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计算域及边界示意图

• 线性稳定性理论LST 

• 抛物化稳定性方程PSE 

• 全局稳定性分解GSD

• 高精度直接数值模拟DNS 

基本流特征

凹腔对扰动波修正系数随扰动波频率的变化：
(a) Ma=5.92，(b) Ma=1.38

在高超声速情况下同步点附近频率抑制效果最好
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凹腔的尾迹区(a,b)中存在较强的单频主导扰动，
与GSD的M1模态接近；

前缘近壁区(c,d)除主导频率扰动外，还存在三种
频率的扰动，与GSD模态M2、M3和M4接近；

GSD分析得到的典型主导模
态频谱及形状函数：(a) M1，
(b) M2，(c) M3和(d) M4

介绍
凹腔广泛地存在于航空航天飞行器表面，如部件安

装缝隙、高温烧蚀剥离、防护涂层材料等，对边界层转
捩过程具有重要影 响，是飞行器气动设计需要重点考虑
的因素之一。

研究目标
研究了高超声速（Ma=5.92）和超声速（Ma=1.38）边界
层内扰动波经过凹腔的演化过程，根据流动固有不稳定
性和响应，更好地了解表面气动设计与热防护策略。
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物理模型及计算方法

结论
高超情况下，当凹腔位于同步点上游时会促进扰动发

展，位于同步点附近或下游时则起到了抑制作用。

• 增大宽度时，扰动波抑制效果逐渐增强；

• 增加深度时，扰动波抑制效果呈现非单调变化；

超声速情况下，凹腔在扰动波不稳定区间内一直起促
进效果。

• 增大宽度时，凹腔对扰动波促进效果逐渐增强；

• 腔体本身自激振荡激发出非定常不稳定波，给凹腔下
游边界层引入新的转捩途径；

凹腔自激不稳定性

非定常基本流不同时刻



引入Wu(JFM, 2016)等人定
义的透射系数，来定量描述
凹腔对扰动波和转捩过程的
影响。

凹腔位置对转捩过程影响

Ma=5.92压力脉动幅值演化：(a) ω=0.53，(b) ω=0.98

凹腔对于增
长率的影响较
为局部，且大
尺度凹腔的局
部影响更为显
著，但增长率
在凹腔下游均
重新恢复到指
数增长形式。

凹腔尺寸对转捩过程影响—高超声速

扰动波在凹腔
的前缘被拉伸，
后缘则被压缩，
并沿凹腔底部法
向形成反射波。

不同尺寸凹腔透射系数云图

可以直观看出宽浅腔抑制效果更明显。

凹腔尺寸对转捩过程影响—超声速

相对于深度的增加，

宽度的改变对下游边界

层扰动传播影响更大。

凹腔前缘出现膨胀
波系，而在后缘出现压
缩波系，且二者均随凹
腔尺度的增加而增强。

变深度和变宽度凹腔壁面压力系数Cp对比：
(a, b) Ma=5.92，(c, d) Ma=1.38

深度增加：出现角涡；
宽度增加：主涡结构被

拉长，后缘涡强度高于前
缘涡强度；

随着深度
增加，逆
压梯度逐
渐减弱

随着宽度
增加，凹
腔前部区
域拥有更
广的负压
区
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局部促进
效果明显

飞行器表面装配孔洞(来源互联网)

不同尺度凹腔的瞬时压力脉动场

不同尺寸凹腔的边界层扰动增长率云图

不同尺寸凹腔的边界层扰动增长率云图

不同尺度凹腔的瞬时压力脉动场

不同凹腔压力云图及流线图


