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摘　要：采用直接数值模拟对来流马赫数２．９、２４°压缩－膨胀折角构型中激波与湍流边界层干扰问题进行了研究。重点

关注膨胀折角法向高度对激波干扰区以及下游平板边界层流动的影响。研究发现，当高度足够大时，激波干扰区内未受

下游膨胀波的影响，此时的流动特征与传统的压缩折角干扰构型一致。高度较小时，脱体剪切层的再附过程受到下游膨

胀波的加速影响，导致再附点向上游移动，分离泡发生剧烈收缩。对上、下游平板湍流边界层应用了平均摩阻分解技术，

比较了湍流边界层在平衡和非平衡状态下的差异。分析发现，膨胀折角区域的高摩阻现象主要与摩阻分解后的Ｃｆ１项与

Ｃｆ３项相关。高度变化对Ｃｆ１项影响较小，而对Ｃｆ２项影响显著。高度变化体现在：下游平板上Ｇöｒｔｌｅｒ涡结构强度以及层

流化现象对Ｃｆ２项贡献的差异。
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＊通信作者．Ｅ－ｍａｉｌ：ｈｌｉｕ＠ｉｍｅｃｈ．ａｃ．ｃｎ

　　激波／湍流边界层干扰（Ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ／Ｔｕｒｂｕ－
ｌｅｎｔ　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　Ｌａｙｅｒ　Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ，ＳＴＢＬＩｓ）是高
速飞行器时常面临且会对气动力布局与热防护产

生重要影响的基础科学问题。激波干扰区内流动
现象非常丰富，其中包括：激波系的非定常运动、
湍流边界层分离／再附过程、分离泡呼吸运动等。

Ｆｅｒｒｉ［１］在高速风洞中测试翼型时首次观察到激
波／边界层干扰现象。经过７０多年的研究探索，
对该问题的研究取得了十足的进步，但是目前对
激波低频振荡现象、再附区高热流形成机理以及
流动控制等难点问题的认识有所欠缺，值得人们
在未来进行深入研究［２］。深入理解激波／湍流边
界层干扰问题的流动机理，有助于未来先进高超

声速飞行器的研制，为航空航天领域中的工程应
用提供理论基础。
根据激波产生方式不同，可以将激波／湍流边

界层干扰问题分为：压缩折角、入射激波干扰、双
锥、后掠压缩折角、单楔、双楔以及内流道问题。
压缩折角构型流动中，自由来流在角区形成斜激
波并与来流湍流边界层（Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　Ｂｏｕｎｄａｒｙ
Ｌａｙｅｒ，ＴＢＬ）产生相互影响。相较于单楔、后掠
压缩折角等三维干扰构型，压缩折角是准二维干
扰构型，展向上具有周期性，激波干扰区内的流动
也相对简单，这有利于对激波／湍流边界层干扰问
题进行理论建模与流动机理分析。因此，自２０世
纪４０年代以来，压缩折角构型作为经典的激波／
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湍流边界层干扰构型之一，被国内外学者进行了
大量的风洞试验以及数值模拟研究。
早期对压缩折角构型的研究是以风洞试验为

主。Ｓｅｔｔｌｅｓ等［３］试验获得了不同偏折角度（激波
强度）的压缩折角流场，分析了激波干扰区的壁面
压力、摩阻分布及平均速度在边界层附着、起始分
离至完全分离状态下的演化规律。Ｄｏｌｌｉｎｇ等［４－５］

对压缩折角激波干扰构型进行了大量的风洞试验

研究，发现干扰区内的壁面压力脉动具有间歇性，
表明在压缩折角流动中激波系统是不稳定的。

Ｂｏｏｋｅｙ等［６］对压缩折角、入射激波及尖楔构型进
行了低雷诺数条件下的风洞试验，为激波／湍流边
界层干扰直接数值模拟（Ｄｉｒｅｃｔ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｓｉｍｕ－
ｌａｔｉｏｎ，ＤＮＳ）提供了能够直接对比的、可靠的试
验数据。
近２０年以来，随着高精度低耗散数值方法及

计算机技术的快速发展，使得直接数值模拟与大
涡模拟（Ｌａｒｇｅ　Ｅｄｄｙ　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）方法成功
应用于湍流问题的研究，并逐渐成为重要的研究
手段。Ｗｕ和 Ｍａｒｔíｎ［７］对来流马赫数２．９、雷诺
数２　３００、２４°压缩折角流动进行了直接数值模拟
研究，上述来流条件与Ｂｏｏｋｅｙ等［６］的风洞试验
完全一致。模拟得到的上游湍流边界层、平均壁
面压力分布、分离泡长度、干扰区下游的平均速度
剖面及湍流脉动放大强度均与试验数据吻合较

好；分离激波的低频振荡现象也能够被数值模拟
预测。Ｌｉ等［８］研究了激波低频振荡机制以及干
扰区湍动能的输运机制。童福林等［９－１１］对压缩折
角激波／湍流边界层干扰构型进行了大量的直接
数值模拟研究，其中包括：折角角度、壁温以及马
赫数对折角流动的影响。
总的来说，国内外学者对压缩折角激波／湍流

边界层干扰构型进行了系统的研究。查阅压缩折
角风洞试验的相关文献，可以发现，实际使用的模
型大多为压缩－膨胀折角类构型。除此之外，发动
机进气道以及超声速飞行器的基本构件经常由连

续的压缩折角与膨胀折角构成［１２］。在压缩－膨胀
折角构型中，来流湍流边界层受到激波和膨胀波
的综合作用，流动现象更加复杂。Ｚｈｅｌｔｏｖｏｄｏｖ［１３］

将压缩－膨胀折角构型中主要的流动现象划分为
以下６种：① 分离激波对边界层内湍流的放大机
制；② 激波对外层湍流的放大机制；③ 膨胀波后

对湍流的抑制作用；④ 脱体剪切层再附着过程；

⑤ Ｔａｙｌｏｒ－Ｇöｒｔｌｅｒ涡的形成；⑥分离区内湍流的
层流化。
自２０１３年以来，串联压缩折角和膨胀折角构

型［１４－１６］逐渐成为研究热点。但目前，国内外对该
构型的直接数值模拟计算相对较少，流动机理的
分析也有所欠缺。因此，本文采用直接数值模拟
方法对超声速压缩－膨胀折角构型激波／湍流边界
层干扰问题进行了数值研究。着重关注膨胀折角
高度变化对激波干扰区内复杂流动结构的影响。

采用最新发展的可压缩流动的平均摩阻分解技

术［１７－１９］对流场进行分解，探究下游平板湍流边界
层演化恢复规律。为了方便比较以及对模拟结果
进行验证，本文使用的来流条件与Ｂｏｏｋｅｙ等［６］

试验及 Ｗｕ和 Ｍａｒｔíｎ［７］ＤＮＳ计算的相近。

１　平均摩阻分解

摩擦阻力系数Ｃｆ 可由壁面处的剪切应力τｗ
与来流动压的比值计算，表达式为

Ｃｆ ＝τｗ
１
２ρ∞ｕ

２
∞（ ） （１）

式中：ρ为密度；ｕ为流向速度分量；下标“∞”代表
来流。

Ｆｕｋａｇａｔａ等［１７］（ＦＩＫ分解）首次提出了摩阻
分解的概念。他们对不可压缩雷诺方程进行三重
积分后，将摩擦阻力系数与边界层内雷诺剪切应
力的分布关联起来。在不可压缩槽道，有表达式：

Ｃｆ ＝ ６
Ｒｅ
�

ｂ

Ｃｆ１，ＦＩＫ

＋６ｕ２ｂ∫
ｈ

０
１－ｙ（ ）ｈ － <ｕ′ｖ′（ ）>

ｄｙ

■■ ■
ｈ

Ｃｆ２，ＦＩＫ

（２）

式中：Ｒｅｂ＝ｈｕｂ／ν（ｈ为半槽道高度，ｕｂ 为平均
速度，ν为运动黏性系数）；ｙ为距壁面法向高度；ｖ
为法向速度分量；－<ｕ′ｖ′>为雷诺剪切应力，<> 代
表Ｒｅｙｎｏｌｄｓ平均，“′”代表Ｒｅｙｎｏｌｄｓ平均相应的
脉动量。式（２）将摩擦阻力系数分解成“层流”与
“湍流”贡献。对于“湍流”贡献，是将雷诺剪切应
力进行法向高度加权后积分得到，但这一处理方
法却缺乏相应的物理解释。

Ｒｅｎａｒｄ和Ｄｅｃｋ［１８］（ＲＤ分解）从湍动能输运
方程出发，推导出不可压缩槽道的摩阻分解公式，

该方法相较于ＦＩＫ分解更具有物理意义。在ＲＤ
分解的基础上，Ｌｉ等［１９］将其拓展到可压缩流动
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中，给出了可压缩槽道以及平板边界层的摩阻分
解公式。本文将采用文献［１９］提出的方法对平板
恢复边界层的摩阻演化特性进行研究。

对于可压缩平板边界层，在以下前提：① 无
滑移壁面条件；② 展向上均匀同性；③ 无额外体
积力作用，有等式：

Ｃｆ ＝ ２
ρ∞ｕ

３
∞∫

δ

０
<τｙｘ>∂

｛ｕ｝
∂ｙ
ｄ

■■ ■

ｙ

Ｃｆ１

＋ ２
ρ∞ｕ

３
∞∫

δ

０
<ρ>｛－ｕ″ｖ″｝

∂｛ｕ｝
∂ｙ
ｄ

■■ ■

ｙ

Ｃｆ２

＋

　　 ２
ρ∞ｕ

３
∞∫

δ

０
｛ｕ｝－ｕ∞（ ） <ρ> ｛ｕ｝

∂｛ｕ｝
∂ｘ ＋｛ｖ｝∂

｛ｕ｝
∂（ ）ｙ － ∂∂ｘ

<τｘｘ>－ <ρ>｛ｕ″ｕ″｝－ <ｐ（ ）（ ）> ｄ

■■ ■

ｙ

Ｃｆ３

（３）

式中：δ为边界厚度；｛｝代表Ｆａｖｒｅ平均；“″”代表

Ｆａｖｒｅ平均相应的脉动量；τｉｊ为黏性应力张量分
量；ｐ为压力。文献［１９］的附录 Ａ 部分给出了
式（３）详细的理论推导过程，本文不再赘述。
式（３）中，摩擦阻力系数Ｃｆ 分为３部分贡献：Ｃｆ１
代表黏性剪切带来的直接影响，与平均流场相关，
表征为能量耗散为热；Ｃｆ２代表湍流脉动场的贡
献，与雷诺剪切应力相关，表征为湍动能生成消耗
的能量；Ｃｆ３代表空间发展对壁面带来的影响，其中
可分为空间对流以及流向不均匀性两部分贡献。

２　直接数值模拟设置与结果验证

２．１　ＤＮＳ设置

直接数值模拟求解的控制方程为曲线坐标系

（ξ，η，ζ）下守恒形式的三维可压缩无量纲Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ方程组：

∂Ｕ
∂ｔ＋

∂（Ｆ－Ｆｖ）
∂ξ

＋∂
（Ｇ－Ｇｖ）
∂η

＋∂
（Ｈ－Ｈｖ）
∂ζ

＝０

（４）
式中：Ｕ＝Ｊ－１［ρ，ρｕ，ρｖ，ρｗ，ρｅ］为守恒变量，Ｊ为
坐标系变换所产生的雅可比系数，ｗ 为展向速度
分量，ｅ为单位质量总能；（Ｆ，Ｆｖ）、（Ｇ，Ｇｖ）与（Ｈ，

Ｈｖ）分别为ξ、η与ζ方向上的无黏和黏性通量。

采用自由来流参数及单位长度（ｍｍ）作为特征变
量对方程组进行无量纲化。
无黏项离散使用的是 Ｍａｒｔíｎ等［２０］优化构造

的 ＷＥＮＯ－ＳＹＭＢＯ＋Ｌｉｍｉｔｅｒ格式，该方法在保
证激波干扰区计算鲁棒性的同时，减少了数值格
式耗散对湍流边界层计算精度的影响。黏性项离
散使用的是八阶中心格式，时间积分采用三阶精
度的 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ方法。此外，计算使用的是

ＯｐｅｎＣＦＤ－ＳＣ有限差分求解器，该软件已经对压
缩折角、入射激波构型等激波／湍流边界层干扰问
题进行了大量的计算［８－１１］，计算结果的可靠性得
到了充分的验证。
计算模型如图１所示，是由上、下游平板，２４°

压缩折角以及２４°膨胀折角串联构成。图２给出
了计算使用的网格及其局部放大图。图２（ａ）在
可视化时，流向与法向网格分别间隔２０个与５个
网格点显示。直角坐标系原点位于压缩折角转折
点处，ｘ、ｙ、ｚ分别代表流向、法向与展向。压缩折
角上游平板长４００ｍｍ，坡面及下游平板长度依
算例不同而变化。法向及展向计算域长度分别为

５０ｍｍ与１４ｍｍ。流向网格在ｘ＞－１００ｍｍ范
围内均匀密集分布，法向网格沿壁面方向采用指
数拉伸并应用壁面正交技术，展向网格均匀分布。

图１　计算模型

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ
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图２　计算网格

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｇｒｉｄ

　　自由来流马赫数 Ｍａ∞ ＝２.９，单位雷诺数

Ｒｅ∞ ＝５　５８１.４ｍｍ。下边界采用等温无滑移壁
面条件，壁面温度取Ｔｗ ＝３０７Ｋ；展向使用周期
性边界条件；上边界采用无反射边界条件。在来
流条件以及其他设置完全相同的情况下，本文对

４个不同折角高度的算例进行了直接数值模拟。
表１给出了各算例的模型及网格分布信息，其中

Ｈ 为下游平板与上游平板之间的高度差；δ０ 为参
考位置处边界层厚度；Ｌｚ 为展向计算域宽度；

Ｎｘ、Ｎｙ、Ｎｚ 为ｘ、ｙ、ｚ方向的网格节点数。在参
考位置ｘ＝－６０ｍｍ处的网格分辨率分别为：流
向网格ｘ＋＝３．７；法向第１层网格ｙ＋ｗ ＝０.４５，边
界层外缘ｙ＋ｅ ＝５.９；展向网格ｚ＋ ＝４．２，网格分
辨率达到了直接数值模拟的标准［２１］。

表１　计算域及网格参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｏｍａｉｎ　ｓｉｚｅ　ａｎｄ　ｍｅｓｈ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｃａｓｅ　Ｎｏ． Ｈ／δ０ Ｌｚ／δ０ Ｎｘ×Ｎｙ×Ｎｚ

１　 ０．７１　 ２．０５　 ３　３００×２５６×１５０

２　 １．１９　 ２．０５　 ３　４００×２５６×１５０

３　 １．６７　 ２．０５　 ３　４００×２５６×１５０

４　 ４．１８　 ２．０５　 ４　０００×２５６×１５０

２．２　结果验证

来流湍流边界层是由层流边界层在壁面吹－
吸扰动作用下旁路转捩得到，扰动带位置在

－３７０ｍｍ＜ｘ＜－３５０ｍｍ范围内，具体表达式
见文献［２２］。计算结果表示边界层在到达均匀密
集区（ｘ＞－１００ｍｍ）前已经完成转捩。湍流边界
层在进入角部干扰区之前，预留了４０ｍｍ板长，使

得湍流边界层进入到均匀密集区后逐渐恢复小尺

度结构，保证来流湍流边界层计算的可靠性。
由于来流湍流边界层计算精度直接影响激波

干扰区的计算结果，本文首先对湍流边界层的计
算结果进行验证。图３给出了参考位置处平衡的
湍流边界层平均流向速度剖面和采用了平均密度

加权后的速度脉动强度（ρ／ρｗ）
１／２　ｕ″＋ｉ，ｒｍｓ分布，其中

ρｗ为壁面处密度。可以看到经过ｖａｎ　Ｄｒｉｓｅｔ变换
后的速度ｕ＋ｖｄ剖面满足线性律和对数律，且与文献
［７，２３］的ＤＮＳ结果吻合很好。速度脉动强度的
峰值大小及位置与 Ｗｕ和 Ｍｏｉｎ［２３］及Ｐｉｒｏｚｚｏｌｉ和

Ｂｅｒｎａｒｄｉｎｉ［２４］零压力梯度平板湍流边界层数据吻
合较好。表２分别给出了参考位置湍流边界层的
马赫数Ｍａ∞ 、动量厚度度量的雷诺数Ｒｅθ、边界
层厚度δ０ 、位移厚度δ＊０ 、动量厚度θ０ 和壁面摩擦
阻力系数Ｃｆ。下文中如无特殊说明，下标“０”均
代表参考位置ｘ＝－６０ｍｍ，变量均采用参考位置
处的统计量进行无量纲化。

图３　参考位置平均速度剖面与速度脉动均方根

Ｆｉｇ．３　Ｍｅａｎ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｎｄ　ｒｏｏｔ　ｍｅａｎ　ｓｑｕａｒｅ　ｏｆ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ

ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ａｔ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｌｏｃａｔｉｏｎ
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图４给出了压缩－膨胀折角算例Ｃａｓｅ　４在激
波干扰区内的平均壁面压力（ｐｗ）及摩擦阻力系
数分布。可以看到：压力及摩阻具有典型的压缩
折角构型中的分布特征。这是由于上、下游平板
高度差较大，下游膨胀折角对上游激波干扰区影
响非常弱。因此，Ｃａｓｅ　４算例膨胀折角上游的压
缩折角区域的流场结构及流动特征应与压缩折角

干扰构型完全一致。
为了验证激波干扰区内计算结果的可靠性，

本文对比了压缩 －膨胀折角与Ｂｏｏｋｅｙ等［６］以及

表２　参考位置湍流边界层统计参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ

ａｔ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｌｏｃａｔｉｏｎ

Ｍｅｔｈｏｄ　 Ｍａ∞ Ｒｅθ δ０ δ＊０ θ０ Ｃｆ

Ｐｒｅｓｅｎｔ　 ２．９　 ２　２３２　６．８　 ２．０２　 ０．４１　 ０．００２　２６

Ｔｅｓｔ［６］ ２．９　 ２　４００　６．７　 ２．３６　 ０．４３　 ０．００２　２５

ＤＮＳ［７］ ２．９　 ２　３００　６．４　 １．８０　 ０．３８　 ０．００２　１７

图４　平均壁面压力和摩擦阻力系数分布 （Ｃａｓｅ　４）

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ａｖｅｒａｇｅ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｋｉｎ

ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ（Ｃａｓｅ　４）

Ｗｕ和 Ｍａｒｔíｎ［７］压缩折角干扰区内的数据。可以
看到：壁面压力分布与前人试验及ＤＮＳ结果基本
吻合，但在再附区略高于前人ＤＮＳ结果，两ＤＮＳ
结果均在试验测量误差带５％的范围内。壁面摩
擦阻力系数分布曲线在分离区内存在２个极小值
点和１个极大值点，与压缩折角构型一致。此外，
来流湍流边界层以及激波干扰区内摩阻的分布与

压缩折角ＤＮＳ计算基本吻合，分离点与再附点的
位置也几乎相似。验证了激波干扰区内计算结果
的可靠性。接下来本文将对计算结果进行更全面
的验证。

３　流场结构

本节将分别对压缩－膨胀干扰构型的瞬时流
场和时均流场进行分析。着重关注激波干扰区以
及下游平板边界层中主要的流场结构。在计算达
到准定常状态后，采集了５００个具有恒定时间间
隔Δｔｕ∞／δ０＝１.４７的三维瞬时流场，平均流场是
通过对这些瞬时流场进行时间－展向平均后得到。

３．１　瞬时流场

图５给出压缩－膨胀折角构型各算例的瞬时
密度梯度 ＤＳＭ 的分布，计算方法与文献［７］一
致，图中绿线和粉线分别为Ｍａ＝１和ｕ＝０的瞬
态等值线，这里ｕ为无量纲流向速度。可以看到，
激波所产生的逆压梯度导致来流湍流边界层在压

缩折角区发生分离，同时可以观察到脱体剪切层
及再附边界层外缘的小激波串结构。从瞬态结果
来看，由于膨胀折角的存在导致分离泡收缩，并且
随着膨胀折角高度的减少，分离泡收缩的程度也
更剧烈。除此之外，再附边界层经过膨胀折角后，
在体积膨胀和离心作用下，下游平板湍流边界层
中相干结构存在的高度显著大于来流湍流边界

层，声速线也在加速的作用下迅速靠近壁面。
为了考察压缩－膨胀折角流动过程中拟序涡

结构的演化规律，图６给出了Ｃａｓｅ　１算例采用Ｑ
判据［２５］识别出的瞬时三维涡结构，使用距壁面距
离ｙｎ进行染色；黑色实体为ｕ＝０的三维等值面。
为了突出激波干扰区内的拟序涡结构，这里使用
了较大的Ｑ值 （Ｑδ０／ｕ∞ ＝２.０４），以减少上、下
湍流边界层内涡结构的数量。如图６所示：在激
波干扰区的上游平板近壁区域出现了大量的、间
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歇的、流向拉长的条带状涡结构，这与以往零压力
梯度超声速平板湍流边界层观察到的结果一

致［２６］；而在干扰区内存在更加丰富的、尺度更大
的拟序涡结构，并且沿展向不均匀分布；膨胀折角

下游平板附近的近壁区域与远壁区域均存在大量

的拟序涡结构，但较于干扰区涡的数量有所减少，
除此之外，涡结构的数量沿边界层向下游发展的
同时也将进一步减少。

图５　瞬时密度梯度

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｇｒａｄｉｅｎｔ

图６　瞬时拟序涡结构（Ｑ／Ｑｍａｘ＝１％）

Ｆｉｇ．６　Ｉｓｏ－ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　ｃｏｈｅｒｅｎｔ　ｖｏｒｔｅｘ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ（Ｑ／Ｑｍａｘ＝１％）

３．２　平均流场

图７（ａ）给出了压缩－膨胀折角各算例的平均
壁面压力分布，壁面压力ｐｗ和空间坐标ｘ分别采
用来流压力ｐ∞ 与参考位置边界层厚度无量纲
化。如前文所述，Ｃａｓｅ　４算例激波干扰区内的流
动不受膨胀折角存在的干扰。并且在角部区域存
在大范围的分离流动，压力分布曲线出现压力平
台，这是分离流动的典型特征。壁面压力在再附
区下游附近达到无黏理论值ｐｗ／ｐ∞ ＝４.５１后沿
流向变化缓慢，并在流经膨胀折角后迅速下降，最

后在下游平板逐渐恢复到来流水平。其余算例之
间的壁面压力分布具有一定的相似性，但随着膨
胀折角高度的减小，角部流动分离区域发生收缩
并导致压力平台逐渐消失。
如图７（ｂ）所示，摩擦阻力系数Ｃｆ 在激波干

扰区内分布与压缩折角干扰构型相似，但在膨胀
折角附近迅速升高、下降，形成“尖钉”状结构，这
种结构在超声速膨胀角［２７］以及压缩－膨胀折角构
型［１４］均出现过。这种结构可能与两方面因素有
关：① 在体积膨胀作用下近壁处流动加速；② 壁
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图７　平均壁面压力及摩擦阻力系数分布（Ｃａｓｅ　１～
Ｃａｓｅ　４）

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ａｖｅｒａｇｅ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｋｉｎ

ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ（Ｃａｓｅ　１－Ｃａｓｅ　４）

面几何在膨胀角处曲率不连续。除此之外，可以
观察到下游平板边界层摩阻均大致收敛到Ｃｆ＝
２×１０－３，略小于来流湍流边界层，这与边界层在
下游平板增厚有关。

４　摩阻分解结果与讨论

４．１　湍流边界层

参考位置上湍流边界层摩阻分解结果在表３
中给出。为了对比验证，本文还给出了马赫数

Ｍａ∞＝２，雷诺数Ｒｅτ＝２５０，４５０零压力梯度可压
缩平板湍流边界层的分解结果［２８］，表中相对误差
指使用摩阻分解方法计算的结果相对于使用壁面

速度梯度计算结果之间的误差。可以看到，ＴＢＬ
摩阻分解的结果与参考文献非常接近，证明了直
接数值模拟以及摩阻分解计算的可靠性。但由于
来流工况不完全相同，导致了ＴＢＬ摩阻分解结果
产生了一定的差异。

表３　摩阻分解各项分量的贡献

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｄｅｃｏｍｐｏｓｅｄ　ｓｋｉｎ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｄｒａｇ
ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

Ｃａｓｅ Ｃｆ１
Ｃｆ
／％ Ｃｆ２

Ｃｆ
／％ Ｃｆ３

Ｃｆ
／％

Ｒｅｌａｔｉｖｅ
ｅｒｒｏｒ／％

Ｐｒｅｓｅｎｔ　ＤＮＳ　 ４６．００　 ４３．５６　 １０．４３ 　０．００５

Ｒｅτ＝２５０［２８］ ４５．０４　 ４５．５１　 ９．４５ 　０

Ｒｅτ＝４５０［２８］ ４２．２５　 ４８．１７　 ９．５７ －０．０１

４．２　下游平板边界层

膨胀折角下游的平板边界层摩阻分解后的分

量分布如图８所示。这里对横坐标进行了平移，
使原点位于膨胀折角，ｘＥＣ 表示膨胀角所在位置；
纵坐标使用平衡状态湍流边界层的分量进行归一

化。可以看到，各分量的分布与平衡状态下存在

图８　平均摩阻分解各分量分布

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｅａｎ　ｓｋｉｎ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｄｅ－
ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ
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较大差异，在膨胀折角下游１δ０ 的范围内剧烈变
化后逐渐恢复到平衡状态。
此外，在图７（ｂ）所示的膨胀折角区域极端高

摩阻主要是由Ｃｆ１与Ｃｆ３贡献，而与湍流脉动相关
的Ｃｆ２项贡献较少。针对超声速膨胀折角流动，

Ｎａｒａｓｉｍｈａ和Ｖｉｓｗａｎａｔｈ［２９］给出了湍流边界层层
流化的判据：Δｐ／τ０＝７０，其中Δｐ为膨胀折角压
力阶跃，τ０ 为上游湍流边界层的壁面剪切应力。
由于在压缩－膨胀折角构型中坡面上剪切应力剧
烈变化，直接使用Ｎａｒａｓｉｍｈａ的判据是非常困难
的。但定性来说，Δｐ很大程度上直接影响下游
平板边界层的流动状态。由图７（ａ）和图８可以
看到：Ｃａｓｅ　４算例压力阶跃最大，Δｐ／ｐ∞ ＝２.９１，
其Ｃｆ２与Ｃｆ３分量呈现完全相反的分布，而Ｃｆ１分
量在膨胀角前后差异较小；Ｃａｓｅ　１算例压力阶跃
最小，Δｐ／ｐ∞ ＝１.７３，各摩阻分量却均在最短的
距离内恢复到平衡状态。
式（３）中的Ｃｆ１与Ｃｆ２还可被写成：

Ｃｆ１
Ｃｆ
＝∫

δ

０

ｕτ
ｕ∞

<τｙｘ>＋∂
｛ｕ｝＋

∂ｙ＋
ｄｙ＋ （５）

Ｃｆ２
Ｃｆ
＝∫

δ

０

ｕτ
ｕ∞

<ρ>
ρｗ
｛－ｕ″ｖ″｝＋∂

｛ｕ｝＋

∂ｙ＋
ｄｙ＋ （６）

式中：上标“＋”表示使用壁面量标准化；ｕτ 为摩
擦速度。为了分析湍流边界层内流动结构对壁面
摩阻的贡献，本文选择了５个站位（Ｅ１～Ｅ５），流
向坐标分别为：（ｘ－ｘＥＣ）／δ０ ＝ １，２，３，４，５。
图９、图１０分别给出这５个站位上的Ｃｆ１和Ｃｆ２分
量的预乘积分函数（Ｐｒｅ－ｍｕｌｔｉｐｌｉｅｄ　ｉｎｔｅｇｒａｎｄｓ）随

ｙ＋的分布，这样曲线与坐标轴所夹区域的面积等
于Ｃｆ１／Ｃｆ 或Ｃｆ２／Ｃｆ。
如图９（ａ）～图９（ｃ）所示，Ｃｆ１的贡献绝大部

分来自于边界层的内层区域。第１个峰在不同的
站位上均处在固定的高度，且形状与平衡状态下
非常相似；第２个峰与势流区域的激波有关，但由
于其宽度非常狭窄，激波对Ｃｆ１项的贡献可忽略
不计。此外，如图９（ｄ）～图９（ｅ）所示，各算例在

Ｅ４～Ｅ５范围，预乘积分函数峰值大致恢复到平
衡水平。

Ｃｆ２项的预乘积分函数分布如图１０所示，与

Ｃｆ１的情况不同，各个位置上的分布差别很大。例
如：在图１０（ａ）中，除最外层与激波相关的窄峰
外，在激波以内的区域（０≤ｙ＋ ≤１　０００）还存在

“双峰”结构。其中第１个峰（０≤ｙ＋≤６０）分布以
及演化规律与Ｃｆ１第１个峰的情况类似，峰值均
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图９　Ｃｆ１／Ｃｆ预乘积分函数分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｐｒｅ－ｍｕｌｔｉｐｌｉｅｄ　ｉｎｔｅｇｒａｎｄｓ　ｏｆ　Ｃｆ１／Ｃｆ

处于固定的高度（ｙ＋≈１３）；而在对数区及尾迹区
（６０≤ｙ＋≤１　０００）出现第２个独立的峰。由此推
测第２个峰可能与膨胀折角上游的大尺度 Ｇöｒ－
ｔｌｅｒ涡对流到下游平板有关。从图 １０（ｂ）～
图１０（ｅ）可以观察到，Ｃａｓｅ　２和Ｃａｓｅ　３的预乘积
分函数在Ｅ２～Ｅ５位置显著低于平衡状态，表明
湍流脉动在这个范围内受到顺压梯度的抑制作

用；而Ｃａｓｅ　４算例的预乘积分函数甚至出现了负

图１０　Ｃｆ２／Ｃｆ预乘积分函数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｐｒｅ－ｍｕｌｔｉｐｌｉｅｄ　ｉｎｔｅｇｒａｎｄｓ　ｏｆ　Ｃｆ２／

Ｃｆ

值，表明层流化现象出现，这样该区域对壁面摩阻
贡献为负，减小壁面摩擦阻力。

５　结　论

本文采用直接数 值 模 拟 对 来 流 马 赫 数

Ｍａ∞＝２．９、雷诺数Ｒｅθ＝２　３００、２４°压缩－膨胀折
角构型内激波与湍流边界层干扰问题进行了数值
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研究。对比分析了高度分别为 Ｈ／δ０＝０．７１、

１．１９、１．６７、４．１８的４个算例，系统探究了高度变
化对压缩－膨胀折角流动的影响。采用摩阻分解
技术对干扰区内的流场进行分解，讨论了非平衡
湍流边界层在干扰区下游的演化规律。通过研
究，高度Ｈ 对流动主要有以下影响：

１）膨胀波通过亚声速层对毗邻的再附区流
动产生加速效果，导致激波干扰区内流动重组，表
现为分离泡剧烈收缩。

２）显著影响膨胀折角前后压差大小，导致下
游平板边界层可能出现层流化的现象。

３）影响再附区下游Ｇöｒｔｌｅｒ涡流经膨胀折角
后在下游平板边界层内的强度。

４）显著影响与湍流脉动相关的Ｃｆ２项，然而
对与平均流场相关的Ｃｆ１项影响较小。
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