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摘要: 通过直接数值模拟, 研究了钝体头部边界层“逾越”型转捩的问题。在计算上, 利用高阶紧致差分格式

和高分辨率的无反射边界条件, 求解全 N-S 方程,并将局部有限幅值扰动直接引入到钝体头部的曲面边界层

中。摈弃了目前国际上通常采用的周期边界条件, 以及以平板代替曲面的做法。结果表明:流场转捩的发生与

一种类似“发卡”状的拉伸结构出现有关, 而国外的计算结果中并未发现这一结构。此外,流场的失稳过程和

物理图像也存在较大差异。这说明国外目前的做法和结论是值得商榷的。同时,模拟的结果也说明,这种方法

对研究大扰动转捩来说是一条行之有效的途径。
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Abstract: Bypass t ransit ion from laminar to turbulent flow in boundary layer of a blunt nose

w as studied by means of Direct Numerical Simulation ( DNS) . The full Navier-Stokes equations

w ere numerically solved, using high-order compact finite dif ference schemes and high-resolution

non-ref lecting boundary conditions. The local f inite amplitude disturbances w ere directly

int roduced into the boundary lay er of a curved surface. T he common calculating methods, i. e.

using periodic boundary condit ion and curved surface replaced by flat plane, w ere discarded. The

present result shows that transit ion in the f low f ield is correlated w ith the appearance of a kind of

elongated st ructure, w hich is similar to a “hair-pin”. T his structure has not been found in other

literatures. In addition, there are a lot of dif ferences both in the instable process and in the

structure pattern. The present results point out the direct ion of g eneralizat ion of the observed

transit ion mechanism to localized disturbances in w all bounded shear f low .
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bypass transition

　　线性稳定性理论无法解释钝体头部边界层的

失稳机制。因为,根据这个理论, 钝体头部流场, 对

所有单频波的扰动都是稳定的
[ 1]
。因而,利用这种

方法对钝体进行的转捩预测,其转捩位置都在远

离头部的锥身上
[ 2]
。但Widhopf和 Hall

[ 3]
的地面

实验表明,在某些条件下,转捩位置是在钝锥的头

部, 并不是在锥身。这一点也可以从美国的

NRV
[ 4]
、回收的Gem ini返回舱以及我国神州一号

返回舱的烧蚀外形上得到了证实。最近的研究工

作表明,流动中存在着一种与局部有限幅值扰动

相关的失稳机制。它与通常所说的T -S波或二次

失稳的过程不同,即不是由有选择性的小幅值扰

动波逐渐增长,再经过非线性演化过程,最终发展

成湍流, 而是,由局部的有限幅值扰动,直接产生

非线性作用, 扰动幅值快速增长,在短时间内就过

渡到湍流。

国际上关于“bypass”转捩机理的研究也是近

些年刚刚开始的, Breuer 和 Landahl
[ 5]
在 1990 年

模拟了中等幅值的局部扰动在平板层流边界层中

的 演 化, 1993 年 Henningson, Lundbladh 和

Johansson
[ 6] 利用直接数值模拟研究了平面

Poiseuille流在局部扰动下的转捩问题。

而对于可压缩流动中“bypass”转捩机理的研

究要更晚一些, Laurien
[ 7]1996年模拟了再入条件

下钝体边界层的转捩问题, 但他的工作是采用的

时间模式和周期边界条件, 与实际流动情况相差

甚大。此外, 用平板来代替曲面,根据袁湘江和周

恒[ 8]的工作可知,这个近似也会带来很大误差等

等。

本文利用高精度、高分辨率紧致格式, 以及激

波装配和在出口边界处高分辨率的无反射边界处

理技术,计算了球锥外形的绕流流场后,直接对钝

锥端头超声速部分的曲壁边界层内的局部有限幅

值扰动的演化过程,进行了直接数值模拟。模拟结

果,清楚地揭示了“bypass”转捩的发生、发展过程

和非线性相互作用的物理机制。也显示了本文与

文献[ 7]在扰动演化过程上存在较大差异。一般说

来,流动转捩的途径并不是唯一的,不同的转捩过

程应研究不同的失稳机制。本文的算例虽然是针

对壁剪切层中局部扰动导致的转捩, 但所采用的

研究方法却是广泛适用的。

1　数值方法

　　为了提高计算效率和计算的准确度,本文在

计算球锥绕流的基本流场时, 先采用轴对称 N -S

方程,并使用了激波装配技术。在得到轴对称的基

本流场后,再取稍大于边界层的高度作为数值模

拟计算域的法向长度, 取钝头体边界层外缘上的

流向速度达到超声速的部分作为流向长度, 取环

绕对称轴旋转 90°的区域作为周向尺度。在该区

域内引入局部有限扰动。为确保扰动的局部性特

征,本文仿照文献[ 5, 9]的方法,分别引入了一对

和两对两两反转的漩涡。这样就保证了在扰动区

域之外涡量为零, 从而使较远的流场不受影响。此

外,引入这种扰动的另一个主要原因是这种结构

的扰动在实验中通过柔性壁易于产生出来 [ 5]。直

接数值模拟采用的是三维完全 N-S方程。空间离

散方法是采用文献[ 10]中提出的三点三阶弱迎风

紧致格式和与之匹配的高精度无反射边界条件边

界,时间方向则采用三步三阶 Runge-Kut ta方法。

1. 1　控制方程

　　若设( u, v , w )分别代表笛卡尔坐标系中 3个

坐标( x , y , z )方向的速度; p , �和 T 分别表示流

场的压力、密度和温度; �,  和 !分别为热传导系
数、粘性系数和比热比,则三维完全 N-S 方程的

守恒形式为:

� U
� t +

�E
� x +

� F
� y +

� G
� z =

�Ev

� x +
� Fv

� y +
�Gv

� z ( 1)

其中: t表示时间, U , E , F, G , Ev, Fv 和 Gv 等符号

的详细表达式见文献[ 11]。

将笛卡尔坐标系( t , x , y , z )的 N-S方程转换

到一般曲线坐标系( ∀, #, ∃, %)后有如下形式:

� U~

�∀ +
�E~

� #+
� F~

� ∃ +
� G~

�%=

�E~v

�# +
� F~ v

� ∃ +
�G~v

�% ( 2)

其中:

U
~
= J

- 1
U

E
~ = J

- 1 ( U#t + #xE + #yF + #zG)

E
~

v = #xEv + #yFv + #zGv

F
~ = J

- 1( U∃t + ∃xE + ∃yF + ∃zG)

F
~

v = ∃xEv + ∃yFv + ∃zGv

G
~ = J

- 1
( U%t + %xE + %yF + %zG )
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G
~

v = %xEv + %yFv + %zGv

J =
� (#, ∃, %)
� ( x , y, z)

1. 2　高精度数值方法

　　鉴于文献[ 10]中已对本文所采用的格式做过

详细的分析比较, 这里只做简单介绍,考虑对流方

程:

� U
� t +

� g
� x = 0　　g = au ( 3)

　　若令g
+
表示 a> 0的情况, g

-
表示 a< 0的情

况,本文构造的三点三阶弱迎风紧致格式具有如

下形式:

5G+
j - 1 + 8G+

j - G
+
j + 1 =

12
h

( g
+
j - g

+
j - 1 )

- G
-
j - 1 + 8G

-
j + 5G

-
j+ 1 =

12
h

( g-
j + 1 - g

-
j ) ( 4)

式中: G j 表示 g j 的导数的差分逼近式, h 为网格

间距。可见方程( 4)左端主对角占优是自动满足

的。

特征波边界条件对多维情况而言,具有如下

形式。在笛卡尔坐标系下, 三维完全 N-S方程的

守恒形式如下:

� U
� t +

�E
� x +

� F
� y +

� G
� z =

�Ev

� x +
� Fv

� y +
�Gv

� z ( 5)

其中 U , E, F , G, Ev, Fv 和 Gv 以及 x , y , z 的定义

如公式( 1)。下面我们以 x 方向为例说明多维情

况下, 特征波边界条件的使用步骤。若依然令 u,

v , w 分别表示 x , y , z 方向上流体的流动速度分

量, p 为压力,�是流体的密度, !代表比热比, t分

别表示时间坐标。根据特征分析 [ 9]我们将方程( 2)

～( 5)经恒等变换得到以特征波在空间中传播形

式的方程组。即:

�U
� t + E

� + � F� y +
�G
� z =

�Ev

� x +
� Fv

� y +
�Gv

� z ( 6)

其中:

E
� =

s1

us1 + �s3
vs1 + �s4

w s1 + �s5

1
2

u
2
s1 +

s2
!- 1

+ �us3 + �us4 + �us5

　　若设 s为矢量, 则令:

s =

s1

s2

s3

s4

s5

=

1
c
2 &2 + 1

2
(&5 + &1 )

1
2
( &5 + &1)

1
2�c (&5 - &1 )

&4
&5

=

� �u
� x

� c2�u
� x + ( 1 - !) � p� x

u
� u
� x +

1
�
� p
� x

u
� v
� x

u
� w
� x

( 7)

其中:

&1 = ∋1 � p
� x - �c � u� x ( 8)

&2 = ∋2 c
2 � p
� x - �c � p� x ( 9)

&3 = ∋3 � v� x ( 10)

&4 = ∋4 � w� x ( 11)

&5 = ∋5 � p
� x - �c � u� x ( 12)

式中 c是声速; ∋1 , ∋2, ∋3 , ∋4和 ∋5 分别代表不同的
特征值,也称其为特征速度,其具体表达式如下:

∋1 = u - c ( 13)

∋2 = ∋3 = ∋4 = u ( 14)
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∋5 = u + c ( 15)

这里: &1, &2, &3 , &4 和 &5 既是特征波的幅值, 于是

原始变量对时间的导数可写为类似一维特征波的

形式。若假定在以 x 为法向的边界上,每一点都

精确满足公式( 6) ,而对于传入波与传出波幅值之

间的关系, 则通过一维方法近似得到。详见文献

[ 10]。

2　局部扰动

　　本文分别对二维均匀流和球锥超声速边界层

部分引入了本质上相同的有限幅值局部扰动。

2. 1　二维局部扰动

　　本文在算例一中所选择的局部扰动为一对反

转旋涡。具体做法是在二维均匀的超声速流场上,

叠加一对不可压的反转涡。若坐标原点取在涡系

的中心, 并以流函数 ( 的形式表示, 则该涡在笛

卡尔坐标系下扰动速度的表达形式为:

u

v
=

1
�

　
� (
� y

-
� (
� x

( = Cvexp -
x
2 + y

2

2R2
c

( 16)

式中, u和 v 分别表示流向坐标 x 方向及法向坐

标 y 方向的扰动速度, Cv 决定涡的强度, Rc 是涡

核半径。初始的压力场表示为:

p - p∞ =

�
C

2
v

R
2
c
exp -

x
2
+ y

2

2R
2
c

( 17)

　　设 u0是初始流场的速度, 则初始流场的状态

参数为:

M = u0/ c = 1. 1

Re =
u0l
)= 10 000　,　

L
l
= 2 ( 18)

其中 c为声速, L 是计算区域流向的总长度( L =

2l ) , 涡心的初始位置在计算域中心(即 x= l, y =

0)处,如图 1所示。其主要参数如下:

R c/ l = 0. 15

Cv/ ( cl ) = - 0. 000 5 ( 19)

2. 2　三维局部扰动

　　本文在算例二中所选择的局部扰动为两对反

转旋涡。具体做法是在球锥绕流的超声速边界层

内,叠加两对不可压的两两反转涡。该涡系在壁面

处的扰动为零,在计算区域外缘的扰动趋于零。若

坐标原点取在涡系的中心, 并以流函数 ( 的形式
表示, 则该涡系在笛卡尔坐标系下扰动速度的表

达形式为:

u

v

w

=

　　0

-
� (
� z

　
� (
� y

( = Ax
-
z
-
y
-3
e
- x
-2
- y

-2
- z
-2

( 20)

式中 u, v 和 w 分别表示流向坐标 x 方向及法向

坐标 y 方向和横向坐标 z 方向的速度,且:

x
- =

x
lx
　,　y

- =
y
ly
　,　z

-=
z
lz

其中: l x , ly 和 lz 则分别是局部扰动在 3个坐标方

向上的特征尺度。A 决定扰动强度, 当 A = 0. 2

时,扰动速度幅值相当于来流速度的 5� 。

3　结果与讨论

　　为进行对比,本文分别在均匀与非均匀两种

流场中,引入了一对和两对反旋涡系,并对这两种

情况下扰动的演化过程逐一进行了直接数值模

拟。

3. 1　算例一:二维扰动的演化

　　如图 1所示的计算区域内,进口边界为来流

条件, 两个侧向边界利用上述特征波的概念做无

反射处理,出口边界也采用特征波方法处理边界

条件。此外, 本文求解的是二维非定常 Navier-

Stokes方程。空间方向离散采用 1. 2中介绍的三

阶迎风型紧致差分格式, 时间方向离散采用

Runge-Kutta三步三阶格式。为清楚起见,本文记

下在不同时刻(对应的无量纲时间 t 分别为 t= 0,

1, 2)涡运动到计算区域的不同位置时的流场涡量

场与流向速度场的等值线图。

图 1　计算区域示意图

Fig. 1　Configuration of numerical computation

如图所示,图 2是二维局部扰动演化过程中
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几个典型时刻的涡量场(图 2( a) )和速度场(图 2

( b) )的等值线。t= 0是初始时刻的涡量场和流向

速度场的等值线图。t= 1对应一个单位时间后的

流场。如图所示, 在涡通过出口边界时,涡结构是

保持不变的, 流向速度场也是光滑的。反射的数值

波幅值非常之小完全可以忽略,也没有值得注意

的扰动进入计算区域。当计算到 t= 2即 2个单位

时间,进口处有扰动产生,以新生涡的形式进入计

算区域,但其最大涡量值仅是初始最大涡量值的

10- 4倍。通过这个算例,可以看出, 本文的算法是

成功的,计算结果是可靠的。

图 2　3 个瞬态涡量场和速度场

F ig . 2　Vortices and longit udinal velo city fields

at three instants

图 3　基本流场的计算的区域和网格系统

Fig. 3　Computational zone and g rid for basis flow

3. 2　算例二:三维扰动的演化

　　初始流场的状态参数为: Ma= 6. 0, Re= 1

000 000, T ∞= 100 K和 T W= 300 K。计算外形是

6°钝锥,基本流场的计算区域和网格系统见图 3。

为提高效率, 在计算时,先采用轴对称 N-S 方程

和激波装配技术。计算网格点为 241×241。在得

到轴对称流场的结果后, 利用绝热流动总焓相等

的概念确定钝头体的边界层的名义厚度 ∗, 取
1. 5∗作为法向高度;流向取声速线以后部分即与

对称轴夹角约 40°处到球、锥结合处; 周向取 90°

周角范围作为直接数值模拟的计算区域。计算网

格点为 111×151×101, 网格系统见图 4。初始扰

动的形态如图 5( a)和( b)所示,图 5( a)是法向坐

标面上的流向扰动速度,图 5( b)则表示周向坐标

面上的周向扰动速度。

图 4　数值模拟的计算的区域和网格系统

Fig . 4　Computational zone and g rid for

numeric simulation

图 5　初始扰动速度等值线

Fig. 5　Contours of t he init ial disturbance speed

3. 2. 1　涡系法向尺度的影响

　　在本文的模拟中发现, 涡的法向尺度是影响

流动稳定性的一个重要参数。法向尺度过小,如图

6所示的初始局部扰动结构, 对流场的影响较小,
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扰动增长非常缓慢。本文对图 6的扰动演化过程

进行了数值模拟。由图 7可知, 经过 10个无量纲

时间的计算, 扰动结构没有出现明显的变化,不仅

波系结构保持完整,甚至波系的形状变化也不大,

完全没有任何非线性作用的痕迹。

图 6　周向坐标面上小法向尺度流向初始扰动速度

F ig . 6　Contours of small initial normal disturbance

speed on the azimuthal sur face

图 7　法向坐标面上周向扰动速度的演化

Fig . 7　Evolv ement of azimuthal dist urbance speed

on the normal surface

图 8　法向坐标面上的流向扰动速度的演化

F ig. 8　Evo lvement of str eamwise disturbance speed

on the normal surface

3. 2. 2　涡系法向位置的影响

　　本文的模拟结果说明, 涡系的法向位置也是

影响扰动增长速率的重要参数,涡系的法向位置

不同,对扰动增长速率的影响很大。本文对初始局

部扰动的涡系中心在不同位置,但法向尺度相同

的情况,进行了数值模拟。结果表明,涡系中心在

临界层附近时增长最快, 流场对该处的扰动也最

敏感。图 8是初始局部扰动的涡系中心仍在图 6

所示的位置,但增大了法向尺度, 经过 10个左右

无量纲时间计算的结果。由图 8可见,同样没有明

显的非线性相互作用的迹象。

3. 2. 3　脱涡频率的影响

　　本文的工作还表明, 脱涡频率是决定局部扰

动是否能最终发展成为湍流的关键参数之一。若

初始局部扰动的涡系结构如图 5 所示,当脱涡频

率小于每无量纲时间 20时,在经过 30个无量纲

时间的计算里,正如图 9所示的那样,扰动结构的

拓扑性态没有明显变化,也没有出现复杂结构, 但

形成了一种类似“发卡”状的拉伸结构。但当脱涡

频率达到每无量纲时间 200时, 只计算了 10多个

时间单位,扰动结构的拓扑性态就发生了明显变

化, 首先在 t= 8时,“发卡”状的拉伸结构的头部

发生畸变,而且“发卡”的臂上已出现了一些小的

不规则结构;到了 t= 12时,“发卡”状结构的头部

已破碎,并开始有湍流斑出现,“发卡”的臂上的那

些不规则结构消失。如图 10所示。

图 9　法向坐标面上的流向扰动速度的演化

F ig. 9　Evo lvement of st reamwise disturbance speed

on the normal surface

图 10　法向坐标面上的扰动速度

Fig . 10　Contours o f disturbance speed on the

no rmal sur face

通过与 Laurien
[ 7]模拟的结果比较, 不难发

现,无论是拉伸结构,还是湍流斑的性态都有较大

差异。第一,拉伸结构并不平行于流向,而是与流

向成一定夹角的斜向伸出, 并且呈“发卡”状。而文

献 [ 7]中的拉伸结构却是平行于流向, 且呈一字

状。第二,文献[ 7]认为,湍流斑是由涡系的拉伸形

变、最后破碎所致。但在本文的模拟中发现湍流斑

是由于所谓的“发卡”结构头部畸变、崩溃产生的,

而“发卡”的臂上的那些不规则结构还消失了(见
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图 10)。第三,由文献[ 7]的图 13可以看出,其湍

流斑在计算的时间内总是局限在一个宽度基本不

变的带状区域内, 而由本文模拟的结果(图 9( a) )

来看,湍流斑区域随时空的演化是呈扩散状的。

产生这些差异的原因,本文认为这是由于模

拟方法不同造成的。事实上,涡结构在流动方向被

拉伸,这是时间模式和周期边界条件的必然结果;

至于失稳方式的差异, 则是以平板边界层代替曲

面边界层造成的。因为,除了可以使涡结构拉伸失

稳外, 曲面边界层还存在平板边界层所不具备的

其它失稳机制,如 Go�rtler 失稳;而带状的湍流斑

形态, 与我们的物理常识相悖, 因为, 实验中湍流

斑出现的位置是完全随机的。

4　结　论

　　本文研究了反转旋涡在不同流场的演化过

程,以及有限幅值局部扰动对边界层稳定性的影

响,及其发生“bypass”转捩的物理机制, 得出以下

几个结论:

( 1) 本文发展的计算方法是成功的, 利用这

种方法对流动结构有较高的分辨率, 能有效的抑

制数值波的反射和数值扰动的传入, 从而, 确保流

动结构的形状在运动中免受数值误差的干扰。

( 2) 在二维无剪切的均匀流场中, 没有发生

非线性作用, 反转涡对的形态保持不变。

( 3) 初始扰动的涡结构的形态对是否能最终

导致流场失稳有很大关系。涡结构的法向尺度太

小或涡系的中心位置过于靠近壁面, 在一定时空

的范围内,不会造成流动失稳。

( 4) 流场对临界层附近的扰动最为敏感。

( 5) 湍流斑与流场中的发卡形拉伸结构的出

现有关,但并非是由于“发卡”的两臂崩溃造成的,

而是由于“发卡”的头部变形、破碎造成的。

( 6) 脱涡频率也是能否导致流场最终失稳的

关键参数之一。只有当脱涡频率达到一定程度时,

才有湍流斑出现。

( 7) 基于时间模式和周期边界条件得到的计

算结果与实际情况有一定差异。
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