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摘要：综述空气动力学理论中激波—边界层相互影响的一般特性以及静压气体轴承中的激波与边界层相互影响理

论与试验研究。指出随着计算技术和微流体测试技术的发展，气膜内的压力分布、速度分布和马赫数分布，根据

流场各段不同的流动特点，将可以采用合适的湍流模型进行计算机模拟，并采用相关试验得到验证。静压气体轴

承中的激波—边界层相互影响将得到更深入的研究，必将促进对较高供气压力和较大气膜间隙条件下，静压气体

轴承气膜入口、出口转角区和气膜内轴承特性的全面了解。 
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0  前言* 

激波与边界层相互影响理论是空气动力学研

究的热点问题。通常所说的激波与边界层相互影响

是指激波出现在固体壁面附近时，因为气体具有粘

性，激波的逆压梯度会引起边界层分离和再附以及

激波的分叉等。目前的研究大致可以分为四个方面：

激波从平板边界层上的反射；流过内折凹角区的超

声速流；管道中的超声速流所产生的激波；超声速

流绕流尖劈。从研究的方法上，可分为试验研究、

理论分析及数值模拟。 
激波与边界层相互影响的现象首先在空气动

力学的研究中被发现，1939 年 FERRI 在超声速风

洞的试验中，观察到机翼后缘附近激波与边界层相

互影响后的边界层分离现象。嗣后，一些国家相继

开展了对这种相互影响现象的研究，试验结果表明

这种相互影响的特征主要取决于边界层的流态，激波

上游为层流和湍流两种情形时相互影响特征不同。 
静压气体轴承一般情况下遵循在边界层理论

基础上经过假设简化后推导出的雷诺润滑方程，但

在特殊的情况下也会出现激波与边界层相互影响现

象。1961 年在美国麻省理工学院作访问的日本学者

MORI[1]首先发现这一现象，在此后的数十年里一些

学者陆续对这一复杂现象进行了较为深入的理论与

试验研究。 

                                                        
* 国家自然科学基金资助项目 (50335010)。20051208 收到初稿，     

20060310 收到修改稿 

1  激波—边界层相互影响的基本特性 

在空气动力学领域中激波与边界层相互影响

问题已有许多研究工作者进行了深入细致的研究，

得到了激波与边界层相互影响的基本理论，应用这

些理论可以解释静压气体轴承中所产生的激波与边

界层相互影响现象。 
1.1  激波在平板边界层上的反射 

当激波入射到平壁上的层流边界层时，由于粘

性的作用，边界层内速度由壁面上的零增加到层外

的超声速。层内的流动分为亚声速区和超声速区，

因为激波只能在超声速流中形成，因此从主流区射

向壁面的激波，只能伸到边界层内的声速处，不能

直接扩展到壁面上。由于边界层内的超声速区的流

速，在边界层的法线方向是变化的，所以边界层内

的激波是曲线形的。气流通过激波时，压力、密度、

温度突跃上升，速度则突跃下降。如果物体表面上

是层流边界层，激波后的高压可以通过层流边界层

内的亚声速流部分逆流前传，使激波入射点附近上

游的压力有所升高，于是流速相应降低，边界层增

厚，流线凸起。此外，由于层流边界层不能承受较

大的逆压梯度，所以在激波入射点附近常常出现边

界层分离现象。分离区的出现使得流线的凸起更加

显著，于是在激波入射点上游，将形成一个微弱压

缩波区，并进而汇聚成一道激波，称为第一道反射

激波，入射激波后的超声速气流由于沿外凸曲线流

动而形成扇形膨胀波束。气流通过膨胀波后，将折

向物面，使得边界层又重新贴到壁面上。由于气流
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折回到与壁面相平行的方向，因而形成新的压缩波

区，并汇聚成第二道反射激波。由于这一系列的相

互影响，第二道反射波后的边界层常转捩为湍流边

界层。 
关于激波与湍流边界层相互作用的机理与层

流情形相类似。所不同的是，由于在湍流边界层中

不仅仅是分子，湍流微团也参与动量交换，所以湍

流边界层能够承受较大的压力梯度，不象层流边界

层那样容易分离。在同样激波强度的作用下，激波

与湍流边界层相互作用程度和影响范围也较小。反

射波由一较窄的压缩波系所组成，反射波后边界层

有中等程度的增厚。当激波强度增大到一定程度时，

同样可引起湍流边界层分离。 
由于边界层对激波的作用，使激波在边界层不

断衰减，因此波后气流压强沿气膜高度方向是变化 
的，这使边界层问题的一个重要特性 /p y∂ ∂ ≈0 在 
激波位置不能成立，另外由于边界层中的压力扰动 
能从亚声速区向前传去，使得 /p y∂ ∂ ≈0 在激波前 
面也不再成立。同时，由于气流通过激波时速度发 
生突变，所以在激波点附近，边界层内 u x∂ ∂ 与 

u y∂ ∂ 成为同一数量级，这使边界层问题另一个重 
要特性 u x∂ ∂ u y∂ ∂= 在激波点附近也不成立。这 
些是激波与层流边界层相互影响下流场的重要特 
征，也是该问题复杂化的原因之一。 
1.2  流过内折凹角区的超声速流 

当物面突然内折出现凹角时，在理想超声速流

的条件下，在折点将产生斜激波。实际上由于边界

层的存在，激波不可能一直扩展到壁面上去，边界

层内贴近壁面的总是一层亚声速流，激波后面的高

压会通过这一亚声速层传到激波前面去。这会在边

界层内形成很强的逆压梯度，在逆压梯度的作用下，

激波前面的边界层会变厚。于是对主流来说，凹角

变成了凹曲面。凹曲面会使气流提前产生一系列压

缩波，并在离壁面一定距离处汇聚成一道斜激波。

层流边界层内亚声速层较厚，在逆压梯度的作用下，

易在凹角顶处产生分离区，波后的边界层往往已变

成湍流。如果波前边界层原来是湍流，其亚声速层

较薄，波后的高压虽仍要前传，但它所影响的范围

小得多，凹角有些钝化，一般边界层没有分离现象。

压缩波在离壁面不太远处汇聚成一道斜激波。 
1.3  管内的超声速流 

当超声速气流在管道中流动时，有时在管道某

断面处会产生激波。对于理想无粘性的气体，这种

激波是正激波。但对于粘性流体，由于有边界层的

存在，也产生边界层与激波的相互影响。当激波强

度不大时，在靠近管璧处产生两道斜激波，而中间

部分为正激波。当激波强度增大或边界层厚度增大

时，斜激波逐渐扩大到管道中心附近，随后又会产

生第二道、第三道等激波，这称为拟激波。气体经

过拟激波的压力上升较经过正激波时的压力上升

低，且上升的幅度较平缓，图 1 是拟激波与理想无

粘流正激波波后压力上升的比较图[2]。据此可以根

据波后压力回升的趋势判定管内存在的激波类型。 

 

图 1  拟激波与理想无粘流正激波波后压力上升比较 

2  激波与边界层相互影响理论在静压 
气体轴承中的应用研究 

关于静压气体轴承中的激波与边界层相互   
影响的理论研究，MORI 最先做了尝试，在

《Tran．ASME Journal of Basic Engineer》杂志中首

次论述圆盘推力轴承入口区压力下降的原因[1]。在

研究单供气孔平行圆盘止推气体轴承间隙内的压力

分布时，他发现当提高供气压力、增大轴承的工作

间隙时，轴承间隙内的压力分布不再像通常雷诺润

滑方程所表述的那样——从供气孔到轴承边界压力

是逐渐降低到环境压力，而是供气孔出口附近的压

力迅速下降，直至低于环境压力并到达最低压力点，

而后再逐渐上升到环境压力以上，最后再逐渐降低

到环境压力。MORI 试图用一维超声速流动的激波

理论解释这一现象，假设突跃的正激波将轴承分为

超声速流动区和亚声速流动区，在超声速区用常值

的壁面摩擦因数代替粘度项，通过兰金—雨贡纽关

系式得到激波前后波面的参数关系，并将理论计算

结果与试验结果进行了对比。虽然 MORI 的理论模

型能够定性地解释轴承中超声速流动和激波的存

在，但试验中没有观察到突跃的强激波间断面，这

与其假设的计算模型有较大的差异，而且超声速区

壁面摩擦因数的取值没有严格的理论基础，只能试

探得到经验值。对这个问题 1962 年 GROSS 在他的

“Gas film bearings”一文中富有意义地指出，这里

或许有正激波并伴随着斜激波，是激波与边界层的
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相互影响导致压力逐渐恢复[2]。 
由于正激波理论不能完全解释供气孔出口附

近的压力迅速下降，直至低于环境压力并到达最低

压力点，而后再逐渐上升到环境压力以上这个现象，

1972～1975年间MORI采用拟激波理论研究静压气

体轴承气膜入口处的压力下降问题[3-4]。1972 年他

首先采用 CROCCO 管内无波动拟激波模型研究圆

盘推力轴承，因为拟激波内部复杂难于分析，

CROCCO 管内无波动拟激波模型忽略由于激波所

导致的熵增，但将壁面附近耗散导致的熵增考虑进

来。CROCCO 模型的不足之处是激波区的宽度不能

确定。因此 MORI 通过假定耗散区的变化率相等、

湍流边界层没有压力梯度及当边界层的厚度从壁面

发展到整个间隙时激波区结束来确定激波区宽度。

这种假设的结果会引起激波区末端速度的中断。

1975 年他又采用 IKUI 的无速度间断的扩散拟激波

模型研究圆盘推力轴承。这个模型有两个优点：①

通过在微分方程中引入一个经验系数确定主流与边

流之间的压力分布、速度和质量流率，而不必考虑

边流的形状变化。②当主流的速度与边流的速度相

互扩散直至相等时，拟激波段结束，进入亚声速区。

MORI 的第二个拟激波模型较好地揭示了超声速扩

展区的压力逐渐恢复现象，并且在压力恢复、拟激

波开始和结束的位置以及激波宽度的计算方面也优

于他 1972 年建立的模型。 
1973 年 POUPARD[5]对内部补偿的圆盘推力轴

承的超声速区进行了理论与试验研究。在他所建立

的运动方程中将摩擦因数作为独立的一项考虑，计

算得到超声速区和亚声速区的分界曲线，并在确定

相应条件下进行了试验研究。试验结果与理论计算

一致，并对气流入口处倒圆角和不倒圆角两种形状

作了对比试验。试验发现入口处倒圆角后压力分布

曲线形状不变，但曲线将向轴承气流出口方向移动，

这种移动可以大大提高轴承承载能力。另外增加进

气口的大小同样可以提高承载力。 
1978 年 SALEM[6]对静压球轴承的超声速现象

进行了理论研究。计算结果表明与圆盘推力轴承相

比，球轴承可以采用较高的进气压力和较大的气隙

而不会出现激波现象，同时球轴承必须具有较低的

表面粗糙度。 
1984 年日本学者 MIYAKE 等[7-8]首次提出超声

速气体轴承的设计原则，分别从理论上研究了超声

速推力轴承的静态和动态特性。在理论研究的基础

上，MIYAKE 等进行了试验研究，试验结果和这里

提出的超声速轴承理论预测的压力分布相符，证实

了该理论的有效性[9]。MIYAKE 等的一维超声速流

动模型与 HARUO 不同的是，没有人为假设流道中

存在正激波，而且把整个供气管道和轴承间隙作为

一个整体通盘考虑。他们的数学模型延续了

HARUO 用常值的壁面摩擦因数代替粘度项的假设，

但最终MIYAKE等的计算结果没有捕捉到流场中的

激波系，不能解释入口喉道处的流动分离现象。 
此后关于静压气体轴承中的激波与边界层相

互影响的理论研究变得很少，而计算流体力学和空

气动力学自 20 世纪 80 年代中期以来取得了突飞猛

进的发展，出现了一大批无振荡、高分辨率的差分

格式和方法，可以较好地捕捉流场中的激波。这一

时期湍流理论研究也取得了长足的进展，GIRIMAJI
等研究了 Burgers 湍流有关惯性区及远耗散区中的

谱及能量传递的各种问题[10]，BATAILLE 等使用涡

动阻尼拟正规 Markov 过程模型研究了三维可压缩

湍流的能量传递过程并给出了较好的结果[11]；在湍

流冲击射流流动的研究中，CHEN 等用κ-ω 湍流模

型对冲击区的湍流场进行了较好的模拟，与试验结

果吻合良好[12]。如果能将这些气体动力学领域的最

新进展应用于气体轴承的超声速区激波与边界层相

互影响机理的研究中，必将促进对静压气体轴承入

口区及轴承特性的全面了解。 

3  静压气体轴承中激波与边界层相互 
影响的试验研究 

对于静压气体轴承中的激波与边界层相互影

响的试验研究是与理论研究同步的。MORI 在 1961
年研究圆盘推力轴承入口区压力下降的原因时，就

将理论计算结果与试验结果进行了对比，通过试验

测得的压力分布曲线定性地解释轴承中超声速流动

和激波的存在。STAHLER[13]采用自由水表面模拟

静压圆盘和矩形气体轴承内产生的激波。他的试验

研究发现，在带有圆形进气孔的矩形轴承内产生的

激波形状类似椭圆。在 MORI 的研究基础上，还有

几位学者对静压气体轴承进气区的超声速压力急剧

下降并逐渐恢复的问题进行了试验测试，并得到类

似结论。KASSAB[14]采用试验的方法研究了静压矩

形气体轴承在不同工作条件和尺寸时的性能参数。

他计算了有压力下降时入口区的压力分布图，压力

下降到一个最小值后会再增加到一个最大值，这个

最大值小于入口压力值，同时压力最小的这个点与

供气孔的距离保持不变，与轴承凹槽和外部尺寸无

关。1977 年 SALEM[15]对平面衬垫、带凹槽衬垫、

阶梯形凹槽衬垫三种类型的矩形气体轴承在不同工

作条件的性能参数进行了试验研究。结果发现，在
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一定气膜厚度和供气压力条件下，三种类型的轴承

中在靠近进气孔的气膜处都存在超声速区，在入口

区压力下降到最小，然后压力又逐渐增大到最大，

这个最大压力值将低于入口压力。对于静压圆盘推

力轴承，BOFFEY 等[16]观察到当气流进入气膜时压

力急剧下降，这种下降的幅度与该点的速度增加值

一致，而且他们将试验结果与理论计算进行了比较，

结果表明，实测的供气孔与气膜相接处的静态压力

值低于按照雷诺理论计算得到的静态压力，而该处

实测的动态压力变化值又高于按照雷诺理论计算的

动态压力变化值。原因是理论上过高估计了进入气

膜处的稳态压力值。在此之后，他们设计了试验的

可视化模拟装置并拍下了当时测试的照片，如图 2
所示。 

 
(a) 

 
(b) 

 
(c) 

图 2  气流可视化照片 

图 2a 是气膜间隙比较大时的照片，从图 2a 上

可以发现，从气流入口到小孔出口的转角处存在斜

激波，下表面上存在膨胀波。图 2c 是气膜间隙比较

小时的照片，从照片上可以发现，从气流入口到小

孔出口的转角处没有激波，在气膜间隙处存在正激

波。图 2b 的气膜间隙介于中间，从照片上可以发现，

其激波强度也介于两者之间。20 世纪 90 年代以来，

以 KASSAB 为代表的一些学者，在对不同形状的矩

形气体轴承在不同工作条件的性能参数进行试验研

究发现，在入口区压力下降到最小，然后压力又逐

渐增大到最大，这个最大压力值将低于入口压力。

此外压力下降将随着气膜厚度和供气压力的增加而

增加。从目前所查到的有关静压气体轴承激波现象

的研究资料中可以发现，最近十年来有关此现象的

研究文章很少，而且由于气膜间隙很小，相关试验

测试的参数只有压力，而可以直接判定流场运动状

态的参数，如速度或马赫数还没有测试的报道。目

前随着微流体速度测试技术的发展，已具备开展对

气膜间隙内的速度测试和气膜流动状态的可视化监

测条件。 

4  结论 

静压气体轴承中的激波与边界层相互影响是

一个极其复杂的研究课题。虽然许多学者作了大量

的研究工作，取得了一定的进展，但近十年来相关

的研究却不多，仍有不少问题有待于今后进一步深

入研究。随着计算技术与测试技术的发展，航空航

天领域的激波与边界层相互影响的数值模拟和试验

研究取得了一些新的进展与突破，目前对于具有相

当复杂几何条件的激波与层流边界层相互影响问

题，采用有限差分法可求解可压缩 N-S 方程，能够

得到比较合理的解。对于湍流情况，目前结果还不

是很好，但已取得一些经验与结论。将空气动力学

中的激波与边界层相互影响研究的新成果应用于静

压气体轴承的研究中，必将促进对轴承气膜入口区

及轴承特性的全面了解。 
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RESEARCH ON INTERACTION OF  
SHOCK WAVES WITH BOUNDARY  
LAYER IN STATIC GAS BEARINGS 
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Abstract：The research work on interaction of shock wave with 

boundary layer in aerodynamics is reviewed, including its 

general characteristics, theoretical and experimental researches 

on interaction of shock wave with boundary layer in externally 

pressurized gas bearings. With the developments of CFD and 

micro-fluid testing technology, the pressure distribution, 

velocity distribution, Mach number distribution in the clearance 

can be simulated by computer with proper turbulence models 

according to the flow feature in the separate parts of fluid field, 

and experimentally tested. A deeper research of the theory on 

interaction of shock wave with boundary layer in externally 

pressurized gas bearings will be conducted, and further 

comprehension of its bearing performance of the inlet region, 

outlet corner region and bearing feature in the clearance will be 

advanced. 
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