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摘 � � � 要: 对 Mac= 1. 2二维空间发展超声速平面自由剪切层进行扰动模态及流动结构数值分析. 使用线

性稳定理论和扰动直接数值模拟方法对超声速剪切层中不同流向站位的流动剖面进行扰动参数分析和局部

扰动直接数值模拟,获得了剪切层不同站位处的扰动特性. 通过特定单频扰动下的直接数值模拟,在剪切层

的不同区域内,无相差地促发了慢模态、混合模态和快模态等多种声涡模态, 得到了特定单频扰动促发的多

模态无相差不稳定波.
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Abstract: Disturbance modes and f low str uctures w ere numerically analyzed for a tw o�
dimensional spat ial evolv ing supersonic plane f ree shear lay er at Mac= 1. 2. T he disturbance

modes and the distur bances parameters of st reamw ise stations w er e analyzed w ith linear sta�
bility theory ( LST) method and disturbance form direct numerical simulat ion ( DNS) meth�
od. T he disturbance w ave evolving o f specially designed disturbance f requency w as simulated

w ith disturbance form DNS method. It is found that the multi�mode disturbance w ithout
phase difference is produced by the specially designed disturbance f requency in the shear lay er.

Key words: supersonic plane shear layer; linear stability; direct numerical simulat ion;

local disturbance; mult i�mode m ixed disturbance

� � 超声速剪切层通常是由不同速度的两股高速

流动相遇而形成的复杂流动现象, 具有突出的理

论研究意义和广泛的工程应用背景.例如,可压缩

湍流机理分析和超燃混合增强技术开发等.就超

燃冲压发动机燃烧室中的燃料与空气的混合问题

而言, 燃烧室内的流动为超声速流动, 驻留时间

短,且受强压缩效应的影响,燃料与超声速空气形

成的剪切层发展缓慢,燃料与空气的掺混困难,从

而导致点火困难、燃烧效率低、燃烧不稳定等情

况,严重时甚至使发动机熄火.因此,通过深入细

致的理论分析,揭示超声速剪切层的失稳特征,认

识其复杂的演化途径, 可对实现流动的有效控制

及超声速混合增强技术的突破,奠定坚实的基础.

在超声速剪切层从失稳、转捩到充分发展湍
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流的整个过程中,失稳阶段具有重要影响.在两股

高速气流以不同速度相互剪切的作用下,超声速

剪切层的平均速度剖面存在自然拐点, 呈现出

Kelv in�H elmho ltz不稳定性. 对流 Mach 数 Mac

是一个描述剪切层压缩性强弱的参数, 包含速度

比、密度比、Mach数等流动参数对剪切层增长率

的影响[ 1] . 在低 Mac 流动中, 不稳定扰动波是第

一模态( f irst mode) ,可在快速流和慢速流之间交

界面附近促发二维涡卷结构; 而在高 Mac 流动

中,会出现第二模态的不稳定扰动波. 研究表

明[ 2�4] ,在 Mac= 1. 2 的超声速平面剪切层流动

中,最不稳定扰动波是第二模态,其相速度介于快

速流和慢速流的自由流流向速度之间. 根据相速

度的大小,可将扰动波区分为慢模态( S�mode)和
快模态 ( F�mode) . 慢模态在快速流一侧为超声
速,在慢速流一侧为亚声速,而快模态则相反,快

模态和慢模态被统称为超声速模态.

2007年,沈清等[ 5]分析了 Mac= 1. 2 超声速

平面剪切层中快/慢模态的特征函数, 认为快/慢

模态是有别于声模态和涡模态的一种扰动波, 兼

有两者的远场及局部波动特征. 不同于已有研

究[ 6] , 沈清等称其为声辐射涡模态 (本文改称作

�声涡模态 ) . 他们还在文中推断, 超声速平面剪

切层在特殊的单频受迫扰动条件下能够促发多模

态无相差混合扰动波.

本文以沈清等
[ 5]
的研究为基础, 仍考虑

Mac= 1. 2超声速平面剪切层, 进一步讨论不同

流向位置处定常平均流的稳定性及其空间演化结

构.通过线性稳定性理论( linear stability theory,

简称 LST ) 和直接数值模拟 ( dir ect numer ical

simulat ion, 简称 DNS)的结果对比, 认识其失稳

现象和失稳特征.

1 � 物理模型和数值方法

� � 所研究的二维空间发展的平面自由剪切层模

型流场中, 快速流位于上层, 其自由流 Mach 数

Ma1 = 3. 5; 慢速流位于下层, 其自由流 Mach数

Ma2 = 1. 1. 两股自由流的温度和压力都相等,静

温 T= 1200K. 根据文献[ 1]中对流 Mach 数 Mac

的定义,在等压等比热比的条件下,有

Ma c =
Ma1( 1- �u)

1 + �
1/ 2
T

其中 �u 和�T 分别是下层对上层自由流速度比和

温度比.由此可知物理模型所对应的对流 Mach

数 Mac= 1. 2.取 Reyno lds数 Re l= 10
6
.

以入口截面与上下层界面的交点为原点建立

Descar tes坐标系, x 为流向坐标, y 为横向坐标.

按如前所述的剪切层物理流动条件建立剪切层数

值流场.流向计算区域取为 0 ! x ! 7. 0, 网格以

�x = 0. 001 均匀分布; 横向计算区域取为

- 0� 532 ! y ! 0. 532, 网格以 �y min = 0. 0001非

均匀分布,于快速流与慢速流界面附近加密.

计算分为两步进行: 定常平均场计算和非定

常扰动场计算.定常平均场计算采用具有时间/空

间二阶精度的 NND 格式
[ 7]
( non�oscillatory and

no�f ree�parameters dissipat ion scheme)差分求解
二维可压缩 Navier�Stokes方程.

非定常扰动场计算采用的是文献[ 5]中使用

的时间/空间三阶精度的改进 MacCo rmack 有限

差分方法, 求解二维可压缩扰动形式的 Nav ier�
Stokes方程

[ 8]
. 研究证明

[ 9]
, 该数值方法用于超

声速平面自由剪切层失稳直接数值模拟有很大优

势,可以清晰地捕捉振幅很小扰动波的非线性时/

空发展过程.

在超声速入口边界上,设定来流条件;在出口

边界上,流动变量由线性外推给出;在上下层远场

边界上,速度和压力采用线性外推,密度由绝热条

件确定, 以此避免外行波动的边界反射. 研究表

明[ 10] , 采用该边界条件处理方法模拟超声速平面

剪切层流动不会在计算域边界上产生非物理的扰

动波,使得计算更加真实有效.

在计算域入口边界对 y = 0点的横向速度施

加基频波扰动,即

v∀ =  sin( !t ) (1)

其中 !为扰动频率,  为扰动振幅.

2 � 空间模式线性稳定性理论

� � 扰动场变量采用 T ollmien�Schlicht ing 行谐
波假设.设 f ∀= ( u∀, v∀, T∀, p∀) , 则有分离变量形

式

f∀( x , y , t ) = f̂ ( y ) e
i(∀x- !t)

其中 f̂ 为扰动特征函数, !为扰动频率, ∀为流向

复波数,据此导出的扰动参数复色散关系特征值

问题由王强等[ 11] 发展的 SCD�MNR( symmetr ic
compact dif ference�modified New ton�Raphson it�
erat ion) 高精度高效率边值局部算法求解.

定义扰动相速度和扰动波长分别为

cph =
!
∀r

, � �=
2#
∀r

� � 扰动波相对快速流自由流和慢速流自由流的
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对流 Mach数分别为

Mac1 =
U 1 - cph

c1

Mac2 =
cph - U2

c2

其中 U 1和 U 2分别是快速流和慢速流自由流流向

速度, c1 和 c2 分别是快速流和慢速流自由流声

速. 慢模态扰动倾斜角和快模态扰动倾斜角分

别为

∃1 = arcsin 1
Mac1

∃2 = arcsin 1
Mac2

3 � 不同站位流动剖面线性稳定性

� � 在剪切层定常平均流场中的 x in= 1. 0至 x in=

6. 0处等距截取 6 个站位的流动剖面, 图 1是不

同站位处流向平均速度分布, 图 2是不同站位处

图 1� 流向不同站位定常平均流流向速度剖面

Fig. 1� Steady mean st reamw ise velo city pro files

at st reamw ise stat ions

图 2 � 流向不同站位定常平均流流向速度沿横向

二阶导数

F ig. 2� Steady mean st reamw ise velo city second o rder

deriv atives at str eamw ise stations

流向平均速度分布沿横向的二阶导数. 沿着流向

发展,在定常平均流场中剪切层厚度逐渐增加,流

向速度沿横向的梯度逐渐减小.

对等距截取的 6个站位的流动剖面进行线性

稳定性分析.图 3 是各个站位处的一组不稳定扰

动波参数随扰动频率的变化曲线. 如图 3( a)所

示,在所计算的频率范围内存在两组均始于 ! #

0的扰动增长率- ∀i 曲线. 在主频段,流向实波数

∀r 与扰动频率 !之间近似呈线性增长关系(图 3

( b) ) ,且快模态的实波数小于对应频率的慢模态

的实波数.相应扰动波的相速度介于上层快速流

和下层慢速流的自由流流向速度之间(图 3( c) ) ,

较短不稳定频段曲线上的 cph 值一致小于较长不

稳定频段曲线上的 cph 值,参照文献[ 12] ,它们所

对应的扰动波可分别被称作慢模态和快模态.

随着流向站位向下游移动, 慢模态和快模态

的不稳定频率范围逐渐缩小, 对应的扰动波的增

长率也逐渐降低, 快模态和慢模态对应的最不稳

定频率逐渐减小.在 x in = 1. 0 站位, 最不稳定波

是慢模态扰动,随着向剪切层下游的发展,慢模态

的最不稳定扰动波增长率相对于快模态最不稳定

扰动波增长率逐渐降低,在 x in = 2. 0站位最不稳

定波已经是快模态扰动, 如图 3( a)所示. 在不同

流向站位处扰动波的实波数有较小的变化,在主

频段上,同一扰动频率下慢模态的实波数沿着流

向站位向下游逐渐有较小的增大, 而快模态的情

况与之相反,如图 3( b)所示.根据扰动波相速度

的定义,扰动波的相速度与实波数成反比关系,因

此在主频段,同一频率下慢模态扰动的相速度沿

着流向站位向下游逐渐有较小的降低, 而快模态

的情况与之相反.由图 3( d)可知,慢模态扰动在

快速流一侧为超声速,在慢速流一侧为亚声速,而

快模态扰动的情况与之相反(图 3( e) ) . 在主频段

上,快模态和慢模态扰动波波长近似为常数,前者

稍大于后者,如图 3( f )所示.

4 � 局部扰动数值模拟

� � 此处的局部扰动模拟是指在剪切层定常平均

流场中截取某一流动参数剖面, 并以该流动剖面

沿流向无梯度地构造一个线性化流场, 在该流场

中模拟扰动波的发展. 使用的扰动场直接数值模

拟方法是包含扰动形式 Navier�Stokes方程的全
部非线性项的,这也是扰动场直接数值模拟与线

性稳定性理论的一个本质区别, 所以局部扰动特

性可以反映扰动波在某一流动剖面处的非线性发
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图 3� 不同站位剖面的不同扰动参数随扰动频率变化曲线

Fig. 3� Variation in different disturbance parameters w ith fr equency at str eamwise stations

展情况.

选取与上文线性稳定性分析中相同的流动剖

面,即在剪切层定常平均流场中 x= 1. 0~ 6� 0处
等距截取的 6个站位流动剖面, 分别以该 6个剖

面线性化构造流场, 构造的线性化流场计算区域

流向为 0 ! x ! 1. 5, 横向与所截取的流动剖面相

同,计算网格间距与用于剪切层定常平均流场计

算的相同.在 6组计算中, 分别在计算域 y= 0入

口截面引入相同的横向速度基频谐波扰动,形如

式( 1) , 扰动频率 != 20. 0, 扰动振幅  = 10- 4 ,

用上文介绍的扰动场直接数值模拟方法模拟该扰

动波在剪切层内的发展, 结果如图 4所示.

为了便于对直接数值模拟结果进行定性比较

分析,令线性稳定性单一模态扰动的二维扰动压

力场为

p∀( x , y ) =  e
- ∀

i
x ∃

[ p̂ r ( y ) cos( ∀r x ) - p̂ i( y ) sin(∀rx ) ]

其中 p̂ r 和 p̂ i 分别为扰动压力特征函数的实部和

虚部.混合扰动模态的二维扰动压力场为

p∀m( x , y ) = p∀s ( x , y ) + p∀f ( x , y )
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其中 p∀s ( x , y ) 和 p∀f ( x , y ) 分别为慢模态和快模态

的单一模态扰动二维扰动压力场.

表 1定量给出了扰动频率 != 20. 0时各个

流向站位扰动波复波数的线性稳定性结果和局部

扰动直接数值模拟结果.局部扰动直接数值模拟

的复波数是沿 x 轴以流向复波数为∀= ∀r+ ∀ii的

波函数 e- ∀
i
x sin(∀rx ) 拟合 y = 0处的 p∀曲线得到

的,其中对 x in= 3. 0和 x in= 4. 0 两个站位处的局

部扰动结果拟合失败.在图 4中, 图 4( a) 线性稳

定性单一模态扰动的二维扰动压力场, 图 4 ( b)

混合模态扰动的二维扰动压力场, 图 4( c) 局部扰

动直接数值模拟得到的二维扰动压力场.

结合表 1和图 4可发现, 当快模态或慢模态

中的某一单一模态的扰动波绝对占优时,即快模

态或慢模态扰动波增长率明显大于另一模态时,

线性稳定性的结果与局部扰动直接数值模拟的结

果定性和定量上吻合得都较好,如 x in = 1. 0, 2. 0,

5. 0, 6. 0站位处;而在快慢模态增长率较为接近

时,定性上,线性稳定性单一模态得到的扰动场与

局部扰动直接数值模拟的结果有很大差别,而线

性稳定性快模态和慢模态无相差叠加得到的扰动

场与局部扰动直接数值模拟的结果较为相似, 如

x in= 3. 0和 x in= 4. 0站位处.
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图 4� 扰动压力等直线

F ig . 4� Disturbance pressur e cont ours

表 1� 扰动频率 != 20. 0 时不同站位处扰动波复波数

Table 1� Wave numbers of disturbance frequency

!= 20. 0 at dif ferent stations

x in ∀( S�mode) ∀( F�mode) ∀( DNS)

1. 0 33. 93- 2. 401 i 27. 63- 1. 645i 33. 7- 2. 6i

2. 0 34. 62- 1. 952 i 27. 36- 1. 561i 34. 6- 1. 6i

3. 0 35. 13- 1. 585 i 27. 14- 1. 452i

4. 0 35. 53- 1. 250 i 26. 95- 1. 353i

5. 0 35. 85- 0. 937 i 26. 81- 1. 265i 26. 8- 1. 3i

6. 0 36. 11- 0. 641 i 26. 68- 1. 187i 26. 7- 1. 2i

5 � 模态无相差混合扰动

� � 在上文中对不同流向站位的线性稳定性和局

部扰动直接数值模拟的对比和分析表明,由于剪

切层定常平均流在流向不同站位处的速度剖面的

不同,同一扰动频率的扰动波在同一剪切层的不

同流向站位剖面可以促发出不同的扰动模态. 为

了考察单一扰动频率扰动波在剪切层内连续演化

是否可以促发多模态无相差混合扰动模态,特设

置如下算例.

在剪切层定常平均流场中截取扰动数值模拟

计算区域1. 0 ! x ! 6. 0作为基本流场.在计算域

y= 0入口截面引入形如式( 1)的横向速度基频谐

波扰动,扰动频率 != 20. 0, 扰动振幅  = 10
- 4

,

用上文中介绍的扰动场直接数值模拟方法模拟该

扰动波在剪切层内的演化. 图 5所示的是基频谐

波扰动在剪切层内所促发的扰动压力等值线图,

在 1. 0 ! x ! 2. 5的流向区域内扰动波向快速流

一侧倾斜,在慢速流一侧快速衰减,表现的特性是

慢模态占优的;而在5. 0 ! x ! 6. 0的流向区域内

图 5� 扰动直接数值模拟得到的扰动压力等直线

F ig. 5� Disturbance pressur e contours with DSN method
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扰动波向慢速流一侧倾斜,在快速流一侧快速衰

减,表现的特性是快模态占优的.在这两个区域之

间的流场范围内, 扰动波无相差地向快速流和慢

速流倾斜,表现的特性是慢模态与快模态作用相

当的混合模态.

上文中对剪切层流向 6个不同站位速度剖面

进行了线性稳定性分析,得到了不同站位处的扰

动参数,根据这 6 个站位处的扰动参数可以插值

得到1. 0 ! x ! 6. 0流场的扰动参数,如扰动波数

和扰动特征函数等, 于是可得到扰动波线性稳定

性在剪切层的演化, 同样也可得到由线性稳定性

插值得到的流场结构,如图 6所示.对比图 5和图

6,扰动直接数值模拟得到的流场结构与通过线性

稳定性扰动参数插值得到的流场结构是相似的,

但扰动模态出现的流向站位略有不同, 扰动直接

数值模拟流场的混合模态范围较大.

图 6 � 线性稳定性差值得到的扰动压力等直线

Fig . 6 � Disturbance pressure contours w ith LST method

6 � 结 � 论

� � 使用线性稳定理论和扰动直接数值模拟对

Mac= 1. 2的同一超声速剪切层中不同流向站位

进行扰动参数分析和局部扰动直接数值模拟, 获

得了不同站位处的扰动特性. 对特定的单频扰动

进行直接数值模拟, 在剪切层的不同区域内, 扰动

波无相差地促发了慢模态、混合模态和快模态,得

到了特定频率扰动波促发的多模态无相差扰动.

通过结果分析可得出以下结论:

1) 在 Mac= 1. 2超声速平面剪切层中,存在

两种最不稳定扰动失稳模态, 分别是慢模态扰动

和快模态扰动;

2) 单一频率的扰动波在剪切层的失稳过程

受两种最不稳定扰动模态中增长率较大的一种主

导,在两种增长率较接近时同时受两者主导;

3) 随着剪切层的发展, 剪切层厚度增加, 剪

切层失稳最终会由快模态扰动失稳主导.
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