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摘    要: 采用考虑转捩的 C2ReH湍流模型研究了高超声速复杂流动, 结合 PSE( parabolic st abilit y equa2

tion)稳定性分析方法和 e2N 方法,通过给出边界层最不稳定点的参数, 用以控制 C2Re H的转捩经验关联式, 减

少对经验参数的依赖.计算了锥体高超声速流场, 得到的壁面换热量和边界层转捩位置与实验吻合较好. 计

算了平板激波/边界层干扰和高超声速拐角压缩流场,得到了准确的波系结构、压力分布和分离区的大小. 结

果表明,该方法与传统湍流模型相比具有较大的优越性.

关  键  词: 高超声速; par abolic stability equation ( PSE) 稳定性方程; 转捩; 激波; 边界层

中图分类号: V2311 3      文献标识码: A

收稿日期: 2009210227; 修订日期: 2010204206

基金项目:国家自然科学基金( 50706009)

作者简介:颜培刚( 1975- ) ,男,黑龙江同江人,副教授,博士,主要从事 CFD数值模拟研究.

Investigation on supersonic flow with C2ReH turbulence model and
PSE methodinvestigation on supersonic flow

YAN Pei2gang, DONG Xue2zhi, H AN Wan2 jin

( School of Energy Science and Engineering,

Harbin Inst itute of T echnology, Harbin 150001, China)

Abstr act: The C2ReH tur bulence model involved with empir ical correlat ion for t ransit ion

was adopted to invest igate the typical hypersonic flows. Parabolic stability equat ion ( PSE )

stability analysis and e2N predict ion methods were combined to find the most unstable point

of boundary layer, showing that the t ransition empirical corr elat ion parameters were more

appr opr iate, with less dependency on design experiences. T he hypersonic flow field of a

blunt cone was simulated, and the computational wall heat flux and boundar y layer t ransit ion

position were consistent wel l with the experimental results. The shock wave/ flat plat inter2

action and the flow across a compression corner were computed. T he analysis of shock wave

st ructure and separated flow shows that the model is also applicable for simulat ion of compli2

cated flow with shock wave/ boundary layer interaction. T he results show that the method of

this paper is superior to the t radit ional tur bulence models.

Key words: hypersonic flow; parabolic stability equat ion ( PSE ) stability equat ion;
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  湍流是流体动力学中的一个重要现象.在空

气动力设计中的一个主要难点是如何模拟复杂湍

流.湍流直接数值模拟( DNS)和大涡模拟( LES)

具有很好的理论根据和广泛的适用性, 但限于当

前的计算条件,尚不具备工程应用价值.因此湍流

模式仍然是当前解决工程湍流问题最有效和最实
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际的选择.高超声速流动涉及复杂的流动现象,例

如大的逆压梯度、流动分离与再附以及较强的可

压缩性效应.在流动转捩区,飞行器表面热流率及

表面摩擦系数等急剧增加,因此准确预估转捩起

始点位置及转捩区长度是工程设计, 特别是热防

护系统设计的关键. 应用湍流模式进行计算时,若

直接将转捩位置按经验公式给出, 显然是不合理

的
[ 122]

.目前一般认为三维物体高超声速流动失稳

转捩机制有三种:第二模态( second2mode)机制、

横流( cross2flow)机制和 bypass 机制[ 3] . 为了研

究各机制,研究者已经开展了大量的研究工作.但

由于流动的复杂性, 各种机制未能辨别的很清楚,

数值模结果与实验有较大的偏差.

当前使用最为普遍的理论预估方法是基于线

性稳定性理论的 e2N 方法来计算扰动的发展,给

出转捩位置,从而揭示转捩的机理,但其局限性很

大,不能完全应用于工程设计当中[ 426] . Langtry/

Menter以Menter 的 shear st ress t ransport ( SST)

模型为基础,提出了能够关联转捩起始点和转捩

区长度的 C2ReH模型[ 7] ,对前人提出模型的很多

缺点作了较大的改进, 但它需要经验关系式来确

定转捩起始点雷诺数,增加了计算的不确定性.

本文提出一种方法, 将两者联合起来, 利用

e2N 方法预估边界层失稳位置,计算出转捩起始

点动量厚度雷诺数, 可以有针对性地修正转捩模

型当中的经验关系式, 提供可以直接用于流场计

算的经验系数, 减少对设计者经验的依赖.结果表

明,这一方法可以更为准确地模拟转捩过程和激

波/边界层干扰造成的分离流动,转捩区和分离区

的壁面压力和热流量与实验吻合较好, 这对于准

确模拟超声速/高超声速多波系复杂的流动、转捩

流动以及气动加热等特点都是十分有意义的.

1  C2ReH转捩模型

  为准确求解高超声速流动, 对时间平均的

Navier2Stokes (N2S)方程进行空间推进求解, 求

解器采用 Fluent 软件的三阶精度迎风格式和隐

式时间推进格式.

在激波/边界层干扰区域流场变化剧烈,湍流

在这里是非平衡的, 尤其在强的激波/边界层干扰

中,非平衡性更加突出.而湍流模式是将湍流脉动

统计量和平均量分别对待,并通过平均量来模化

脉动统计量.一般的湍流模型不能很好的反映非

平衡特征,也就是没有恰当地反映脉动统计量对

平均量依赖关系从非平衡到平衡这一过程[ 8] , 过

强的预报了湍流通过激波后得到增强这一物理特

征,因而高估了热流.本文采用改进的 C2ReH双方

程湍流模型,并利用 Fluent的 user defined func2

tion(UDF)功能, 控制转捩模型中的实验关联公

式,较好地解决了这一问题.

Langtry/ Menter 以 Menter 的 SST 模型为

基础,提出了能够关联转捩起始点和转捩区长度

的 C2ReH模型, 即增加了转捩因子和转捩起始厚

度雷诺数两个参数的输运方程.

1) 间歇因子输运方程

5(QC)
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  2) 转捩动量厚度雷诺数输运方程
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  在转捩源项当中, ReHc = f ( ReHt ) ,用来关联

转捩起始点; F length = f ( ReHt ) 用来关联转捩

长度.

ReHt 为转捩起始雷诺数, 在 Fluent 求解器中

由实验数据关联公式给出. FHt 为混合函数,用以

关掉边界层源项以及控制输运项 ReHt .

本文参考文献[ 6] , 根据湍动度的不同,定义

不同的转捩起始雷诺数的经验关联
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  文献[ 8]采用转捩起始雷诺数关联经验公式

求解 ReHc和F length来封闭转捩模型,本文利用边界

层 PSE( parabolic stability equat ion)稳定性分析

方法来处理.

2  PSE稳定性方程

  非线性 PSE 方程以小扰动假设为基础, 可直

接用于三维问题求解, 计算中考虑到压力、密度、

温度、黏度、导热系数等物理量的波动[ 7] . 通过引

入半经验的 e2N 模型等手段, 以适应实际转捩预

测的需要.正交曲线坐标系下的非线性 PSE方程

如下:

qc = q( s, n) exp i Q
s

s
0

A( s)ds+ B# z+ X# t

(4)

qc = [Qc, uc, vc, wc, Tc]
T
为扰动量; A和 B分别为

流向和展项的波数, X为扰动频率, s为流向的曲

线坐标. q( s, n) 为扰动幅值.
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式中 V, Vi 和 Vij 均为 5@5算子矩阵.
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  这是一个特征值问题,可以通过数值离散法

求解.方程的边界条件为

u = v = w = T = 0, y = 0;

u = v = w = T = 0, y y ] .

  为了精确求解边界层方程, 需要在边界层计

算区域内布置足够多的网格点数. 本文方法可以

在壁面法向方向布置 200~ 300个点,采用高精度

谱方法对边界层扰动方程进行离散求解.在非线

性 PSE 推进求解过程中同时更新求解变量

A( N) 和

Anew = Aold -

i
EQ8

Q uc+ 5uc
5N

+ vc+ 5vc
5N

+ wc+ 5wc
5N

dn (7)

  上式引入能量守恒条件来消除对 n 的相关

性,即

E = Q8
Q( | uc| 2 + | vc| 2 + | wc | 2 )dn (8)

  方程中上标/ + 0表示复数的共轭.

因此转捩预测可以通过将扰动增长率沿流向

累积,其积分形式如下:

N( X, s) = Q
s

s
0

- Im( A) +
1
2E

dE
ds

ds (9)

其中 s0 为在给定频率下的第一个中性点位置.这

样,通过 N 值大小可以预测转捩的发生.

上述方程详细的推导过程以及本文 PSE 计

算方法的可靠性验证过程参见文献[ 9] .

3  计算及讨论

3. 1  PSE扰动方程的应用

  本文在求解的过程中, 首先采用 Fluent对模

型进行初步计算,转捩模型采用通用的经验系数.

然后,将计算得到的边界层外援参数传递给 PSE

求解器, 对边界层流动进行稳定性分析. 在这一

步,最重要的就是利用边界层分析的得到的起始

不稳定点和转捩点位置的参数来修正临界转捩雷

诺数 ReHc 和转捩起始雷诺数 ReHt , 也就是利用这

一步来代替 Fluent 转捩模型的经验系数对转捩

模型的封闭. 最后, 利用 UDF 功能, 将修正的转

捩关联公式代入到 Fluent 的转捩因子和动量厚

度雷诺数的输运方程中对流场继续进行求解, 直

至收敛.图 1表示求解过程示意图.

图 1 求解过程示意图

Fig. 1  Sketch of the solut ion process

3. 2  算例 1 [ 10]

  如图 2所示,锥角为 7b, 锥长为 2. 35m,头部

半径 R = 5mm, Ma ] = 7. 15 , p ] = 7 722 Pa(零

压力梯度) , T ] = 214 K,壁面温度 T w = 300 K.

采用二维轴对称计算方法, 网格数为 300 @200,

壁面 y+ < 0. 5. 进口 T u= 0. 01% .

研究表明[ 3] ,当来流马赫数小于 4时,流动失

稳的主控模态是一阶模态( T2S模态) ,当来流马

赫数大于 4, 转捩过程主控于二阶模态扰动.对于

锥体高超声速流动模型,由于椎体弓形激波后的
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流场流速相对较低, 找到不稳定的第二模式是比

较困难的,因此为了研究边界层流动的不稳定性,

本文利用 PSE 方程针在初始扰动频率为 200 kHz

下对第一模态扰动波( T2S 波)进行了计算, 得到

流向波数沿流向的分布(图 3) , 确定起始不稳定

点的位置在 x= 0. 35, 最不稳定点的位置在 x =

0. 65处, 在该处本文的计算结果为 N = 7. 2(图

4) .根据公式( 3)计算这两个位置上的转捩临界雷

诺数 ReHc 和转捩起始雷诺数 ReHt , 并最终确定

F length , 这样就可以将这 3个参数重新带入输运方

程,通过 DUF 进行编译处理之后, 继续对整个流

场求解区域迭代求解,得到图 5中所示的壁面热

流量分布.可以看到,传统的计算方法对转捩过程

的模拟存在着严重的不足,而直接采用转捩模型,

对转捩区长度以及转捩过程壁面热流量的预测偏

差较大, 转捩过渡区偏小, 热流量明显偏高,需要

不断调整转捩模型的经验参数. 当采用本文转捩

关联修正的方法, 由于能够给定较为准确的转捩

起始雷诺数,使得转捩过程的发生及发展更趋于

合理化,转捩过渡区的长度和转捩后的热流量都

更趋于实验结果, 这对于模拟高超声速复杂波系

结构、附面层分离流动以及气动加热现象都是非

常有益的.

图 2  锥体几何

Fig. 2  Geometry of the cone

图 3 锥体表面沿流向波数分布

Fig. 3 Dist ribution of str eamwise wave number

on surface of cone

图 4 锥体壁面 N 值分布

F ig. 4  Distr ibution of factor N on surface of cone

图 5  锥体壁面热流密度分布

F ig. 5  Distribution of heat flux density on the

cone surface

这里需要指出, 本文采用的 N 值只要能够尽量准

确,即得到的转捩动量厚度雷诺数只要能够更准

确一些,对转捩过程的计算就能够有所改善,这样

就大大降低了设计者对经验参数的依赖程度. 目

前存在的问题之一是 PSE 分析过程需要在不同

疏密程度的网格下, 通过打靶法求出特征矩阵的

特征值,找出特征值虚部最小且在不同网格下重

合的特征值,以此表示流场中的最不稳定点,因此

当网格点增加 n 倍, 矩阵大小成 n
2
倍增长, 计算

时间就会增长 n2 倍, 本文 PSE 实际耗费的时间

大致相当于一次流场计算的时间. 提高 PSE求解

速度是本文下一步要解决的问题.

3. 3  算例 2 [ 11]

  超声速气流流经一块斜板,经压缩产生激波,

该激波入射到平板附面层, 产生激波/附面层干

扰,其斜面长度为 8. 89 @10
- 2

m, 平板长度 L 为

30. 48@10
- 2
m. 斜板角度 A与对应的斜板前缘 C
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坐标值如图 6 和表 1 所示. 进口条件为雷诺数

Rel= 1. 5@105 Pa, 马赫数 Ma= 2. 96,总温T* =

247K,总压 p * = 4. 07 @105 , 壁面绝热. 计算网

格数为 200@200,壁面 y+ < 1.

图 6  计算模型

Fig. 6  Computat ional model

表 1  斜板角度 A和前缘坐标 ( xc , yc)

Table 1  Angle A of flat slope and coordinate( xc , yc)

a t leading edge

A/ (b) xc / 10
- 2m yc / 10

- 2m

9. 39

12. 27

- 9. 144

- 9. 500

4. 674

5. 436

从图 7所示的壁面压力的计算结果与实验比

较来看, 由于气流通过激波时,压强突越上升,激

波之后气流通过边界层内的亚声速区域逆主流前

传,使激波入射点附近上游的压力升高,于是出现

了激波入射点附近的边界层分离现象. 针对这种

激波与边界层干扰造成的分离流动, 本文采用

Fluent的 C2ReH湍流模型能够得到准确的激波后

压力的升高值, 但是对于分离区的分离点和再附

点的位置以及分离区长度的模拟仍有一定的偏

差.特别是对于 A= 12. 27b的激波入射角度,预报

的分离区偏大, 分离点的位置明显提前.本文采用

上述方法, 对边界层流场进行稳定性分析, 选取

N= 8. 0, 得到边界层失稳点处的转捩起始雷诺

数,采用Fluent经过修正的 C2ReH湍流模型, 得到

了准确的压力升高值( A= 9. 39b时, p/ p0 = 3. 85,

A= 12. 27b时, p/ p 0 = 4. 9) ,对分离区的分离点和

再附点的位置以及分离区长度的计算结果与实验

吻合的很好,特别是压力出现突增的位置、压力平

台区的压力值、平台区的大小以及之后的压力稳

定值,本文采用对 C2ReH模型修正的计算结果都

要好于传统湍流模型.从文献[ 8]和图 8干扰区密

度实验和计算结果的比较来看, 本文计算方法准

确地计算出了激波入射到平板上的层流边界层后

的激波反射、膨胀、再压缩的激波反射结构,计算

与实验结果吻合较好.

图 7  平板壁面压力分布

Fig. 7  Distr ibut ion of pressure on flat wall surface

图 8 干扰区密度分布计算结果

Fig. 8  Comput ational result of density distribution

within inter action region

3. 4  算例 3 [ 12]

  带裙部的高超声速轴对称压缩拐角流动是验

证计算流体动力学( CFD)预测高超声速流动物面

压力和热流能力的典型例子. 来流条件及物面条

件为: Tw= 311K, Ma ] = 7. 05, p ] = 576. 0 Pa,

T ] = 81. 2K;裙部的倾角为 35b,来流边界层厚度

在拐角分离点前为 2cm. 采用二维轴对称计算方

法,计算网格数为 200 @200,壁面 y
+
< 0. 5.

图 9是典型的高超流动拐角压缩流动模型.

在 PSE边界层稳定性计算中选 N= 8. 0, 联合流

场求解得到了图 10所示的壁面压力和图 11所示
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的壁面热流密度分布图,并与实验结果以及没有

采用 PSE 进行转捩模型修正的结果进行了对比

分析.比较可以看到, 应用 PSE 对转捩关联进行

修正后,得到了更为准确的压力分布和热流峰值,

特别是对于峰值位置的预测更为准确, 同时对峰

值后压力(热流)的过冲现象描述也更为清晰, 与

图 9  高超流动拐角压缩几何模型

Fig. 9  Geometry model of hyper sonic

compression corner

图 10 壁面压力

Fig. 10  Pressure on wall sur face

图 11 壁面热流密度

F ig. 11  Heat flux densit y on wall sur face

没有进行修正的转捩模型相比具有明显的优越

性,这对于高超飞行器的热防护设计来说是非常

有意义的.

4  结  论

  针对高超声速的转捩流动现象,将 PSE 扰动

方程与 N2S 方程联合求解,结合半经验的 e2N 方

法找出边界层最不稳定点的位置, 修正 Fluent软

件 C2ReH湍流模型中的转捩关联公式的转捩起始

动量厚度雷诺数、临界雷诺数以及转捩区长度函

数,在对高超声速转捩流动进行数值模拟的过程

中减小了对实验和经验的依赖. 对于高超声速流

场中锥体表面转捩流动以及由激波/边界层强烈

的相互干扰所导致的复杂流动, 应用 C2ReH湍流

模型和转捩准则关联都能得到更为准确的超声速

和高超声速流动计算结果.
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