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摘要:  采用空间模式, 对来流Mach数为 4. 5的平板边界层转捩过程做了直接数值模拟1 对结果

进行的分析发现,在层流_湍流转捩的突变( breakdown)过程中,层流剖面得以快速转变为湍流剖面

的机理在于平均剖面的修正导致了其稳定性特征的显著变化1 虽然在层流下第 2模态T_S 波更不

稳定,但在层流突变为湍流的过程中, 第 1模态不稳定波也起了重要作用1
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引   言

近年来, 可压缩流, 特别是超音速流的转捩和湍流问题越来越受到关注, 但进展都很缓

慢1对转捩而言, 一般关注的是层流下扰动的演化, 而对转捩过程中层流如何突变( breakdown)

为湍流的机理则始终没有弄清楚1
传统的看法是: 转捩开始于扰动幅值的放大, 随着扰动幅值的增长,非线性作用将催生越

来越多的高次谐波,使流动变得越来越复杂, 最终变成湍流1 这一说法看似清楚,但实际并未

说清转捩中层流突变为湍流的真正机理 1
Mack [ 1]发现,就线性稳定性理论( LST)而言, 与不可压流不同,超音速边界层可以有多个

不稳定波模态,而当Mach数大于4的时候,第 2模态更不稳定, 这已由Stetson和Kimmel[ 2]的实

验所证实1Bount in[ 3]等通过实验测得半锥角为 7b的绝热壁锥体高超音速绕流转捩数据,证实

了第 2模态不稳定波确实存在, 但第 1模态不稳定波在转捩过程中起重要作用1 而Malik
[ 4]
在

利用抛物化方程分析了两组高超音速的飞行数据后,发现两组情况下导致转捩的主要原因都

是第 2模态的不稳定波 1他们的结论似乎并不一致, 但都只涉及 breakdown之前的扰动演化问
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题,而对 breakdown过程本身都没有研究1
层流与湍流具有截然不同的平均流剖面 1层流边界层平均速度剖面具有整体性质的不稳

定特征解, 而湍流边界层平均速度剖面则不具有1边界层转捩的 breakdown过程实际就是层流

速度剖面快速转变为湍流速度剖面的过程 1 王新军等人[ 5]
对不可压槽道流转捩的 breakdown

过程进行了研究,发现在 breakdown过程中,平均流剖面的稳定性特征的变化起到了关键性的

作用1
对于不可压槽道流, 只有一种模态的不稳定波,其速度 u的最大值处靠近壁面1它增长起

来后对平均流的修正首先发生在近壁面区,使平均流剖面在近壁面区出现拐点 1这大大改变
了其稳定性特征,使得有更多及更不稳定的波迅速被激发 1这就是不可压平面槽道流从层流
突变为湍流的内在机理1

对于超音速流, 问题显然更复杂 1本文将采用空间模式,通过直接数值模拟, 对来流 Mach

数为 4. 5的平板边界层转捩过程进行研究, 以找出其从层流突变为湍流的机理 1

1  控制方程、边界条件及计算方法

以离平板前缘 1. 72 m处层流边界层位移排移厚度为长度参考量,计算域在流向 x、法向

y、及展向 z 的范围Lx @ Ly @ L z 为 200 @ 20 @ 15. 7, 网格数分别为 1 200、161、60, 其中在 x 和 z

方向为均匀网格,在 y 向为变网格, 以保证在边界层内有较多的网格 1所采用的三维可压缩
N_S方程及计算格式与文献[ 6]中相同, 即, 非线性项做通量分裂后采用三阶精度的弱迎风紧

致格式,粘性项则用六阶精度中心型紧致差分格式,时间方向推进采用二阶精度的 Runge_Kutta

法1为节省篇幅,不在本文中列出1
在出口和上边界采用 Poinsot和Lele

[ 7]
建议的边界条件,展向采用周期性边界条件,壁面处

用绝热无滑移条件1

2  参数的选取

气体参数取相当于5 000m 高空处之值,并用它们为无量纲化时的参考量,即 Q] = 0. 736 4

kg/ m
3
, T ] = 255. 7 K, L] = 1. 628 @ 10

- 5
Pa#s1计算域的入口处按相似性解所得该处边界层

的位移排移厚度为 D= 1. 38 mm,以此定义的 Reynolds数 ReD = 90 0001

  图 1( a)  入口处基本流流向速度 u、     图 1( b)  对应于入口处基本流的

密度 Q和温度T 的剖面 扰动的特征函数曲线

首先在无扰动下计算基本流1第 1步, 选择相似性解作为初始流场, 入口处给定为可压缩
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边界层的相似性解,计算至定常,由于它不是 N_S 方程的准确解, 在入口处附近会有一个调整

过程,存在Mach波 1第 2步,为了消除可能带来的误差,去掉入口处一段不光滑的部分后,取

光滑部分作为计算域1此处离平板前缘 1. 79m,无量纲的流向速度 u、密度 Q和温度T 的剖面

如图 1( a)所示1
表 1 引入 T_S扰动的参数值

 X A B a

二维T_S波 2. 129 1 ( 2. 328 9, - 0. 043 280) 0 0. 05

三维T_S波 1. 596 8 (1. 476 0, 0. 002 748) 0. 8 0. 05

三维T_S波 1. 596 8 (1. 418 1, 0. 003 350) 1. 2 0. 05

  图 2( a)  对应于入口处基本流在 ( X, B)    图 2( b)  对应于不同 B的最大- Ai 值

平面上的中性曲线

图 2( c)  第 1模态二维最不稳定波的特征函数

  在入口处引入 3个第 2模态的 T_S 波, 其中

一个是增长率最大的二维波, 另两个为三维波,具

体表达式为:

  Re 6
3

j= 1

aj Qj ( y ) e
i( B

j
z- X

j
t )

,

其中 Re( #)表示取复数的实部; Bj ( j = 1, 2,3) 为 z

向波数; Xj 为频率; Qj ( y ) = ( uj ( y ) , vj ( y ) , w j ( y ),

pj ( y ) , Tj ( y ) ) ( j = 1, 2, 3)是由Orr_Sommerfeld方

程特征值问题得到的特征矢量, 其归一化条件为

maxy | uj ( y ) | = 1( j = 1, 2, 3) , 而 uj ( y )、vj ( y )、

wj ( y ) 是扰动的流向、法向、展向速度分量,

pj ( y )、Tj ( y ) 为扰动的压力和温度分量, 均为复数,分解成实部和虚部, 如, uj ( y ) = u r j ( y ) +

iu ij ( y ) , u r j ( y )、u ij ( y ) 分别为实部和虚部; aj ( j = 1, 2, 3) 为扰动的幅值1 具体参数值如表 1

给出1 图 1( b)为入口处引入扰动的特征函数曲线1
如前述,来流Mach数为 4. 5的可压缩平板边界层层流存在第 1和第 2模态的不稳定 T_S

波1图 2( a)、( b)中给出了定常流入口在 ( X, B) 平面上的中性曲线, 及对应于不同 B的最大

- Ai 值1可以看出最不稳定的是第2模态的二维波 1图 2( c)为第 1模态二维最不稳定波的特

征函数, 与图 1( b)的比较发现它们明显不同1 第 2模态特征函数与不可压流特征函数类似,

速度 | u | 和 | v | 的最大值靠近壁面, 但其温度 | T | 的最大值靠近边界层外缘1因而第2模
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态不稳定波对平均速度剖面的修正主要在近壁面区1而第 1模态的速度 | u |、| v | 和温度 |

T | 的最大值都离壁面较远,且即使是在边界层外, 其值也衰减得很慢,因而它对平均速度剖

面的修正范围要大得多而不仅限于近壁区1因此对于从层流剖面突变为湍流剖面的过程,二

者的影响是不一样的 1

3  结果分析与讨论

图3给出了某一时刻与扰动波的不同频率和展向波数分量对应的扰动速度 u分量在 y =

0. 5处沿流向的分布曲线1其中, ( X, B) 对应频率和展向波数,图 3( a)对应引入的二维基本波,

图3( b)和( c)则对应于高次谐波1可以看到,约在 x = 30处二维扰动开始变得不规律,而从此

处开始高次谐波也被快速激发出来 1所以该处应该就是 breakdown开始处1
图4( a)给出了平均壁面摩擦因数 C f及平均扰动动能 e

2
沿流向的分布1而平均则指在展

向及对时间取平均1 摩擦因数和扰动动能的定义分别为

( a) ( X, B) = ( 2. 129 1, 0)

  C f = Sw
1
2
Q] u

2
] ,

  e
2
= Q

y= L
y

y= 0

1
2

( uc2+ vc2+ wc2)dy ,

式中   Sw = Lw
5 u
5 y w

,

uc、vc、wc为扰动速度, 上面的横杠表示取平均,

下标w表示取壁面之值1如果将 Lw及u表示为Lw

= Lw + Lc
w, u = �u + uc, 则

  Sw = ( Lw + Lc
w)

5�u
5y +

5uc
5y w

=

    Lw
5 u
5 y w

+ Lc
w
5 uc
5y w

1

     ( b) ( X, B) = (2. 129 1, 2)         ( c) ( X, B) = (1. 596 8, 2. 4)

图 3  与扰动波的不同频率和展向波数分量对应的扰动速度 u 分量在

y = 0. 5 处沿流向的分布( X为频率, B为展向波数)

在 Lc
w和5 uc/ 5y w关联很小的情况下, 近似式 Sw U Lw 5 u/ 5y w成立1实际情况的确如此1
图4( b)给出了速度边界层的名义厚度 D、位移排移厚度 Dd、动量厚度 Dm沿流向的演化曲

线1Dd、Dm的定义分别为
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  Dd = Q
]

0
1-

Qu
Q] u ]

dy , Dm = Q
]

0

Qu
Q] u ]

1-
u

u ]
dy1

可以看出在 x = 30处壁摩擦因数发生快速变化,也恰好是breakdown开始处1因此在 5个参数

中,只有壁面摩擦因数的快速变化起始点代表了 breakdown的起始点 1 当它达到峰值后, 转捩

可以认为已完成,之后是逐步趋向充分发展湍流的过渡过程 1

  图 4( a)  平均摩擦因数 C f、平均扰动    图 4( b)  名义厚度 D、位移排移厚度 Dd、动量

动能 e2 沿流向分布 排移厚度 Dm 沿流向的分布

   ( a)  平均速度 u 的剖面           ( b)  平均密度 Q的剖面

图 5 沿流向几个不同位置平均速度 u 和平均密度Q的剖面

      ( a) x = 30                ( b) x = 190

图 6  y_z 平面内的速度矢量分布

图5( a)、( b)分别显示了沿流向几个不同位置平均速度 u 和平均密度 Q的剖面,同样可以

看出平均剖面在 x = 30到 x = 150间被快速修正,而且有拐点出现1在 x > 150, 平均速度剖

面已变化很慢, 但平均密度剖面仍有较快的变化, 说明此时还没有达到充分发展湍流1 图 6

( a)、( b)分别显示了 x = 30和 x = 190处,在某一时刻(对应140个二维波周期) y_z平面内的速
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度矢量分布1x = 30时的扰动还有规律,但到了 x = 190时扰动被大大地放大且已没有规律,

同时充满了整个边界层, 表明许多谐波都被激发出来了 1
一般说来, 平均速度剖面的修正是一个较慢的过程,因为它受一个扩散方程的控制, 除非

是扰动导致的 Reynolds应力梯度特别大作为驱动力, 大 Reynolds应力梯度表明存在着大幅值

扰动1因此, 在转捩过程中为何各种谐波都快速被激发,从而平均速度剖面能快速被修正,是

说明转捩机理的关键 1简单地归结于非线性作用不足以说明这一点,因为转捩前及转捩后都

没有这一现象1

  ( a) 第 1模态中性曲线(不同曲线       ( b) 第一模态对应的不同 B扰动的

对应的数代表 x 之值) 最大放大率 - Ai

   ( c) 第 2 模态中性曲线            ( d) 第 2 模态对应的最大放大率- Ai

图 7  不同 x 位置处 ( X, B) 平面内的中性曲线,及对应于不同

B扰动的最大放大率- Ai 的曲线

为此,对流向不同位置上的平均剖面进行了线性稳定性分析,得到了图 7中的 ( X, B) 平

面内的中性曲线,及对应于不同 B扰动的最大放大率- Ai 的曲线(由于中性曲线对 X轴对称,

仅画了 B\ 0的一半)1可以看出, 在转捩过程中,第1模态的中性曲线包围的不稳定区域在大

部分位置上都大大增加了;同时扰动的最大放大率也增大了很多,从层流的 0. 011增至 010261
第2模态的中性曲线包围的不稳定区在开始时也增大,但后来逐步缩小, 到 x = 65. 5后完全消

失;其最大放大率也从层流的 0. 042 2逐渐减小到负值1不稳定区的扩大意味着有更多的波易
被激发,线性增长率加大则意味着它们可以更快速地被激发 1第 1模态和第 2模态的波的中

性曲线变化趋势的不同, 则意味着尽管初始条件中的 3个波属第 2模态, 但在从层流突变为湍

流的过程中,当平均剖面被修正后, 它们的作用逐步缩小, 而第 1模态的波逐步起到主导作用
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图 8 展向网格加密后平均壁面摩擦

因数的比较(其中 1 为原结果,

2 为加密后的结果)

1事实上, 也只有第 1模态的波被快速激发,才能在

层流边界层外对平均流剖面的修正起大的作用, 使

得边界层厚度增大而变为湍流剖面 1
我们检验了网格密度是否够的问题 1 结果是流

向和法向加密后结果没有什么变化, 表明在这两个

方向上的分辨率足够, 但在展向加密后有变化1 在 z

方向的网格加密 1倍后, 平均摩擦因数 C f 的计算结

果比较如图 8所示 1 由图可见, 直至转捩发生时, 网

格加密前后的结果一致; 但展向网格加密1倍后转捩

过程变短1这是由于展向网格加密后, 可以分辨出更

多的涡,导致更大的 Reynolds应力梯度 1 所以, 对预

测转捩位置, 计算网格数足够, 但计算湍流还不够,

而要更准确地算出转捩过程及转捩后的湍流, z 向网格数还需要加密 1

4  讨   论

就我们所研究的情况而言,层流_湍流转捩的 breakdown过程中, 层流剖面得以快速转变为

湍流剖面的机理在于扰动增长后, 对平均剖面进行的修正导致了其稳定性特征的显著变化 1
结果是更多的谐波, 特别是第 1模态的波,被快速激发1而这反过来又使平均速度剖面得以快
速被修正而最终变为湍流速度剖面1 这和不可压槽道流的情况一致,只是对Mach数超过 4的

边界层流而言, 不稳定模态不只是有一个1
转捩问题是 100年来流体力学关注的问题之一,它在理论上和实际上都有重要的意义,但

至今仍未解决1目前唯一可勉强用于预测环境扰动很小时的转捩位置的方法是半经验的 eN

法1它实际上只考虑了线性增长最快的一种不稳定波1为什么用这种简单的方法反而可以在
一定程度上给出转捩的位置, 必然有一定的道理1

转捩的根本机理在于平均速度剖面一旦被修正而改变了其稳定性特征, 就有利于更多的

谐波被快速激发,从而导致转捩这一发现,可以对上述现象提供一些解释 1事实上, 在扰动很

小时, 非线性因素基本上不起作用, 这时可以只考虑扰动的线性增长 1当扰动幅值达到 1%的

量级时,非线性作用才需要考虑,但这也基本上是平均流速度剖面开始被修正而改变其稳定性

的时候1过去针对不可压缩流做的各种非线性现象的研究,如三波共振及二次失稳等,也大体

上要到扰动幅值达到约为 1%量级时,由非线性作用导致的扰动增长率才会超过最大的线性

增长率 1而这时平均流剖面的被修正比它们对转流有更大的影响, 因而它们对转捩位置的确

定并不会提供更有用的信息1
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Study of the Mechani sm of Br eak down i n L aminar_Tur bul ent

Tra nsition of a Supersonic B oundary L ayer on a Fla t Pl ate

CAOWei1, 2,  HUANG Zhang_feng1,  ZHOU Heng1, 2

( 1. Depar tm ent of Mechanics , T ianjin Univ er sity , Tian jin 300072, P . R . China ;

2. Liu _Hui Center of Applied Mathema tics , Nankai Un iver sity an d T ianjin Univer sity ,

T ian jin 300072, P . R . China )

A bst ra ct : Spatial mode direct numerical simulation has been applied to the study of the mechanism of

breakdown in laminar_turbulent transition of a supersonic boundary layer on a flat plate with Mach

number 4. 5. Analysis of the result showed that, during the breakdown process in laminar_turbulent

transition, the mechanism causing the mean flow profile to evolve swiftly from laminar to turbulent

was that the modification of mean flow profile by the disturbance, when they became larger, leads to

remarkable change of its stability characteristics. Though the most unstable T_S wave was of second

mode for laminar flow, the first mode waves played the key role in the breakdown process in laminar_

turbulent transition.

K ey w ords: supersonic boundary layer; transition; breakdown; spatial mode
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