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摘要：边界层从层流到湍流的转捩会对飞行器的飞行稳定性和飞行安全造成重要影响。高超声速飞行器在飞行时头部因

气动加热而温度升高，影响边界层的稳定性和转捩特性。本文针对马赫数 6、0°迎角圆锥模型开展了边界层稳定性实验，研究

了头部温度和钝度对圆锥边界层稳定性的影响规律。壁温比（头部温度与来流总温之比）Tw/T0 在 0.6～1.3 之间变化，头部钝

度 R范围为 0～5 mm。通过红外热成像和高频脉动压力传感器（PCB）对边界层转捩及不稳定波进行测量。实验结果表明，

改变圆锥头部温度和钝度会影响边界层的稳定性。在尖锥（R < 50 μm）情况下，头部加热会促进第二模态波发展；对于头部

钝度为 0.5 和 2 mm 的圆锥，壁温比从 0.6 增大到 1.1 时会抑制第二模态波发展，而继续增大到 1.3 后则转为促进第二模态

波的发展；对于头部钝度为 5 mm 的圆锥，头部加热则使第二模态波更稳定。

关键词：高超声速边界层；第二模态；壁温比；红外热成像

中图分类号：O355；V11           文献标识码：A
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Abstract: The  transition of  the boundary  layer  from  laminar  to  turbulent  flow  significantly

impacts  the  flight  stability  and  safety  of  aircraft. The  aerodynamic heating  of  the nose  of  the

hypersonic vehicle during  flight  increases  the nose  temperature, which affects  the  stability and

transition characteristics of the boundary layer. In this paper, experiments were carried out using

a Mach 6, 0° angle of attack conical model to explore the influence of the nose temperature and

bluntness on the stability of the conical boundary layer. The wall temperature ratio (the ratio of

the nose temperature to the total incoming temperature) Tw/T0 varies between 0.6 and 1.3, while

the nose bluntness R  ranges  from  0  to  5 mm. Measurements  of boundary  layer  transition  and

unstable wave were carried out utilizing  infrared thermal  imaging and high  frequency pulsating

pressure  sensor  (PCB). The experimental  results  show  that changing  the nose  temperature and
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bluntness  affects  boundary  layer  stability.  For  a  sharp  cone  (R  <  50 μm),  the  nose  heating

promotes the development of the second mode wave. However, for R = 0.5 mm and 2 mm cones,

increasing  Tw/T0  from  0.6  to  1.1  inhibits  the  development  of  the  second mode wave, while  a

further  increase  to  1.3  encourages  it. For R =  5 mm  cones, nose heating  stabilizes  the  second

mode wave.

Keywords: hypersonic  boundary  layer;  second  mode;  wall  temperature  ratio;  infrared

thermography

 0    引　言

研制可重复使用且安全的高超声速飞行器，需

要精确控制热防护系统的热量分布。如果飞行器表

面的层流边界层转捩为湍流状态，飞行器表面的摩

擦力和热流将急剧增大，从而威胁飞行器的飞行稳

定性和飞行安全 [1]。因此，认识高超声速边界层转捩

机理对于现在和未来飞行器的设计非常重要。

对于高超声速流动，第一模态和第二模态不稳

定波对圆锥边界层转捩有着重要影响 [2]。 20 世纪

80 年代，Mack[3] 系统研究了边界层中扰动波的线性

发展。在超声速条件下，边界层中的第一模态在转

捩中占据主导地位，随着马赫数（Ma）的增大，第二

模态的作用越来越重要。第二模态是当地壁面和声

速线之间形成的一种扰动声波模态。当Ma > 4 时，

第二模态成为最不稳定的模态。Stetson 等 [4] 首次在

Ma = 8 的风洞试验研究中发现第二模态不稳定波

在尖锥边界层转捩中起主导作用。Mujeeb[5] 基于线

性稳定性理论对尖锥表面高超声速边界层进行了研

究，发现第二模态波与边界层中高频率、大振幅的密

度脉动密切相关。

在高超声速圆锥边界层中，第二模态波的稳定

性受头部钝度、壁面温度（简称“壁温”）等多种因素

影响。小钝度情况下，第二模态波发展并失稳是边

界层转捩的典型特征，但在大钝度情况下结果却并

不相同 [6]。Stetson[7] 发现在 Ma = 5.5 的条件下，在

小钝度范围内增加圆锥头部钝度（R）会导致转捩位

置后移，而当头部半径增大至某一个值时，再继续增

大钝度则会使转捩位置提前，此现象被称为由于头

部钝度变化引起的转捩反转。然而，Zhong[8] 利用线

性稳定性分析对 Stetson 的尖锥模型进行研究，却并

未发现转捩反转。Rosenboom 等 [9] 研究了头部钝度

对高超声速边界层稳定性的影响，发现转捩位置随

钝度的增大而向下游推迟，其稳定性分析结果同样

未出现转捩反转现象。陈苏宇等 [6] 在 FD−14A 激波

风洞中，实验研究了Ma = 6～10 时的圆锥边界层转

捩钝度反转现象，复现了“Λ”型和“N”型 2 类反转，并

认为其机理应与头部强熵梯度形成的熵层流动有

关。雷娟棉和曹家伟 [10] 数值模拟了Ma = 6 条件下

的圆锥体绕流，发现随着圆锥头部钝度增大，边界层

转捩位置呈现出“N”型反转现象，原因可能是头部钝

度增大到一定值后引起头部激波后的熵层高度显著

增大。

对于高超声速边界层，壁温对转捩的影响是复

杂的。在高超声速下，分布在模型整个表面上的加

热会使第一模态不稳定、第二模态稳定，而冷却则使

第一模态稳定、第二模态不稳定[11-12]。Demetriades[13]

在 Ma = 8 条件下对圆锥冷却壁面进行实验研究，

发现壁温降低会使第二模态波增长率增加。Stetson

和 Kimmel [14] 在Ma = 8 条件下进行风洞试验，发现

降低壁温可以促进转捩。 Siddiqui 等 [15] 在 Ma =

6 条件下，研究了扩口锥冷却壁上的边界层转捩，发

现降低壁温会使转捩位置提前且使不稳定波频率增

大。Zhu 等 [16-17] 在马赫数 6、壁温比（头部温度 Tw 与

来流总温 T0 之比）为 0.66～1.77 条件下，研究了圆锥

加热壁上边界层的转捩。结果表明：一方面，增大壁

温比最初会延迟转捩，但随后会在 Tw/T0 = 1 附近

转为促进转捩；另一方面，与第二模态占主导地位的

冷却壁条件相反，加热壁上第一模态主导了转捩。

在数值计算方面，Lysenko 等 [12] 和 Kuehl[18] 分别利用

线性稳定性分析和热声理论预测出全局加热会抑制

第二模态波的发展。Liu 等 [19] 利用 eN方法分析边界

层的稳定性，研究了Ma = 6 时壁温对转捩位置的

影响，其结果表明：当壁温低于 1 200 K 时，壁温越

高，转捩位置越靠后；然而当壁温超过 1 200 K 后，壁

温升高反而使转捩位置前移，即促进了边界层转

捩。与全局壁温相比，头部局部温度变化对转捩的

影响趋势有所不同。Bountin 等 [20] 在 Ma = 5.95 的

高超声速风洞中研究了圆锥头部加热/冷却对边界

层转捩的影响规律。结果表明：对于尖锥模型，头部
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加热会导致边界层流动失稳，头部冷却会使边界层

流动更加稳定；而对于钝锥模型，情况恰好相反，头

部加热抑制失稳，头部冷却促进失稳。

综上所述，壁温和头部钝度是影响高超声速圆

锥边界层稳定性的重要因素。当前关于壁温对圆锥

高超声速边界层影响的研究多以全局温度改变为

主，而局部加热的影响与全局加热存在显著差异，且

相关研究仍不够深入。此外，壁温与头部钝度的组

合效应对圆锥高超声速边界层的影响也少有探讨。

为探究头部温度与钝度的组合效应对圆锥高超声速

边界层稳定性的作用机制及对不稳定波的影响规

律，本文在半锥角为 7°的圆锥模型上开展常规高超

声速风洞实验，综合利用红外热成像和高频脉动压

力传感器（PCB）技术，获取模型表面温度分布和不

同测点的脉动压力数据，从而综合分析其对边界层

转捩及扰动波发展的影响规律。

 1    实验设备及测试技术

 1.1   NHW 风洞
实验在南京航空航天大学高超声速风洞（NHW）

中进行。NHW 是一座喷管出口直径为 500 mm 的高

压−真空、上吹下吸暂冲式高超声速风洞，如图 1 所

示。NHW 配备有名义马赫数为 4～8 的轴对称高超

声速型面喷管，通过更换喷管可以改变实验段气流

马赫数。风洞运行时，实验段流场稳定时间为 7～

10 s，自由来流归一化脉动压力为 2%。前期的流场

检测实验和标模测力实验结果 [21] 表明，该风洞流场

品质满足国军标（GJB4399—2002）对气动力试验

速度场均匀性的要求。本文中实验马赫数为 6，运行

时总压范围为 0.8～0.9 MPa，总温为 500 K，单位雷

诺数 Re范围为 7.45 × 106～7.55 × 106 m–1。
  

 
图 1    NHW 风洞照片

Fig. 1    Picture of NHW
 

 1.2   红外热成像技术
由于高超声速边界层对模型表面有较强的热交

换和剪切作用，且湍流边界层比层流边界层更明显，

因此可以通过测量模型表面温升来判断转捩位置。

实验中，为获取完整的圆锥表面红外图像，采用红外

相机对圆锥模型表面温度进行测量，如图 2 所示，其

中红外相机（FLIR T630sc）置于驻室顶部，以拍摄模

型上表面。该相机帧率为 30 Hz，分辨率 640 像素 ×
480 像素，热灵敏度（NETD）小于 30 mK，光谱波长

范围为 7.5～14 µm，测量精度优于 1%。
 
 

红外相机

风洞实验段

Ma = 6
 

图 2    红外相机安装示意图
Fig. 2    Infrared camera setup

 

 1.3   高频脉动压力测量

高频压力脉动测试系统主要包括高频脉动压力

传感器和高频数据采集器。本文采用 PCB 132B38

型压电传感器，其测量频率 f范围为 11～1 000 kHz，

最小压力分辨率为 7 Pa。数据采集系统采用 NIPXIe-

6376 采集卡，其采样频率最高可达 3.5 MHz。本次

实验设定采样频率为 3 MHz，风洞稳定运行时间约

8 s，从中选取 0.1 s 的数据进行分析。对高频脉动压

力时域信号的处理流程为：首先进行 11～1 000 kHz

带通滤波，然后计算功率谱密度 （Power Spectral

Density, PSD）。本文采用 Welch 方法计算功率谱密

度，窗函数采用 Blackman 窗，快速傅里叶变换（Fast

Fourier Transformation, FFT）的长度为 2 048，重叠

率为 50%，即频率分辨率约为 1 464 Hz。

 1.4   实验模型及 PCB 安装位置
实验采用 7°半锥角圆锥模型，其底部直径为

110 mm，如图 3 所示，坐标系原点 O位于圆锥头部，

x轴沿圆锥中心轴方向，y轴垂直于 x轴向下。模型

采用三段式设计，头部可更换以改变钝度。如图 4 所

示，模型头部采用不锈钢材料，可耐受高温来流，并

能快速传热，图中从上到下分别为 R ＜ 50 μm 的尖

锥和 R = 0.5、2、5 mm 的钝头。加热棒布置于头部

（即第一段），模型主体表面温度保持在室温 Tw ≈

300  K，实验在不同的头部温度 （ 300、 450、 550 和

650 K）下进行。头部温度与来流温度之比 Tw/T0 分

别为 0.6、0.9、1.1、1.3，取 Tw/T0 = 0.6 时为基本状态。
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中间段采用聚酰亚胺（PI）材料，可承受 400 ℃高温

而不产生热变形，且具有很低的热导率，可以阻止头

部温度向下游传递；第三段采用聚醚醚酮（PEEK）材

料。2 种材料的红外发射率均为 0.95，可用于红外热

成像研究。如图 5 所示，红外相机拍摄了未吹风时

4 种头部温度下模型表面从头部沿母线 L的温度

（T）变化。当头部加热到 450、550 和 650 K 时，模型

整体温度会发生变化，但最大温度波动不超过 4 K。

  
热电偶测点

加热棒位置

450 mm

PCB

y

xO
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

70 mm

7°

85 mm
11

0 
m

m

聚醚醚酮段
聚酰亚胺段

不锈钢段

 
图 3    圆锥模型示意图

Fig. 3    Schematic diagram of cone model
 

在头部加热的情况下，由于表面的热变形，不锈

钢头部与聚酰亚胺制成的第二段锥体部分的连接处

会形成台阶。Bountin 等 [20] 在尺寸相近的圆锥模型

上用薄圆环在头部与锥体的连接部分模拟台阶，结

果表明：当台阶高度为 0.12 mm 时，没有观察到对边

界层脉动的影响。由于本实验中热变形引起的最大

台阶高度不超过 0.01 mm，因此其影响可忽略。

为捕捉边界层内扰动波的特征频率，沿圆锥母

线共安装了 12 个 PCB 压力传感器，各测点与头部

的轴向距离如表 1所示。
 
 

表 1    PCB 传感器测点位置

Table 1    PCB sensors installation position

测点 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

x/mm 180 200 220 240 260 280 300 320 340 360 380 400
 

 1.5   PID 控温系统
PID（ Proportional-Integral-Derivative）控温系

统在工程中应用最为广泛，其结构简单、稳定性好、

工作可靠、调整方便。本实验中 PID 参数设置为：比

例带 P = 50.1，积分时间 I = 12，微分时间 D = 3。

图 6 为 PID 控制图，热电偶置于模型头部，实时采

集头部温度并将信号反馈到 PID 控制器，从而调

整加热棒温度，以达到控制头部温度的目的。本实

验中将模型头部加热到 450、550 和 650 K 所需时间

分别约 60、90 和 140 s，PID 控制器温度显示的时间

分辨率为 1 s。为验证在风洞运行时头部温度的恒定

性，PID 系统采集了风洞运行时的头部温度随时间

t的变化（图 7），结果显示，整个运行过程中温度

变化最大为  ± 4 K，相对于设定值的最大误差约

为 1.3%。

 

热电偶

加热棒 圆锥模型

处理
输入

+

-

P Kpe(t)

Ki∫0
te(τ)dτI

D

输出

PID控制器 24 V电源

Kd
de(t)
dt

 
图 6    PID 控制图

Fig. 6    Diagram of PID control

 

尖锥
(R < 50 µm)

R = 0.5 mm

R = 2 mm

R = 5 mm

 
图 4    4 种钝度的头部

Fig. 4    Four kinds of blunt nose
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图 5    模型表面温度

Fig. 5    Model surface temperature
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图 7    风洞运行时头部温度变化曲线

Fig. 7    Nose temperature variation curve during wind tunnel operation
 

 2    结果与分析

 2.1   风洞实验结果重复性验证

为证明本文实验结果可信，对风洞实验结果进

行重复性验证。选取尖锥模型，在来流单位雷诺数

Re = 7.44 × 106 m−1 条件下，分别对流向位置 x =

180、 240 和 380  mm 处 ，使用 PCB 得到 Tw/T0 =

0.6、0.9、1.1、1.3 这 4 种工况下各 5 车次（No. 1～5）

的脉动压力功率谱密度，并用红外相机在 Tw/T0 =

0.9 工况下记录 5 车次的模型表面温度变化。图 8 为

PCB 测得的 4 种 Tw/T0 下 3 个不同流向位置的压力

脉动结果。可以看出，对于同一工况下不同车次实

验，流向位置上各测点处压力脉动 PSD 的幅值曲线

吻合较好。图 9 为红外相机测量的 Tw/T0 = 0.9 工况

下不同车次的表面温升（ΔT）分布图（取流场稳定时

模型表面温度分布与流场建立前静态温度的差值，

下同）。可以看出，同一工况下不同车次实验，模型

表面温升一致。综上，该风洞实验测量结果的重复

性较好。

 2.2   尖锥（R < 50 um）

图 10 为 4 种 Tw/T0 下尖锥模型表面温升（ΔT）

的分布图，第 1 测点处的 PCB 传感器未在镜头内，

第 2、3、6 和第 7 测点处的 PCB 传感器损坏。4 种

Tw/T0 下，模型表面温升沿周向均匀分布，模型表面

温升最高的区域出现在模型头部，且沿模型流向逐

渐降低。图 11 为圆锥表面中心线温升分布。PCB 正
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常工作会产生热量且为金属材质，红外相机无法准

确拍摄其表面温度变化，为了跳过传感器位置，温升

图采用点线图表示。由于圆锥的轴对称性，边界层

厚度沿流向逐渐增大，使得壁面的剪切作用被边界

层流动减弱，导致模型表面温度沿流向逐渐降低。

Tw/T0 = 0.6、0.9 时模型的表面温升低于 Tw/T0 =

1.1、1.3 时。对于 4 种 Tw/T0，在模型 x = 400 mm 附

近温升均开始增大，该处即为转捩起始位置。受传
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图 8    4 种 Tw /T0 下不同测点的压力脉动 PSD 结果

Fig. 8    The PSD results of pressure pulsation at four Tw /T0 measuring points in repeatable experiments
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图 9    Tw /T0 = 0.9 下不同车次的红外测量结果

Fig. 9    The infrared thermography results with Tw /T0 = 0.9 at each repeatable experiment
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图 10    圆锥表面温升分布（尖锥，Re = 7.44 × 106 m−1）

Fig. 10    The distribution of temperature rise on cone model surface (sharp cone, Re = 7.44 × 106 m−1)
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感器安装位置所限，未能采集到 x = 400 mm 之后

区域的边界层压力脉动。

结合沿母线布置的 PCB 对边界层内不稳定波

进行测量。图 12 为尖锥在基本状态（Tw/T0 = 0.6）

下沿流向的脉动压力功率谱。从图 12 中可以看出，

在 x = 180 mm 处，出现了 f = 300～400 kHz 的高

频不稳定波。沿流向向后，频谱振幅逐渐增大，峰值

频率逐渐减小，频带范围逐渐变宽。Maslov 等[22] 在相

似的实验条件下，测得了特征频率为 250～350 kHz

的第二模态波。考虑到来流条件及设备差异，推断

本实验测得的高频扰动波为第二模态波，本文主要

研究 4 种壁温比对第二模态波的影响。
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图 12    压力脉动功率谱（尖锥，Tw /T0 = 0.6）

Fig. 12    Pressure pulsation spectra (sharp cone, Tw /T0 = 0.6)
 

进一步分析 Tw/T0 对不同流向位置第二模态扰

动波的影响。x = 180 mm 处的 PCB 处于加热区域

的后方，与基本状态（Tw/T0 = 0.6）相比，在 Tw/T0 =

0.9、1.1 和 1.3 时，该位置传感器采集到的脉动压力

功率谱密度在高频区域（300～400 kHz）的幅值显著

增加，如图 13（a）所示。

在 x = 240 mm 处观察到了更为明显的现象，

如图 13（b）所示，在 f = 220～390 kHz 范围内出现

了明显的第二模态波。Tw/T0 = 0.6 时，第二模态波

幅值最小；随着头部温度升高，Tw/T0 增大，第二模

态波幅值和带宽均有明显增加；Tw/T0 = 1.3 时幅值

最大、频带最宽。同时观察到，随着 Tw/T0 增大，

f = 70～200 kHz 范围内的压力脉动 PSD 也明显增

大，说明加热使扰动发展越来越不稳定。

如图 13（c）所示，在 x = 380 mm 处，第二模态

波更加明显，但与基本状态（Tw/T0 = 0.6）相比，加热
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图 11    圆锥表面中心线温升分布（尖锥，Re = 7.44 × 106 m−1）

Fig. 11    The distribution of temperature rise on the center line of cone
model surface (sharp cone, Re = 7.44 × 106 m−1)
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图 13    不同 Tw /T0 的压力脉动功率谱（尖锥）

Fig. 13    Pressure  pulsation  spectra  for  different  values  of Tw /T0
(sharp cone)
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对第二模态波的影响较弱。然而，在 f = 70～200 kHz

范围内，Tw/T0 = 1.1、1.3 时比 Tw/T0 = 0.6、0.9 时功

率谱密度大。在 x = 400 mm 处也观察到相似现象

（图中未给出）。Bountin 等 [20] 在来流总温为 360～

418 K 时将尖锥头部加热到 440 K，同样发现头部加

热对模型尾端高频不稳定波幅值影响较小。由于来

流总温不同，Bountin 文中头部加热条件相当于本文

中 Tw/T0 = 0.97。本文在更高的 Tw/T0（1.1、1.3）情

况下，观察到了 f = 70～200 kHz 范围内 PSD 增大

的现象。Bountin 在相似的实验条件下，测得了特征

频率范围为 50～150 kHz 的第一模态波，考虑到来

流条件及设备差异，推断图 13 中 f = 70～200 kHz

范围内的扰动波为第一模态波。与 x = 180 和 240 mm

处不同，在 x = 380 mm 处，4 种 Tw/T0 条件下均在

f = 20～50 kHz 范围内出现了低频峰值，这可能与

风洞的低频噪声有关[23]。

为探究头部加热对尖锥第二模态波幅值增长的

影响特性，引入第二模态波增长率−αi，其定义为：

−αi = 1

2

ln
[
DPS(f)x2

/DPS(f)x1

]
x2 − x1

（1）

式中：x为流向位置，DPS(f)x为位置 x处第二模态

波峰值频率对应的 PSD 值。

图 14 为不同 Tw/T0 下第二模态波增长率。随着

Tw/T0 从 0.6 增大到 1.3，第二模态波增长率增大，表

明头部温度升高促进了第二模态波的发展，并且随

着流向位置向后，第二模态波增长率越来越小。头

部加热会使头部附近边界层厚度增大，在头部加热

之后的下游区域，壁面附近的边界层温度大于壁面

温度，边界层厚度减小、变平坦，此时壁面相对于边

界层是一个冷壁 [24]。根据线性稳定性理论，这会导致

第一模态增长率降低和第二模态增长率增大[11-12, 23-24]。

而在图 13 中却发现，头部加热使得第一模态变得不

稳定，Bountin 等 [20] 同样发现尖锥头部加热会增大

第一模态幅值。导致第一模态变得不稳定的原因暂

时还不清楚，后续还需进一步的研究。

为了进一步分析 Tw/T0 变化对高频不稳定波振

幅的影响，利用功率谱密度分布积分的均方根来定

义对应频带范围内的不稳定波振幅。不同流向位置

处高频不稳定波的频率范围不同，所以积分范围也

不同。将功率谱峰值开始增大处的频率定为积分初

始频率，其下降至再次增大处所对应频率定为积分

结束频率。为确保结果准确，每种 Tw/T0 条件下均对

重复性实验中的 10 段 PSD 结果进行积分，并计算其

均值和标准差。图 15 为不同 Tw/T0 下高频不稳定

波振幅 （ p′ ）沿母线的分布。在模型中前段 （ x <
360 mm），随着 Tw/T0 增大，高频不稳定波振幅显著

增大。而在模型后段（x ≥ 360 mm），Tw/T0 增大对

幅值影响很小，且观察到振幅沿母线已经增长到饱

和的现象。
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图 15    不同 Tw /T0 下不稳定波振幅沿母线分布（尖锥）

Fig. 15    The amplitude of pressure fluctuation along the generatrix at
different Tw /T0 (sharp cone)

 

综上，对于尖锥来说，Tw/T0 的增大会逐渐促进

第二模态波的发展，其原因可能是头部加热增大了

第二模态波的增长率，从而使第二模态波幅值增

大。头部加热引起下游边界层厚度减小和平坦化，

使不稳定区域变宽，增强了第二模态波的积分放大

效应，从而导致转捩位置提前。

 2.3   小钝度圆锥（R = 0.5 和 2 mm）

 2.3.1    R = 0.5 mm
图 16 为 4 种 Tw/T0 下 R = 0.5 mm 圆锥模型表

面温升分布图。与尖锥相似，4 种壁温比下，模型表

面温升沿周向均匀分布，模型表面温升最高的区域
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图 14    不同 Tw /T0 下第二模态波增长率

Fig. 14    Variation  of  second  mode  wave  amplification  rate  with  wall
temperature ratios
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出现在模型头部，且沿流向逐渐降低。结合图 17 的

圆锥表面中心线温升分布可知，随着 Tw/T0 从 0.6 增

大到 1.3，模型表面温升呈增大趋势，且均在模型 x =

400 mm 附近开始增大，此处即为转捩起始位置。

图 18（a）为 x = 180 mm 处 PCB 测得的脉动压

力功率谱密度。在 f = 220～290 kHz 的高频范围

内，与尖锥相比，基本状态（Tw/T0 = 0.6）下的第二

模态波幅值减小，这与头部钝度增大有关 [25-29]。当

Tw/T0 增大到 0.9 时，第二模态波幅值基本不变；当

Tw/T0 继续增大到 1.1 和 1.3 时，第二模态波幅值略

微降低，但此流向位置位于模型前部，第二模态波尚

未充分发展。图 18（b）为 x = 240 mm 处的功率谱密
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图 16    圆锥表面温升分布（R = 0.5 mm，Re = 7.44 × 106 m−1）

Fig. 16    The  distribution  of  temperature  rise  on  cone  model  surface
(R = 0.5 mm, Re = 7.44 × 106 m−1)
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图 17    圆锥表面中心线温升分布（R = 0.5 mm，Re = 7.44 × 106 m−1）

Fig. 17    The distribution of temperature rise on the center line of cone
model surface (R = 0.5 mm, Re = 7.44 × 106 m−1)
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图 18    不同 Tw /T0 的脉动压力功率谱密度（R = 0.5 mm）

Fig. 18    Pressure pulsation power spectral density for different values
of Tw /T0 (R = 0.5 mm)
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度。由图可见，在 f = 215～350 kHz 的高频范围内

出现了第二模态波，当 Tw/T0 增大到 0.9 时，第二模

态波的幅值减小；当 Tw/T0 继续增大到 1.1 时，第二

模态波基本不受影响；但当 Tw/T0 增大到 1.3 时，第

二模态波幅值反而增大。图 18（c）为 x = 320 mm 处

的功率谱密度，其变化趋势与 x = 240 mm 处相同，

即随着 Tw/T0 增大，第二模态波幅值先减小后增大。

与 x = 240 mm 处相比，x = 320 mm 处 4 种 Tw/T0

下第二模态波幅值均增大，且幅值对应频率左移，这

与随着沿流向发展的边界层变厚有关。

对于 R = 0.5 mm 的圆锥，随着 Tw/T0 增大，第

二模态波幅值先降低后增大。Tw/T0 从 0.6 增大到

1.1，第二模态波幅值降低，这可能与圆锥从尖锥变

为钝锥后在头部附近形成熵层有关。熵层的存在会

使圆锥边界层内扰动稳定，而 Tw/T0 的增大可能使

熵层对边界层的稳定作用增强，因此当 Tw/T0 从 0.6

增大至 1.1 时 ，第二模态波受到抑制。Bountin[20]

在 R = 0.75 mm 的圆锥上同样观察到了头部加热

（Tw/T0 换算到本实验中为 0.97）对第二模态波的抑

制作用。本实验在更高的 Tw/T0（1.3）条件下，观察到

了头部加热对第二模态波的促进作用。如图 18（c）

所示，在 f = 50～180 kHz 范围内，功率谱密度明显

增大。高超声速圆锥边界层内存在除第二模态外的

多种扰动，推测可能是 Tw/T0 = 1.1～1.3 时促进了更

低频模态的发展，同时更低频模态的不稳定激发了

第二模态的不稳定，使第二模态波幅值增大。

随着流向位置向后，Tw/T0 的增大对第二模态波

的影响减弱。在 x = 360～400 mm 处的功率谱密度

图中均能观察到明显的第二模态波峰值，但 3 种加

热状态下对第二模态的影响均较弱。

图 19 为不同 Tw/T0 下高频不稳定波振幅沿母线

的分布。在模型前段（x ≤ 240 mm），Tw/T0 增大对

高频不稳定波振幅影响不大，各个 Tw/T0 下振幅基

本相同。而在模型中后段（x > 240 mm），Tw/T0 =

0.6 和 1.3 时的振幅和增长率更大。与尖锥不同的

是，并未观察到振幅沿母线增长到饱和的现象。

综上，对于 R = 0.5 mm 的圆锥，头部加热对第

二模态波的影响出现了与尖锥不一样的现象。当

Tw/T0 从 0.6 增大到 1.1 时，头部加热表现为对第二

模态波的抑制；当 Tw/T0 从 1.1 增大到 1.3 时，则表

现为对第二模态波的促进。反转现象的出现可能与

圆锥从尖锥变为钝锥后在头部附近形成熵层有关。

随着 Tw/T0 增大，熵层对边界层的稳定作用增强，当

Tw/T0 从 1.1 增大到 1.3 时，头部加热对更低频模态

的促进使得第二模态波幅值增大。

 2.3.2    R = 2 mm
图 20 为 4 种 Tw/T0 下，R = 2 mm 圆锥模型的

表面温升（ΔT）分布。4 种 Tw/T0 下，模型表面温升沿

周向均匀分布，模型表面温升最高的区域出现在模

型头部，且沿流向逐渐降低。结合圆锥表面温升分

布（图 21）可以发现：随着 Tw/T0 增大，圆锥模型表面

温升逐渐增大，且直至模型尾部仍未出现温升突然

增大的现象。因此可以判断，4 种 Tw/T0 条件下圆锥

表面均未发生转捩。

头部钝度为 2 mm 时不同 Tw/T0 条件下的脉动

压力功率谱密度如图 22 所示。在 x = 180 mm 处

（图 22（a）），200～350 kHz 区域内 4 种 Tw/T0 条件下

均未出现峰值，说明第二模态波在此处尚未发展。

在 x =  260  mm 处 （图 22（ b） ） ，高频区域 （ 220～

270 kHz）出现微弱的第二模态波，Tw/T0 = 0.9、1.1、

1.3 条件下的幅值与基本状态相近。

如图 22（c）所示，在 x = 400 mm 处，出现了明

显的第二模态波。Tw/T0 从 0.6 增大到 0.9 时，第二

模态波幅值和带宽均降低；而 Tw/T0 从 0.9 增大到

1.1 时，第二模态波幅值继续降低；Tw/T0 继续增大

至 1.3 时，第二模态波幅值反而增大。因此，随着

Tw/T0 从 0.6 增大到 1.3，第二模态波先被抑制后被

促进。与 x = 260 mm 处不同，x = 400 mm 处功率

谱密度在低频区域 （ 30～ 50 kHz）出现了峰值，且

3 种加热状态的 Tw/T0 与基本状态的情况相似。与

尖锥和 R = 0.5 mm 的情况不同，当 R = 2 mm 时，

增大 Tw/T0 在 x = 400 mm 处仍能明显影响第二模

态波幅值。

图 23 为不同 Tw/T0 下高频不稳定波振幅沿母线
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图 19    不同 Tw /T0 下不稳定波振幅沿母线分布（R = 0.5 mm）

Fig. 19    The amplitude of pressure fluctuation along the generatrix at
different Tw /T0 (R = 0.5 mm)
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分布。在模型中前段（x ≤ 340 mm），Tw/T0 对高频

不稳定波振幅影响不大，各个 Tw/T0 下振幅基本相

同。而在模型中后段（x > 340 mm），Tw/T0 = 1.3 时

的振幅和增长率与基本状态基本相同 ，Tw/T0 =

0.9 和 1.1 时的振幅和增长率更小，且 4 种 Tw/T0 状

态下均未观察到振幅沿母线已经增长到饱和的

现象。

 2.4   大钝度圆锥（R = 5 mm）
图 24 为 4 种 Tw/T0 下 R = 5 mm 圆锥模型的表

面温升（ΔT）分布图。由图可见：4 种 Tw/T0 下，模型

表面温升沿周向均匀分布，模型表面温升最高的区

域出现在模型头部，且沿流向逐渐降低。图 25 为圆
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图 20    圆锥表面温升分布（R = 2 mm， Re = 7.44 × 106 m−1）

Fig. 20    The  distribution  of  temperature  rise  on  cone  model  surface
(R = 2 mm, Re = 7.44 × 106 m−1)
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图 21    圆锥表面中心线温升分布（R = 2 mm，Re = 7.44 × 106 m−1）

Fig. 21    The distribution of temperature rise on the center line of cone
model surface (R = 2 mm, Re = 7.44 × 106 m−1)
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图 22    不同 Tw /T0 条件下的脉动压力功率谱密度（R = 2 mm）

Fig. 22    Power  spectral  density  of  pressure  pulsationfor  different
values of Tw /T0 (R = 2 mm)

156 实　验　流　体　力　学 http://www.syltlx.com

 



锥表面中心线温升分布，与尖锥和小钝度圆锥相比，

对于 R = 5 mm 的圆锥，随着 Tw/T0 增大，模型表面

温升逐渐减小，其原因可能是头部钝度增大引起边

界层厚度增大，从而使得边界层内温度增长缓慢。

当 Tw/T0 从 0.6 增大到 1.3 时，圆锥模型表面温升降

低。但直至模型尾部仍未出现温升突然增大的现

象，因此可以判断 4 种 Tw/T0 条件下圆锥表面均未

发生转捩。
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图 25    圆锥表面中心线温升分布（R = 5 mm，Re = 7.44 × 106 m−1）

Fig. 25    The  distribution  of  temperature  rise  along  the  center  line  of
cone model surface (R = 5 mm, Re = 7.44 × 106 m−1)

 

对于 R = 5 mm 圆锥，在 x = 180 mm 处的高

频区域未观察到第二模态波（图 26（a））；x = 240 和

260 mm 处的情况与 x = 180 mm 处相似。在 x =

340 mm 处，如图 26（b）所示，在 f = 250～310 kHz

的高频区域出现了第二模态波，Tw/T0 从 0.6 增大到

1.1 时，峰值逐渐降低，继续增大 Tw/T0 至 1.3 时，第

二模态波幅值基本不变。与 R = 0.5 和 2 mm 的情

况不同，在 R = 5 mm 条件下，Tw/T0 从 0.6 增大到

1.3 表现为对第二模态波发展趋势的抑制。如

图 26（c）所示，在 x = 400 mm 处，f = 240～310 kHz

高频范围内出现了第二模态波。与基本状态相比，

3 种加热状态（Tw/T0 = 0.9、1.1 和 1.3）的第二模态

波幅值更低，且 3 种状态之间差异不明显，这说明加

热抑制了第二模态波。在 R = 5 mm 的圆锥上，更

不容易观察到头部温度变化对不稳定波的影响，且

未出现头部加热对第二模态波幅值的反转效应。

图 27 为不同 Tw/T0 下高频不稳定波振幅沿母线

的分布。由图可见：4 种 Tw/T0 下，高频不稳定波振

幅的增长率均较小。在模型中前段（x ≤ 340 mm），

Tw/T0 = 0.9、1.1 和 1.3 条件下的振幅基本相同，且

均小于基本状态；而在模型后段（x > 360 mm），基

本状态下的振幅明显高于 3 种加热状态。

综上，R = 5 mm 的圆锥出现了与尖锥 （R <
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图 23    不同 Tw /T0 下不稳定波振幅沿母线分布（R = 2 mm）

Fig. 23    The amplitude of pressure fluctuation along the generatrix at
different Tw /T0 (R = 2 mm)
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图 24    圆锥表面温升分布（R = 5 mm，Re = 7.44 × 106 m−1）

Fig. 24    The  distribution  of  temperature  rise  on  cone  model  surface
(R = 5 mm, Re = 7.44 × 106 m−1)
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50 mm）和小钝度圆锥（R = 0.5 和 2 mm）不同的现

象。对于 R = 5 mm 的圆锥，随着 Tw/T0 增大，第二

模态波受到抑制，且未观察到 Tw/T0 增大对第二模

态波幅值的反转影响。原因可能是随着圆锥头部钝

度增大，头部激波后的熵层高度增大，熵层区域增

大，使得熵层对边界层的稳定作用增强，同时熵层内

的高频扰动也对边界层内第二模态波产生了抑制。

随着 Tw/T0 增大，上述 2 种作用可能更加明显，从而

使得在 R = 5 mm 圆锥上，随着 Tw/T0 增大，第二模

态波幅值逐渐降低，且未发生幅值反转现象。

 3    结　论

本文通过红外热成像和 PCB 技术，对圆锥头部

温度和钝度对高超声速边界层中扰动波脉动发展的

综合影响进行了实验研究，获得了头部加热以及头

部温度和钝度的组合对圆锥高超声速边界层内不稳

定波的影响规律。主要结论如下：

1）  在尖锥情况下，随着 Tw/T0 增大，第二模态

波幅值与基本状态相比显著增加，低频区域（70～

200 kHz）功率谱密度增大，头部加热明显促进了第

二模态波的发展，其原因可能是头部温度的升高使

第二模态波增长率增大，从而引起幅值增大。第二

模态波的不稳定可能导致转捩位置提前。

2）对于小钝度圆锥（R = 0.5 和 2 mm），随着

Tw/T0 从 0.6 增大到 1.3，对第二模态波先抑制后促

进。圆锥由尖锥变为带钝度圆锥，头部附近形成熵

层。随着 Tw/T0 从 0.6 增大到 1.1，第二模态波被抑

制，这可能源于熵层对边界层稳定作用的加强；而

Tw/T0 从 1.1 增大到 1.3 时，则可能是头部温度升高

促进了更低频模态的发展，从而使第二模态波幅值

增大。

3）对于大钝度圆锥（R = 5 mm），未观察到头部

加热对第二模态波幅值的反转影响，即随着头部温

度升高，第二模态波幅值逐渐降低，头部加热抑制了

第二模态波。可能原因是头部钝度更大，熵层区域

更大，熵层对边界层的稳定作用更强；同时熵层内高

频扰动进入边界层，可能会对边界层内第二模态波

产生抑制。随着 Tw/T0 增大，上述 2 种作用可能更加

明显，从而使得在 R = 5 mm 圆锥上，随着 Tw/T0 增

大，第二模态波幅值逐渐降低。

4）随着圆锥头部钝度增大，高频不稳定波振幅
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图 26    不同 Tw /T0 的压力脉动功率谱（R = 5 mm）

Fig. 26    Pressure pulsation spectra for different values of Tw /T0 (R =
5 mm)
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图 27    不同 Tw/T0 下不稳定波振幅沿母线分布（R = 5 mm）

Fig. 27    The  amplitude  of  pressure  fluctuation  along  the  generatrix
with different Tw/T0 (R = 5 mm)
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逐渐降低，且振幅沿流向更不容易增长至饱和。
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