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摘 � � � 要: 应用 GAO�YONG 可压缩湍流模式数值模拟了三维激波/湍流边界层干扰算例之一 � � � 单鳍流

动.攻角 20 , 来流马赫数 2� 93, 雷诺数 9� 8 ! 105 . 对流项和扩散项分别采用 Roe格式和二阶中心差分格式计

算. Runge�Kutt a显示时间推进方法求解了半离散的控制方程. 包括壁面压力分布, 边界层内流动偏移角等在

内的计算值与试验数据进行了比较. 准确地预测出了三维激波/湍流边界层干扰流场的主要流动特性 � � �

�波结构,主分离涡核, 膨胀区,滑移线等 .计算与 Alvi等提出的单鳍流动的理论模型符合很好,得到了平板表

面压力以及分离线、再附线等在单鳍流动中所独有的半圆锥特性.
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Numerical simulation of 3�D shock wave/ turbulent boundary layer

interaction using GAO�YONG turbulence model
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Abstract: T his paper presented a numerical simulat ion method of three�dimensional shock

wave/ turbulent boundary layer interact ion generated by a 20�deg sharp fin mounted on a f lat plate at

Mach number 2� 93 and Reynolds number 9� 8 ! 105 , based on incoming boundary layer thickness.

This investigat ion was conducted based upon GAO�YONG compressible turbulence equations re�
cently developed by GAO Ge and YONG Yan. The equat ions were discret ized using a finite volume

method with the convection terms and diffusion terms calculated by the third�order Roe�s flux differ�
ence splitt ing scheme and the second�order central difference scheme, respectively. The Runge�Kut�
ta time marching method was employed to solve the governing equations for steady state solutions.

Numerical results were compared with available experimental data in the form of surface pressures

and boundary layer surveys of yaw angles. The computed three�dimensional flowf ield show s most of

the features covering ��st ructure shock wave, primary vortex , separation region, and high�speed jet

impingement; meanwhile, quasi�conical behavior of the surface pressure, surface at tachment and

separation st reamlines exhibited in quasi�conical flowfield model of Alvi and Set tles are presented.

Key words: shock wave/ turbulent boundary layer interaction;
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� � 激波/湍流边界层干扰是高速空气动力学领

域一个重要而基本的问题,它会在飞行器的气动

特性、推进效率以及热载荷等方面产生重要影响,

三维激波/湍流边界层干扰现象也广泛地出现在

实际生产生活中,例如高速飞行器的进气道、跨声

速压气机等在实际工作中都会出现该现象.单鳍

流动经常被作为研究三维激波/湍流边界层干扰

的标准算例.图 1为流动结构的示意图, 攻角为 �

的楔形体垂直安装在平板上, 超声速来流由于受

到楔形体的压缩会产生一道平面斜激波,该平面

斜激波与平板上的湍流边界层相互作用,会产生

典型的三维激波/湍流边界层干扰现象.当激波强

度足够大时,在平板边界层和楔形体附面层中都

会出现三维分离现象, 平板边界层中的分离更为

明显,甚至会出现二次分离流动.影响流动结构的

参数和边界条件主要有, 来流马赫数,基于来流条

件和边界层厚度的雷诺数,温度边界条件以及楔

形体攻角 �[ 1] .

图 1� 单鳍流动结构示意图

Fig. 1� Three�dimensional sharp fin/ flat

plate configurat ion

随着实验技术和计算机科学的快速进步, 对

单鳍流动中涉及到的三维激波/湍流边界层干扰

的研究也取得了极大的进展. 近来从事实验研究

的学者主要有 Oskam 和 Bogdonof f[ 2] , Knight[ 3] ,

Kim
[ 4]

, Sett les
[ 5]

, Sch�lein
[ 6 ]
等. 他们的实验研究

大都集中在表面压力分布,平板边界层中偏移角

度的测量以及摩阻系数、导热系数分布等.

Knight
[ 7�9]

, Lee
[ 10]

, Panaras
[ 11]

, Leung
[ 12]

, Kon�
r ad [ 13]等进行了大量的数值模拟方面的工作, 他

们应用了雷诺平均的三维可压缩 Navier�Stokes
( N�S)方程, 用到了代数模型、一方程模型、两方

程模型等多种湍流模式. 总的来看,在弱干扰及中

等强度干扰下, 计算值与实验数据符合较好, 包括

平板表面压力分布, 平板边界层中偏移角分布,流

动图谱以及摩阻分布等. 在强干扰情况下,形式变

得很不乐观,计算值与实验值的差异变得越来越

大.例如 Knight[ 14]曾指出, 在强干扰下表面传热

系数预测的很不准确; Kim 等
[ 15]
的计算结果则更

是系统地偏低于实验值;无法准确模拟出二次分

离流动等等.

本文目的在于通过数值模拟单鳍流动中的三

维激波/湍流边界层干扰问题来检验和评估各向

异性的 GAO�YONG 可压缩湍流模式在三维湍

流计算中的有效性. 该模型不含任何经验系数和

壁面函数,由于漂移位矢和漂移速度的合理引入

和使用,使得在三维计算中得到了 36个各向异性

湍流涡团黏性系数. 经过较为详细的计算结果与

实验数据的比较, 包括表面压力分布、偏移角分

布、流线曲面的空间演化以及流场变量的云图等,

初步证实了 GAO�YONG 可压缩湍流模式在实

际三维流动中的适用性.

1 � 控制方程和数值方法

1� 1 � 控制方程

在对可压缩 N�S 方程应用 Favr e平均,对湍

流脉动量采用质量加权侧偏平均, 并引入动量传

输链概念和各项异性湍流黏性 [ 16]之后, 经过严格

数学推导,可以得到 GAO�YONG可压缩湍流模

式.该模式已经成功地应用在多个二维标准算例

中,包括入射斜激波/平板湍流边界层干扰[ 17] 、黏

性跨声速翼型扰流
[ 18]
等. 下面直接给出 GAO�

YONG可压缩湍流模式方程(无量纲尺度采用来

流密度,来流声速,来流温度和特征长度) ,具体推

导过程详见文献[ 19] (漂移量上有短折线, 上标、

下标中的 turb表示湍流) .

平均流连续方程

  
 t +

 
 xj  uj = 0 ( 1)

平均流动量方程

 (  u i )
 t +

 
 x j

 ujui+ p!ij =
 
 xj ∀ij + ∀turbij

( 2)

能量方程

 ( E)
 t +
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 x j

ui ∀ij + ∀
tur b
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j ( 3)

漂移流连续方程

 
 x j

 ûj = 0 ( 4)
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� � 漂移流动量方程

  ûi
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 x j

 ûiuj +  û jui+ p̂ !ij =
 
 xj ( ∀̂ij + ∀̂tur bij )-

 
 x j

∀ij + ∀turbij ( 5)

机械能方程

∀
#

n= 1

lj
 
 x j

n

 ui û i
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状态方程
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1
#
 T ( 7)

平均流本构关系式

∀turbxx

∀
turb
yy

∀turbzz

∀
turb
xy

∀turbyz

∀
turb
zx

= ∃
- 1

-
8
3
%11 -

4
3
%22 -

4
3
%33 0 0 0

- 4
3
%11 - 8

3
%22 - 4

3
%33 0 0 0

-
4
3
%11 -

4
3
%22 -

8
3
%33 0 0 0

0 0 0 2 %12 + %21 0 0

0 0 0 0 2 %23 + %32 0

0 0 0 0 0 2 %31 + %13

∃

&xx

&yy

&zz

&xy

&yz

&zx

( 8)

漂移流本构关系式
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其中

E= e+
1
2
uiui= cpT -

p
 
+

1
2
uiu i ;

qj= - ∋
 T
 x j

; � q
turb
j = - ∋turb

 T
 xj ;

( T , (, ∋, ∋turb)=

( p /  R, K T 0� 72
, cp (/ Pr , cp(turb / Pr turb)

式中 T , (, ∋, R, K , cp , Pr = (温度, 黏性系数,

导热系数,气体常数,比例常数( (0 / T 0� 72
0 ) , 比定压

热容,普朗特常数) ; u, p ,  分别为平均流的速度,

压力,密度; û, p̂ 分别为漂移流的速度,压力; E 为

总能量; ∀ij , ∀̂ij 分别为平均流的层流应力和漂移

流的层流应力; ∀turbij , ∀̂turbij 分别为平均流湍流应力

和漂移流湍流应力; &ij , &̂ij分别为平均流应变率张

量和漂移流的应变率张量; %ij表示正交各项异性

坐标系下的各向异性涡黏系数张量, 由漂移位矢

lj 与漂移流u
~
i 并矢构成;漂移位矢 lj 由机械能方

程得到,方向与流体微元的拉伸主轴方向一致; ∃

为正交各向异性坐标系变换到计算坐标系下的坐

标变换矩阵[ 16] , ∃- 1为 ∃ 的逆矩阵. 机械能方程

( 6)的左端是级数形式, 在小扰动情况下,级数取

一阶项就可以获得平均流态; 在大扰动情况下,为

了能准确模拟平均流参数,需要计入级数的高阶

项,在数值模拟过程中发现,级数取到二阶项已经

能够满足计算精度要求, 在大扰动情况下,只取级

数一阶项可以得到流动的拟序结构.文献[ 16]中
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对级数项的如何取法有详细描述.

1� 2 � 计算方法及边界条件

本文采用单元中心型有限体积法,对时间相

关的守恒型控制方程进行空间离散, 无黏通量采

用矢通量差分分裂 Roe 格式, 并利用三阶

MU SCL ( monotone upstr eam centered scheme

fo r conservat ion laws) [ 20�21]插值公式构造界面中

心值,保证了计算精度和对强间断计算的稳定性;

为了抑制激波附近解的过冲或膨胀, 采用了

Koren限制器 [ 22] , 黏性通量采用二阶中心差分格

式.时间离散采用 Jameson 五步 Runge�Katta 显

式时间推进格式, 系数分别为 1/ 4, 1/ 6, 3/ 8, 1/ 2

和 1/ 1. 为提高收敛速度,采用了当地时间步长法

以及隐式残值光顺方法.

图 2为计算区域示意图, 计算域边界条件可

以分成五类,进口平面 ABH G 位于楔形体顶角上

游 5!# 处, !# 表示在楔形体顶角处的来流边界层

厚度, 进口边界条件符合实验值[ 3] ; 出口平面

DEK J 位于楔形体顶角下游 26!# 处,保证出口截

面处除了边界层内的一小部分外都是超声速流

动,二阶精度外推; 平板 A BCDEF 和楔形体表面

L FEK ,采用无滑移绝热零压力梯度边界条件;计

算域高度( y 方向)为 12!# , 右边界 BCDJIH 距

离楔形体足够远, 从而保证边界尽可能小地受到

干扰区的影响, 以至于零压力梯度边界条件能够

合理地使用; 平面 A FLG 应用对称边界条件处

理.计算中应用了 32 ! 38 ! 54的正六面体网格单

元,个数字分别指的是在 x , y , z 方向上的网格点

数,在平板和楔形体壁面方向都采用了双曲正弦

函数进行了加密, 在楔形体的顶角处也进行了加

密,从而保证在流动参数变化剧烈区域尽可能计

算的准确.

图 2 � 单鳍流动计算域示意图

F ig . 2 � Computational domain of t hr ee�dimensional

sharp f in

2 � 计算结果分析

本文计 算中 使 用的 流动 特征 参 数与

Knight [ 3]等做的实验相一致,来流马赫数 Ma # =

2� 93,来流总压 p t # = 6� 9 ! 105Pa,来流总温 T t # =

270K, 楔形体的攻角 �= 20 , 来流边界层厚度
!# = 1� 3 cm ,基于来流条件和边界层厚度的雷诺

数 Re!# = 9� 8 ! 105 , 平板和楔形体的壁面温度为

280K. Gaitonde[ 1]和 Knight [ 3]等都做了与实验条

件相同的计算.图 3为实验测量点的俯视示意图,

实验过程中对 11个点的数据进行了测量,测量点

的位置均已经标示在图中.本文的数值模拟结果

与所有实验点的数据进行了对比, 符合较好,为简

洁并突出说明问题, 下面给出具有代表性的 5, 7,

8点的计算结果. 测点 5在激波的上游, 测点 7刚

刚在激波之后,测点 8则在激波下游较远处,它们

的具体位置分别为 z = 5� 8!# , x s = x - x shock =

- 1� 4!# , 0� 6!# , 2� 6!# 处. x shock表示在一个确定

的展向( z 方向)距离上,激波在 x 方向上的位置.

图 3 � 实验测量点俯视图

F ig. 3� Locations o f experimental sur veys

in refer ences

图 4是平板边界层中 3个位置上偏移角的

计算值与实验数据的比较, 计算偏移角的公式是

)= ar ctan( w / u) , 其中 w 和 u 分别是 z 方向和 x

方向的速度分量,图中纵坐标是用 !# 无量纲化后

的垂直于平板的距离,横坐标是偏移角度数.可以

看出计算值与实验值符合地很好, 由于测点 5在

激波上游, 当 y/ !# ∃1� 6时, 边界层的影响已经

不大,偏移角基本为零. 测点 7, 8在激波下游,随

着到平板距离的增加,偏移角最终保持在 20 左

右.图 5 是在平板壁面上, 展向距离分别为 z =

6� 10, 8� 64cm的两条平行于 x 轴的直线上压力

的计算值与实验数据的比较. 纵坐标是计算的平

板表面上静压与来流静压的比值, 横坐标是从楔
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形体顶角算起沿 x 方向的距离. 包括上游影响线

( U I )、压力平台等都计算的很好, 特别是压力平

台计算的好坏是评价湍流模式在激波/湍流边界

层干扰问题中的一个重要标准, GAO�YONG 可

压缩湍流模式在这方面表现的很好.

图 4� 偏移角的计算值与实验数据的比较

F ig. 4� Com par isons of computed and exper imental

y aw ang le profiles in three stations

根据实验研究情况, 本文计算的单鳍流动属

于强激波/湍流边界层干扰问题,激波强度足以引

起二次分离流动[ 1, 3] . 图 6是一个典型的强激波/

湍流边界层情况下的单鳍流动中平板表面的流线

图[ 6] , 图中各符号分别代表上游影响线 ( U I ) , 初

次分离线 ( S1 ) , 初次再附线 ( R1 ) , 二次分离线

( S2 ) ,二次再附线( R 2 ) , 理论激波线( Shock)以及

楔角 �.图 7是本文计算的平板表面的流线图,可

以看出,分离线与再附线都清晰可见,并与理论分

析极为相似,二次分离流动被成功地模拟出来.图

8为 3个垂直于激波的横断面, 激波湍流边界层

干扰导致的流向分离漩涡的发展变化过程被清晰

地反映出来. 3个截面分别在 x /!# = 10, 20, 25的

位置上,横坐标是展向距离,纵坐标是垂直于平板
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方向距离,都已经被来流边界层厚度 !# 无量化.

靠近平板壁面的流线在初始处平行于平板,随着

向下游发展,大部分的流线逐渐旋转缠绕成具有

半圆锥特性的涡核, 并且二次分离流动也逐渐出

现,这都是单鳍流动具有的主要流动特征.

图 7� 本文计算的平板表面流线分布

Fig. 7� Calculated flow pattern o f sharp fin

interaction flow

图 8显示了 4个在不同高度上的流面的空间

发展过程, 每个流面由 20 根流线构成, 在进口处

都是平行与平板的, 图 8( a)是距离平板距离为

y /!# = 0� 003的一个流面, 可以看到, 流线不断地

旋转缠绕向下游发展,并形成了主涡核;当距平板

的距离增加到 y / !# = 0� 043时(图 8( b) ) ,流面仍

旧卷曲着向下游发展, 把边界层外部的高能量流

体带入了涡核底部, 包围着涡核并形成了外围区;

随着距离的进一步增加到 y / !# = 0� 67, 图 8( c)

中的流面形状发生了变化,流面的一部分继续卷

曲并深入到主涡核的底部,另一部分则向楔形体

方向流去,覆盖了初次再附线到楔形体之间的区

域;最后一个流面位于 y /!# = 0� 98 处, 此时, 流

线已经不在卷曲,而是受到涡核的挤压作用, 逐渐

升高,最终覆盖了整个垂直流动结构.从图 8的计

算结构可以看出,本文利用 GAO�YONG 可压缩

湍流模式计算的三维单鳍流动结构与 Token[ 23] ,

Kubota
[ 2 4]

, 以及 Alvi
[ 25]
等提出的流动模型符合

很好. Alvi[ 25] 等通过非干涉平面激光散射技术

( PLS)得到了垂直于激波的流场截面. 图 9 是他

们根据实验研究提出的一个单鳍流动的模型, 从

中可以看到典型的激波/湍流边界层干扰现

象 � � � �波结构、流向分离漩涡横截面、滑移线、

分离激波等.图中的符号与图 6中涵义相同. 横纵

坐标和纵坐标分别是圆锥角 )和 ∗, 它们是从楔

形体的顶点沿流线方向测得的.图 10是本文计算

的流场中的一个垂直于激波的横截面, p 代表无

量纲压力.从压力的等值线和流线可以分辨出无

黏区激波、分离激波、滑移线、�波结构以及流向

分离涡核等等,这些流动结构都与 A lvi等人提出

的模型符合的很好.

图 8 � 平行于平板的各流面的空间发展过程

Fig . 8 � Development o f st ream sur faces o rig inating at

the inflow plane
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3 � 结 � 论

本文应用 GAO�YONG 可压缩湍流模式计

算了强激波/湍流边界层干扰下的三维单鳍流动,

对表面压力、偏移角以及流线分布等都做出了良

好的预测,尤其是准确地计算出了大多湍流模型

模拟不好的二次分离流动以及压力平台区,这主

要因为 GAO�YONG 可压缩湍流模式从物理本

质出发, 利用侧偏平均、动量传输链、正交各项异

性、功能原理等一系列理论建立了准确、独立的湍

流特征速度尺度和特征长度尺度的控制方程

组 � � � 漂移流方程组与机械能方程,从而能够更

准确地计算出各向异性涡团黏性系数, 这在本文

计算中起到了至关重要的作用.

通过对表面压力系数分布, 流向分离漩涡空

间变化过程的研究, 本文得出了具有半圆锥特性

的流场结构, 包括无黏激波、分离激波、滑移线、

�结构以及分离涡核等与 T oken [ 23] , Kubota[ 24] ,

以及 Alv i[ 25]等人通过实验研究提出的单鳍流动

模型符合的非常好.
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