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基于风洞试验和飞行试验数据的转捩判据标定

赵明潇，苏 伟，李 强，张 桀，昌玉婷
（北京航天长征飞行器研究所，北京，100076）

摘要 : 基于线性稳定性分析的eN方法是目前应用最广泛的转捩预测方法之一，但在高马赫数下其转捩判据NT值的选取散

差较大。采用基于线性稳定性分析的 eN方法，针对马赫数5、8时的升力体标模和马赫数20时的Reentry F开展稳定性分析和

N值包络计算，结合由风洞试验和飞行试验获取的转捩起始位置，开展了高马赫数下转捩判据NT值的标定工作。结果表明，

对于升力体标模，马赫数 5时不同攻角下转捩判据NT约为 5.3~6.5，马赫数 8时不同攻角下转捩判据NT约为 4.8~5.3；对于

Reentry F，不同高度下转捩位置差异较大，转捩判据NT无明显变化，约为9.55~9.73。
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Calibration of Transition Criteria Based on Wind Tunnel Results and 
Flight Data

ZHAO Mingxiao, SU Wei, LI Qiang, ZHANG Jie, CHANG Yuting
(Beijing Institute of Space Long March Vehicle, Beijing, 100076)

Abstract: The eN method based on linear stability analysis is currently one of the most widely used methods for transition 

prediction; however, the selection of the transition criterion NT value shows significant scatter at high Mach numbers. The linear 

stability analysis and eN method are used to conduct stability analysis and N-factor envelope calculations for the lifting calibration 

model at Mach numbers of 5 and 8, and for Reentry F at a Mach number of 20. Combining the transition onset locations obtained from 

wind tunnel results and flight data, the calibration of the transition criterion NT value at high Mach numbers is carried out. The results 

show that for the lifting calibration model, the transition criterion NT is approximately 5.3 to 6.5 under different angles of attack at 

Mach number of 5, and approximately 4.8 to 5.3 at Mach number of 8. For Reentry F, the transition onset locations vary significantly 

at different altitudes, but the transition criterion NT does not change significantly, being approximately 9.55 to 9.73.

Keywords: stability analysis method; eN method; transition criterion; experimental results; high Mach numbers

0　引 言

飞行器由高空到低空飞行过程中，边界层表面流

态由层流发展为湍流，转捩前后飞行器的摩擦阻力和

稳定特性会发生改变，从而影响气动特性预示精度。

实现边界层转捩的准确预测，对提升飞行器气动预示

精度有着重要意义。目前对于边界层转捩预测的方法

可分为理论研究、试验研究和数值模拟3类。边界层

转捩过程是层流边界层在外界扰动的作用下发生流动

失稳逐渐演化为湍流边界层的过程，本质上属于稳定

性问题，可用流动稳定性理论开展研究。在 20世纪

初，William McFadden Orr和 Sommerfeld就建立了不

可压流体的小扰动方程（O-S方程），但直到1929年，

Tollmien和 Schlichting才用渐进匹配的方法，得到了

边界层中小扰动的解（T-S波），Leslie［1-2］成功求解了

可压缩流的稳定性方程，其提出的多重不稳定模态理

论得到了普遍的认可。此后，线性稳定性理论和非线

性稳定性理论不断被完善，成为流动稳定性和边界层

转捩研究的基础理论。Liepmann［3］最早把线性稳定

性理论与转捩准则关联在一起，应用于实际的转捩预

测中。目前，基于线性稳定性理论的 eN方法［4-5］及其

改进形式［6］，成为预测边界层转捩起始位置的有效

手段。

基于线性稳定性理论的 eN方法是一种半经验的转

捩预测方法，其考虑了扰动波的线性演化过程，认为
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扰动波幅值增长倍数达到临界值NT时发生转捩，体现

了一定的流动失稳机制，但转捩判据NT值的选取依赖

于试验数据或经验公式，受来流湍流度、雷诺数、马

赫数、钝度等因素影响，其取值变化范围较大。Ju‐

liano等［7］基于HIFiRE-1风洞试验结果，采用稳定性

分析软件 STABL 计算得到转捩 NT 值约为 5.2~5.5；

Jewell等［8］基于马赫数 6常规风洞试验结果标定 8°尖

锥转捩 NT值约为 7；Moyes等［9］基于HIFiRE-5b飞行

试验结果，采用不同方法得到转捩NT值约为9~14；中

国空气动力研究与发展中心分别基于风洞试验和飞行

试验对HyTRV升力体开展稳定性分析，得到转捩NT

值分别为 5.6［10］、10.2［11］。目前对于常规风洞转捩判

据NT值一般取 5~7，对于飞行试验NT值一般取 9~14。

本文通过风洞试验结果和飞行试验数据分别对升力体

和细长体单锥转捩判据NT值进行精细化标定，进一步

丰富转捩判据数据库，为后续相关典型外形边界层转

捩预测研究提供参考依据。

1　数值计算方法

1.1　线性稳定性分析

将瞬时流场视为基本流和瞬时扰动的叠加：

  
u = ū + u',   v = v̄ + v',   w = w̄ + w',   ρ = ρ̄ + ρ'

T = T̄ + T',  p = p̄ + p', μ = μ̄ + μ',    κ = κ̄ + κ'
（1）

式中    ū， v̄，w̄，ρ̄，T̄，p̄，μ̄，κ̄为时间平均后的基本

流；u'，v'，w'，ρ'，T'，p'，μ'，κ'为扰动量；在三维笛卡

尔坐标系下用 x、y、z表示流向、法向和展向；ρ，T，p

分别为气体密度、温度和压力；μ，κ分别为分子黏性

系数、气体热传导系数，分子黏性系数 μ按Sutherland

公式给出，气体热传导系数 κ依据 κ* =
μ*C *

p

Pr
计算，其

中C *
p 为定压比热，Pr为普朗特数，本文取0.72。

假设热力学参数 μ、κ是仅与温度 T相关的单值函

数，且热力学参数扰动与温度扰动是线性关系，即：

μ' =
dμ̄
dT̄

T', κ' =
dκ̄
dT̄

T' （2）

将瞬时流场变量代入N-S方程式中，并与基本流

N-S方程作差，即可得到扰动场N-S方程。扰动方程

可写为如下形式：
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式中    扰动矢量ϕ′=［ρ ′，u ′，v ′，w ′，T ′］T；线性项系

数矩阵V l
xx，V l

yy，V l
zz，V l

xy，V l
yz，V l

xz，Γ l，Al，Bl，C l，Dl只与

基本流相关，非线性项 F n 包含二阶及高阶扰动量。

Re0 是以与边界层厚度量级接近的 Blasius 尺度 l *
0 =

μ*
e x*

0

ρ*
e u

*
e

为特征长度的雷诺数（x*
0为计算域入口距前缘

距离），定义如下：

Re0 =
ρ*

e u
*
e l

*
0

μ*
e

（4）

式中    下标“e”为边界层外缘物理量。

对于平板边界层和曲率可以忽略的边界层流动，

引入局部平行流假设，即认为边界层内基本流的流线

近似平行，基本流对法向和展向的偏导近似为零。

对于基本流有：

ū = ū ( y ), v = 0, w̄ = w̄ ( y ), T̄ = T̄ ( y ), ρ̄ = ρ̄ ( y ), p̄ = p̄ ( y )  （5）

对于扰动，将其写成行进波的形式，有：

ϕ' ( x,y,z,t ) = ϕ̂ ( y ) χ ( )x,z,t + c.c.

ϕ̂ = [ ]ρ̂ û v̂ ŵ T̂
T

χ ( )x,z,t = exp ( )iαx + iβz - iωt

（6）

式中    α，β分别为扰动波的流向和展向波数；ω为扰

动波频率；c.c.为消除虚部的复共轭。

将式（5）、（6）代入式（3），则基于局部平行流

假设的线性稳定性方程可写为如下形式：

Â
d2ϕ̂
dy2

+ B̂
dϕ̂
dy

+ Ĉϕ̂ = 0 （7）

线性稳定性方程系数矩阵 Â、B̂、Ĉ与基本流和扰

动波波数、频率等有关。

壁面处采用无滑移边界条件和等温条件，边界层

外自由流采用零扰动边界条件，式（7）的边界条件

写为

 
y = 0: û = v̂ = ŵ = T̂ = 0

y → ∞: û = v̂ = ŵ = T̂ = 0
（8）

稳定性方程（7）加边界条件（8）构成了一个特

征值问题，给出了控制波参数的色散关系式：

ω = f (α,β ) （9）

对于空间模式，ω为实数，α，β为复数，α=αr+iαi，

β=βr+iβi。给定基本流便可求解出波参数，稳定性分析

过程即为色散关系求解过程。

1.2　eN方法

对于空间模式，扰动从 A点（x1，z1，t1）演化到 B

点（x2，z2，t2），N值的计算公式可写为

N = ∫
A

B

σ (α,β,ω,x,z )ds （10）

式中    σ为广义空间扰动增长率。
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eN方法预测转捩位置的主要思想如下：在遵循自

然转捩的边界层内，不同频率的小扰动互不干扰，分

别向下游传播、增长并在不同位置进入不稳定状态，

分别对每一频率扰动波的空间增长率进行积分，当某

一频率的小扰动波幅值率先放大至 eNT倍时，即认为发

生转捩，该位置被认为是转捩起始位置 xT，幅值增长

倍数在最上游达到 eNT倍的波被认为是触发转捩的波。

图 1是来流马赫数为 8时的N值增长曲线，图中每一

条曲线都代表某一频率的波沿流向的波幅增长倍数，

若转捩判据取增长倍数NT=10，对应的最不稳定波频

率为 f=108 kHz，对应的转捩起始位置为 xT=2.657 m。

本文计算采用天津大学黄章峰改进的三维边界层

转捩预测 eN方法，求解器及软件架构详见文献［12］。

在本文计算中，针对每个算例，首先求解层流基本

流，其次开展流动稳定性分析，得到不稳定波的频率

特性、扰动增长率、中性曲线等，然后基于稳定性分

析方法得到当地最不稳定扰动波增长率，沿群速度方

向积分得到N值，最后取所有频率的N值包络，结合

已知数据的转捩位置标定转捩判据NT值。

2　基于常规风洞试验结果的NT值标定

以升力体标模为研究对象，通过磷光热图测量风

洞试验得到转捩起始位置 xT，采用 eN方法计算相同来

流条件下转捩起始位置处对应的N值，来标定转捩判

据NT值。

升力体标模外形如图 2所示，标模全长 400 mm，

底部宽 130 mm，高 76 mm，端头为椭球头（长轴

8 mm，中、短轴5 mm），侧缘半径为1.5 mm。

以磷光热图测量风洞试验状态为来流条件，采用

eN方法对转捩阵面进行预测，数值计算条件见表1。

为验证网格无关性，共选取3套网格进行层流基

本流计算，半模流向×法向×周向网格数（不计头部）

分别为 grid1： 201×185×106； grid2： 301×185×142；

grid3：301×231×142，图3给出了Ma=8、α=0°工况下

升力体标模背风面中心线 x=0.35 m 处的速度剖面，

3套网格计算得到的速度剖面几乎完全重合，满足网

格无关性。

本文采用 grid3进行后续计算，网格第一层高度

为 0.001 mm，边界层内部平均设有 78个网格点，保

证了基本流边界层内计算精度，图4给出了所用的计

算网格示意。

图1　Ma=8时不同频率扰动波波幅增长倍数

Fig.1　Development of the N-factor under different frequencies at 

Ma=8

图2　标模外形示意

Fig. 2　Calibration model

表1　标模数值计算来流条件

Tab.1　Calculation conditions for calibration model

马赫数Ma

5

8

单位雷诺数

Re/m-1

21.7×106

11.04×106

攻角α/（°）

-6、-2、0、6

侧滑角β/

（°）

0

0

壁温Twall/K

300

300

图3　不同网格下同一点流向速度剖面

Fig. 3　Streamwise velocity profiles at the same point for 

different grids
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图 5—8给出Ma=5时不同攻角下标模腹部边界层

转捩阵面风洞试验结果与计算结果的对比情况，其中

风洞试验结果为磷光热图测量获得的表面热流分布Q

云图，计算结果为采用 eN方法获得的扰动波增长倍率

N值云图。可以看出，Ma=5时标模转捩位置较为靠

前，不同攻角下转捩位置较为接近，转捩起始位置约

为0.08~0.12 m；当α=-6°、-2°、0°时，转捩阵面呈M

型，中心线两侧区域转捩位置偏前，中心线处转捩位

置偏后；当 α=6°时，转捩阵面呈W型，中心线处及

两侧区域转捩位置偏前；在 α=-6~6°范围内，计算得

到的转捩阵面形状与试验结果较为吻合，转捩起始位

置 xT及对应的NT值见表2。

图4　标模计算网格示意

Fig.4　Computation grid of calibration model

图5　转捩阵面试验结果与计算结果对比（Ma=5、α=-6°）

Fig.5　Comparison between experimental results and numerical 

results of transition onset at Ma=5 and α=-6°

图6　转捩阵面试验结果与计算结果对比（Ma=5、α=-2°）
Fig.6　Comparison between experimental results and numerical 

results of transition onset at Ma=5 and α=-2°

图7　转捩阵面试验结果与计算结果对比（Ma=5、α=0°）
Fig.7　Comparison between experimental results and numerical 

results of transition onset at Ma=5 and α=0°

图8　转捩阵面试验结果与计算结果对比（Ma=5、α=6°）
Fig.8　Comparison between experimental results and numerical 

results of transition onset at Ma=5 and α=6°
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图9—12给出Ma=8时不同攻角下边界层转捩阵面

风洞试验结果与计算结果的对比情况，从图中可以看

出，Ma=8时标模转捩位置相比Ma=5时靠后，转捩起

始位置约为 0.23~0.33 m；Ma=8 时转捩阵面形状与

Ma=5时相似，当 α=-6°、-2°、0°时，转捩阵面呈M

型，当 α=6°时，转捩阵面呈 W 型；在 α=-6~6°范围

内，计算得到的转捩阵面形状与试验结果基本一致，

转捩起始位置 xT及对应的NT值见表2。

图9　转捩阵面试验结果与计算结果对比（Ma=8、α=-6°）
Fig.9　Comparison between experimental results and numerical 

results of transition onset at Ma=8 and α=-6°

续图8

图10　转捩阵面试验结果与计算结果对比（Ma=8、α=-2°）
Fig.10　Comparison between experimental results and numerical 

results of transition onset at Ma=8 and α=-2°

图11　转捩阵面试验结果与计算结果对比（Ma=8、α=0°）
Fig.11　Comparison between experimental results and numerical 

results of transition onset at Ma=8 and α=0°

图12　转捩阵面试验结果与计算结果对比（Ma=8、α=6°）
Fig.12　Comparison between experimental results and numerical 

results of transition onset at Ma=8 and α=6°

表2　标模转捩起始位置及对应N值

Tab.2　Beginning locations of transition and corresponding N 
factor for calibration model

Ma

5

8

α/（°）

-6

-2

0

6

-6

-2

0

6

xT/m

0.090

0.092

0.094

0.116

0.275

0.220

0.232

0.328

NT

5.8

6.5

6.2

5.3

5.3

5.0

5.2

4.8
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从表 2中数据可以看出，Ma=5时转捩判据 NT为

5.3~6.5；Ma=8时转捩判据NT为4.8~5.3；Ma=5时NT值

略大于Ma=8时NT值，可能是由于不同马赫数下所用

喷管不同，脉动压力不同，初始扰动不同。

3　基于飞行试验数据的NT值标定

美国兰利中心开展了Reentry F飞行试验，获取了

来流马赫数20左右、高度从约30.480 km至18.288 km

时的转捩数据［13］。

Reentry F 外形为细长体单锥，锥长 L=3.962 m，

半锥角θc=5°，端头半径Rn=2.54 mm。锥体表面安装了

温度传感器和压力传感器，底部安装了热流传感器，

锥外形及各传感器安装位置如图 13所示，图中空心

圆圈代表温度传感器，实心圆圈代表压力传感器，空

心方块代表热流传感器，Ф为锥体周向角。

文献［14］给出了飞行试验遥测数据和飞行姿

态，以飞行试验状态为数值计算来流条件，对转捩阵

面进行预测，来流条件见表3。

图 14 给出了工况 1 扰动波的频率位置，可以看

出，最不稳定波频率范围在 500~1 050 kHz，为高频

第二模态扰动波，转捩由第二模态失稳主导，转捩起

始位置处最不稳定波频率约为672 kHz。图15给出了

采用 eN方法获得的Reentry F表面N值云图，从图15中

可以看出，迎风面N值整体比背风面大，随着高度降

低，N值最大值越大，达到相同N值时的轴向位置越

靠前。

续图12

图13　Reentry F外形及传感器安装轴向位置

Fig.13　Reentry F model and axial locations of temperature and pressure measurements

表3　Reentry F数值计算来流条件

Tab.3　Calculation conditions for Reentry F

马赫数

Ma

19.97

19.89

19.94

高度H/km

24.384

22.860

21.336

攻角α/

（°）

0.22

0.55

0.70

侧滑角β/

（°）

-0.10

-0.12

-0.20

单位雷诺数

Re/m-1

18.536×106

23.234×106

30.206×106

壁温Twall/K

1 700

1 700

1 700

图14　扰动波的频率位置

Fig.14　Frequency-X position plot of unstable disturbances
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文献［13］和文献［15］给出了 Reentry F 转捩

起始位置，将温度传感器测得的温度信息处理成热流

分布信息，采用层流区热流趋势线与转捩区热流突增

趋势线的交点作为转捩起始位置，转捩起始位置 xT及

对应的NT值见表 4，从表 4中数据可以看出，随着高

度降低，转捩位置急剧前移，但对应的NT值无明显变

化，NT值约为9.55~9.73。

4　结 论

本文分别以升力体标模和Reentry F为研究对象，

基于风洞试验测得的磷光热图或飞行试验测得的热流

分布获取了转捩阵面及转捩起始位置 xT，采用 eN方法

完成了相同来流条件下线性稳定性分析及N值计算，

开展了高马赫数下转捩判据NT值的标定工作。通过相

关研究，本文得出如下结论：

a）针对升力体标模，采用 eN方法计算了Ma=5或

8、α=-6~6°范围内N值云图，计算获得的转捩阵面形

状与风洞试验结果较为吻合；Ma=5时转捩判据NT约

为5.3~6.5；Ma=8时转捩判据NT约为4.8~5.3。

b）针对 Reentry F，采用 eN 方法计算了 21.336~

24.384 km高度下的N值云图，随着高度降低，转捩位

置急剧前移，转捩判据NT无明显变化，为9.55~9.73。
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