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摘要　应用 ＧＡＯ－ＹＯＮＧ可压缩湍流模型数值计算了入射斜激波／平板湍流边界层相互干扰现
象。 计算程序中的对流项、扩散项分别采用 ＡＵＳＭ 格式和中心差分格式离散，并用多步 Ｒｕｎｇｅ
－Ｋｕｔｔａ显式时间推进法求解空间离散后的控制方程。 计算中包含了无分离流动、初始分离流
动以及较大分离流动等多个情况，比较了平板壁面压力、法向平均速度剖面、壁面摩阻系数 Cf

以及壁面斯坦顿数 Ｓｔ等的计算结果与实验值。 结果发现：ＧＡＯ－ＹＯＮＧ可压缩湍流模型能够很
好地预测入射斜激波／平板湍流边界层相互干扰下的无分离以及小分离流动，对高马赫数下的
大分离流动也能得到较合理的结果，但再附点之后的壁面摩阻系数以及斯坦顿数的计算值不够
理想。
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激波／湍流边界层干扰具有复杂的流动机理以及重要的工程应用背景，是高速空气动力学领域研究的难
题之一

［１ －２］ 。 入射斜激波／平板湍流边界层干扰是评估湍流模式的标准算例，可以较充分地考察湍流模型对
该现象的描述能力。 该问题理论分析可以描述为：当超音速气流流过一平板，会产生一道前缘激波，边界层
从平板前缘向后发展，一道斜激波射入边界层，形成很大的逆压梯度，在激波入射点附近常常出现边界层分
离现象。 分离区的出现使得流线的凸起更加显著，于是在激波入射点上游形成一个压缩波区，并进而汇聚成
第一道反射激波，入射激波后的超音速气流由于沿外凸曲线流动而形成扇形膨胀波束。 尔后，又由于气流必
需最终折回到与壁面相平行的方向而形成新的压缩波区，并汇聚成第二道反射激波，在第一道激波与第二道
激波之间，由于流动方向的不断变化还形成了一个膨胀扇形区。 这是一个含有激波、膨胀、分离、再附、以及
彼此间相互作用相互干扰的丰富流动现象

［３］ 。 早期的研究者们在这方面进行了大量的实验研究［４ －５］
和数值

计算
［６ －８］ 。 本文基于 ＧＡＯ－ＹＯＮＧ可压缩湍流模型［９］ ，数值计算了 ３ 个激波湍流边界层干扰流动，结果表

明，模型对湍流的历史效应、多尺度、各向异性湍流热通量等都有较好的反映。 计算的壁面压力分布、平均速
度型，摩阻系数 Cf 以及斯坦顿数 Ｓｔ等都与实验数据保持较好的一致性。

１　控制方程和数值方法

1畅1　控制方程
ＧＡＯ－ＹＯＮＧ可压缩湍流模型是在对可压缩 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程应用 Ｆａｖｒｅ平均，对湍流脉动量采用质

量加权侧偏平均，并引入动量传输链和各项异性湍流粘性概念［１０］
之后得到的。 包括平均流方程，漂移流方

程，机械能方程以及状态方程。 下面直接给出 ＧＡＯ－ＹＯＮＧ可压缩湍流模型（无量纲尺度采用来流密度，来
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流音速，来流温度和特征长度），具体推导过程详见文献［９］（漂移量上有短折线，上标中的 ｔｕｒｂ表示湍流）。
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式中：u i，u j 为平均流的速度矢量；p，ρ分别为平均流的压力、密度；T为平均流温度；E为总能量；p^为漂移流
的压力；σij，σ^ij分别为平均流和漂移流的层流应力，σｔｕｒｂ

ij ，σ^ｔｕｒｂ
ij 分别为平均流和漂移流湍流应力；li 表示漂移流

位移矢量；u^i，u^j 为漂移流的速度矢量；q j，qｔｕｒｂj 分别为平均流层流和湍流热流密度矢量；t 为时间；δij为 Ｋｏｒ-
ｎｅｃｋｅｒ算子；α为湍流能量逆转开关函数；γ为气体比热常数。
1畅2　计算方法、网格及边界条件
　　本文采用单元中心型有限体积法对控制方程进行
空间离散，无粘通量采用 ＡＵＳＭ 格式，粘性通量采用
中心差分格式。 时间离散采用 Ｊａｍｅｓｏｎ ５ 步 Ｒｕｎｇｅ －
Ｋａｔｔａ显式时间推进格式。 该套计算程序在模拟翼型
跨音速粘性流动

［１１］ ，以及三维单鳍流动［１２］
等都进行

了验证应用，计算程序稳定可靠。 本文计算域选为
０畅５ ｍ×０畅１２５ ｍ的矩形区域，采用了 １００ ×８０的同位

图 １　计算域及无量纲网格
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔｅｄ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｇｒｉｄ

结构化网格，为准确分辨边界层内的速度梯度以及温度梯度，壁面法线方向的近壁区域网格采用了双曲正弦
函数形式的加密处理。 激波入射点附近也进行了适当加密。 图 １中显示了以计算域长度无量纲化后的计算
网格。 进口为超音边界条件，按实验条件给定；下壁面为无滑移恒温边界条件；上边界根据朗金－雨贡纽关
系式给定激波后各参数；出口超音边界条件，一阶外推。 计算初场选取为来流工况下的均匀流场。

２　计算结果分析

2畅1　无分离流动（Ｃａｓｅ 1）
当来流马赫数不够大或者激波入射角度过小时，斜激波的强度不大以致不能引起流动的分离。 此时的

来流马赫数为 ２畅０，雷诺数为 ２畅８４ ×１０５，激波入射角为 ３１畅２４７°。 在这种来流条件下，实验［１３］和以往的数值

计算
［１４］
表明，由于激波强度不够，不会引起流动的分离，但由于激波干扰的影响，平板上的湍流边界层会增

厚。 压力与摩阻系数计算与实验值的比较见图 ２ －３，图 ２中纵坐标表示平板上静压与来流静压的比值。 由
图可见，本文计算结果与实验数据符合的很好，说明针对激波湍流边界层干扰下的无分离流动模型具有准确
的模拟能力，即能够准确地预测压力、速度以及摩阻等各气动参数。 图 ３ 中的摩阻系数的值都在零值线以
上，这也进一步说明了在该种流动情况下的确没有发生分离。
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图 ２　Ｃａｓｅ １ 压力的计算值与实验值的比较
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｏｎ ｔｈｅ ｗａｌｌ

图 ３　Ｃａｓｅ １ 摩阻系数的计算值与实验值的比较
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｋｉｎ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｏｎ ｔｈｅ ｗａｌｌ

2畅2　小分离流动（Ｃａｓｅ 2）
此时来流马赫数为 ２畅０，雷诺数为 ２畅９６ ×１０５，激波入射角为 ３２畅５８５°。 ＭａｃＣｏｒｍａｃｋ［１３］

等人在该种流动

情况下做了实验和数值研究。 相比 Ｃａｓｅ １，由于入射角度增大，激波强度随之增大，流动中产生分离，在平板
上形成了一个分离泡。 图 ４和图 ５ 分别是平板壁面上的压力分布和摩阻系数分布，压力计算值与实验值符
合的很好。 在分离点之前，摩阻系数的计算值与实验数据符合较好；再附点之后，计算值略小于实验数据，这
表明再附点之后速度型恢复较慢，导致法向速度梯度偏小。 文献［２，１５］指出其主要原因：再附点之后流动
的非平衡和各向异性效应加强，流动的三维特性更加明显，二维模式计算结果与实际测得的数据存在一定偏
差，采用三维数值模拟会改善计算结果。 图 ６ 为沿流线方向上 ３ 个不同位置的速度剖面，（ａ）在分离点之
前，（ｂ）在分离区内，（ｃ）在再附点之后。 可以发现：在分离区内外，计算的平均速度剖面与实验结果都符合
得比较好。

图 ４　Ｃａｓｅ ２ 平板壁面上计算的压力分布
Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｎ ｔｈｅ ｗａｌｌ

图 ５　Ｃａｓｅ ２ 平板壁面上计算的摩阻系数分布
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｎ ｔｈｅ ｗａｌｌ

图 ６　入射斜激波／平板湍流边界层干扰速度剖面
Ｆｉｇ．６　Ｍｅａｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ

　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
2畅3　高马赫数大分离流动（Ｃａｓｅ 3）

此时来流马赫数为 ５畅０，雷诺数为 ２畅８３ ×１０７，激波入射角为 ２３畅２８７°。 图 ７ 反映了计算的平板表面压力
分布情况，并与相应实验值［１６］

进行了对比。 可以发现由于干扰增强，激波造成的逆压梯度导致明显分离流
动，在分离区内有一个近似的压力平台存在，经过激波后，压力逐步上升到 P／P０ ＝１３ 左右，总的来看压力的
计算值与实验值符合得比较好。 图 ８中摩阻系数 Cf 有明显的负值区域，预示着流场存在着一段明显的分离
流动。 图 ９反映平板壁面斯坦顿数 Ｓｔ的变化情况，并与实验结果做了比较。 斯坦顿数是气动加热模拟的关
键指标一。 由于激波湍流边界层干扰强度大，导致了较大分离流动的出现，湍流粘性和湍流热通量都明显地
表现为各向异性［１０］ 。 计算显示略微高估了再附点的热通量值，之后的壁面斯坦顿数 Ｓｔ 又比实验值减小更
迅速。 由于再附点之后的湍流边界层内速度场、温度场变的更加复杂，准确模拟这一流动现象必然对湍流模
型及计算格式提出更严峻的挑战。 再附点之后摩阻系数 Cf 以及斯坦顿数 Ｓｔ的计算都反映出了这一困难。
综上，在强干扰导致的分离流动中，计算与实验相差更大，这与激波诱导的大分离流动下湍流非平衡、多尺
度、各向异性等特点有密切关系。 这也说明了强激波诱导的大分离流动是数值计算中的一大难题。
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图 ７　Ｃａｓｅ ３ 压力计算值与实验值比较
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｎ ｔｈｅ ｗａｌｌ

图 ８　Ｃａｓｅ ３ 摩阻计算值与实验值比较
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｋｉｎ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｗａｌｌ

图 ９　Ｃａｓｅ ３Ｓｔ 数计算与实验值的比较
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｔａｎｔｏｎ ｎｕｍｂｅｒ ｏｎ ｔｈｅ ｐｌａｔｅ ｗａｌｌ

３　结论

本文使用 ＧＡＯ－ＹＯＮＧ可压缩湍流模型数值模拟了入射斜激波／平板湍流边界层干扰流动。 计算发现
该湍流模型能够很好地预测弱干扰下的无分离流动以及小分离流动。 在激波干扰强度增大导致的显著分离
流动中，由于湍流黏性以及热通量各向异性随之增强，流场内部结构及流动机理更为复杂，ＧＡＯ－ＹＯＮＧ可
压缩湍流模型也能够合理预测气动力、气动热等参数的变化趋势，但再附点之后的摩阻系数以及斯坦顿数的
计算值与实验偏差较大。 本文将对这一点做进一步细致深入的计算分析。
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