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ｔｉｏｎｓ［８－１２］ｏｆ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｅｎｃｈｍａｒｋ　ｆｌｏｗ
ｈａｖｅ　ｂｅｅｎ　ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ　ｕｓｉｎｇ　ｔｈｉｓ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｍｏｄ－
ｅｌ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ　ｐｌａｎｅ　ｊｅｔ　ｆｌｏｗ，ｒｏｕｎｄ　ｊｅｔ　ｆｌｏｗ，ｌａｍ－
ｉｎａｒ－ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ，ｂａｃｋｗａｒｄ　ｆａｃｉｎｇ　ｓｔｅｐ
ｆｌｏｗ，ｓｉｎｇｌｅ　ｆｉｎ　ｆｌｏｗ，ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ａｉｒｆｏｉｌ　ｆｌｏｗ　ａｎｄ
ｃｏｈｅｒｅｎｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｉｎ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ
ａｎｄ　ｓｏ　ｏｎ．Ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ　ｐｅｒｆｏｒｍｅｄ　ｗｅｌｌ　ｉｎ　ｔｈｅｓｅ
ｆｉｅｌｄｓ．Ｔｈｅｓｅ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ，ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｆｒｅｅ
ｓｔｒｅａｍ　ｄｅｎｓｉｔｙ（ρ∞），ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（Ｔ∞），ａｎｄ　ｔｈｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｌｅｎｇｔｈ（Ｌ），ａｒｅ　ｇｉｖｅｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｏｌ－
ｌｏｗｉｎｇ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｄｅｒｉｖａｔｉｏｎ．
Ｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｅａｎ　ｆｌｏｗ

ρ
ｔ＋


ｘｊ
（ρｕｊ）＝０ （１）

Ｍｏｍｅｎｔｕｍ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｅａｎ　ｆｌｏｗ
（ρｕｉ）
ｔ ＋ ｘｊ

（ρｕｊｕｉ＋ｐδｉｊ）＝

ｘｊ
（σｉｊ＋σｔｕｒｂｉｊ ）

（２）

Ｅｎｅｒｇｙ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｅａｎ　ｆｌｏｗ
（ρＥ）
ｔ ＋ ｘｊ

［（ρＥ＋ｐ）ｕｊ］＝


ｘｊ
［ｕｉ（σｉｊ＋σｔｕｒｂｉｊ ）－（ｑｊ＋ｑｔｕｒｂｊ ）］ （３）

Ｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｒｉｆｔ　ｆｌｏｗ

ｘｊ
（ρ^ｕｊ）＝０ （４）

Ｍｏｍｅｎｔｕｍ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｒｉｆｔ　ｆｌｏｗ

（ρ^ｕｉ）
ｔ ＋ ｘｊ

（ρ^ｕｉｕｊ＋ρ^ｕｊｕｉ＋ｐ^δｉｊ）＝


ｘｊ
（^σｉｊ ＋^σｔｕｒｂｉｊ ）－ ｘｊ

（σｉｊ＋σｔｕｒｂｉｊ ） （５）

Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｅｎｅｒｇｙ　ｅｑｕａｔｉｏｎ（ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ
ｏｆ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｌｅｎｇｔｈ　ｓｃａｌｅ）

∑
∞

ｎ＝１

ｌｊ ｘ（ ）ｊ
ｎ

ρｕｉ^ｕｉ

ｎ！ ＝

ｌｉ － ｘｊ
（ρ^ｕｊｕｉ＋ｐ^δｉｊ）＋


ｘｊ
（^σｉｊ ＋^σｔｕｒｂｉｊ ）［ －


ｘｊ
（σｉｊ＋σｔｕｒｂｉｊ ）－α

Ｄ（ρｕｉ）］Ｄｔ
（６）

Ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ

σｉｊ ＝２μεｉｊ－
２
３μεｋｋδｉｊ

（７）

σ^ｉｊ ＝２μ^εｉｊ－
２
３μ^εｋｋδｉｊ

（８）

σｔｕｒｂｉｊ ＝２μＩＪεｉｊ－
２
３μＫＫεｋｋδｉｊ

（９）

σ^ｔｕｒｂｉｊ ＝２μＩＪ^εｉｊ－
２
３μＫＫ^εｋｋδｉｊ

（１０）

Ｗｈｅｒｅ　Ｉ，Ｊ，ａｎｄ　Ｋｔａｋｉｎｇ　ｔｈｅ　ｓａｍｅ　ｖａｌｕｅｓ　ａｓ　ｉ，ｊ，

ａｎｄ　ｋ，ｄｏ　ｎｏｔ　ｉｍｐｌｙ　ｔｅｎｓｏｒ　ｓｕｍｍａｔｉｏｎ，ａｎｄ　ｔｈｅ
ｄｙｎａｍｉｃ　ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔμｃａｎ　ｂｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ
ｂｙ　Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄｓ　ｌａｗ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｏｒｍ　ｏｆ

μ＝μ０
Ｔ
Ｔ（ ）０

１．５　Ｔ０＋Ｔｓ
Ｔ＋Ｔｓ

（１１）

Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔμＩＪｉｓ

μＩＪ ＝｜ξｉｊ｜＋｜ξｊｉ｜ （１２）

ｗｈｅｒｅ

ξｉｊ ＝ρｌｊ^ｕｉ （１３）

Ｔｈｅ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｔｅｒｍｓ

ｑｊ ＝κＴｘｊ
＝ｃｐμＰｒ

（１４）

ｑｔｕｒｂｊ ＝κｔｕｒｂＴｘｊ
＝ｃｐμｔｕｒｂＰｒｔｕｒｂ

（１５）

Ｔｈｅ　ａｂｏｖｅ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｃｌｏｓｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｅｑｕａｔｉｏｎ
ｏｆ　ｓｔａｔｅ　ｏｆ　ａ　ｐｅｒｆｅｃｔ　ｇａｓ

ｐ＝ １γρ
Ｔ （１６）

２　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ

Ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｗｅ　ｄｉｓｃｒｅｔｉｚｅ
ｔｈｅ　ｇｏｖｅｒｎｉｎｇ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｕｓｉｎｇ　ｔｈｅ　ｃｅｌｌ　ｃｅｎｔｒａｌ　ｆｉ－
ｎｉｔｅ　ｖｏｌｕｍｅ　ｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ａｌｇｏ－
ｒｉｔｈｍ　ｉｓ　ｔｈｅ　ｅｘｐｌｉｃｉｔ，ｕｐｗｉｎｄ－ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ

５２１
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ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｆｌｕｘｅｓ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｃｏｎｔｒｏｌ　ｖｏｌｕｍｅ　ｂｙ　ＡＵＳＭ（ａｄｖｅｃｔｉｏｎ　ｕｐｓｔｒｅａｍ
ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ）ｓｃｈｅｍｅ，ａｎｄ　ｄｉｆｆｕｓｉｏｎ　ｔｅｒｍｓ　ｅ－
ｖａｌｕａｔｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ－ｏｒｄｅｒ　ｃｅｎｔｒａｌ－ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ，

ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｗｅ　ｄｅｔｅｒｍｉｎｅ　ｔｈｅ　ｓｔｅａｄｙ　ｓｔａｔｅ　ｓｏ－
ｌｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｅａｃｈ　ｃｏｍ－
ｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｃｅｌｌ　ｂｙ　ｕｓｉｎｇ　ｆｉｖｅ－ｓｔａｇｅ　Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｉｎ　ｗｈｉｃｈ　ｔｈｅ　Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ　ｃｏｅｆｆｉ－
ｃｉｅｎｔｓ　ａｒｅ　ｓｅｔ　ｅｑｕａｌ　ｔｏ　１／４，１／６，３／８，１／２，ａｎｄ
１，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ，ｓｕｃｈ
ａｓ　ｒｅｓｉｄｕａｌ　ａｖｅｒａｇｉｎｇ　ａｎｄ　ｌｏｃａｌ　ｔｉｍｅ　ｓｔｅｐｐｉｎｇ，

ａｒｅ　ａｄｏｐｔｅｄ　ｔｏ　ｓｐｅｅｄ　ｕｐ　ｔｈｅ　ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｏｌｕｔｉｏｎ．

Ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｄｏｍａｉｎ　ｅｘｔｅｎｄｓ　ｆｒｏｍ
ｘ／δ０＝－４．０～７．３ｉｎ　ｔｈｅ　ｘｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｆｒｏｍ．
ｙ／δ０＝０～８．２５ｉｎ　ｔｈｅ　ｙ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ．Ｔｈｅ　ｌｅａｄｉｎｇ
ｅｄｇｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌａｔ　ｐｌａｔｅ　ｉｓ　ｐｌａｃｅｄ　ａｔ　ｘ／δ０＝－４．０
ａｎｄ　ｔｈｅ　２４°ｃｏｒｎｅｒ　ａｔ　ｘ／δ０＝０．δ０ｉｓ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ
ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｅｑｕａｌ　ｔｏ　２．３ｃｍ．Ｔｈｅ
ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｄｅｆｉｎｅｄ　ａｓ　ｆｏｌｌｏｗ：ａｔ　ｔｈｅ
ｉｎｌｅｔ，ａｌｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ａｒｅ　ｓｐｅｃｉｆｉｅｄ
ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ　ｂｙ　Ｓｅｔｔｌｅｓ　Ｇ
Ｓ　ｅｔ　ａｌ［１３］，ｓｕｃｈ　ａｓ　ｆｒｅｅ　ｓｔｒｅａｍ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ
Ｍａ∞＝２．８５，ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｐ＊ ＝６．８９×
１０５　Ｐａ，ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　Ｔ＊＝２６２Ｋａｎｄ
ａｖｅｒａｇｅ　ｆｒｅｅ　ｓｔｒｅａｍ　ｕｎｉｔ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ　Ｒｅ∞ ＝
７．３×１０７　ｍ－１．Ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｏｌｉｄ　ｗａｌｌ（ｆｌａｔ　ｐｌａｔｅ　ａｎｄ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｍｐ），ｔｈｅ　ｎｏ－ｓｌｉｐ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ａｎｄ
ｔｈｅ　ｗａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　２７６Ｋａｒｅ　ｅｍｐｌｏｙｅｄ．Ａｔ
ｔｈｅ　ｏｕｔｆｌｏｗ　ｂｏｕｎｄａｒｙ，ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ　ｏｆ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｎｄ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｈａｖｅ　ｂｅｅｎ　ｓｅｔ　ｅｑｕａｌ　ｔｏ　ｚｅｒｏ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｄｉ－
ｒｅｃｔｉｏｎ　ｐａｒａｌｌｅｌ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｒａｍｐ．Ａｔ　ｔｈｅ　ｕｐｐｅｒ
ｂｏｕｎｄａｒｙ，ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ　ｏｆ　ａｌｌ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ
ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｒｅ　ａｓｓｕｍｅｄ　ｔｏ　ｂｅ　ｚｅ－
ｒｏ．Ａ　ｓｉｎｇｌｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄ　ｍｅｓｈ　ｇｒｉｄ　ｗｈｉｃｈ　ｈａｓ　１００
ｎｏｄｅｓ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｘｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　６０ｎｏｄｅｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｙ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ｎｏｒｍａｌ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｓｏｌｉｄ　ｗａｌｌ　ｉｓ　ｅｍｐｌｏｙｅｄ　ｉｎ
ｐｒｅｓｅｎｔ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｃａｓｅ．Ｔｈｅ　ｍｅｓｈ　ｎｏｄｅｓ　ａｔ
ｔｈｅ　ｙ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｒｅ　ｒｅｆｉｎｅｄ　ｔｏｗａｒｄ　ｔｈｅ　ｓｏｌｉｄ　ｗａｌｌ
ｓｕｒｆａｃｅ　ｆｏｒ　ｒｅｓｏｌｖｉｎｇ　ｔｈｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ．

Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎ－
ｓｉｏｎａｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｃｏｒｎｅｒ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｂｙ　Ｇａｏ－Ｙｏｎｇ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｍｏｄｅｌ　ａｒｅ　ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ　ａｓ
ｆｏｌｌｏｗｓ．Ｆｉｇ．１ｓｈｏｗｓ　ｔｈｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ａｎｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒｓ．Ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｓｅｐａ－
ｒａｔｉｏｎ　ａｈｅａｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｒｎｅｒ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｒｅａｔｔａｃｈｍｅｎｔ
ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｒｎｅｒ　ａｒｅ　ｏｂｖｉｏｕｓ，ｗｈｉｃｈ　ａｒｅ
ｉｎｄｕｃｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ
ｌａｙｅｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｏｒｎｅｒ　ｒｅｇｉｏｎ．Ｉｔ　ｉｓ
ｋｎｏｗｎ　ｔｈａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ
ｌｅｎｇｔｈｓ　ｅｘｉｓｔ　ｉｎ　ａ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ，ｅｓｐｅｃｉａｌｌｙ　ｆｏｒ
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