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引　 言

当红外成像制导导弹在大气层中以高速（通常

指 Ｍａ ＞ ３）飞行时 通常需要利用冷却气膜隔离外

部高温主流对红外光学窗口的加热 以避免飞行器
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光学窗口承受严重热负荷 造成窗口过热淹没目标

红外信号 甚至造成成像窗口损坏［１⁃３］ ． 但是冷却气

膜和光学窗口外部主流相互作用 可能会形成包含

边界层、 激波、 混合层及其相互干扰形成的复杂流

动结构 如图 １ 所示 对目标信号传输产生影响 
引起光线出现偏移、 抖动、 扩散以及能量消减 这

种现象一般统称为气动光学效应［４⁃６］ ． 在光学窗口

附近的复杂流动中 混合层导致的光线抖动、 扩散

和能量消减最为显著 占比可达 ９０％［７］ ． 那么 如

何抑制混合层导致的气动光学效应就成为消减光

学窗口气动光学效应的重中之重．

图 １　 带冷却气膜超声速光学窗口流动显示测量结果［５］

Ｆｉｇ． １　 Ｆｌｏｗ ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｏｐｔｉｃａｌ
ｗｉｎｄｏｗ ｗｉｔｈ ｇａｓ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ［５］

目前国际上常用的流动控制技术主要分为两

类 主动控制和被动控制［８］ ． 相比于主动控制 被

动控制具有结构简单、 加工容易、 成本低廉和不需

要额外能量输入等优势 对于减小和优化飞行器质

量和构型具有重要意义 在工程实现上难度相对较

小 目前应用比较广泛［９⁃１１］ ． 与此同时 被动控制

装置（狭义上指涡流发生器）有多种构型． １９６０ 年 
Ｓｃｈｕｂａｕｅｒ 等［１２］ 研究了不可压流动中“混合增强装

置”（包括犁型、 鱼鳍型、 槽型、 斜坡型等构型）对

边界层内逆压梯度区的作用和影响 发现混合增强

装置的作用效果不一 但都能够降低逆压梯度区的

压力梯度． １９９０ 年 Ｌｉｎ 等［１３］ 用油膜法研究了低速

情况下多种被动控制技术对曲面后台阶流动的控

制效果 发现斜坡型、 人字型、 拱型等构型的涡流

发生器可以减小后台阶后的流动分离 引起一部分

压力恢复． ２００６ 年 Ａｎｄｅｒｓｏｎ 等［１４］ 在 ＮＡＳＡ ／ ＧＲＣ
１５ ｃｍ×１５ ｃｍ 超声速风洞中研究了 ３ 种构型的微型

涡流 发 生 器 阵 列 对 激 波 ／ 边 界 层 干 扰 （ ｓｈｏｃｋ
ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ＳＢＬＩ）的控制作用 发现

微型 ｒａｍｐ 阵列的控制效果最好 与边界层抽吸的

效果相似 并且得到了 ｒａｍｐ 的最优设计． 此后 
Ｂｌｉｎｄｅ 等［１５］ 和 Ｆｏｒｄ 等［１６］ 利用 Ａｎｄｅｒｓｏｎ 的结果对

ＳＢＬＩ 问题进行了深入研究 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 由此开始成

为研究热点． 不过 关于 ＲＶＧＡ 对超声速混合层具

有怎样的控制作用 国际上还没有相关的研究．
本文利用 ＮＰＬＳ 技术 获取了有 ／ 无 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ

控制下超声速混合层的流动显示结果 分析其流动

控制机理 进而为该技术应用于带气膜冷却光学窗

口气动光学效应抑制提供理论支撑．

１　 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ

早在 １９６０ 年 Ｓｃｈｕｂａｕｅｒ 等［１２］ 就提出了 Ｒａｍｐ⁃
ＶＧ 只不过那时 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 被归类为“混合增强装

置” ２００６ 年 Ａｎｄｅｒｓｏｎ 等［１４］ 利用 Ｒｅｓｐｏｎｓｅ Ｓｕｒｆａｃｅ
Ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ（ＲＳＭ）方法计算得到 ＳＢＬＩ 流动控制问题

中 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 的最优设计参数以后 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 才开始

作为一种独立的涡流发生器出现并被广泛用于流动

控制 见图 ２．

图 ２　 Ａｎｄｅｒｓｏｎ Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 几何构型［１４］

Ｆｉｇ． ２　 Ｓｋｅｔｃｈ ｏｆ ｔｈｅ Ａｎｄｅｒｓｏｎ Ｒａｍｐ⁃ＶＧ［１４］

Ａｎｄｅｒｓｏｎ Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 是一个三角形前台阶 独

立设计参数有 ３ 个 分别是高度 ｈ、 弦长 ｃ 和入射

角 α． 结构简单、 变量明确是 Ａｎｄｅｒｓｏｎ Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 的

优点之一 研究者可以据此研究各个参数对其性能

的影响 针对一类问题 容易得到系统的、 全面的

Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 设计参数． 此外 相比于其他构型的涡流

发生器 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 更加结实坚固 不易损坏 实验

时更加安全 也更容易运用到工程实际当中．
Ｂａｂｉｎｓｋｙ 等［１７］ 通过油膜法研究 详细描述了

Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 周围的流场结构 如图 ３ 所示． 这对于解

释和分析单列 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 阵列的流动现象和流动机

理有巨大的帮助． 首先 来流与 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 相遇并在

其前缘产生微小的分离区 随后 这个分离区产生

一个非常细小的马蹄涡． 尾流区的主要特征是由一

对反向旋转的 １ 阶涡构成的人字形涡结构． 在

Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 和壁面连接处 １ 阶涡引起的流动分离产

生了一个 ２ 阶小涡． 在 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 后缘有一个小的

流动分离区 也会产生一个 ２ 阶小涡．

０５
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图 ３　 单个 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 周围的流场示意图［１７］

Ｆｉｇ． ３　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ａｒｏｕｎｄ ａ
ｓｉｎｇｌｅ Ｒａｍｐ⁃ＶＧ［１７］

将多个 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 按照一定的形式组合起来便可

以得到涡流发生器阵列 其独立设计参数有两个 
分别是安装间距 ｓ 和安装位置 Ｘｐ  如图 ４ 所示． 其优

点是能够在更宽广的空间范围内得到规律性的尾流

区 这也是实际工程应用中的布置方式 因为不可

能只用 １ 个或 ２ 个 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 来综合改变尾流状态．

图 ４　 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 阵列示意图
Ｆｉｇ． ４　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ａ Ｒａｍｐ⁃ＶＧ ａｒｒａｙ

Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 阵列可以有多种形式． 可以是单列也

可以是双列甚至多列 多列时可以交错排列也可以

前后对齐． Ｓｃｈｕｂａｕｅｒ 等［１２］ 通过研究指出 不可压

情况下 ｓ 和 Ｘｐ 取适当值时 单列涡流发生器改善流

动分离的效果比多列要好． Ｓｃｈｒｅｙｅｒ 等［９］ 实验研究

了一种两列涡流发生器阵列对 ＳＢＬＩ 的影响 发现

其极大改变了流场结构 使得原本的二维干扰区发

展成三维干扰区．

　 　 目前关于单列涡流发生器阵列的研究较多 
因为人们对单个 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 的作用机理研究较为

透彻 单列 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 阵列变量少、 容易控制、 便

于研究． 多列 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 阵列形式多样、 控制机理

尚不明确 目前还没有太多的相关研究． 本文的

研究问题比较新颖 因此采用单列 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 阵列

进行研究．

２　 实验设备

２．１　 超声速混合层风洞

本文实验均在国防科技大学超声速混合层风

洞中进行 该风洞是一座吸气式直连超声速风洞 
风洞实验段尺寸为 １００ ｍｍ×１２０ ｍｍ． 稳定段低速侧

（上侧）安装有调压阀和整流器 可以连续调节低

速侧的压力 得到压力匹配混合层流场 见图 ５．
实验总温 Ｔ０ ＝ ３０３ Ｋ 来流 Ｍａ１ ＝ ３．６ （下喷

管）、 Ｍａ２ ＝ ２． ６ （ 上喷管）． 高速侧总压 Ｐ０１ ＝
１０１．０ ｋＰａ 低速侧静压 Ｐ２ 由喷管前缘的壁面静压

孔测得 由于稳定段内部气流速度较低 则低速侧

总压 Ｐ０２ ≈ Ｐ２ ＝ １９．２ ｋＰａ． 空气湿度 ７５％． 喷管段中

间隔板后缘的边界层名义厚度 δ９９ ≈ １ ｍｍ．
根据等熵关系式、 声速定义式和对流 Ｍａｃｈ 数

定义式可以计算出喷管出口的流场参数

Ｔ０

Ｔｓ

＝ １ ＋ γ － １
２

Ｍａ２

ａ ＝ γＲＴｓ

Ｍａｃ ＝
Ｕ１ － Ｕ２

ａ１ ＋ ａ２

式中 Ｔｓ 为静温 Ｔ０ 为总温 γ 为比热比 （γ ＝ １．４） 
Ｒ 为气体常数（Ｒ ＝ ２８７ Ｊ·ｋｇ －１·Ｋ －１） Ｍａ 为喷管

Ｍａｃｈ 数 ａ 为声速 Ｍａｃ 为对流 Ｍａｃｈ 数． 计算后得

到的超声速混合层流场参数如表 １ 所示．

图 ５　 国防科技大学超声速混合层风洞示意图
Ｆｉｇ． ５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ＮＵＤＴ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ
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表 １　 超声速混合层流场参数
Ｔａｂｌｅ １　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ

Ｍａ Ｔ０ ／ Ｋ Ｔｓ ／ Ｋ ａ ／ （ｍ·ｓ － １ ） Ｕ ／ （ｍ·ｓ － １ ） Ｍａｃ

２．６ ３０３ １２８．８ ２２７．５ ５９１．５ ０．１７
３．６ ３０３ ８４．４ １８４．１ ６６２．８ ０．１７

２．２　 ＲＶＧＡ
实验所用的 ＲＶＧＡ 为单列构型 其参数均为自

主设计 其几何参数如图 ６ 所示 ａ 为 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 尖

端的宽度 ｄ 为 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 凹槽的宽度 Ｄ 为相邻两

个 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 尖端的间距 ｈ 为 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 尖端的高

度 Ｌ 为 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 底部斜边的长度 ２α 为 Ｒａｍｐ⁃
ＶＧ 底部两斜边的夹角．

图 ６　 ＲＶＧＡ 示意图
Ｆｉｇ． ６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ Ｒａｍｐ⁃ＶＧ ａｒｒａｙ

相比于常规 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 可以看到模型的后缘

被削平 使得模型总体上呈梯形（这一构型最早由

Ｖｅｒｍａ 等［１１］ 提出 用于研究对激波边界层干扰的

控制作用） 这是为了便于加工 因为模型的高度

仅为 １ ｍｍ（ ｈ ～ δ９９ ） 同时 模型中 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 数量

较多 间距 Ｄ 较小 所有的 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 连为一体 以

便于模型安装和减小安装误差．

２．３　 ＮＰＬＳ 技术

ＮＰＬＳ 技术是一种新型流动显示技术 其核心

是采用纳米粒子作为示踪粒子 具有高时空分辨率

和高信噪比． 图 ７ 为 ＮＰＬＳ 系统示意图［１８］  系统由

计算机、 同步控制器、 ＣＣＤ 相机、 脉冲激光光源、
纳米粒子发生器、 光臂和片光镜头组成．

纳米粒子发生器能够为流场提供均匀连续的

纳米示踪粒子 同步控制器用于控制相机、 激光

器、 纳米粒子发生器和图像采集卡的工作时序 其

时间精度为 ０．２５ ｎｓ 激光光源为双腔 Ｎｄ ∶ ＹＡＧ 激

光器 输出波长 ５３２ ｎｍ 脉冲持续时间 ６ ｎｓ 单脉

冲最高能量为 ３５０ ｍＪ 本实验中采用的 ＣＣＤ 相机

的分辨率为 ２ ０００×２ ０００ 每个像素的灰度等级为

４ ０９６ 光臂用于激光束的传输 片光镜头则用于将

准直激光束转换为实验所需的片光光源 实验中所

用片光镜头焦距为 ５０ ｍｍ 束腰厚度约为 １ ｍｍ． 已

有大量实验结果表明 ＮＰＬＳ 技术能够很好地再现

超声速流场中的激波、 膨胀波、 滑移线、 湍流边界

层和混合层等精细流动结构 完全满足本文实验中

对超声速混合层流场结构拍摄的需求．

图 ７　 ＮＰＬＳ 系统示意图［１９］

Ｆｉｇ． ７　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ＮＰＬＳ ｓｙｓｔｅｍ［１９］

３　 实验结果与分析

实验中坐标系定义如下 以喷管段中间隔板后

缘为原点 平行于隔板向出口方向为 Ｘ 轴正方向 
垂直于隔板向上为 Ｚ 轴正方向 Ｙ 轴方向按右手定

则确定． ＲＶＧＡ 与 Ｙ 轴平行 安装在中间隔板上侧

Ｘ ＝ －１０ ｍｍ 处 见图 ８．

图 ８　 实验条件及坐标系定义
Ｆｉｇ． ８　 Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

实验均在混合层压力平衡条件下进行． 不加

Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 阵列 在连续微调调压阀的同时观察混

合层纹影图像 直到混合层层流段呈水平 则认为

混合层压力达到平衡 如图 ９ 所示． 图像尺寸为

１９０ ｍｍ×３８ ｍｍ．

图 ９　 混合层时间平均纹影图像
Ｆｉｇ． ９　 Ａｖｅｒａｇｅｄ ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｙ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ
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３．１　 无控状态下超声速混合层的流场结构

图 １０ 是无控状态下拍摄到的两幅超声速混合层

流向 ＮＰＬＳ 图像 尺寸均为 １９５ ｍｍ×３２ ｍｍ 拍摄间

隔 ５ μｓ 图像空间分辨率为 ０．１０６ ｍｍ ／ ｐｉｘｅｌ 图像左

侧距离原点 ３ ｍｍ 层流段长度 ３３．６ ｍｍ． 选取图中特

征最明显的流动结构作为特征结构 Ａ 通过测量发

现 Ａ 的移动距离为 ΔＳ１ ＝ ２．６３ ｍｍ 从而计算出 Ａ
的运动速度为 ５２６ ｍ ／ ｓ． 超声速混合层具有快运动、
慢变化的特征 故在 ５ μｓ 时间间隔内 大尺度涡结

构的变形不明显 只是整体上向下游移动了一段距

离． 在图中可以观察到非常清晰的 Ｋ⁃Ｈ 不稳定涡 
如虚线框内所示 其平均波长为 λ ＝ １２．７ ｍｍ． 随

后 Ｋ⁃Ｈ 不稳定涡继续向下游移动并逐渐破碎 混

合层厚度不断增加 最终发展成完全的湍流．
需要指出的是 由于原始图像较暗 无法辨识

出混合层 因此对图像做了亮度和对比度的调整．
经过处理后的图像左侧存在暗区 说明在实验中激

光片光打得不够均匀 另外 图像中存在一些大颗

粒和玻璃划痕． 这些问题并不影响对于超声速混合

层流动现象和流场结构的分析 特此说明．

图 １０　 无控状态下的超声速混合层 ＮＰＬＳ 图像
Ｆｉｇ． １０　 ＮＰＬＳ ｉｍａｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ｗｉｔｈｏｕｔ ｃｏｎｔｒｏｌ

３．２　 ＲＶＧＡ 对超声速混合层的流动控制效果

图 １１ １２ 是加入 ＲＶＧＡ 控制的超声速混合层

流向 ＮＰＬＳ 图像． 图像尺寸、 空间分辨率和拍摄间

隔均与图 １０ 相同．
图 １１ 是 ｙ０ 位置的流动控制结果． 从图中测得

Ｋ⁃Ｈ 不稳定涡的平均波长为 λ ＝ ９．１ ｍｍ 层流段长

度 ３４．５ ｍｍ． 选取图中特征最明显的流动结构作为

特征结构 Ｂ 通过测量发现 Ｂ 的移动距离为 ΔＳ２ ＝
２．７７ ｍｍ 从而计算出 Ｂ 的运动速度为 ５５４ ｍ ／ ｓ． 与

无控状态下超声速混合层的流场结构相比 加入

ＲＶＧＡ 后 ｙ０ 处混合层层流段长度增加了 ２．７％ 并

且混合层中的涡结构在形态、 尺寸和运动速度上都

出现了明显的变化． 首先 涡流发生器的控制作用

使得涡的运动速度提高了 ５．３％ 其次 Ｋ⁃Ｈ 不稳定

涡提前破碎 涡结构的尺寸明显变小（其中 Ｋ⁃Ｈ 不

稳定涡的平均波长减小了 ２８．３％） 混合层的各向

同性增加 第三 混合层厚度明显降低． 根据

Ｂａｂｉｎｓｋｙ 的理论可以做如下解释 ｙ０ 两侧的 Ｒａｍｐ⁃
ＶＧ 边缘产生了一对向下的反向旋转涡 将上侧喷

管内自由流中的高动量流体卷入喷管隔板边界层

（后文简称为边界层） 与其中的低动量流体掺混 
提高了边界层的平均能量 进而导致隔板后缘形成

的超声速混合层的平均能量升高 最终导致涡结构

运动加快． 同时 边界层能量的升高使得混合层的

前期发展更加稳定 但也使混合层转捩开始时涡的

破碎提前． 并且 这种动量下卷效应压缩了涡流发

生器的尾流边界层的厚度 相当于增加了低速侧的

压强 从而使得混合层厚度明显减小．

图 １１　 施加控制时 ｙ０ 处的超声速混合层 ＮＰＬＳ 图像

Ｆｉｇ． １１　 ＮＰＬＳ ｉｍａｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ａｔ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｙ０ ｗｉｔｈ ｃｏｎｔｒｏｌ

３５



气 体 物 理 ２０２２ 年　 第 ７ 卷

　 　 图 １２ 是 ｙ１ ／ ２ 位置的流动控制结果． 从图中测得

Ｋ⁃Ｈ 不稳定涡的平均波长为 λ ＝ １２．１ ｍｍ 层流段长

度 ３７．９ ｍｍ． 选取图中特征最明显的流动结构作为特

征结构 Ｃ 通过测量发现 Ｃ 的移动距离为 ΔＳ３ ＝
２．９９ ｍｍ 从而计算出 Ｃ 的运动速度为 ５９８ ｍ ／ ｓ． 与

无控状态下超声速混合层的流场结构相比 加入

ＲＶＧＡ 后 ｙ１ ／ ２ 处混合层的层流段长度增加了１２．８％ 
涡的运动速度提高了 １３．７％． 同样 ｙ１ ／ ２ 处的 Ｋ⁃Ｈ 不

稳定涡提前破碎 涡结构的尺寸有所减小（其中 Ｋ⁃Ｈ
不稳定涡的平均波长减小了４．７％） 混合层的各向同

性增加 混合层厚度明显增加． 其成因分析如下 首

先 ｙ１ ／ ２ 处的 Ｒａｍｐ⁃ＶＧ 前缘使边界层中的低动量流

体抬升 与自由流中的高动量流体充分掺混 使边

界层能量升高 然后 经过掺混的流体流过 Ｒａｍｐ⁃
ＶＧ 后缘（相当于一个 ９０°角的后台阶）后再附到隔板

表面 成为新的边界层 最后 尾流中存在一对向上

的反向旋转涡 使得边界层内的流体存在加速向上

脱离壁面的趋势 进而使得混合层上卷 导致混合

层厚度明显增加． 与 ｙ０ 处相比 ｙ１ ／ ２处边界层与自由

流的动量掺混效率更高 隔板边界层的能量得到改

善 使得混合层的层流段长度得到进一步延伸 涡

的运动速度更大 Ｋ⁃Ｈ 不稳定涡的破碎也更加提前．
并且 这种动量上卷效应提高了涡流发生器尾流边

界层的厚度．

图 １２　 施加控制时 ｙ１ ／ ２处的超声速混合层 ＮＰＬＳ 图像

Ｆｉｇ． １２　 ＮＰＬＳ ｉｍａｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ａｔ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｙ１ ／ ２ ｗｉｔｈ ｃｏｎｔｒｏｌ

　 　 可以看出 提高上侧喷管隔板边界层的能量能

够在一定程度上改善混合层的流场 达到增强或减

弱掺混、 减小涡结构各向异性、 提高流动速度和推

迟转捩等目的．

３．３　 分形分析

分形理论与湍流结合的可行性已经被许多研

究验证［１９⁃２１］  通过计算分形维数（ｆｒａｃｔａｌ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ）
来揭示湍流图像的内部规律． 超声速混合层中同时

存在着层流和湍流 以及大尺度涡结构和小尺度涡

结构 不具有特征长度 且其整体和局部特征具有

自相似性 是分形理论研究的典型对象之一．
分形维数的计算方法包括“脚规”法、 “香肠”

法和“数盒子”法等． 其中 “数盒子”法具有数字化

处理过程方便 网格尺度容易改变等优点 是处理

湍流的常用方法之一［２２］  其计算公式为［２３］

ｄｉ ＝ － ｌｉｍ
ε→０

ｌｎＮε（Ｓｉ）
ｌｎε

式中 Ｓｉ 表示第 ｉ 个待分形区域 Ｎε（Ｓｉ） 是 Ｓｉ 中含

有湍流边缘的正方形网格（像素）数目 ε 是网格的

宽度．
图 １３ 是用 Ｃａｎｎｙ 边缘检测算子捕捉到的超声

速混合层界面 为了研究流动的流向演化过程 从

ｘ ＝ １８ ｍｍ 开始将图像均分为 １２ 段 每段长为

１５ ｍｍ 逐一计算各段的分形维数 计算结果如图

１４ 所示．

（ａ） Ｗｉｔｈｏｕｔ ｃｏｎｔｒｏｌ
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（ｂ） Ｗｉｔｈ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｙ０

（ｃ） Ｗｉｔｈ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｙ１ ／ ２

图 １３　 超声速混合层边缘检测图像及分区
Ｆｉｇ． １３　 Ｅｄｇｅ ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ｉｍａｇｅ ａｎｄ ｐａｒｔｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ

图 １４　 沿流向分形维数分布
Ｆｉｇ． １４　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｆｒａｃｔａｌ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｓｔｒｅａｍ

首先 可以看出 在任一情况下 分形维数 ｄ
都是在起伏中上升 并最终稳定在一个值 ｄｓ 附近．
无控状态时 ｄｓ ＝ １．５８ 加入 ＲＶＧＡ 控制后 ｙ０ 处 ｄｓ ＝
１．６２ ｙ１ ／ ２ 处 ｄｓ ＝ １．５５． 折线图的变化趋势与 ＮＰＬＳ
图像显示的混合层发展过程相一致 混合层前段是

受速度剪切支配的 为层流状态 故分形维数较

低 随着混合层向下游运动 展向涡的配对与合并

导致混合层失稳 混合层厚度增加 大涡破碎为小

涡 混合层逐渐发展为湍流状态 流动的分形维数

保持在 １．６ 左右．
其次 引入控制后混合层的分形维数增长幅值

大大改变． ｙ０ 处的分形维数幅值增加 ｙ１ ／ ２ 处的分形

维数幅值减小． 这个变化说明 ＲＶＧＡ 的控制作用

改变了 ｙ０ 处和 ｙ１ ／ ２ 处的超声速混合层的湍流发展状

态 ｙ０ 处的湍流发展得到了加强 ｙ１ ／ ２ 处的则得到了

减弱．

４　 结论

本文初次研究了 ＲＶＧＡ（单列） 对超声速混合

层的流动控制作用 基于 ＮＰＬＳ 技术拍摄了无控和

控制状态下的混合层流场图像． 通过比较各流动状

态下混合层的层流段长度、 运动速度、 涡结构尺寸

和形态 以及分形分析 得出了 ＲＶＧＡ 对超声速混

合层的控制机理 通过斜坡形成的向上（下） 反向

旋转涡对 实现隔板边界层和自由流中的流体掺

混 提高隔板边界层的能量 进而使得混合层的能

量分布得以改善 达到推迟转捩、 改变掺混强度、
提高流动速度和减小涡结构各向异性等目的 最

终 为带气膜冷却光学窗口气动光学效应抑制提供

理论支撑． 在本文的实验条件下 混合层流动速度

提高了 ５％ ～ １５％ ｙ１ ／ ２ 处的层流段长度增加了

１２．８％ Ｋ⁃Ｈ 不 稳 定 涡 的 平 均 波 长 减 小 了

５％ ～ ３０％．
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