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气道进行了计算，再现了不启动进气道中的非定常流场．计算结果表明：所采用的模拟方法对入口处的平均

绝热壁温、摩擦速度和雷诺应力的计算精度较好，进气道不启动流场中激波波系和分离区存在大时空尺度的

低频运动，其占主导的特征频率和典型的激波／湍流边界层干扰问题中激波和分离区的低频频率接近，且进
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　第８期 陈　逖等：二维进气道不启动流场非定常特性的混合ＬＥＳ／ＲＡＮＳ模拟

ＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ　ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）ｓｃｈｅｍｅ；

ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｌｅｔ

　　激波／湍流边界层干扰是超声速／高超声速进
气道流动中存在的典型现象，该现象及其造成的
边界层分离对进气道的启动性能、捕获流量、总压
恢复性能及流场畸变都有着显著的影响［１］，此外，

干扰流场给进气道带来了脉动压力载荷和局部的

高热流密度［２］，进一步加大了进气道结构设计的
难度．深入了解进气道内的激波／湍流边界层干扰
现象对于优化进气道设计及提升进气道性能有着

重要的意义．目前，对于激波／湍流边界层干扰中
激波波系和分离区的非定常振荡的研究发现，其
振荡主要包括两类特征频率：一类为高频运动，其
时间尺度和边界层内扰动的特征时间尺度类似，

约为δ／Ｕ∞量级（其中δ为干扰区上游边界层的时
均厚度，Ｕ∞ 为自由来流的速度），其成因是边界
层内的大涡结构和激波的相互作用，另一类为低
频振荡，其时间尺度则约为１０δ／Ｕ∞～１００δ／Ｕ∞，

形成机理尚不明晰［２］．
针对激波／湍流边界层干扰现象早期的数值

模拟工作主要采用基于湍流模型的雷诺平均

ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ－ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程
方法进行［３－５］，随着计算机水平的不断进步，直接
数值模拟ＤＮＳ（ｄｉｒｅｃｔ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）和大
涡模拟ＬＥＳ（ｌａｒｇｅ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）也逐步被用
于这类流场的计算［６－９］，这使得对于这类流场非定
常现象的研究成为可能．但对于这类高雷诺数壁
面湍流而言，ＤＮＳ和ＬＥＳ的计算量仍然过于巨
大，而近年来逐渐发展起来的混合大涡模拟／雷诺
平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（ＬＥＳ／ＲＡＮＳ）方程模拟方
法［１０］则有其特殊的优势，在激波／边界层干扰问
题的应用也越来越广泛［１１－１３］．
本文采用一种加权平均型混合ＬＥＳ／ＲＡＮＳ

方法对某二维进气道的不启动流场进行了数值模

拟，一方面可以为超声速／高超声速进气道流场内
湍流流场的进一步认识提供参考，另一方面可以检
验该方法对于进气道流场非定常特性的计算能力．

１　湍流建模及数值方法

１．１　湍流建模

选用Ｅｄｗａｒｄｓ的混合模拟方法［１３］对本文的
问题进行计算，该方法的构造思想是将 Ｍｅｎｔｅｒ
的两方程ｋ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模

型［１４］和Ｓａｇａｕｔ的混合尺度亚格子模型［１５］通过一
个依赖于到壁面的距离的衔接函数相结合，在近
壁区域采用ｋ－ωＳＳＴ模型进行计算，而在主流区
则切换到亚格子模型，具体方程见文献［１３］，该混
合模型的黏度定义如下：

μｔ＝Γμ
ＲＡＮＳ
ｔ ＋（１－Γ）μ

ＳＧＳ
ｔ

上式中μ
ＲＡＮＳ
ｔ 由ｋ－ωＳＳＴ模型给出，μ

ＳＧＳ
ｔ 由亚格子

模型给出．混合函数Γ类比Ｓｔｒｅｌｅｔｓ提出的分离涡
模拟ＤＥＳ（ｄｅｔａｃｈｅｄ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）方法［１２］构造

Γ＝ １２ １－ｔａｎｈ　５
κ
Ｃ槡 μ
η
２－（ ）１ －［ ］｛ ｝

其中常数用于对ＲＡＮＳ区向ＬＥＳ区的转换位
置实现平衡偏置，本文参考文献［１３］取＝
２．２９７，其余符号定义为

η＝
ｄ
α１χ
　　χ＝

ν
Ｃμ槡ω

其中ｄ为到壁面的最近距离，常数Ｃμ ＝０．０９，χ
称为Ｔａｙｌｏｒ微尺度，常数α１按照文献［１３］给出的
方法估算，对于本文计算的算例α１＝１８．６，且在
下文中，混合模拟方法简称为ｈｙｂｒｉｄ方法．
为了方便进行有限差分计算，将物理域坐标

变换至计算域，即 （ｘ，ｙ，ｚ）（ξ，η，ζ）．

１．２　数值方法

ＬＥＳ计算通常要求格式有较高的精度和分
辨率，本文采用低扩散通量分裂方法 ＬＤＦＳＳ
（ｌｏｗ－ｄｉｆｆｕｓｉｏｎ　ｆｌｕｘ－ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ　ｓｃｈｅｍｅ）［１６］对无黏
通量进行离散求解，ＬＤＦＳＳ类格式基本思想是将
对流通量和压力通量分开，分别进行分裂，这类格
式分辨率高、无需计算特征矩阵、计算量小并且易
于向双曲守恒系统推广．在无黏通量的高阶重构
中，选用加权基本无振荡格式 ＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ
ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ　ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）［１７］对流场的原始变量

ρ，ｕ，ｖ，ｗ，ｐ，ｋ，ω进行重构使得格式实现５阶精
度．黏性通量采用２阶中心差分离散．
非定常问题的计算需要较高的时间精度，而对

于存在湍流边界层流动，壁面附近网格密度很大，
显式格式的时间步长会受到限制，因此采用２阶隐
式双时间法进行迭代［１８］，内迭代选为常用的ＬＵ－
ＳＧＳ（ｌｏｗｅｒ　ｕｐｐｅｒ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　Ｇａｕｓｓ－Ｓｅｉｄａｌ）方法［１９］．
程序代码的验证见文献［２０］，本文方法经验证

对激波／湍流边界层干扰现象有较高的计算精度．

３９７１
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２　计算问题及边界条件

２．１　计算问题

计算问题为二维（２－Ｄ）超声速进气道的流动
（图１），坐标系如图所示，原点Ｏ位于计算域入口
和底板的交线起点，ｘ轴位于底板内指向流动下
游，ｙ轴指向底板外法线方向，ｚ轴与ｘ和ｙ轴组
成右手系，计算区域的展向范围为０ｍｍ≤ｚ≤２０
ｍｍ，进气道内通道入口前部有长为１００ｍｍ的平
板，隔离段高为１０ｍｍ、长为５０ｍｍ，内收缩段长
为５０ｍｍ，入口高度为１５ｍｍ．来流为空气，Ｍａ＝
３．０、总温Ｔ０＝２８８Ｋ、总压ｐ０＝１０１　３２５Ｐａ、边界
层厚度δ∞＝５ｍｍ．

图１　二维进气道构型（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　２－Ｄ　ｉｎｌｅｔ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

进气道入口前部的平板上沿流向均匀布置

３００个网格，法向布置１６０个网格，内通道内流向布
置２７２个网格，法向布置１００个网格，所有壁面附
近网格都加密，保证近壁第一层网格的ｙ＋≈１，展
向均匀布置８０个网格，在此条件下，来流边界层流
向及展向网格密度分别约为１５／δ∞和２０／δ∞，可以
保证边界层中外层的大尺度结构得到充分的求解．
计算域上部和进气道内外部出口均为超声速

出口，对物理量采用２阶外推，进气道壁面为无滑
移绝热壁面，左侧来流为超声速入口，入口边界层
的时均参数采用基于ｋ－ωＳＳＴ模型的二维ＲＡＮＳ
计算得到，并采用文献［２０］中的“回收／调节”方法
在入口处产生湍流脉动参数，回收平面取在入口
下游８δ∞处，并采用文献［２１］中的“随机平移”方
法来抑制“回收／调节”方法带来的不合理的三维
特性，展向提周期性边界条件．

２．２　计算过程

采用“回收／调节”方法的混合 ＬＥＳ／ＲＡＮＳ
计算对于流场初场的要求比较高［９］，文献［１１］指
出，在存在较强逆压梯度的流动中，如果来流边界
层中的大尺度结构尚未建立、湍流脉动能量尚未
达到合理水平时，下游的分离区会逐渐向上游扩
大，可能会污染回收平面的数据，使得计算失败，
所以需要合理的初场，本文采用如下步骤初始化：

１）首先采用ＲＡＮＳ方法对进气道的流场进

行二维计算，全场统一初始化速度为自由来流速
度的一半，其余参数和来流边界层外缘参数相同，
计算得到的流场的马赫数Ｍａ分布见图２（ａ），可
以看到进气道未能启动；

２）取步骤１）的解中０ｍｍ≤ｘ≤５３ｍｍ范围
内未受到下游分离区干扰的平板边界层进行混合

ＬＥＳ／ＲＡＮＳ计算，该计算的初场通过在其二维

ＲＡＮＳ解的横向拓展流场上叠加一个变换后的
速度脉动场得到，而这个脉动速度场由之前计算
的某一Ｍａ＝２．８的平板湍流边界层提供，该脉动
速度叠加方法的具体步骤见文献［１３］，从初场的
基础上计算充分长的时间使得流场充分发展；

３）取步骤２）的解作为进气道前体的边界层
初场，而下游的初场仍然采用二维的ＲＡＮＳ解横
向拓展得到．该组合初场的ｘ－ｙ 中心切片上的

Ｍａ云图见图２（ｂ）．在此初场上计算足够长的时
间整个进气道流场进入充分发展阶段，并继续计
算不少于８倍通流时间（定义为流体微团以自由
来流的速度流经整个计算域需要的时间，在下文
中记为ｔｃ）用以获取脉动数据进行时间平均及频
谱分 析，对 于 本 文 中 的 算 例 而 言，８ｔｃ ＝
３２０δ∞／Ｕ∞，而激波／湍流边界层干扰现象的典型
低频周期约为１０δ∞／Ｕ∞～１００δ∞／Ｕ∞

［２］，则该统
计时间长度至少是激波／湍流边界层干扰的低频
特征周期的３倍，可满足低频分析的需求．

图２　二维ＲＡＮＳ结果及初场的Ｍａ云图

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　２－Ｄ　ＲＡＮＳ　ｒｅｓｕｌｔ

ａｎｄ　ｉｎｉｔｉａｌ　ｆｉｅｌｄ

３　计算结果及分析

３．１　入口边界层流动

计算域入口壁面的时均理论静温与来流静温
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之比可以按照绝热壁温估算［２２］，即

Ｔａｗ
Ｔ∞

＝１＋γ－１２ ｒＭａ２

其中ｒ为复温因子，对于空气而言，可取ｒ＝０．９，
则上式计算得到的绝热壁温比为２．６２，而入口当
地摩擦速度和来流速度的比值可以根据Ｃｏｌｅｓ公
式［２３］估算得到为０．０５２　４，采用ｈｙｂｒｉｄ方法计算
得到值分别为２．５８和０．０５０　８，两者误差分别为

－１．５３％和－３．１％，可以看到本文采用的数值模
拟方法对于绝热壁温和摩擦速度的计算精度较高．
图３给出了上游边界层的无量纲涡量大小为

０．１的等值面图，可以看到，在“回收／调节”方法
的作用下，上游边界层内存在明显的大尺度结构，
由于Ｒｅ不高，所以涡结构较大，破碎并不严重．
图４给出了入口处的时间及展向平均雷诺应力分
布（采用当地壁面剪切应力无量纲化）及在雷诺数

Ｒｅ和Ｍａ相近的条件下的实验数据，需要说明的
是，计算得到的雷诺应力为 ＲＡＮＳ模化部分和

图３　无量纲涡量为０．１的等值面

Ｆｉｇ．３　Ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｓ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ
ｍａｇｎｉｔｕｄｅ　ｏｆ　０．１

图４　入口无量纲雷诺剪切应力分布

Ｆｉｇ．４　Ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄ　Ｒｅｙｎｏｌｄ　ｓｈｅａｒ

ｓｔｒｅｓｓ　ａｔ　ｉｎｌｅｔ

ＬＥＳ的求解部分之和，从图上可以看到，雷诺剪
切应力和实验吻合较好，雷诺正应力在边界层内
层近壁部分峰值有所偏差，但总体趋势及大小差
别不大．上述计算结果说明本文采用的数值模拟
方法及网格对于２阶脉动量的关联量的计算精度
是满足需求的，且湍流边界层的物理特征及能量
特性能够得到合理地再现．

３．２　进气道流场结构

图５给出了充分发展后瞬态流场的无量纲速
度为０的等值面图及无量纲静温分布，可以看到，
进气道入口处存在显著的分离区，分离区的前缘
位于ｘ＝６０ｍｍ附近，且在展向上存在非常显著
的不均匀性，后缘位于ｘ＝１２０ｍｍ附近，且分离
区内部存在二次分离，结构比较复杂，喉道前缘存
在小范围的分离，这可能是唇口激波的反射波造
成的．图６给出了ｘ－ｙ 中心切片和几个ｙ－ｚ切片
上的无量纲静温云图，可以看到来流边界层中的
流向及展向涡均十分明显，高温区集中于分离区
内部，而在隔离段内部，由于受到唇口激波及其反
射激波的影响，流场受到的扰动较大，从静温分布
上看，大涡尺度几乎和整个流道相当．

图５　无量纲流向速度为０的等值面

Ｆｉｇ．５　Ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｓ　ｏｆ　ｚｅｒｏ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄ

ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ

图６　无量纲静温云图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄ

ｓｔａｔｉｃ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
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图７给出了ｘ－ｙ中心切片上无量纲密度（采
用自由来流密度做参考量）云图快照，显示范围为

０．４～４．０，图８给出了对应时刻ｙ＝０．２δ∞的ｘ－ｚ

图７　ｘ－ｙ中心平面上无量纲密度云图快照
（时间间隔２０δ／Ｕ∞）

Ｆｉｇ．７　Ｓｎａｐｓｈｏｔｓ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｉｎ　ｘ－ｙ
ｃｅｎｔｅｒ　ｐｌａｎｅ（２０δ／Ｕ∞ｔｉｍｅ　ｉｎｔｅｒｖａｌｓ）
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图８　ｙ／δ∞＝０．２的ｘ－ｚ平面上无量纲流向速度

云图快照（时间间隔２０δ∞／Ｕ∞）

Ｆｉｇ．８　Ｓｎａｐｓｈｏｔｓ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ

ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｉｎ　ｘ－ｚ　ｐｌａｎｅ　ａｔ　ｙ／δ∞＝０．２
（２０δ∞／Ｕ∞ｔｉｍｅ　ｉｎｔｅｒｖａｌｓ）

切片上的无量纲流向速度（采用自由来流速度为
２０δ／Ｕ∞．可以看到：不启动流场中唇口位置仅存
在部分超声速流，唇口激波在底板上产生的反射
波使得上壁面边界层发生了小范围分离．整个分
离区及激波波系不仅随着湍流边界层的冲击呈现

高度非定常的特性，还存在显著的大时空尺度的
低频非定常运动，在快照（ａ）～（ｅ）中，分离激波足
部逐渐往上游移动，对应的分离区的前缘也同时
向上游传播；从快照（ｅ）～（ｉ）中可以看到分离激
波入射点逐渐向唇口内部移动，甚至略微被吞入
（快照（ｇ）），然后又运动到唇口外，对应时刻的分
离区前缘位置则在ｘ＝６０ｍｍ和ｘ＝８０ｍｍ附近
往复．快照（ｍ）的激波波系及分离区的位置和快
照（ｈ）相似，分离区前缘位置也接近，分离区与激
波波系运动的耦合作用很强，两幅快照的时间间
隔为１００δ∞／Ｕ∞，而计算得到的紧靠分离区上游
的ｘ＝４０ｍｍ处边界层时均厚度约为１．１δ∞，则
分离激波和干扰区的低频特征周期约为９０δ∞／
Ｕ∞，两者接近，这这说明对于不启动的二维进气
道流场而言，其分离激波和分离区的低频运动特
性和典型的激波／湍流边界层干扰模型问题近似．

３．３　流场非定常特性分析

在ｘ－ｙ中心对称面上设置１２个数值探测器，
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下壁面上布置９个，ｘ坐标依次为４５，６５，８１．７，

９８．３，１２０，１３２．５，１４２．５，１６０，１８２．５ｍｍ，上壁面
布置３个，ｘ坐标依次为１４２．５，１６０，１８２．５ｍｍ，
具体编号见图９．其中１号探测器在前部未受分
离区扰动的平板边界层内，２号位于分离区前缘，

３，４号位于分离区内部，５号约位于再附点处，６～
１２号位于分离区下游，记录这些探测器的压力的
时间序列，进行快速Ｆｏｕｒｉｅｒ变换后得到功率谱

密度见图１０．

图９　１２个压力探测器位置

Ｆｉｇ．９　Ｌｏｃａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　１２ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｐｒｏｂｅｓ
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图１０　１２个探测器静压的功率谱密度

Ｆｉｇ．１０　Ｐｏｗｅｒ　ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　１２ｐｒｏｂｅｓ

　　从图１０可以看到：前部未受扰动的湍流边界
层中的特征频率较多，且频率相应较高，而分离区
内部及隔离段内部的点均呈现出低频明显占优的

趋势，且主频均在１ｋＨｚ附近，在喉道入口处，似
乎存在更低的主导频率尚未被完全分辨出，这可

能是总的计算时间仍然不够长的原因，在喉道的
下游，仍然呈现出低频占优的特点，对于本文中的
算例而言，激波／湍流边界层干扰的理论低频约为

Ｕ∞／（１００×１．１δ∞）≈１．１ｋＨｚ，和压力频谱结果接
近，这再次说明进气道不启动流场的非定常特性
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和典型的激波／湍流边界层干扰问题近似．

４　结　论

本文采用一种混合ＬＥＳ／ＲＡＮＳ方法结合５
阶 ＷＥＮＯ格式对内收缩比为１．５的二维进气道
进行了计算，计算表明：

１）所采用的混合ＬＥＳ／ＲＡＮＳ方法对于湍流
边界层的绝热壁温、壁面摩擦速度及雷诺应力计
算精度较高．
２）二维进气道的不启动流场中的分离区存
在大幅度低频运动，并且可能出现启动－不启动状
态的交替．
３）二维进气道的不启动流场中分离区和激
波波系的低频运动的主频和典型的激波／湍流边
界层干扰的低频不稳定的主频接近．
在进一步的工作中，需要更加细致的定量化

研究二维进气道的非定常特性，并需要对交叉激
波／湍流边界层干扰等三维干扰流场进行研究．
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