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数值模拟二维喷管激波ö湍流
附面层干扰流动

王国庆, 梁德旺
(南京航空航天大学 动力工程系, 江苏 南京 210016)

摘要: 采用可压缩性修正两方程湍流模型, 数值模拟了 3种不同波前马赫数的跨声速二维喷管内激波ö湍流

附面层干扰流动, 对流场中时均参数和脉动参数的计算结果与实验值进行了比较。结果表明可压缩性修正的

两方程湍流模型准确地模拟了正激波ö湍流附面层干扰流动的时均参数和脉动参数, 无分离和有分离的激波

ö湍流附面层干扰流动的基本规律。
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1　引　言

　　在激波ö湍流附面层干扰区域由于激波的存
在, 沿着流动方向流动参数变化剧烈如激波前后

压力梯度很大, 同时引起可压流体特性的一些变

化。Sarkar S [1 ]发现随着湍流马赫数M a t 的增大

流体参数的脉动量也逐渐增大, 并引起湍流结构

及湍流动力性能的变化, 考虑湍流马赫数将有利

于处理流体可压缩性影响。W ilcox D C [2 ] , Zem an

O [3 ] , Sarkar S [1, 4 ]各自提出了关于流体可压缩性

的膨胀耗散模型或压力—膨胀模型。本文采用同

时含有膨胀耗散模型和压力—膨胀模型的可压缩

性修正两方程湍流模型[5 ]模拟D elery J [6, 7 ]中 3个

状态下的喷管内激波ö湍流附面层干扰流动。

2　数值方法及算例

　　本文采用时间相关法求解雷诺时均N 2S 方

程, 其中空间采用格心格式的有限体积法, 时间

采用三步龙格—库塔法 (CFL 数为 215) , 粘性项

的计算采用中心格式, 对流项采用二阶和四阶人

工粘性项 (K
(4) = 110, K

(2) = 015) 的 Jam eson [8 ]

方法, 并采用当地时间步长等加速收敛技术。湍

流模型选用可压缩性修正的L aunderöSharm a k2Ε
模型[9 ]、双层 k2Ε模型[10 ] , 标准 k2Ξ模型[11 ]以及

W ilcox k2Ξ模型[11 ]4个可压缩性修正两方程湍流

模型[5 ]。

本文算例采用D elery J [6, 7 ]3种不同波前马赫

数的激波ö湍流附面层干扰流动实验中的几何型
面及实验结果。该喷管长 900 mm , 宽 120 mm , 高

100 mm , 并认为宽为 60 mm 截面上的流动近似

为二维流动。为方便起见, 将 3种激波ö湍流附面
层干扰流动现象分别称为: 未分离状态 ( Incip ien t

Separa t ion) , 分离状态 (Separa t ion) , 大分离状

态 (L arge Separa t ion)。以未分离状态和大分离状

态喷管为例, 图 1给出了其计算网格示意图。

文中 3个算例进出口均为为亚声流动, 以双

层 k2Ε模型为例表 1给出该算例中各流动状态下

进出口条件参数值。其中 3种状态相同的来流条

件为: 总压 p t= 96000 Pa, 总温 T t= 300 K, 附面

层厚度 ∆∞= 011 mm , 湍流度 T u= 013◊ , 其他条

件如表 1所示。



图 1　计算网格

表 1　各流动状态下的进出口边界条件

流　动

状　态

进口截面参数 出口截面参数

M a∞ R e1 (1öm ) 静压 p böPa

未分离状态

分离状态

大分离状态

0167

0155

0162

1116E+ 07

1102E+ 07

1111E+ 07

612E+ 04

613E+ 04

610E+ 04

3　计算结果

　　激波前的最大马赫数反映了激波的强度, 因

此比较 3种状态下流场中实验结果和计算结果的

最大马赫数值, 如表 2所示。计算结果与实验结

果吻合较好, 同时还可以知道在 3种状态中分离

状态流场中的最大马赫数最大, 而未分离状态和

大分离状态的几乎相同。由 3种状态下喷管型面

知道未分离和分离状态的喷管几何型面在激波ö
附面层干扰区为凹, 而大分离状态喷管几何型面

为凸。由此说明激波诱导附面层分离因素有波前

最大马赫数及流体流经的型面。

表 2　各状态流场中最大马赫数

流场最大马赫数 未分离状态 分离状态 大分离状态

实验值

计算值

1140

11398

1160

11576

1142

11397

图 2, 图 3和图 4分别为未分离、分离和大分

离状态下沿程壁面压力分布图。图中横坐标为沿

图 2　未分离状态沿程压力分布图 图 3　分离状态沿程压力分布图
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图 4　大分离状态下壁面压力分布图

流动方向距进口的距离 x , 纵坐标为壁面静压 p

与来流总压 p t之比 p öp t; 空心方块为实验结果,

实线及虚线为计算结果。由图 2和图 3可见, 计

算结果很好地模拟了整个壁面压力分布。在图 4

中的激波ö湍流附面层干扰区域,计算结果与实验

结果基本吻合。主要原因为本文用的可压缩性修

正两方程湍流模型没有考虑型面凹凸对附面层发

展的影响以及两方程湍流模型对激波ö湍流附面
层干扰区域的模化有待改进,同时激波ö湍流附面
层干扰区域的时均速度 u 分布、横向湍能 k 分布

及横向雷诺应力 Σ分布模拟也反映了这一点。
图 5为未分离状态横向时均速度 u 分布图, 横坐

标为时均速度 u 与附面层边缘处时均速度 u e 之比 uö

u e, 纵坐标为距壁面的距离。在干扰前 (如 x =

0112884 m ) 与干扰后 (如 x = 0127896 m ) , 速

图 5　未分离状态横向速度 u 分布

图 6　未分离状态横向湍能 k 分布
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图 7　未分离状态横向雷诺应力 Σ分布

图 8　等密度线图

度 u 的计算结果与实验值吻合得很好; 在干扰区

内, 横向时均速度 u 的计算结果稍为偏小。

图 6为未分离情况横向湍能 k 分布图, 横坐

标为湍能 k 与滞止马赫数 a t的平方之比 köa t; 纵

坐标为距壁面的距离。计算结果较好地模拟了湍

能 k 的横向变化规律, 各截面上横向湍能 k 的计

算结果与实验值吻合得较好。

图 7 为未分离状态横向雷诺应力 Σ分布图,

横坐标为雷诺应力 Σ与滞止马赫数 a t 的平方之

比 Σöa t, 纵坐标为距壁面的距离。在干扰前后, 横

向雷诺应力 Σ的计算结果与实验值吻合得很好;

在激波ö湍流附面层干扰开始处后几站,计算结果

明显大于实验结果,然后又与实验结果吻合很好。

图 8 为大分离状态激波ö湍流附面层干扰区
(a) 实验流场与 (b) 计算流场的等密度线图。由

图 8可见, 计算结果准确预测了分离的存在并准

确模拟了激波根部分离流场的基本结构, 表明可

压缩性修正两方程湍流模型对激波诱导大分离流

动模拟效果也比较理想。

4　结束语

　　本文采用可压缩性修正的两方程湍流模型准

确地模拟了未出现分离情况下的激波ö湍流附面
层干扰流场中的时均参数 (如速度 u 和压力p ) 和

脉动参数 (如湍能 k, 雷诺应力 Σ) , 并较好模拟了

存在分离的激波ö湍流附面层干扰流动的压力分
布及基本流动特征。
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Num er ica l Sim ula tion of ShocköTurbulence Boundary Layer In teraction

in Two-D im en siona l Nozzles
W AN G Guo2qing, L IAN G D e2w ang

(2nd D ep t. , N aijing U n iversity of A eronau t ics and A stronau t ics, N aijing 210016, Ch ina)

Abstract: Fou r k inds of tw o2equat ion tu rbu lence model (k2Εand k2Ξmodel) w ith comp ressib ility

modif ica t ion, including the dila t ion2dissipat ion term and p ressu re2dila t ion term respect ively, coup ling

w ith a fu ll R eyno lds2averaged N avier2Stokes code w ere u sed to sim u la te num erica lly the shockö

tu rbu len t boundary layer in teract ion s, w h ich occu r in th ree differen t tw o2dim en sional t ran son ic nozzles

w ith differen t M ach num bers in fron t of the shock. T he compu ta t ional resu lts of bo th the t im e2
averaged param eters, such as the velocity (u , the velocity a long the x 2coo rd inate) and the p ressu re

(P , a long the low er w all su rface) , and the pu lsa t ing param eters like the tu rbu len t k inet ic energy

( k ) w ere compared w ith the experim en ta l resu lts. T he compu ta t ional den sity con tou r of large

separa t ion case w as compared w ith the experim en ta l den sity con tou r. It is show n that w hen the tw o2
equat ion tu rbu lence models w ith comp ressib ility modif ica t ion are u sed to sim u la te the shockötu rbu len t

boundary layer in teract ion, they p redica te no t on ly the dist ribu t ion of the t im e2averaged param eters

and the pu lsa t ing param eters bu t a lso the basic fea tu re of the flow w ith o r w ithou t separa t ion.

Key words: comp ressib le f lu id; tu rbu lence; shocköboundary layer in teract ion; num erica l

compu ta t ion
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