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超声速平板圆台突起物绕流实验和数值模拟研究∗

冈敦殿† 易仕和 赵云飞

(国防科学技术大学航天科学与工程学院, 长沙 410073)

( 2014年 9月 5日收到; 2014年 10月 27日收到修改稿 )

高速飞行器表面不可避免的存在突起物并形成复杂流场, 从而引起飞行器气动特性和热载荷的变化; 同
时, 突起物是流动控制的重要方法之一, 合适的突起物形状及安装位置对于改善冲压发动机进气道性能有重
要意义. 本文采用基于纳米粒子的平面激光散射技术 (NPLS)研究了马赫 3.0来流边界层为层流的平板上三
个不同高度圆台突起物绕流流场, 主要关注了突起物后方的尾迹边界层, 并采用高精度的显式五阶精度加权
紧致非线性格式 (WCNS-E-5)离散求解Navier-Stokes方程模拟了该流场. 获得了超声速圆台绕流精细流场
结构, 观察到突起物后方尾迹区域边界层发展的过程. 结合实验和数值模拟结果可以发现, 当圆台高度接近
或者小于当地边界层厚度时, 突起物对边界层的扰动非常弱, 圆台后方尾迹边界层能够维持较长距离的层流
状态, 在边界层转捩阶段也有清晰的发卡涡结构出现; 反之, 边界层受到的扰动明显增大, 在突起物后方很快
发展为湍流; 风洞噪声对本文研究圆台引起的边界层扰动有一定影响, 实验获得的边界层转捩位置要比数值
结果靠前. 基于NPLS流场图像, 采用间歇性方法分析了圆台突起物后方边界层的特性, 对于高度大于边界层
厚度的圆台其间歇性曲线较为接近并且更加饱满, 边界层的脉动也更为强烈.

关键词: 超声速, 平板突起物, NPLS, WCNS-E-5
PACS: 47.40.Ki, 47.32.Ff, 47.80.Jk, 46.15.–x DOI: 10.7498/aps.64.054705

1 引 言

在高速飞行器表面安装突起的典型部件, 引起
局部干扰形成复杂流场, 这类干扰将引起整体流场
特性的变化, 包括空气动力性能和热防护 [1]. 在这
些突起部件附近存在强烈的三维黏性效应以及激

波/激波、激波/边界层相互作用, 这也使得单纯的
数值研究很难取得进展 [2]. 突起物引起的边界层转
捩对航空航天有着重要意义, 如果能够准确预测边
界层的转捩位置以及壁面摩阻和传热, 那么在飞行
器设计和试验时就能够采取合适的防护方法 [3]. 另
一方面, 基于壁面突起物的流动控制技术可有效控
制相关流场, 对飞行器的气动、动力和控制等性能
具有十分重要的影响 [4]. 因此开展超声速平板突起
物绕流相关领域研究具有重要的理论和工程价值.

如图 1所示为Voitenko等 [5]获得的典型超声

速圆台绕流的油流图像. 超声速来流绕过平板上的
突起物, 在突起物前方形成弓形的脱体激波, 脱体
激波所引起的逆压梯度通过亚声速边界层向上游

传播, 从而引起边界层的增厚和分离. 经过突起物
后边界层再附并继续发展, 在突起物后方产生一道
再附激波.

图 1 马赫 2.5超声速圆台绕流流场图像
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由于超声速/高超声速平板突起物绕流在工
程中的重要价值, 在过去数十年中许多学者对其
进行了较为广泛深入的研究. 有大量的文献关注
了来流为湍流的超声速突起物绕流, 并获得了平
板表面流场结构、压力分布和热流分布. Burbank
于上世纪60年代对马赫数为2.65, 3.51和4.44的超
声速圆台绕流流场进行了研究, 测量了平板表面
的压力和热流分布, 同时采用油流方法获得了突
起物的影响区域 [6]. Voitenko采用纹影方法研究
了Ma = 2.5超声速圆台突起物绕流, 并且测量了
压力分布, 结果表明当圆台足够高时, 圆台前方的
分离长度与圆台直径的比值基本不会发挥变化 [5].
Westkamper研究了马赫 4.9湍流边界层在圆台前
方的分离现象 [7], 根据他的研究结论, 当圆台高度
与直径的比值H/D大于 1.13时, 无量纲的分离距
离∆/D(其中∆为圆台前方分离距离, D 为圆台直
径)的数值约为 2.65; 当H/D较小时, 之间的关系
为∆/D = 2.42(H/D)0.7. Sedney使用光学表面示
踪的方法研究了超声速湍流圆台绕流前方的分离

区, 并讨论了主分离区长度、圆柱高度与直径之间
的关系 [8]. 同时Sydney还对超声速平板突起物绕
流进行了初步的分类, 当突起物的高度H与当地边

界层的厚度 δ相当或者更小时, 则属于小突起物的
类别, 此时突起物对边界层的影响要小很多. 根据
Sedney的结论, 单纯的以H/D作为参数来描述流

场显然是不够科学的, H/δ应当是一个更为重要的

变量.
对于来流条件为层流的情况, Ozcan研究了来

流马赫数为 2.36的圆台绕流, 所有圆台突起物的直
径和高度均大于未受干扰的边界层的厚度, 因此
Ozcan研究的均是Sydney定义的大突起物绕流 [9].
Ozcan在其实验中采用油流方法获得了不同圆台
的分离区尺寸, 并测量了平板上压力分布和圆台附
近的速度分布. Wheaton等人在普渡大学静风洞
中进行了马赫 6.0圆台绕流实验研究, 由于静风洞
本身噪声要比传统风洞低 1至 2个数量级, 因此可
以更加准确地研究突起物对边界层发展的影响, 在
其研究过程中主要采用了热线、压力测量和平面

激光诱导荧光 (PLIF)技术, 并发现了几个不同高
度圆台扰动的典型频率 [10,11]. 根据Wheaton的分
析, 当圆台尺寸较大时突起物对边界层的扰动是绝
对的, 即扰动非常大并且传播速度快; 当突起物较
小时, 扰动则是对流的, 即扰动较小并将在边界层
的发展中逐渐增强. Bartkowicz等则采用DNS模
拟了Wheaton在静风洞中的实验情形, 二者符合

的较好, 同时Bartkowicz与Wheaton 得出了相似
的结论, 即圆台前方的分离区膨胀 -收缩的运动是
突起物对边界层产生扰动的主要原因 [12]. 采用数
值方法研究突起物绕流流场的还有很多学者, 突起
物绕流作为一种模型简单但流场结构复杂的典型

流动, 很多研究将其作为算例以验证数值方法的性
能 [13−15]. Schneider较为全面地总结了前人在突
起物引起的高超声速边界层转捩方面的研究, 并列
举了不同形状突起物包括圆台、三棱柱等对边界层

的影响, 同时分析了能够引起边界层失稳转捩的突
起物尺寸 [16].

国内近些年在超声速突起物绕流方面也做了

大量工作. 李素循和马汉东等采用实验和数值模
拟方法获得了平板表面的压力分布、热流分布, 并
分析了突起物高度对流场结构的影响以及激波与

边界层的相互作用 [1,17]. 潘宏禄等针对高速飞行
器局部构件干扰气动加热问题, 分类研究了突起物
构件与壁面作用引起的干扰区和气动加热变化规

律 [18]. 王登攀等近年来采用基于纳米粒子的平面
激光散射技术 (NPLS)大量研究了来流边界层为层
流的超声速 “大”圆台绕流流场, 获得了流向和展向
流场的精细结构, 很大地推进了对突起物绕流的认
识 [4,13].

本文采用高时空分辨率NPLS技术在马赫 3.0
超声速风洞中研究了圆台突起物绕流流场, 获得
了流场的流向精细图像, 主要研究了圆台后方尾
迹区边界层的发展. 共研究了三个圆台突起物模
型, 直径均为 4 mm, 高度分别为 1 mm, 2 mm和
4 mm, 突起物安装在玻璃平板上, 相应位置基于
流动显示图像的密度边界层厚度为 1.2 mm. 根据
Sedney的分类, H = 1 mm圆台属于小突起物, 而
H = 2 mm, 4 mm圆台属于大突起物. 数值方法方
面, 采用邓小刚等提出的显式五阶精度加权紧致非
线性格式 (WCNS-E-5)离散求解Navier-Stokes方
程 [19], 并将数值结果与实验图像进行了比较.

2 实验及数值模拟方法

2.1 实验设备、模型和测试技术

超声速圆台绕流实验是在一座设计马赫数

为 3.0的吸气式直连超声速风洞中进行的. 风洞
上游来流为经过干燥除尘的空气, 喷管下游扩张
段与真空罐连接, 风洞实验段横截面尺寸为 100
mm(宽) × 120 mm(高), 有效运行时间超过20 s.
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实验模型为一长度 250 mm、宽度 100 mm的
玻璃平板, 在中心线上距离平板前缘 135 mm的位
置安装圆台突起物, 如图 2所示. 本文共测试了三
个模型, 圆台的直径D均为 4 mm, 高度H 分别为

1 mm, 2 mm 和4 mm.

M@=3.0

250

135

φ4

1
0
0

图 2 实验模型示意图

本文主要采用NPLS技术对超声速圆台绕流
的流场精细结构进行研究, 该技术已经大量应用
于超声速/高超声速流动测试测量, 包括超声速压
缩拐角以及光学头罩气动光学效应等 [20,21]. 如
图 3所示为NPLS 系统示意图, 该技术采用纳米粒
子作为示踪粒子, 粒子具有良好的跟随性, 且粒子
的散射光强和信噪比高. 在CCD正常工作范围内,
NPLS图像的灰度与当地流场的密度存在一定的对
应关系, 在定性分析时可直接认为灰度等级越高当
地流场密度越大 [13]. 实验采用的双腔Nd:YAG激
光器输出的脉冲激光强度为 350 mJ, 脉宽为 6 ns;
跨帧CCD相机分辨率为 2048 × 2048像素, 最小曝
光间隔为 0.2 µs, 灰度等级为 4096, 实验中采用的
拍摄率为 5 Hz. CCD相机和激光器由同步控制器
发出信号进行控制.

CCD

Nd:YAG

图 3 NPLS测试系统示意图

2.2 数值模拟方法

本文通过数值求解三维非定常可压缩N-S方程

组模拟边界层转捩流动. 控制方程时间导数采用二
阶精度三点后差格式离散, 采用隐式LU-SGS 格式
进行时间推进求解. 通过引入双时间步子迭代过程
消除由于隐式时间格式线化处理、LU因式分解等
造成的误差, 使非定常计算达到二阶时间精度. 方
程空间项采用邓小刚等提出的显式五阶精度加权

紧致非线性格式WCNS-E-5离散 [19,22], 它对无粘
通量导数采用六阶精度单元中心型差分格式离散

(以 ξ方向为例):(
∂F

∂ξ

)
j

=
75

64∆ξ

(
F̃j+ 1

2
− F̃j− 1

2

)
− 25

384∆ξ

(
F̃j+ 3

2
− F̃j− 3

2

)
+

3

640∆ξ

(
F̃j+ 5

2
− F̃j− 5

2

)
, (1)

其中 F̃j± 1
2
代表单元边界上的数值通量, 本文采用

了Roe通量差分分裂格式求解:

F̃j+ 1
2
=
1

2

[
F
(
ŨLj+ 1

2

)
+ F

(
ŨRj+ 1

2

)
−
∣∣∣Ã∣∣∣ (ŨRj+ 1

2
− ŨLj+ 1

2

)]
. (2)

WCNS-E-5对单元边界上的流动变量 ŨLj+1/2和

ŨRj+1/2进行插值求解时采用了非线性加权技术,
这样避免了跨间断插值从而能模拟含激波的超声

速流动问题. 由于插值函数的精度是五阶, 因此
WCNS-E-5整体上具有五阶精度. 此外WCNS-E-5
采用了与内点格式相匹配的稳定的四阶边界格式,
并对方程黏性项采用六阶中心差分格式离散, 保证
格式整体上具有较高的精度.

数值计算采用结构网格, 坐标原点位于平板表
面圆柱中心处, 三个方向上的计算域范围分别如
下: −140 mm 6 x 6 80 mm, 0 6 y 6 120 mm,
−80 mm 6 z 6 80 mm. x, y, z分别代表流向、法
向和展向方向. 在圆台前方的分离转捩区以及后方
的尾迹区域进行了网格加密, 圆台周向共有 361个
网格点, 计算网格总数约为4097万.

3 未安装突起物时平板边界层流场

如图 4所示为马赫 3.0平板边界层某一时刻流
向NPLS图像, 流动方向至左向右, 拍摄范围为距
离平板前缘105—165 mm. 从图像中可以发现在突
起物安装位置附近边界层非常稳定, 并保持层流状
态, 没有任何转捩和失稳迹象. 根据NPLS图像灰
度与当地密度之间的关系, 我们基于密度简单地定
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义壁面附近灰度非常低的区域为平板边界层, 那么
在距前缘135 mm的位置基于密度的边界层厚度约
为 1.2 mm. 何霖在本文实验所采用的超声速风洞
中进行了大量深入的平板边界层研究, 图 5所示为
突起物安装位置附近由 99%主流速度定义的边界
层厚度与NPLS图像的比较, 横纵坐标的单位均为
毫米, 坐标原点位于平板前缘中点 [23]. 基于速度和
定性密度定义边界层厚度存在较大不同, 不同主要
是由于二者在定义上的差别, 但是它们都反映了相
同的趋势, 即边界层厚度随着沿平板表面的发展而
增大.

图 4 Ma = 3.0平板边界层流向NPLS图像 (距离平板
前缘 105—165 mm)

δ
/
m
m

δ(x↽

10

8

6

4

2

0
120 125 130 135 140 145

图 5 突起物安装位置附近基于 99%主流速度定义的边
界层厚度与NPLS图像的比较 [23]

4 超声速圆台绕流

图 6给出的是高度 4 mm圆台绕流流场结构的
NPLS图像, x轴的坐标原点位于圆台后缘处, 图中
清晰展示了圆台绕流的流场整体结构以及边界层

的发展过程. 主流区域均匀地散布着大量纳米粒
子, 图像较明亮, 而边界层内部由于其密度较低, 相
应地纳米粒子的浓度也较低, 因此图像在边界层内
部较暗. 在圆台左上方有两道较为明亮的线, 这是
由风洞实验段侧面光学玻璃的损伤引起, 并非真实
的流场结构.

图中 1⃝所示的结构为圆台前方分离区大尺度
结构诱导的小激波; 2⃝所示为超声速气流在圆台前
方产生的三维弓形脱体激波; 3⃝所示为圆台后方的
再附激波; 4⃝所示的区域为再附激波的根部, 我们
可以发现再附激波的形状受到涡结构的影响发生

了明显的变化. 另外, 层流状态的边界层经过圆台
再附之后已经发展为充分湍流, 几乎直接越过失稳

和转捩阶段. 由于 1 mm 和2 mm高度圆台的流场
结构与图 6相似, 本文不单独列出流场图像.
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图 6 高度 4 mm圆台绕流流场NPLS图像

5 圆台绕流尾迹研究

5.1 圆台尾迹瞬态流场结构研究

如图 7所示为不同高度圆台尾迹瞬态流场
NPLS图像与采用WCNS-E-5格式计算的密度场
云图的对比. 在图 7 (a)、(c)和图 (e)中, 我们可以
清晰地观察到圆台后方再附边界层逐渐失稳转捩

为湍流的全过程, H = 2 mm和H = 4 mm尾迹
NPLS图像和数值模拟密度场云图中大尺度结构
清楚可见, 二者体现了较好的一致性. 对比 (a)和
(b)两幅图像, 我们可以发现, 实验获得的转捩点
位置在x/D = 4.4附近, 而数值结果反映的转捩点
位置明显靠后, 在x/D = 6.4附近, 相差接近两倍
的圆台直径. 出现这一现象的主要原因应该是, 风
洞中各种噪声比较复杂, 如声学噪声和风洞湍流边
界层引起的扰动, 这样就促使边界层提前转捩. 在
H = 1 mm圆台绕流NPLS图像和数值模拟结果
中都可以观察到尾迹由层流经过较长距离的转捩

失稳发展为湍流的全过程, 转捩阶段的发卡涡清晰
可见. 在实际流场中, 激波的厚度与分子自由程具
有相同的量级, 这在三个高度圆台尾迹瞬态流场的
NPLS图像中有很好的反映, 而数值模拟的结果中
激波的厚度明显较厚, 存在激波被抹平的现象, 这
也是WCNS-E-5格式需要改进之处.

图 7 (a)和 (b)除了转捩点位置有一定的不同,
在其他方面如发卡涡的再现以及边界层厚度方面

符合的非常好. 但是, 我们还应当注意到计算格
式在模拟湍流的拟序结构方面存在较大的不足.
随着圆台高度的增加, 再附后的边界层也更加的
不稳定, 然而在实验获得的H = 2 mm和H = 4

mm圆台NPLS图像中仍然可以辨析出湍流结构
具有明显的相似性, 这一现象在数值计算结果的
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密度云图中几乎完全没有体现. 在距离圆台较远
处 (x/D > 12), 边界层存在明显的非定常脉动,
边界层靠近主流的位置有较多小尺度涡结构脱落

进入主流, 类似的现象在图 7 (b)、(d)、(f)中较难
发现. 当边界层发展至湍流状态时, 其速度剖面

变得更加饱满, 接近平板的边界层也具有较高的
速度. 湍流边界层内部的密度脉动特性在NPLS
图像中也有较好的体现, 尤其在图 7 (e)中, 该现
象非常显著, 呈现出与层流边界层完全不同的流
场特性.
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图 7 圆台绕流尾迹瞬态流场NPLS图像与数值计算密度场云图对比 (a) H = 1 mm尾迹瞬态NPLS图像; (b)
H = 1 mm数值计算瞬态密度云图; (c) H = 2 mm尾迹瞬态NPLS图像; (d) H = 2 mm 数值计算瞬态密度云图; (e)
H = 4 mm 尾迹瞬态NPLS图像; (f) H = 4 mm数值计算瞬态密度云图

5.2 圆台尾迹时间平均流场结构研究

如图 8所示为圆台尾迹时间平均流场结
构NPLS图像与数值计算密度场云图的对比.

图 8 (a)—(f)在密度场的定性描述上体现出较好
的一致性, 主要表现在边界层的增长速度和厚度.
基于 150幅瞬态流场NPLS图像的时间平均图像主
流区域灰度均匀, 边界层与主流存在较为清晰的分
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图 8 圆台绕流尾迹时间平均流场NPLS图像与数值计算密度场云图对比 (a) H = 1 mm尾迹时间平均NPLS
图像; (b) H = 1 mm数值计算时间平均密度云图; (c) H = 2 mm尾迹时间平均NPLS图像; (d) H = 2 mm数值
计算时间平均密度云图; (e) H = 4 mm 尾迹时间平均NPLS图像; (f) H = 4 mm数值计算时间平均密度云图
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界. 通过时间平均, 我们可以发现激波的厚度明显
增大, 这与激波随着流动结构的脉动发生形状和位
置的变化有关系. 圆台突起物绕流流场是随着时间
不断变化的, 前文述及的Wheaton等在研究中通
过皮托压力和热线测量还获得了这一变化的典型

特征频率 [11].

5.3 基于间歇性分析的圆台尾迹研究

主流与边界层之间的界面是不规则的, 非定常
的. 对这个界面内一个固定点A, 它时而处于主流
中, 时而在边界层内部, 那么此时便可以引入间歇
因子γ, 其定义为 [24]

γ = lim
T→∞

1

T

∫ t0+T

t0

αdt. (3)

其中当A点处于边界层外部时α = 0, 处于边界层
内部时α = 1. 由此我们可以发现, 从离边界层较
远的主流区域到边界层底部, 间歇因子γ由 0过渡
到1.

为计算湍流的间歇因子, 需要采用合适的灰
度阈值提取湍流边界层与主流的分界面, 并对图
像进行二值化 [25]. 图 9右侧所示为不同高度圆台
尾迹x/D = 4—6区域进行边界提取和二值化后的
NPLS图像,

由于湍流边界层脉动非常剧烈, 我们在实际研
究中所取的 “A点”为一条平行于x轴长度为2倍圆
台直径的线段. 图 9所示的间歇因子曲线是基于
100幅NPLS图像的计算结果. 根据何霖在其博士
论文中的研究, NPLS图像边界提取和二值化过程
中采用不同的阈值会得到不同的间歇因子 [23]. 但
是, 选取灰度阈值应当以基本不损失原来的图像中
反映的流场信息为基础, 那么根据此, 当阈值在一
个较为合理的范围内时, 具体的取值实际上对间歇
因子计算结果并没有十分大的影响.

由于激光入射在玻璃平板上产生较强的散

射光, 靠近壁面附近图像的灰度并不能很好地反
映当地流场的密度信息, 也就无法反映出相应的
流动结构, 所以本文主要研究 y/D > 0.2的区域.
从图 9中我们可以发现一个较为明显的现象, 即
H = 2 mm和H = 4 mm高度圆台的尾迹间歇因子
曲线较为接近, 并显得更加饱满, 边界层在同一位
置的厚度也更大. 曲线饱满反映了湍流边界层接近
主流区域涡结构具有强烈脉动特性. 而H = 1 mm
圆台间歇因子曲线在 y/D = 0.52—0.68这个高度
区域随着 y/D的增大迅速下降.

另一方面, 三个不同高度圆台尾迹壁面附近
的边界层间歇因子分布也存在明显的不同. 观察
y/D = 0.2—0.48这个区域间歇因子曲线的变化规
律, H = 1 mm圆台在此区域内间歇因子基本没
有发生变化保持为 1, 这说明其靠近壁面的尾迹湍
流边界层在此区域内脉动很小. 而H = 2 mm和
H = 4 mm圆台尾迹在此区域内的间歇因子曲线
则随着 y/D的增大则出现了较快的下降, 相应地尾
迹湍流边界层底部的涡结构脉动也较为强烈.
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图 9 不同高度圆台绕流尾迹间歇性对比

综合三个不同高度圆台尾迹的间歇性分析, 可
以发现, 当圆台高度低于当地边界层厚度时 (圆台
被淹没在边界层内), 经过圆台后的边界层发展较
为稳定, 边界层底层的脉动也较弱; 当圆台高于当
地边界层厚度时, 圆台对边界层的扰动明显要大很
多, 尾迹边界层底层的脉动要更强.

6 结 论

本文采用NPLS技术和高精度WCNS-E-5数
值格式研究了超声速平板圆台突起物绕流流场, 获
得了流场精细结构并观察到了尾迹区域边界层发

展的过程. 三个突起物的高度分别为 1 mm, 2 mm
和4 mm, 当地未受扰动的层流边界层厚度约为1.2
mm, 对应的H/δ的值分别为 0.83, 1.67和 3.33, 那
么根据Sedney定义, 高度 1 mm圆台为小突起物.
结合NPLS图像和数值模拟结果, 发现高度 1 mm
圆台和其余两个圆台的流场存在较为明显的不同,
高度1 mm圆台后方尾迹区域边界层有很长一段保
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持层流状态并且在转捩区可以观察到清晰的发卡

涡结构. 对于高度2 mm和4 mm圆台流场, 再附后
的边界层经过较短距离的转捩段很快发展为充分

湍流. 上述实验和数值结果与Sedney提出的分类
方法是一致的, 这同时也说明与边界层厚度相近的
圆台对于边界层控制是有效的并且控制是相对稳

定的, 流场不会出现大的脉动结构, 这与王登攀在
较大圆台后方获得的流动图像有很大区别 [13]. 由
于风洞噪声的影响, 本文获得的圆台后方边界层转
捩点的位置要比数值结果靠前, 这在下一步的工作
中应当尽量在低噪声风洞中进行实验. 另一方面,
尽管在两个较大圆台突起物后方失稳和转捩区长

度很短, 但是在NPLS图像中均可看到自相似的结
构, 这点在数值模拟的结果中并没有表现出来, 说
明WCNS-E-5在模拟湍流方面还是需要改进. 基
于间歇性方法分析了尾迹区边界层, 发现高度 2
mm和 4 mm圆台的间歇因子曲线非常接近, 且比
较饱满, 说明其边界层的底层和接近主流区与脉动
均比较强烈.
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Experimental and numerical studies of supersonic flow
over circular protuberances on a flat plate∗
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Abstract
Although high-speed vehicles are designed to be smooth, they tend to have some protuberances on their surfaces.

Thus the aerodynamic characteristics and thermal loads are changed. Meanwhile, mounting protuberances on a flat
plate is an important way of flow control, and appropriate structure and location of the protuberance can improve
the performance of the scramjet inlet remarkably. The nanotracer planar laser scattering (NPLS) technique is used to
test the flow field of Mach 3.0 supersonic flow over circular protuberances of different heights. In total three models
are tested. And the second-order scheme and fifth-order weighted compact nonlinear scheme (WCNS-E-5) is adopted
to simulate the flow field. Fine structures of supersonic flow over the circular protubernaces have been obtained and
the development of boundary layer in the wake flow can be observed. By comparison, it may be concluded that the
protuberance lower than the local thickness will have weak disburances on its boundary layer development, and the layer
after reattachment can keep its laminar state within a long distance. During the transition many clear hairpin vortices
can be distinguished. When the protuberance height is larger than the thickness of the boundary layer, and the later
in the region of wake flow would develop into a turbulence quickly due to intense disturbances. The transition point
observed from the experimental results lies closer to the protuberance, and this might be cansed by the noise from the
walls of the wind tunnel. Intermittency analysis has been done for the boundary layer in the wake flow based on the
NPLS images, and the results show that the intermittency curves of the two protuberances that are larger than the local
boundary layer thickness are quite similar and fluctuations are strong.

Keywords: supersonic flow, protuberance mounted on a flat plate, NPLS, WCNS-E-5
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