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高超声速边界层转捩研究进展与挑战
戴梧叶，孙泓朴，吴宁宁，许灵芝
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摘　　　  要：    对风洞试验、飞行试验、eN 方法、转捩模式以及转捩准则等常用的高超声速飞行器转捩研究

方法及手段进行了介绍，并指出了这些方法在感受性原理以及转捩判据方面的改进。在此基础上，针对压缩

拐角、后掠前缘、后掠翼舵面三类典型构型的高超声速转捩特性进行了详细分析，梳理出在 Görtler涡增长机

理以及横流不稳定性研究方面的关键问题。指出需要在加深转捩机制认知的基础上，提高静音风洞模拟能

力与 CFD模拟准确度来满足工程对边界层转捩预测的需求。
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Abstract:   Wind  tunnel  test， flight  experiment， eN method， transition  mode  and  transition  criterion

were introduced，and the improvements of these methods in the sensitivity principle and transition criterion

were  pointed  out.  On  this  basis，hypersonic  transition  characteristics  of  compression  corner， swept-back

leading  edge  and  swept-back  rudder  surface  were  analyzed  in  detail， and  the  key  problems  in  Görtler

vortex  growth mechanism and cross-flow instability  research  were  sorted  out.  This  indicated  that  on  the

basis  of  deepening  the  understanding  of  transition  mechanism， it  is  necessary  to  improve  the  simulation

capability of quiet wind tunnel and the accuracy of CFD simulation to meet the needs of engineering on

boundary layer transition prediction.
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流动从层流转变为湍流的过程称为转捩，湍

流流动随时间和空间呈现出不规则的脉动，流体

质点的动量与能量可以高效混合。层流流动与湍

流相反，流动为规则的层状运动，流线层次分明，

互相平行。转捩的过程包含层流失稳、T-S波传

播、三维扰动的发展和流向涡的形成、流动二次

失稳产生高频振荡和湍流斑、湍流斑扩大并发展

为完全湍流等一系列复杂非定常流动。高超声速

边界层转捩对飞行器气动性能、热防护、气动布

局设计、超燃冲压发动机性能有重要影响[1]，主要

表现如下。

1）  气动力性能方面，对空天飞机，飞行器表

面全湍流流态的气动阻力比全层流大 15%左右。

同时，全湍流工况下的压心比层流前移 3%左右[2]，
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直接影响飞行器的控制性能。

2）  气动热方面，对高超声速巡航导弹，如美

国 X-43A，全湍流流态飞行器表面热流是全层流

的 3～5倍，航天飞机的数据也显示转捩后的壁面

热流可达层流的 1.7倍[3]。

3） 冲压发动机性能方面，如果边界层未能在

进气道之前转捩为湍流态，则会因为层流边界层

的抗反压能力较低而引起流动分离，减少进气道

的气流质量流量，因此对于高超声速巡航导弹等

小型飞行器，由于前体距离太短，无法自然转捩，

需加装强制转捩装置保证进气道入口为湍流。

综上所述，边界层转捩是高超声速飞行器设

计过程中必须考虑的重要因素。为了高超声速武

器的发展，国外高度重视高超声速边界层转捩研

究，尤其是美国专门制定了持续开展高超基础研

究的计划。2009年 3月美国成立了 3个高超声速

国家科学中心，将边界层转捩列为美国国家高超

声速基础研究计划（NHFRP）的主要内容[4]。除了

开展理论与地面试验研究，国外还专门安排了边

界层转捩的飞行试验研究，如美国与澳大利亚进

行了 HIFiRE-1和 HIFiRE-5边界层转捩飞行试验

研究，以及 X-43A飞行试验 [5]。美国在高超声速

边界层转捩研究方面投入大，并取得了重要进展，

而中国也逐步加大对边界层转捩研究的投入，中

国空气动力研究与发展中心于 2015年开展了MF-
1飞行试验 [6-7]。正如美国国防科学委员会在 Na-
tional Aerospace Plane（NASP）计划报告中所指出

的：“超燃冲压发动机和边界层转捩是两项最关键

的技术领域。对于未来设计能力的提高和信心的

增强，这两个技术领域具有同等重要性。 ”[8] 

1    超声速边界层转捩研究方法

高超声速边界层转捩常用的研究方法包括

3类：理论分析、数值模拟和试验研究。其中理论

分 析 包括 linear  stability  theory（LST） 、 bi-global
（二维全局稳定性 ）和 parabolic  stability  equation
（PSE）方法；数值模拟包括：转捩准则、eN 方法、

转捩模型以及 direct numeral simulation（DNS）方法；

试验研究包括：地面试验和飞行试验。下面分别

进行介绍。 

1.1   理论分析

转捩本身是一个多因素耦合的复杂过程，难

以使用单纯的理论工具进行分析，但是自然转捩

过程中线性增长阶段长度占比较大且分析较为简

单，因此目前转捩过程的理论分析集中于线性增

长段。

最早发展的转捩分析方法为 LST方法，LST
方法以平板边界层为基础，忽略了流动中的非平

行效应以及不稳定波的非线性增长阶段，在每一

个流向位置采取近似平行流假设并假定扰动为周

期形式，将流动稳定性问题转化为一个求解矩阵

特征值问题。在大部分情况下 LST所得到的结

果与试验值也较符合，因此 LST是最常用的稳定

性分析方法。

但是在实际三维复杂流动中，流动的非平行

效应往往不能忽略，但 LST并不能考虑非平行效

应，1987年，Herbert和 Bertolotti[9] 提出了 PSE方

法，保留流向导数的同时使控制方程变为抛物型，

在某一流向位置给出扰动的具体分布就可以向下

游推进求解，PSE方法可以在考虑流向非平行性

的基础上进行边界层稳定性的分析。

除了流向的非平行性，在弯曲表面的展向上

也会存在非平行性，在计算这类问题时，需要将

法向与展向同时进行离散以考虑在整个流面内的

非平行效应。Theofilis[10] 于 2003年对这一类的

二维特征值问题进行了总结，并将其命名为 bi-
global方法，该方法考虑了流动在展向的非平行

性，可以用于复杂三维流场的稳定性预测。

除了线性增长段，自然转捩过程还包括感受

性原理以及非线性增长段，但是这些阶段分析起

来较为困难并且长度占比较小，相关研究进展将

在第 2节进行叙述。 

1.2   数值模拟 

1.2.1    转捩准则

转捩准则是基于飞行试验或风洞试验数据，

针对某一类特定外形所提出的经验关系式，对于

特定问题具有高效便捷的优点。20世纪 70年代，

美国空间和导弹研究中心开展了 Passive Nose-tip
Technology（PANT）项目 [11]，提出了考虑飞行器表

面粗糙度的 PANT转捩准则。20世纪 80年代，

NASA根据航天飞机的转捩数据提出了 Reθ/Me 转

捩准则[12]。随后 NASA的 Lau[13] 在 NASP项目中

对 Reθ/Me 转捩准则进行了改进，于 1990—1992年

提出了 boundary  layer  transition（BLT）系列准则 ，

在后来的航天飞机任务、Hyper-X以及 hyperson-
ic technology vehicle（HTV）项目中得到了广泛应

用。2007年，Reshotko[14] 对 Reθ/Me 准则的原理进

行了剖析与改进，从边界层能量变化的角度出发
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建立了考虑粗糙度的转捩准则。北京航空航天大

学的孔维萱和张辉等人[15] 在 2013年提出了将转

捩准则与转捩模型相结合的“层流+转捩准则+湍
流模型”的转捩预测方法。北京大学的史明涛等

人[16] 在 2020年基于北京大学静音风洞的试验数

据，提出了考虑马赫数、温度恢复系数、头部半径

以及噪声影响的转捩准则。

转捩是一个强非线性问题，对各种影响因素

均极为敏感，这些影响因素包括飞行器外形、表

面粗糙度、来流湍流度、壁面温度、压力梯度等，

因此，每种转捩判据均有一定的适用范围，所以

对于每一类型的飞行器均必须发展专属的转捩判

据或对已有转捩判据做出修正。但是，由于其便

捷的优点，目前在实际工程计算中，转捩准则依

然是非常常用的转捩预测手段。

未来转捩准则应该针对某一种或者某一些最

重要的转捩影响因素，并且在一定程度上考虑转

捩物理机理，对所需要的转捩准则的影响参数进

行标定。并且转捩准则可以与转捩模型相耦合，

实现层流加湍流一体化求解，可以极大地方便工

程计算。 

1.2.2    eN 方法

eN 方法最早由道格拉斯公司的工程师 Smith
和 Gamberoni[17] 在 20世纪 50年代提出，目的为

预测低速翼型的转捩位置，因此其理论基础为不

可压 Orr-Sommerfeld（O-S）方程的 LST方法，后续

随着 eN 方法适用范围的不断拓展，PSE方法与 bi-
global方法也被逐步加入其中，目前 eN 方法依然

是工程中较为常用的转捩预测方法。

最初的 eN 方法针对的是二维低速边界层，因

此只需要沿流向积分扰动放大率即可，而在三维

边界层中需要确定扰动传播方向及放大率，计算

方法更复杂。常用的方法有：Srokowski和 Orszag
在 1977年提出的包络法 [18]、Cebeci和 Stewartson
在 1980年提出的鞍点法 [19] 以及 1989年 Mack提

出的固定频率和展向波数法[20]。在三维低速边界

层中使用最广泛的是包络法，而在三维高速边界

层中，最常用的是 Mack提出的直接将展向波数

的虚部取 0的方法。天津大学的于高通 [21] 对波

参数虚部守恒率进行了推导，发现扰动沿群速度

的增长率与波数或者频率的虚部没有关系，所以

可以假定展向波数的虚部为 0，从理论上证明了

Mack假设的合理性。

eN 方法的优点在于线性稳定性理论研究的已

经很充分，理论基础完备，缺点是没有考虑感受

性原理。针对该缺陷，天津大学的苏彩虹和周恒[22]

提出了改进的 eN 方法，在考虑感受性的情况下，

积分位置从靠近前缘的某一个可以确定初始扰动

幅值的点开始，这样能够保证在中性曲线上不同

位置的起始幅值不一样，并以不稳定波扰动幅值

达到 1.5%而不是幅值放大倍数 N作为转捩判据。

经过航空航天界多年的发展，国内外已经形

成了一系列基于 eN 方法进行边界层转捩预测的

工程软件：

1）  以 Malik等人 [23] 为代表的 eN 转捩预测方

法，适用于高速和低速的边界层，Malik基于 eN 方
法开发了 eMalik程序，美国 NASA的 Chang[24] 基
于 LST、PSE和 eN 方法开发了一套分析流动稳定

性并预测转捩的代码 LASTRAC。
2） 法国国家航天航空中心（ONERA）的 Arnal

等人[25] 参考低速平板边界层的基本流剖面相似

原理，提出了 eN-Database转捩预测方法，ONERA[26]

与瑞典国防研究院（FOI） [27] 将 eN-Database方法

与 Reynolds averaged Navier-Stokes（RANS）求解器

相结合。中国航空工业集团有限公司空气动力研

究院的董军等人[28] 也将 RANS方法与 eN-Data-
base相耦合，加入了非结构混合网格求解器中。

不过 eN-Database方法的原理是低速边界层的相

似解，因此不适用于高速边界层。

eN 方法的应用已经比较成熟，但是仍然存在

一些固有的缺点：如感受性原理的缺失以及判据

的经验性过于强。而针对这些缺点，国内外学者

发展了新的转捩判据并引入了感受性系数进行改

进。未来的 eN 方法需要更多考虑自然转捩的机

理，将更多影响因素考虑在内。 

1.2.3    转捩模型

转捩模型是在湍流模型的基础上，通过添加

一些参数描述边界层转捩机制来预测转捩位置的

方法。转捩模型能够在一定程度上考虑边界层转

捩的物理机理，而且可以直接得到转捩后的湍流

时均流动特征，是除了 eN 方法外同样能够集成于

现代 CFD计算中的转捩预测方法。

目前工程实践中使用较多的转捩模型为

Langtry等人 [29] 于 2005年提出的 γ-Reθ 转捩模型，

该模型在 RANS方程中添加动量厚度雷诺数 Reθ
来判断转捩起始位置，用间歇因子 γ来描述转捩

过程，并提出了两者的输运方程以及涡量雷诺数

Reν 使运算过程完全当地化。原始的 γ-Reθ 模型
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存在未考虑横流失稳与边界层可压缩性等缺点，

国内外有不少学者针对这些缺点进行了改进。

1）  对于可压缩性，易淼荣等人 [30] 通过在原

始 γ-Reθ 转捩模型中添加可压缩性修正以及分离

诱导转捩的参数，实现了对可压缩性的修正。刘

周等人[31] 添加了可压缩性比拟关系 fRe 的输运方

程，建立了 γ-Reθ-fRe 转捩模型。北京航空航天大

学的郝子辉和阎超等人[32] 对 γ-Reθ 模型中的拟合

关系进行了可压缩性修正。

2） 对于横流失稳，向星皓等人[33] 将横流项添

加至原 γ-Reθ 转捩模式的 Reθ 输运方程中，提出了

C-γ-Reθ 转捩模型。刘坤坤和阎超等人 [34] 通过构

造横流间歇因子实现了 γ-Reθ 转捩模型的横流修

正，对低速机翼的转捩预测效果很好。

由于 γ-Reθ 转捩模型可以实现完全的当地化

计算且适用性较好，很多 CFD软件（如 Ansys Flu-
ent、CFD++以及 XCFD等）都集成了 γ-Reθ 模型转

捩预测的模块，在 XCFD软件中还针对压缩性、

横流以及粗糙度等情况进行了修正。

除了 γ-Reθ 转捩模型，清华大学的王亮 [35] 在

2008年提出了 k-ω-γ转捩模型，该转捩模型考虑

了非湍流脉动的脉动动能项以及边界层第一、第

二模态增长的机理，可以直接使用于高超声速边

界层转捩预测。随后王亮、符松等人又针对分离

区剪切层[36]、横流模态 [36] 以及高温真实气体效

应[37] 进行了 k-ω-γ模型的修正。阎超等人也对

k-ω-γ模型进行了雷诺数效应 [38]、头部钝度 [38] 以

及横流效应[39] 的修正。

清华大学的肖志祥研究团队针对 k-ω-γ转捩

模型也进行了头部钝度[40] 以及分布式粗糙度 [41]

的修正。除此之外，他们还将 k-ω-γ转捩模型与

delayed  detached  eddy  simulation（DDES） [42] 和 im-
proved delayed detached eddy simulation（IDDES） [43]

方法相结合，使模型可以预测自然转捩的同时，

还可以对流动分离以及脉动信息进行精确的计算

进而预测强制转捩。杨沐臣与肖志祥[44] 还提出

了使用机器学习对 k-ω-γ模型中参数进行调整的

方法，发现使用机器学习可以大幅提高转捩模型

参数优化的效率。

西北工业大学的徐家宽等人[45] 从边界层相

似解的角度出发构建了放大因子的输运方程，提

出了新的转捩模型，该模型对于低速后掠翼边界

层转捩具有良好的预测精度。但是由于模型的理

论基础为不可压流体的 Falkner-Skan边界层相似

解，所以需要进行可压缩性修正以应用于高超声

速边界层转捩。

由于转捩模型可以直接与现有的并行 CFD
耦合求解，因而是工程实践中较受欢迎的转捩预

测手段，不过与 eN 方法相比，转捩模型在转捩物

理机理方面还较为薄弱，模型中还存在较多的经

验关系式，未来转捩模式需要更多地考虑物理机

理，提高在不同场景下的适用性。 

1.2.4    直接数值模拟

直接数值模拟即 DNS方法，DNS不对湍流进

行任何的模化，直接求解包含扰动量的 Navier-
Stokes（N-S）方程，从而可以得到所有尺度的物理

特征信息。

由于 DNS需要求解流场中最小尺度的涡结

构，所以对网格的空间尺度要求非常高，使用的

数值方法也必须具有很高的精度，因此会消耗大

量计算资源。DNS方法可以求解出丰富的流场

信息，主要用于简单外形的转捩机理研究或者替

代难以实现的风洞试验，比如针对孤立粗糙元[46-47]

或凹腔[48] 引起的强制转捩的机理研究。

DNS方法是当前预测转捩最为精确的数值

模拟手段，由于网格量以及计算资源的限制，不

适合于工程设计，但是对于转捩过程的物理机理

研究，DNS方法是强有力的研究工具。DNS本身

注重于对流动中小尺度结构的精确计算，所以未

来 DNS应该关注于低耗散高精度数值格式的发展。 

1.3   试验研究 

1.3.1    风洞试验

对于转捩风洞试验而言，来流的湍流度至关

重要，如果风洞试验段的噪声过大，会导致模型

边界层提前转捩。为了在风洞内开展边界层转捩

试验，静音风洞的建设就变得不可或缺。

NASA Langley研究中心从 20世纪 70年代开

始了高超声速静音风洞的研究，建造了一系列高

超声速静音风洞[49]。普渡大学采用路德维希管

（Ludwieg）原理，发展了脉冲式高超声速静音风洞[50]，

法国宇航局[51] 和日本国立航空宇宙技术研究所

试验室[52] 也在 20世纪 90年代建设了静音风洞，

不过两者的风洞都存在一定的缺陷。国内静音风

洞的建设起步相对较晚，北京大学[53] 和国防科技

大学[54] 也在 2013年分别建设了静音风洞，运行

马赫数为 6.0并投入使用。

风洞试验最大的优点是可以通过更多样的测

量手段获得更加丰富的流场数据，如图 1～图 3
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所示（图 2中 I为光强度，I0 为初始光强度）。常

规的点测量技术有热电偶、薄膜热电阻、热线风

速仪和脉动压力传感器，面测量技术主要为磷光

热图技术、红外热测量技术、压敏漆和温敏漆

（TSP）等，空间测量技术包括粒子图像测速法

（PIV）以及最近发展起来的纳米示踪平面激光散

射（NPLS）技术。北京空天技术研究所的吴宁宁

等人[55] 提出了使用分布式热电偶的精细测量方

法，可以使用点测量达到面测量的显示精度，对

于翼舵缝隙等热流变化剧烈的区域可以获得更好

的测量精度。
  

−200
−150
−100
−50

0

y
/m

m

x/mm

50
100
150
200

0 200 400 600

100

80

60

40

Heat flux/

20

0
800

(kW/m2)

图 1    使用热电偶测得的模型热流分布示意图[56]

Fig. 1    Model heat flow distribution measured using

thermocouple[56]
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图 2    使用 TSP技术得到的模型表面温度分布[57]

Fig. 2    Surface temperature distribution of the model obtained

using TSP technique[57]

  

1 mm

图 3    使用 NPLS技术捕捉到的流场精细结构[58]

Fig. 3    Fine structure of flow field captured using NPLS

technique[58]
 

受限于目前试验段尺寸及试验设备能力，风

洞试验还不能完全模拟高空真实飞行的来流条件，

未来风洞试验应该更多集中于如何消除或者修正

在实际飞行过程以及风洞试验之间存在的差异，

天地相关性在未来很长一段时间内仍然会是风洞

试验研究的重要方向。 

1.3.2    飞行试验

飞行试验在几种研究手段中是成本最高的一

种，但是所获得数据的可信度也最高，美国曾经

发射过很多用来验证高超声速边界层转捩的飞行

器，国内的研究虽然起步较晚，但是也有相对应

的飞行试验，下面对这些飞行试验进行介绍，总

结国内外飞行试验的发展趋势。

Hyper-X计划于 1996年正式立项 [5]，该计划

的主要目的为验证吸气式高超声速飞行器的可行

性。X-43A模型下表面采用了条带促使来流强制

转捩来保证进气道来流为湍流状态，图 4展示了

X-43A飞行试验的示意图。Hyper-X（又称为 X-
43A）于 2004年进行了两次飞行试验，一次飞行

马赫数为 7，另一次为 10，两次飞行试验都成功得

到了转捩数据。
 
 

图 4    Hyper-X飞行试验[5]

Fig. 4    Flight test of Hyper-X[5]

 

Hypersonic  Boundary  Layer  Transition  （Hy-
BoLT）飞行试验在 2005年立项，该项目旨在研究

粗糙表面对高超声速边界层转捩的影响。如图 5
所示，该试验外形 A边为光滑表面，转捩过程为

自然转捩，B边为设置有凹腔与突起的粗糙表面，

转捩过程为 bypass转捩。HyBoLT于 2008年 8
月 22日进行试验，但并未圆满成功，只获得了一

部分飞行数据[59]。

2008年正式立项的 HIFiRE计划的研究目的

是验证空天飞行中的关键技术，其中有两次是为

了研究高超声速边界层转捩而开展的，分别为

HIFiRE-1[60]（圆锥外形）和 HIFiRE-5[56]（椭圆锥外

形），其具体外形与测点布置见图 6。HIFiRE-1于

2010年 3月 22日首飞成功，并且获得了一部分转

捩数据，但是 HIFiRE-5原定于 2012年与 2015年
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的飞行试验均失败，直到 2016年 5月才成功进行

了飞行试验并获取了转捩数据（飞行代号为

HIFiRE-5B）。

2015年 12月，由中国空气动力研究与发展中

心研制的飞行试验平台 MF-1顺利完成飞行试验，

该飞行试验也是我国以高超声速空气动力学基础

研究为目的开展的飞行试验。MF-1模型的具体

外形如图 7所示，图 8也说明了不同流向位置所

发生的气动现象，包括边界层自然转捩以及激波

边界层干扰[7]。MF-1成功获取了所有测量点上

的数据，经过后期分析标定出了 eN 方法中的 N值，

对于认识高超声速边界层转捩做出了重要贡献[61]。

总体而言，目前以高超声速边界层转捩为主

要目的而开展的飞行试验还不是很多。未来针对

边界层转捩研究开展的飞行试验应该保持飞行状

态单一性，因为转捩对于不同来流因素十分敏感，

试验窗口时间越长，状态越单一越有利于试验数

据的采集，同时还需要针对高空中的飞行条件对

测量装置进行改进，提高装置的工作范围以及耐

高温等特性。 

1.4   小　结

综上，高超声速边界层转捩的预测较为复杂，

需要理论分析、数值模拟、风洞试验以及飞行试

验相互结合，互为验证，才能对转捩的机理有进

一步认识与应用。 

2    转捩机理研究进展

转捩的发展路径与自由来流中的湍流度有很

大的关系，按照 Morkovin[62] 的分类，转捩路径可

以根据初始扰动幅值的大小划分为旁路转捩和自

然转捩。旁路转捩指的是外界自由流的扰动幅值

较大，直接引起边界层内扰动快速增长从而引发

转捩，而高空中来流的湍流度一般较低，因此不

属于旁路转捩而属于自然转捩。

如图 9所示，自然转捩一般分为以下几个阶

段[63]：感受性原理、小扰动波线性增长、非线性作

用阶段并最终突变（breakdown）为湍流。

基于目前高超声速边界层转捩机理研究的现

状，对感受性原理、线性增长阶段以及非线性作

用过程的物理机理进行介绍。 
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transition

Side A-natural transition
Aft module

Booster adapter
ALV X-1 launch vehicle

NASA wallops flight facility

图 5    HyBoLT以及凹腔和凸起[59]

Fig. 5    Concave cavity and convex of HyBoLT[59]

 

(a) HIFiRE-1 飞行试验模型[60]

(b) HIFiRE-5B飞行试验模型以及表面测点位置[56]
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Payload
support
moduleFlare
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图 6    HIFiRE飞行试验模型

Fig. 6    HIFiRE flight test model

 

试验模型 级间段 助推器 尾段 固定尾翼

图 7    MF-1气动外形[7]

Fig. 7    Aerodynamic configuration of MF-1[7]

 

边界层转捩
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图 8    MF-1的气动现象[7]

Fig. 8    Aerodynamic phenomenon of MF-1[7]
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2.1   感受性原理

感受性原理指的是外界扰动激发边界层内部

的不稳定波的过程，对于边界层转捩而言初始扰

动的影响因素是多方面的，按照来源大致可以分

为两类[64]：第 1类为自由来流中的扰动，自由流扰

动可以按产生的原因分为 3种：由速度扰动产生

的涡波、由温度扰动产生的熵波以及由压力扰动

产生的声波；第 2类来自于物体表面，包括表面粗

糙度、断面、局部吹吸等。

在高速情况下，根据 McKenzie等 [65] 的研究

结果，不论来流中的扰动是涡波、熵波还是声波，

在经过激波之后都会同时激发这 3种扰动波，因

此高超声速边界层感受性的研究更加困难。目前

对于高超声速边界层感受性的机理研究主要集中

在同步机制与模态转化两个方面。 

2.1.1    同步机制

Fedorov[66] 提出了“同步机制”，自由来流中快

声波和慢声波的传播速度与边界层中快模态和慢

模态在前缘处的相速度相等，因此自由流中的慢

声波在前缘处直接激发产生边界层内的慢模态

（Mode S），快声波直接激发快模态（Mode F）。如

图 10所示，在同步点慢模态被激发为第二模态，

而后第一模态与第二模态同支，快模态则变成两

αi者的共轭模态。图 10中 cr 为相速度， 为增长率，

x为流向距离，Ma为马赫数，F为频率。 

2.1.2    模态转化机制

Ma和 Zhong[68] 使用 DNS计算 0°攻角的平板

边界层时发现慢模态可以由快声波激发，与 Fe-
dorov预测的结果不一致。为了解释该现象，Fe-
dorov提出了模态转化机制 [69]，在同步点附近，快

模态可以直接激发 Mack第二模态，此时快模态

变为第二模态，慢模态演化为第一模态，实现慢

模态向快模态的能量传递。吴雪松在周恒等人的

专著[70] 中说明了在同步点附近，快慢模态可能由

于基本流中存在的弱非平行性而产生散射效应，

导致其中一个模态在另一模态的特征函数上投影

不为 0，从而实现快慢模态之间的转化。

高超声速边界层感受性研究的主要难点在于

激波与自由流扰动之间的互相干扰，目前只能使

用计算资源占用较大的 DNS手段对其进行分析。

针对该研究难点，天津大学的苏彩虹等人[71] 提出

了一种通过选取子计算域来降低计算量的新方法，

并使用该方法对钝锥边界层进行了计算，发现对

于第一模态的激发过程起主导作用的是同步机制，

而对第二模态起主导作用的是熵层内的扰动[72]。

由于激波的影响，高超声速边界层感受性原

理的试验研究相对更难开展，而且过去的理论也

往往忽视激波在感受性原理中的作用，所以未来

感受性原理的研究重点应该集中于激波与自由流

扰动的相互作用的数值模拟上。 

2.2   扰动线性增长阶段

当自由流扰动进入边界层之后就会激发不稳

定的小扰动波即 T-S波，此时扰动波的幅值较小，

可以采用线性稳定性理论进行分析。对于高超声

 

自由流扰动

感受性 线性增长
非线性过程

激波

飞行器

1 2
3

图 9    超声速飞行器边界层自然转捩过程[63]

Fig. 9    Natural boundary layer transition process[63]
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图 10    Ma=7.0，F=8.0×10−6 的相速度和增长率[67]

Fig. 10    Phase velocities and growth rates of Ma=7.0，

F=8.0×10−6[67]
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速边界层，表现出的不稳定性主要有流向不稳定

性、横流不稳定性、附着线不稳定性与 Görtler不
稳定性。图 11所示为三维边界层流向速度与横

流速度，图中 xt、yt、zt 为坐标轴，ut、wt 分别为流向

速度和横流速度达到。
 
 

Streamwise component Crossflow component

yt

wt

ut

zt

xt

图 11    三维边界层流向速度与横流速度[16]

Fig. 11    Flow velocity and cross-flow velocity in

3D boundary layer[16]
 

高速边界层的流向不稳定性最早由 Mack[73]

使用 LST方法进行了分析，他发现当来流马赫数

大于 4时，高频模态的不稳定性会超过低频模态，

而高频模态包含了一系列不同频率的不稳定模态，

这些高频模态被统称为 Mack模态，其中增长率

最大的为第二模态。因此对于高超声速飞行器而

言，其流向不稳定性的主导机制为无黏不稳定性

产生的第二模态，而非第一模态。

横流失稳经常会在带攻角的钝锥、椭球体或

者后掠翼的边界层中出现，横流失稳的原因是三

维边界层的横流速度型存在拐点，从而诱导出无

黏不稳定性[74]。

附着线不稳定性常见于具有较大前缘半径的

后掠翼上，如果沿着附着线存在扰动的传播和发

展，那么在其下游的流场也会受到影响从而导致

转捩提前，根据圆柱转捩的试验结果，随着来流

雷诺数的增加，转捩位置会逐渐向附着线的方向

靠近[75]。图 12为附着线流场特征示意图。

U∞

Görtler不稳定性是在小曲率凹面边界层中的

一种失稳现象[76]，在这些区域由于离心力的作用，

流动会发生失稳并产生成对反向旋转的流向涡，

这些涡在展向成周期分布并且将边界层外缘的高

速流体带向壁面，进而导致边界层速度型变化造

成二次失稳和转捩。图 13所示为 Görtler失稳[77]，

图中 x、y、z为坐标轴，u、v、w为各方向的速度，

为无穷远处来流速度。

Choudhari等人[78] 在其报告中指出，对于表面

存在较强横流效应的飞行器，在展向存在比较剧

烈的流动变化，因此不能采取平行流假设，而应

该使用全局稳定性方法（bi-global）或 PSE方法进

行分析。传统的 PSE方法存在收敛性较差并且

需要沿流向推进的问题，天津大学的黄章峰等人[79]

在 2015年提出了一种改进的 PSE方法，简称为

EPSE，该方法可以将 PSE转化为求解特征值问题，

减少 PSE方法对上游条件的依赖。

总体来说，目前对于扰动线性增长阶段的研

究已经比较深入，PSE与 LST理论也比较完备，

很多扰动增长规律都已经可以使用基于小扰动假

设的稳定性分析进行解释。 

2.3   扰动的非线性作用段

当小扰动波的幅值不断增加之后，扰动量就

不再满足小扰动假设而必须考虑非线性作用。对

于弱非线性增长，苏联学者 Landau提出了处理非

线性增长的模型方程[80]，但是并没有从扰动控制

方程出发进行推导。直到 1960年，英国的 Stuart[81]

基于 Landau的弱非线性模型，从扰动控制方程出

发给出了问题的解法，但是该方法的收敛半径很

小并且与试验结果存在较大差别。1993年，周恒

与尤学一[82] 考虑了高阶解不同的表达形式与扰

动量对平均流的作用对 Stuart的方法进行了改进，

得到了很好的结果。

除了理论分析，试验中也观测到在彻底转变

成湍流之前，边界层中会出现 3种不同类型的三

 

图 12    附着线流场特征

Fig. 12    Characteristics of flow field of attachment line
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图 13    Görtler失稳[77]

Fig. 13    Görtler instability[77]
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维扰动波，分别为 C型 [83]、H型 [84] 和 K型 [85]。对

于 C型转捩，Craik[83] 和 Raetz[86] 提出了三波共振

理论，解释了二维不稳定波能量传递的过程。对

于 H型转捩，Herbert[87] 提出了二次失稳理论，解

释了符合什么条件的二维扰动可从空间流场中激

发出三维扰动。而 K型转捩的预测方面目前还

没有统一的理论。

Thumm[88]、Fasel等人 [89] 以及周恒等人 [90] 通

过数值模拟发现在可压缩边界层中同样存在二次

失稳和三波共振，而且还存在一种不同于不可压

缩边界层的非线性机制——斜波转捩，并且斜波

转捩的初始幅值要小于 K型转捩所需的初始幅值。

由于非线性增长在实际流动中发展非常迅速，

所以目前针对转捩过程中非线性演化机制的研究

一般都是依靠数值模拟来实现的。早期的研究主

要使用 DNS方法来进行，近些年来研究者们越来

越倾向于使用 NPSE（非线性 PSE）方法。张永明

和周恒[91]、张丽 [92] 以及任杰和符松 [93] 使用 NPSE
方法对高超声速边界层中非线性作用段的二次失

稳和三波共振等机制进行了模拟，确认其计算精

度与 DNS相接近。

目前扰动非线性作用段的物理机理还存在很

多不明确的地方，例如三维扰动波的产生以及二

次失稳相关理论，仍然需要进一步研究。鉴于非

线性作用段发展较快，试验难以开展，未来的研

究应该将重心集中于使用数值模拟方法（如 DNS
和 NPSE）等对流动的非线性作用过程进行模拟

进而对其机理进行分析。 

2.4   小　结

目前工程实际计算中，由于线性增长段占比

大，理论基础完备，因此主要考虑小扰动波线性

增长的过程。非线性作用段发展较为迅速，在工

程使用中通常采用参数修正来模拟该过程。而感

受性原理直接给出了不稳定波的上游入口条件，

但是由于激波和自由流扰动的相互作用，导致感

受性研究异常复杂，目前的研究主要集中在平板

类简单构型的单一扰动波的影响机理分析上，对

于复杂构型、多种扰动波耦合的情况需要进一步

研究。 

3    典型构型转捩研究
 

3.1   压缩拐角转捩

压缩拐角在高超声速飞行器上使用非常普遍，

如发动机进气道前体就需要设计压缩面使得气流

经过激波压缩后产生高压，如图 14所示，在压缩

拐角处会出现分离再附的复杂流动从而对边界层

转捩过程造成影响。而 Dolling等人 [94] 在其综述

中提出，转捩边界层与激波干扰很有可能在高超

声速飞行器进气道入口发生。Dujarric等人 [95] 也

认为对于压缩拐角上游的层流边界层，很多情况

下其实已经处于转捩过程，因此研究压缩拐角处

转捩机理对于飞行器设计而言非常重要。
 
 

边界层

分离激波

再附激波

剪切层

回流区

图 14    压缩拐角处典型流动结构[96]

Fig. 14    Typical flow structure at compression corner[96]
 

对于流向不稳定性，Balakumar等人[97] 使用DNS
对二维压缩拐角进行了计算，Benay[98] 对马赫数

为 5，拐折角为 15°的柱-裙模型进行了风洞试验

和线性稳定性分析，两者的计算结果都发现在分

离区剪切层中第一模态表现出明显增长，而第二

模态在分离区的剪切层之上却没有明显增长。

对于Görtler不稳定性，文献 [97]中发现Görtler
数在分离点与再附点附近都有明显增长，说明

Görtler涡在分离区剪切层转捩过程中的作用也

需要研究。Berry等人使用普渡大学静音风洞对

Hyper-2000进行了试验 [99]，Simeonides等人 [100] 采

用风洞试验和 DNS方法对拐折角为 15°的压缩拐

角进行了研究，两者在试验中都观察到了明显的

流向涡结构，分析是由 Görtler不稳定性引起的。

对于感受性的影响，Fedorov等人 [101] 对 Bal-
akumar等人计算过的算例进行了 DNS计算，发现

小扰动来流下分离区剪切层的主导模态与感受性

有较大关系：当初始扰动的激发位置更靠近前缘

时主导模态为第一模态，更靠近分离点时则为第

二模态。

对于不同拐折角的影响，国防科技大学的武

宇等人[102-103] 使用 NPLS技术对拐折角为 25°和
28°的压缩拐角的流动进行了测量，试验发现当来

流为层流边界层时，28°拐折角的分离区更大，转

捩的位置也有所提前。

对于分离泡脉动的影响，中国空气动力研究
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与发展中心的童福林等人[104] 对来流马赫数为 2.9，
拐折角为 24°的压缩拐角进行了 DNS计算。研究

发现来流为转捩流情况下，压缩拐角内存在分离

泡大尺度膨胀和收缩的低频脉动和分离泡小尺度

的高频脉动，并且转捩边界层的展向非均匀结构

对低频脉动影响较大，而对高频脉动影响较小，

分析可能是与边界层内涡结构的分布特征有关。

在压缩拐角的边界层转捩问题中，目前研究

认为起主导作用的是流向不稳定性，不少计算结

果发现在剪切层中增长最快的是第一模态，而非

第二模态，同时由于流线弯曲产生的 Görtler不稳

定性在再附点下游的转捩过程中也起着重要作用。

未来压缩拐角边界层转捩问题的研究重心应该着

眼于 Görtler不稳定性对再附点下游的影响和第

一模态、第二模态在剪切层的发展规律上。 

3.2   后掠前缘转捩

对于后掠前缘而言，影响其转捩的物理机制

除了流向的第一模态和第二模态不稳定性外，还

需要考虑由于展向流动引起的横流不稳定性以及

由于前缘附着线引起的附着线不稳定性[105]。

Murakami和 Stanewsky等人 [106] 指出附着线

转捩存在两种物理机制：一种是由于前缘根部受

到来自机身或者其他部件边界层内的较大扰动而

出现 bypass转捩，另一种是附着线下游由于三维

横流效应导致的不稳定性。

Re

Re

对于前缘根部导致的扰动污染，Poll[107] 对不

可压缩情况下附着线转捩进行了理论分析，提出

以附着线边界层厚度无量纲化的雷诺数 来确

定转捩位置，并给出了不可压缩流下该值为 583。
Malik等人 [108-109] 对可压缩和不可压缩情况下附

着线边界层的不稳定性进行了线性稳定性分析，

不可压缩流的结果与 Poll相接近，而可压缩情况

下的 为 573，说明压缩性的影响较小。陈坚强

等人[110] 对于 HyTRV标准模型进行了线性稳定

性分析，发现特征速度型的分布与第二模态非常

类似，说明在椭圆锥后掠前缘附着线附近，边界

层转捩是由第二模态主导的。

Re

对于附着线下游的横流不稳定性，Lin和 Ma-
lik[111] 使用二维特征值方法对文献 [109]中模型

进行了计算，得到的转捩雷诺数 为 349，说明非

平行流效应对于附着线边界层转捩具有较大的促

进作用。Mack等人[112] 使用全局稳定性分析对抛

物型后掠前缘的流动稳定性进行了分析，发现随

着流动向下游发展，附着线模态表现出较强的横

流效应。清华大学的郗有成等人[113] 使用基于双

正交特征值问题的全局稳定性分析方法，对高超

声速钝头后掠前缘的稳定性进行了分析，结果发

现随着后掠角的不断增大，附着线不稳定性的增

长率会先增大后减小再增大，其主导的不稳定模

态也从横流模态转变为第二模态。

在后掠前缘的附着线不稳定性中，有两种不

稳定性会起作用，一种是沿着附着线传播的第二

模态，该不稳定模态的发展可以使用线性稳定性

分析，而另一种是由于前缘附近剧烈的横流效应

造成的横流不稳定性，需要使用全局稳定性分析

进行计算。目前普遍认为前缘上产生的不稳定扰

动会对下游流场的不稳定性造成较强的影响，所

以应该更加关注前缘下游的横流不稳定性。 

3.3   后掠翼舵面转捩

在高超声速后掠翼上，由于存在展向速度分

量，主导流动转捩的往往是横流不稳定性。横流

失稳的本质是展向速度型存在拐点导致的无黏不

稳定性，而无黏不稳定性的扰动增长率一般要大

于黏性不稳定性，所以对于高超声速飞行器后掠

翼舵面，横流不稳定性的研究更为重要。

在横流定常涡不稳定性的试验研究中，早期

的试验主要集中于低速后掠翼以及带攻角圆锥等

外形。而 HIFiRE项目开展后，更多的横流不稳定

性的试验则集中于类似的椭圆锥外形，针对高超

声速后掠翼的横流不稳定性开展的试验则比较缺

乏。Cattafesta等人 [114] 对来流马赫数为 3.5的三

角翼模型进行了风洞试验，在模型表面未观测到

明显的流向涡结构，分析认为在该试验条件下模

型表面的横流失稳是横流行进涡主导的。

在横流定常涡不稳定性的数值计算上，李玲

玉等人[115] 使用线性稳定性方法对高超声速平板

边界层横流模态的二次失稳进行了分析，结果表

明二次失稳对于全局流场的流向涡和展向涡都有

影响，二次失稳的扰动幅值越大，产生的条纹结

构就越明显。天津大学的苏彩虹等人[116]、赵磊[117]

采用 DNS与改进的 NPSE方法对高超声速后掠

钝板进行了计算，发现横流定常涡的非线性作用

并不会直接导致转捩，而是非线性饱和之后的二

次失稳导致定常横流涡破碎，并将涡顶部的高速

流体带向壁面，使得剖面速度型进一步被破坏，

最终转捩成为湍流。

高空实际飞行的时候来流湍流度较低，边界

层横流转捩的主导机制一般是横流定常涡，而横
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流定常涡非线性阶段发展更为缓慢，使用传统流

向不稳定模态的转捩判据是不合适的，由于在转

捩发生之前横流的二次模态会发生“爆发式增长”，
所以 Deyhle建议采用二次模态被激发的位置作

为转捩位置[118]。

目前高超声速边界层横流失稳的研究更多集

中于椭圆锥的横流转捩，而对于高超声速飞行器

的后掠翼舵面研究则较少，未来可以针对更贴近

实际飞行器外形的标模开展横流转捩的研究。 

4    转捩控制研究

在实际工程设计中往往需要视情况推迟或者

促进边界层转捩。转捩控制从是否需要能量输入

来分类可以分为被动控制方法与主动控制方法，

下面将对这两种不同的控制方法的研究进展与原

理进行介绍。 

4.1   被动控制

被动控制不需要额外的能量输入，实际使用

起来也更为简单，是目前比较使用较多的转捩控

制手段，根据控制目的可以分为转捩促进与转捩

推迟。 

4.1.1    转捩促进

转捩促进一般采用分布式粗糙元的办法，比

较有代表性的为 X-43A飞行器，其上表面为光滑

表面，在试验过程中为层流流态，下表面则在进

气道之前布置了斜坡型转捩装置来诱导转捩使流

动转变为湍流，提高抗逆压梯度的能力。

对于强制转捩装置的工作原理，Berry等人 [5]

认为最主要的原因是涡流发生器产生了一系列流

向涡对，这些涡对对边界层的影响类似于 Görtler
涡。清华大学的段志伟等人[46] 使用 DNS方法对

粗糙元诱导转捩的机理进行了分析，认为粗糙元

尾迹区内三维剪切层的失稳是其促进转捩的主要

原因。中国航天空气动力技术研究院的朱德华等

人[47] 也使用 DNS对粗糙元诱导边界层转捩的机

理进行了研究，发现不论是何种类型的粗糙元，

其诱导的失稳过程中均存在拓扑结构失稳和边界

层流动失稳两种失稳机理。

在设计粗糙元时，高度是最主要的敏感参数，

Lin[119] 通过风洞试验与飞行试验的数据总结了强

制转捩装置的设计准则：

k
δ∗
= 3

δ∗式中 k表示粗糙元高度， 表示边界层位移厚度。

需要注意的是，该设计准则是一个经验性很强的

公式，对于不同的飞行状况并不能直接套用，需

要结合试验验证是否能达到设计性能。 

4.1.2    转捩推迟

被动控制方法中的转捩推迟主要是通过修改

飞行器外形，尽量减少流动的逆压梯度，从而推

迟转捩。除了对外形进行设计，还可以采用不同

的材料来达到推迟转捩的目的，多孔表面与微槽

道是目前使用较多的方法。Fedorov等人[120] 使用

线性稳定性分析对多孔表面进行了计算，发现多

孔表面可以显著降低第二模态的增长率。中国空

气动力研究与发展中心的刘勇等人[121] 使用 DNS
方法对横向矩形微槽道推迟转捩的原理进行了分

析，发现微槽道对流向速度几乎无影响，但是对

法向速度影响较大，槽深到达一定值后对转捩的

推迟效应就不再变化。

精心布置的粗糙元也可以起到推迟转捩的作

用，Hosseini[122] 在其综述中指出其推迟转捩的机

理是特定的粗糙元可以激发次不稳定的横流波，

由于不稳定波的能量来源于平均流，所以最不稳

定波的增长率反而会减小，达到延迟转捩的目的。

但是使用粗糙元来延迟转捩需要对粗糙元的外形、

高度和排列位置等进行详细的设计，在工程实践

中并不适合。 

4.2   主动控制

相比于被动控制，由于主动控制需要额外的

能量输入与配套的控制系统，飞行器的质量和系

统复杂性会增加。目前主动控制手段仍处于研究

阶段，对于实际飞行器而言还难以应用。主动控

制的目的一般为推迟转捩，常用手段包括壁面抽

吸、气体注入和磁流体控制等，下面对这些手段

与原理进行简要的介绍。

1） 壁面抽吸：壁面抽吸可以使边界层厚度减

小，顺压梯度增强，进而使第一模态和第二模态

更加稳定，在低速边界层中是维持大范围层流流

动的有效手段，但是对于高超声速边界层壁面抽

吸并不适用，因为马赫数越高所需的抽吸量越大，

对于飞行器而言所需要的机构就越复杂[123]。

2） 注入 CO2：Leyva等人 [124] 通过激波风洞的

试验发现在高超声速边界层中，CO2 的振动模态

会被激发并吸收边界层内声模态扰动波的能量，

使第二模态不稳定波的增长率显著减小，从而推

迟边界层内的转捩。CO2 的注气量越大，推迟转

捩的效果越明显。
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3） 磁流体控制：高超声速边界层由于高温气

体效应，会产生电离现象，电离之后的空气便可

通过施加外部磁场的手段加以控制，使剖面速度

型发生变化，达到抑制转捩的效果。但是对于飞

行马赫数在 10以下的飞行器，其产生的电离效应

非常微弱，该方法几乎不可用[125]。 

5    结　论

目前，经过多年研究与发展，高超声速飞行器

的转捩已经取得很大进展，但是距离工程需求仍

然存在差距，主要集中在以下 4个方面：

1）  转捩机理方面。获得描述流动转捩过程

的完整机制是转捩机理研究的最终目标。虽然自

然转捩提出了流动稳定性理论、二次失稳、横流

不稳定等理论，强制转捩提出了发卡涡破碎失稳、

Görtler涡失稳等理论，但是这些理论仅仅能解释

部分物理现象，无法清晰的解释整个流动转捩过

程，转捩机理方面有待于进一步研究。同时，飞

行器在飞行过程中，由于气动烧蚀表面会形成凹

坑、鼓包、气泡等缺陷，进而影响转捩位置，图 15
所示为航天飞机表面的 3种缺陷类型所诱发的转

捩。研究这些缺陷对自然转捩的影响机理也是后

续需要重点解决的问题。
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图 15    航天飞机表面缺陷诱发转捩[126]

Fig. 15    Transition induced by ablation on space shuttle[126]
 

2）  有效的转捩理论。CFD计算模拟是转捩

预测的有效手段之一，当前模拟转捩比较成熟的

有基于流动稳定性的 eN 方法和考虑间歇性的转

捩模式，但是它们对转捩预测的误差在 30%以上。

引起误差的原因如下：没有准确模拟转捩过程；CFD
计算中无法准确模拟飞行试验的来流噪声。后续

研究需要提高 CFD计算模拟的精度和可信度。

3）  地面风洞试验方面。地面风洞试验是目

前研究转捩最有效、最直接的手段。对于噪声影

响不起主导作用的转捩来说，可以采用常规风洞

模拟转捩；对于噪声起主导作用的转捩，为了准

确模拟飞行环境，需要采用静音风洞。当前地面

风洞试验的瓶颈在于：常规风洞虽然噪声大，但

是可模拟的马赫数（2～20）和雷诺数 （1×106～
1×108）范围广；静音风洞虽然噪声低，但是所能

模拟的马赫数（4～6）和雷诺数（1×105～1×107）
范围小，模拟能力如图 16所示，图中 Re代表基于

长度尺度的雷诺数。
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图 16    静音风洞雷诺数和马赫数的模拟能力和需求对比

Fig. 16    Comparisons of Re and Mach number between

low-noise wind tunnel ability and fly status
 

4）  转捩控制方面。当前比较成熟的应用在

小尺寸飞行器上的强制转捩装置都属于被动控制，

如美国 X-43A、X-51A等。被动转捩控制技术设

计简单，但是无法实时响应，设计时须采取保守

设计。主动转捩控制技术已经开展基础研究，如

气体注入、壁面抽吸等，但是其控制机构复杂，距

离工程实用还需进一步开发。
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