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摘　　　要 : 针对 7°×11°双尖鳍外形的非对称交叉激波与湍流边界层相互作用 ,采用 Navier2Stokes方程和

5种湍流模型进行了计算.主要考察对壁面压强、热传导、绝热壁面温度和壁面摩擦力线分布的计算精度.计

算结果表明 :两道斜激波相交后的区域的壁面压强和热传导都比较高 ;计算的压强和壁面摩擦力线与试验吻

合很好 ,绝热壁面温度次之 ,热传导最差 ,峰值高达试验的 3倍左右 .湍流模型对壁面压强和壁面摩擦力线影

响很小 ,对绝热壁面温度和热传导影响很大.在 5 种湍流模型中 , TN T ( turbulent/ non2turbulent )和 SST

(shear2st ress t ransport)模型表现较好.
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Abstract : The flow field of crossing shock waves/ turbulence boundary layer caused by

7°×11°double sharp fins was comp uted with Navier2Stokes equations and five t urbulence

models. The main focus was the resolution of wall p ressure , heat t ransfer , adiabatic wall

temperat ure and skin f riction lines. The result s demonst rate t hat : t he region after t he inter2
section of two oblique shock waves has a high pressure and heat t ransfer . As compared wit h

t he experiment , t he comp uted surface pressure and skin f riction lines are very good , t he adi2
abatic wall temperature is moderate , and t he heat t ransfer is poor because it s peak is t hree

times of experiment counterpart . Turbulence model has lit tle effect on wall p ressure and skin

f riction lines , whereas it has big effect on adiabatic wall temperature and heat t ransfer . TN T

(t urbulent/ non2t urbulent) and SST (shear2st ress t ransport) models behave relatively well a2
mong t hese five turbulence models.
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　　交叉激波与湍流边界层的相互作用是高超声

速进气道发展的关键问题.这种复杂的三维问题

常常减低了很有前途的超燃冲压发动机的流场品

质 ,导致进气道效率的损失和进气道壁面局部区

域很高的热传导通量 ,引起严重的问题.这种相互

作用足够强烈时还可能导致进气道的不起动.

为了研究交叉激波与湍流边界层的相互作用 ,

俄罗斯学者 Zheltovodov[1 ]分别在俄罗斯理论与应

用力学研究所的超声速风洞和德国哥廷根航天中

心的 Ludwig管内对 6种对称和非对称的尖垂直鳍

进行了详细的试验 ,得到了多个截面的壁面压强和

热传导的分布.鳍的角度分别是 7°,11°和 15°.其中

的非对称鳍分为两类 :7°×11°(即两个鳍的角度分

别为 7°和 11°)和 7°×15°.对称和非对称鳍的流动

对计算格式和湍流模型提出了新的挑战.

针对 Zheltovodov[ 1 ]的试验 ,国外进行了大量

的计算 ,大部分研究集中在湍流模型的发展和评

估上[ 2 ] . 试验与计算的热传导的差别比较大 :

Knight [2 ]指出对于强相互作用 ,差别甚至高达

100 % ;主分离区可以计算的很好 ,但是二次分离

区的计算强烈依赖于湍流模型的选取 ;对于二维

相互作用 ,特别是强相互作用 ,形势也不容乐观.

平均表面压力的分布仅对于弱相互作用是令人满

意的 ,对于强相互作用仍然差强人意.最近的研究

集中在改进两方程 k2ω湍流模型[3 ] ,提高计算的

精度.国内方面 ,金亮[4 ]对 18°的对称鳍模型进行

了计算 ,计算的 4 个截面底部壁面压强与

Schmisseur [ 5 ]的计算和 Zheltovodov 的试验[1 ]吻

合较好.然而 ,金亮[4 ]没有给出壁面热传导的计算

结果.他在结论中说以后将采用不同的湍流模型

对壁面热传导进行比较.

湍流模型对交叉激波与湍流边界层相互作用

的准确模拟起到了重要作用.国外对交叉激波与

湍流边界层的相互作用的计算主要采用 Wilcox

的 k2ω湍流模型[2 ] ,而 Menter指出这种模型具有

较强的初值依赖性[6 ] .近年来 ,为了解决初值依赖

性问题 ,先后涌现出了 BSL ( baseline ) , SST

( shear2st ress t ransport ) [6 ] , Wilcox98 [7 ]和 TN T

(t urbulent/ non2t urbulent)模型[8 ] .为了模拟湍流

的各向异性 , Rumsey 提出了 EASM (explicit al2
gebraic st ress models)模型[9 ] . 采用这些模型对

湍流模型对交叉激波与湍流边界层相互作用进行

计算还比较少见.虽然金亮[4 ]采用的是 SST k2ω
湍流模型 ,但是没有给出壁面热传导和绝热壁面

温度的分布.

非对称鳍与对称鳍相比 ,只有采用完整的三维

外形才能计算.同时国外有不少报告对 7°×11°非

对称鳍进行了详细的计算[123 ] ,可以用来开展详细

的比较. 因此 ,本文选择的计算模型是 Zhelto2
vodov[1 ]的 7°×11°非对称鳍 ,分别采用 5种两方程

k2ω模型进行了计算.这 5种湍流模型分别是BSL ,

SST , TN T ,Wilcox98 和 EASM湍流模型.首先进

行了网格无关性的计算 ,其次通过与试验的对比来

验证这 5种湍流模型对壁面压强、热传导和绝热壁

面温度的计算精度 ,最后比较了 5种湍流模型对壁

面摩擦力线分布的影响 ,考察湍流模型对分离线、

再附线的分辨率.通过比较 ,我们发现 :斜激波交叉

后的区域的压强和热传导比较高 ,进气道的设计需

要认真考虑这个因素 ;这 5种湍流模型壁面压强的

计算结果与试验吻合很好 ,湍流模型间的差别很

小 ;但是壁面热传导和绝热壁面温度的计算还与试

验有较大的差别 ,特别是壁面热传导可以达到试验

的 3倍左右.湍流模型对壁面压强和壁面摩擦力线

影响很小 ,对绝热壁面温度和热传导影响很大.

TN T和 SST模型表现较好 ,非线性 EASM湍流模

型没有显示出特别明显的优势.

1　计算方法

本文采用的计算软件是中国空气动力研究与

发展中心吸气式高超声速技术实验室自主研制的

超燃冲压发动机三维内流场计算平台———

A HL3D并行计算软件.该软件可以计算定常和

非定常的完全气体、平衡气体和化学非平衡流动 ,

支持多块对接网格、拼接网格和重叠网格 ,采用

MPI(message passing interface)实现并行计算 ,

拥有 7种湍流模型、7 种无黏通量格式和多种时

间推进方法.在本文中 ,控制方程为 Favre平均的

Navier2Stokes 方程 ,无黏通量采用基于三阶

MU SCL ( monotone up st ream centered scheme

for conservation laws)插值的 AU SMPW + (ad2
vection up st ream split ting met hod by pressure2
based weight f unctions + ) ,黏性通量采用 Gauss

定理计算 ,时间推进采用隐式 L U2SGS(lower2up2
per symmet ric Gauss2Seidel) .湍流模型分别采用

BSL ,SST , TN T ,Wilcox98 和 EASM 5种两方程

湍流模型. A HL3D软件经过了大量验证[10211 ] ,由

于篇幅限制这里就略去了.

7°×11°非对称鳍计算模型的示意图参见图

1.图中标号 1 的虚线代表沿流向的中心线 ,标

号为 2 ,3和 4的虚线是试验测量的 3 个横截面
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的位置 ,两个在斜激波交叉前 ,一个在斜激波交

叉后 .

图 1　非对称交叉激波模型示意图

Fig. 1　Schematic graph of crossing2shock waves model

试验主要给出了中心线的壁面压强、绝热壁

面温度和 Stanton 数 ( S t)分布 ,三道横截面的壁

面压强分布 ,一个横截面的传热系数和绝热壁面

温度分布 ,以及下底板壁面的油流图[1 ] . Stanton

数的定义如下 (以 y向壁面为例) :

S t = qw ( x , z) / {ρ∞U ∞cp [ Tw ( x , z) - Taw ( x , z) ]}

其中ρ∞和 U ∞分别为来流的密度和速度 ; cp 为比

定压热容 ; qw 为壁面热流 ; Tw 为壁面温度 ; Taw为

绝热壁面温度. Stanton 数的测量误差在 10 %～

15 %. Stanton数的计算方法为 :先进行一次绝热

壁面的计算 ,得到绝热壁面温度.然后再开展等温

壁面的计算 ,得到壁面热流.

来流条件 : M a数为 3195 ,压强为10 460 Pa ,

温度为631 1 K ,壁面温度为270 K.在鳍前缘14 mm

处的边界层厚度为315 mm.

边界条件 :壁面采用零压力梯度的无滑移绝

热或者等温壁面 ,来流因为是超声速流动 ,所有流

动参数固定为来流值 ,在上边界和出流边界 ,由于

是超声速流动 ,采用一阶外插.

2　网格收敛性研究

为了研究计算结果的网格无关性 ,本文生成

了 3套计算网格 (参见表 1) ,流向 ( x方向)的网格

数保持不变 ,为 151个.在三维鳍的尖前缘和壁面

折角处进行了加密.采用指数分布在 y 向和 z 向

进行网格加密. y 向第一层网格为 1μm. 根据

Thivet [3 ]的经验 , z向网格的第一层壁面间距 d z1

可以比 y向放宽一些 ,因此 z 向的第一层网格比

y 向要大一些.

表 1　网格收敛性采用的网格说明

Table 1　Grid conf iguration for grid2independent solution

网格编号网格数/ 104 y向网格数 z向网格数 dz1 /μm

1 6014 50 80 10

2 10517 70 100 5

3 24116 100 160 2

利用 A HL3D的 MPI并行计算功能 ,在神威

集群机上 16个 CPU 利用 MPI开展并行计算.采

用当地时间步方法加速收敛 , C FL ( Courant2
Friedrichs2Lewy) = 210.收敛的标准为密度的最

大残差下降 4个量级 ,并且壁面热传导不再变化.

整个计算一般需要 24 000 步才能收敛 ,对于

241万的网格 ,大约需要 8个小时的时间.

由于篇幅限制 ,这里只给出 SST湍流模型在

3套网格下的计算结果.从图 2～图 5 可以看出 ,

在中心线的 50 mm 处 ,由于边界层的分离 ,导致

压强上升 ,Stanton数下降.在两道斜激波于 93 mm

左右相交后 ,压强进一步上升 ,Stanton数也急剧

图 2　中心线壁面压强和 Stanton数分布

Fig. 2　Pressure and Stanton number on the bottom

wall along the throat middle line
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增加.在 170 mm 左右 ,随着流道的扩张 ,压强和

Stanton数都下降.在 3个横截面位置 ,压强从激

波前的两边高 ,中间低 ,逐渐发展为中间高、两边

低 ,最后到中间出现了两个压强峰值.在 112 mm

横截面处的 Stanton数也呈现和压强一样的两个

峰值.因此 ,两道斜激波相交后的区域的压强和热

传导都比较高 ,侧壁压缩进气道的设计需要考虑

这个因素.

随着网格的加密 ,压强的变化不大 ,绝热壁面

温度和 Stanton 数都增加.从下壁面压强、Stan2
ton数和绝热壁面温度来看 , SST模型在第 2 套

和第 3套网格上取得了网格无关解.随着网格的

加密 ,SST模型的 Stanton 数和绝热壁面温度增

加 ,压强变化不大 ,与试验相比 ,压强吻合最好 ,绝

热壁面温度次之 , Stanton 数最差. BSL , TN T 和

Wilcox98模型的网格收敛性与 SST 模型类似 ,

就不再重复.对于 EASM模型 ,随着网格的加密 ,

压强的变化也不大.中心线 Stanton 数在 3 套网

格下变化也不大 ,但是 112 mm 横截面底面的

Stanton数差别比较大 ,第 2套网格的比第 1套和

第 3套网格的 Stanton 数大 1 倍左右 ,不过第 1

套和第 3套网格的 Stanton 数比较一致.绝热壁

面温度虽然有差别 ,但是差别不超过 5 %.总的来

看 ,EASM模型也基本上取得了网格无关解.

3　5种湍流模型的比较

根据前面网格收敛性计算 ,以下在第 3套网格

上分别采用 5 种湍流模型进行了计算. 从

图 6～图 9可以看出. 5种湍流模型的中心线压强

分布与试验吻合很好 ,基本上没有多少差别. 3个

横截面下壁面的压强有些小差别 ,差别随着两道鳍

上的斜激波相交而变得更加明显.在46 mm横截面

差别较小 ,在 112 mm横截面差别较大.对于中心线

上的 Stanton数分布 ,5种湍流模型在 0105 m前与

试验吻合较好 ,只是 BSL 和 SST的热传导值稍偏

低一些.在 0105 m之后 ,特别是两道斜激波交互

后 ,先比试验偏低 ,随后都比试验明显偏高 ,最高约

是试验的 3倍.其中 BSL 的 Stanton数最高 , Wil2
cox98最低 ,其他 3种模型居中 ;在 112 mm横截面

上的 Stanton数上 ,5种湍流模型在 0103 m左右与

试验值吻合较好 ,在靠近 0104 m左右与试验值相

差较大 ,大约是试验值的 2倍.其中 Wilcox98模型

的 Stanton数明显比其他 4种湍流模型偏高一半左

右 ,其他湍流模型比较接近.对于中心线绝热壁面

温度 ,5种湍流模型都比试验值偏高 ,最高不超过
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图 9　5种湍流模型在 112 mm横截面下壁面 Stanton数

和绝热壁面温度

Fig. 9　Stanton number and adiabatic temperature at

112 mm cross2section of 5 turbulence models

14 K ,变化趋势与试验一致. 在斜激波相交前 ,

Wilcox98模型最高 , SST 最低 ;在激波相交后 ,

EASM 模型明显比其他 4 种湍流模型高出

4～6 K.对于 112 mm截面底面的绝热壁面温度 ,

EASM模型也比其他模型明显偏高 4 K.总的来

看 , TN T和 SST的 Stanton数分布比其他 3种模

型稍好一些.

计算对 Stanton 数的高估的原因还不太清

楚. Zheltovodov[1 ]认为计算与试验差别的主要原

因是二次流动的湍流强度被计算高估了 ; Thiv2
et [3 ]认为这与主激波后下壁面附近涡的再附有

关 ,湍流模型高估了激波和湍流边界层相互作用

对湍流生成的影响 ,导致过多的湍动能.因此 ,如

何有效地减少多余的湍动能将是一个研究的方

向. Thivet [3 ]应用可实现原理 ( realizability p rinci2
ple)对湍流黏性系数的常数 Cμ进行了修改 ,减少

了湍动能 ,有效地降低了 Stanton数 ,但仍然远高

于试验值.图 6和图 9 还比较了 Thivet [3 ]的计算

结果 ,他的计算结果与本文对于壁面压强、绝热壁

面温度和 Stanton数的计算精度大致相当.

图 10是 Zheltovodov[1 ]从油流图得到的底板

摩擦力线分布.其中 U 代表来流 , S1 和 S2 代表一

次分离线 , S3 和 S4 代表二次分离线.靠 11°鳍一

侧的二次分离线 S4 比较明显 , S3 与 S1 靠的很

近 ,不太明显. R2 和 R3 代表再附线.再附线是高

热传导和高摩阻的地方.由于 5 种湍流模型的底

板摩擦力线的分布几乎没有差别 ,因此本文只在

图 11中给出 BSL 湍流模型计算的底板摩擦力线

分布.与图 10相比 ,一次分离线、二次分离线和靠
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近 11°鳍一侧的再附线 R2 比较清楚 ,与试验吻合

很好.再附线 R3 与 S3 相邻 ,很难分辨出来.

4　结　论

交叉激波与湍流边界层的相互作用的试验和

数值研究是高超声速进气道发展的关键问题.湍

流模型对数值计算的精度影响很大.为了研究这

类问题 ,本文选取了 Zheltovodov[1 ]的 7°×11°非

对称鳍模型 ,采用 Favre平均的 Navier2Stokes方

程和 5种两方程 k2ω模型进行计算 ,计算结果与

试验的壁面压强、Stanton数、绝热壁面温度和底

板壁面摩阻分布进行了详细的比较 ,得到了以下

结论 :

1) 两道斜激波相交后的区域的压强和热传

导都比较高 ,侧壁压缩进气道的设计需要考虑这

个因素.

2) 计算与试验相比 ,壁面压强和底板壁面摩

擦力线分布吻合最好 ,绝热壁面温度次之 , Stan2
ton数最差 ,中心线峰值热传导大约是试验的 3

倍.绝热壁面温度和热传导的分布与试验定性一

致.计算与试验差别的具体原因还需要进一步的

调查.在壁面摩擦力线分布中可以清晰地分辨出

1次分离线、2次分离线和一侧的再附线.

3) 湍流模型对壁面压强和底板壁面摩擦力

线的影响很小 ,对绝热壁面温度和 Stanton数影

响很大.总的来看 , TN T和 SST湍流模型的计算

结果比其他 3种模型稍好一些.

4) 与线性湍流模型相比 ,非线性 EASM 模

型没有显示出特别的优势 ,只是在中心线网格收

敛性上表现稍好一些 ,其他与线性湍流模型表现

差不多 ,而且绝热壁面温度还偏高一些.

下一步的研究主要集中在寻找一种合理的方

法来减少 Stanton 数被计算高估的问题.如何减

少二次流动的湍流强度可能是一个方向.
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