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压缩拐角强激波边界层干扰直接数值模拟研究
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摘 要： 激波/湍流边界层干扰是高超声速飞行中常见的流动现象，平板-压缩拐角存在于飞行器进气道、翼舵等，

是研究激波/湍流边界层干扰的标准构型。采用直接数值模拟方法研究了马赫数 6.0、40°压缩拐角的高超声速强激

波/湍流边界层干扰问题。在上游湍流边界层内，近壁流动以高低速条带结构为主；当流动进入干扰区后，流向条带

消失，同时形成具有三维特征的流动结构。在强激波作用下，分离长度超过 10个边界层厚度。流动再附后，壁面摩

阻、压力及其脉动峰值分别达到上游湍流边界层的 8.9、36和 124倍。干扰区内湍动能强度显著增加，其峰值是边界

层峰值的6.4倍。研究发现激波运动、分离剪切层是湍动能强度增加的主要原因。
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Abstract: Shock wave/turbulent boundary layer interaction (SWTBLI) is a prevalent flow phenomenon in hypersonic 
flights. A flat plate with a compression ramp at the inlet of the engine, control surfaces and so on, has become a typical 
standard model for studying SWTBLI. In this paper, a direct numerical simulation was conducted to study the 
hypersonic strong SWTBLI caused by a 40° compression ramp at Mach number 6.0. In the upstream turbulent 
boundary layer, the near-wall vortical structures performed as streamwise vortices. Once entering the interaction 
region, the streamwise vortices disappeared, and instead, the three-dimensional flow structures were produced. Under 
the strong shock wave, the flow separation length exceeds ten times that of the boundary layer thickness. In the 
downstream of the flow reattachment where the peak of the wall skin friction, the pressure along with its fluctuation 
was respectively 8.9, 36, and 124 times those in the upstream boundary layer. The intensity of the turbulent kinetic 
energy in the interaction region was significantly increased by 6.4 times that in the boundary layer. It's concluded that 
the turbulent kinetic energy results mainly from the shock unsteadiness and the separated shear layer.
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0　引 言

激波/湍流边界层干扰广泛存在于高马赫数流动

中，常伴随着流动分离、激波振荡等现象，给高超声速

飞行器的飞行安全带来威胁。随着高超声速飞行器

技术的快速发展，研究激波/边界层干扰的流动机理，

阐明其对飞行器的影响机制，对高超声速飞行器的研

制及发展有着至关重要的意义。

压缩拐角是高马赫数飞行器典型的气动构型之

一，如飞行器机翼或机身上的舵面、冲压发动机进气

道的压缩面。压缩拐角的流场结构基本涵盖激波/边
界层干扰问题中的全部流动现象，是研究激波/边界

层干扰问题的典型基础构型，也是激波/边界层干扰

研究的热点。

直 接 数 值 模 拟（Direct Numerical Simulation， 
DNS）方法解析全部尺度的湍流时-空信息，不引入任

何湍流模型，是目前湍流问题研究中可靠性最强、分

辨率最高的计算方法。针对来流马赫数 3.0、18°压缩

拐角构型，Adams［1］采用 DNS 方法开展了激波/湍流

边界层干扰问题的研究。结果表明，激波干扰显著增

强了湍流脉动，压缩性对干扰区下游湍流结构产生显

著影响。Wu 等［2］采用 DNS 方法研究了马赫数 2.9、
24°压缩拐角激波/湍流边界层干扰的问题，并通过与

实验数据对比验证了计算结果的正确性；随后，详细

分析了激波的运动特性［3］，发现激波沿流动方向表现

为大尺度低频运动。Zhu等［4］针对马赫数 2.9、24°压缩

拐角流动问题开展了 DNS研究，发现随着壁温增加，

分离泡逐渐变大，并建立了分离泡尺寸与壁温关系的

半理论模型。Tong 等［5］开展了压缩拐角角度对分离

泡和激波振荡特性的研究，发现分离泡的呼吸作用是

流场低频振荡的重要原因；同时，还发现相比于单压

缩拐角，采用双拐角能够大幅度减小分离区面积、抑

制激波的低频振荡［6］。Sun等［7］针对马赫数 5.0、24°压
缩拐角流动，采用DNS方法研究了微型涡流发生器对

干扰区流场的影响机制，发现微型涡流发生器能够大

幅降低再附区的摩阻和热流。Fang等［8］基于 DNS方

法研究了入射激波/湍流边界层干扰的问题，指出在

干扰区初期，湍动能的增强源于流向速度减慢及其脉

动的增加；随着分离剪切层的形成，湍动能的增强主

要由自由剪切诱导引起。

近年来，研究学者开始采用 DNS 方法研究来流

为高超声速的压缩拐角激波/湍流边界层干扰的问

题。童福林等［9］采用 DNS方法对来流马赫数 6.0、34°
压缩拐角的干扰问题进行了研究，发现干扰流场内存

在强内在压缩性效应，其对湍动能输运的影响主要体

现在压力膨胀项，而对膨胀耗散项影响较小。Priebe
等［10］针对马赫数 7.2、8°压缩拐角干扰问题，采用

DNS 方法分析了干扰区内的流动结构、雷诺应力、压

力脉动功率谱密度、湍动能输运方程等。Zhang等［11］

研究了来流马赫数 6.0、34°压缩拐角、45°后掠角激波

边界层干扰的问题，发现干扰区流动遵循准锥形对

称，分离区中存在螺旋运动的横流且横流中心的流动

达到了超声速。

总体来看，针对高超声速来流下压缩拐角激波/
湍流边界层干扰的 DNS 研究，特别是强激波/边界层

干扰问题研究相对较少。本文采用 DNS方法对来流

马赫数 6.0、40°压缩拐角的激波/湍流边界层干扰问题

进行研究，分析在强激波、大分离下流动结构、激波形

态、压力脉动、湍动能等问题，并探讨脉动增强的影响

机制。

１　计算方法与设置

控制方程为曲线坐标系（ξ，η，ζ）下的三维非定常

可压缩Navier-Stokes方程组，具体形式如下：

∂Q
∂t

+ ∂( Fc + Fv )
∂ξ

+ ∂( Gc + Gv )
∂η

+

    ∂( Hc + Hv )
∂ς

= 0 （1）

式中：t 为时间变量；Q 为守恒变量；（Fc，Gc，Hc）和 
（Fv，Gv，Hv）分别为（ξ，η，ζ）方向上的无黏通量和黏性

通量。

在本文分析中，来流速度、马赫数、温度、压力分

别表征为 U∞、Ma∞、T∞、p∞；x、y、z 分别表示流向、法

向、展向坐标，其对应的速度分别为 u、v、w；ρ、T、p 分

别表示流体的密度、温度、压力；对于任意变量，

Reynolds 平均和质量加权平均采用“—”和“<>”

表征。

计算软件采用高精度有限差分求解器OpenCFD-

SC［12-15］。该软件之前已对压缩拐角、入射激波构型等

激波/湍流边界层干扰问题进行过大量计算，其计算

结果的正确性得到了验证。对流项采用混合格式离

散，基于压力梯度的识别器对流场的光滑度进行识

别，光滑区、低梯度区、高梯度区分别采用 7阶线性迎

风格式、7 阶加权本质无振荡（Weighted Essentially 
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Non-Oscillatory， WENO） 格式、5阶WENO格式。黏

性项采用 8 阶中心差分格式。时间推进采用 3 阶

Runge-Kutta格式。

计算模型如图 1所示，坐标系原点位于拐角处。δ
为流向参考位置 x=-100 mm 的边界层厚度，且有

x/δ=-11.5（δ=8.69 mm）。计算域入口法向高度为

H=6.3δ，展向宽度为 W=2.8δ。来流马赫数 Ma∞ =
6.0、温度T∞=110 K，雷诺数为 20 000 mm-1。在参考

位置 x=-11.5δ 处的动量雷诺数为 6 600，其对应的

基于壁面摩擦速度 Uτ和运动黏性系数 νw的雷诺数为

Reτ=Uτδ/νw=448。下边界采用等温无滑移壁面，壁

面温度为Tw=5.6T∞；展向使用周期性边界条件；上边

界采用无反射边界条件。层流到湍流的转捩通过在

-74.8<x/δ<-71.3 范围内壁面添加法向吹吸扰动

触发。

计算域在流向、法向、展向的网格节点数分别为

6 100、440、430，总网格量约为 11.5 亿。图 2 给出了

x-y 平面的网格分布，其中流向和法向网格分别间隔

40、20 个网格点显示。在拐角附近，流向网格尺度为

Δx+=3.6。法向网格沿壁面方向采用指数拉伸并应

用壁面正交技术，第一层网格无量纲尺寸为 0.36。展

向网格均匀分布，尺度为 Δz+=2.9，达到了直接数值

模拟的要求。计算设置的准确性以及网格/计算域的

无关性验证详见文献［16］。

2　结果与讨论

本节基于 DNS 的精细流场数据对压缩拐角构型

的瞬时流场和时均流场进行分析，着重关注干扰区流

动结构、激波形态、流动分离、壁面摩阻/压力、湍动能

分布等。平均流场通过对瞬时流场进行时间-展向平

均得到。

2. 1　瞬时流场结构

图 3展示了压缩拐角激波与高超声速湍流边界层

干扰的瞬时温度场。计算域入口处层流流场在壁面

吹吸扰动的作用下发生转捩，随后向下游逐步发展为

湍流边界层。流动进入干扰区（x/δ>-9.0）后，近壁

温度显著增大。从图 3中可以清晰观察到分离激波和

主激波的形态。图 3中拐角附近绿色实线为流向速度

为零的瞬态等值线，可以看出在强逆压梯度作用下，

干扰区边界层内出现了大面积流动分离。

高低速条带结构是壁湍流中的典型拟序结构，其

形成与破碎过程对湍流脉动的生成起了关键作用。

图 4给出了距壁面法向距离 y+=5.0处的瞬时流向速

度分布。可以看到在干扰区上游的湍流边界层流场

中存在着明显的高低速条带结构。当流动进入角部

分离区内，条带结构在激波和三维分离泡［17］的作用下

发生了破裂，流向条带受到破坏并消失，流动呈现强

烈的三维特征。进一步观察干扰区内的速度沿流向

的变化，发现速度呈现高低变化，这种特征可以看作

是展向涡结构在近壁的足迹［18］。

为了更好地显示干扰区流动结构，图 5 给出了

角区附近 x-y 截面的瞬时纹影图。流场变量 DS=

图1　计算模型

Fig. 1　Sketch of the computational model

图2　x-y平面的网格分布

Fig. 2　Mesh distribution in the x-y plane
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0.8 exp［-10（ψ-ψmin）/（ψmax-ψmin）］，其中ψ为密度梯

度［2］。通过这种变换方式，可以更好地观察到流场中

小密度梯度的流动结构。由于本文中的拐角角度较

大，产生强激波边界层干扰，使得从图 5中可以清晰地

看到流动进入干扰区后，在分离前缘产生一道分离激

波，且在其下方可以观察到分离剪切层。流动经过主

激波后，流动存在弱压缩波以及小激波串结构，流动

结构更加密集且更为复杂。

2. 2　时均流场分析

图 6显示了 x-y平面中的平均流向速度和流线分

布。可以看到，拐角内出现了流动分离和再附现象，

分离泡表现为封闭的再循环流动。图 6中绿色实线为

流向速度为零的等值线（下同），其起点和终点分别对

应流动分离点和再附点。在强激波干扰作用下，分离

长度超过 10个边界层厚度，最大分离高度超过 1个边

界层厚度，并产生大范围的亚声速区域（粉色虚线为

声速线）。

时均壁面摩擦阻力系数 Cf的流向分布如图 7 所

示。在参考位置 x=-11.5δ 处，Cf 约为 1.1×10-3。

随着流动进入干扰区，Cf逐渐下降直至在 xs处降为 0，
此点定义为流动分离点，且有 xs/δ=-8.4。xr为流动

再附点，其对应的Cf为 0，且有xr/δ=2.5。分离长度Ls

定义为流动分离点和再附点的流向距离，即 Ls=xr- 
xs =10.9δ。随着流动向下游发展，Cf 逐渐增加并在

x/δ=7.0处达到最大值 9.8×10-3，其是参考位置摩阻

系数的8.9倍。

在上游湍流边界层处，采用来流压力无量纲化的

壁面压力约为 1.0，如图 8 所示。随着流动进入干扰

区，壁面压力逐渐增加，并形成了明显的压力平台区

域（-5<x/δ<0.5）。这是强激波边界层干扰大分离

流动的典型特征。之后压力快速增加，在 x/δ=5.8附

近达到最大值，约为来流压力的 36倍，是波后无黏理

论解的 1.2 倍。紧接着压力开始降低，表明流场存在

图5　x-y截面瞬时纹影

Fig. 5　Contours of the instantaneous numerical schlieren 
in a x-y section

图6　时均流向速度 ū云图和流线分布

Fig. 6　Contour of the mean streamwise velocity ū and 
in-plane streamlines

图3　x-y 截面瞬时温度的等值云图

Fig. 3　Contour of the instantaneous temperature field in a x-y section

图4　近壁x-z截面（y+=5. 0）瞬时流向速度分布云图

Fig. 4　Contours of instantaneous streamwise velocity in a near-wall x-z section with y+=5. 0
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膨胀扇结构。图 8同时给出了无量纲化的壁面压力脉

动均方根的流向分布。在上游湍流边界层处，无量纲

的压力脉动约为 0.084；随着流动进入干扰区内，压力

脉动逐渐增加，且与壁面压力类似，同样形成了平台

区域；之后压力脉动快速增加，在 x/δ=4.9 处达到峰

值 10.44，约为边界层的 124 倍；紧接着压力脉动快速

降低。

2. 3　湍动能分布

图 9给出了压缩拐角附近 x-y平面中的湍动能分

布。随着流动进入干扰区，湍动能强度显著增加，并

形成了 3个最大极值点，分别位于分离剪切层起始位

置、流动再附点附近以及主激波根部附近。在分离剪

切层下面的近壁区域，湍动能强度较弱，这是由于大

面积流动分离使得当地区域的速度及其剪切强度较

弱，进而导致速度脉动强度降低。在分离剪切层尚未

建立之前，湍动能的增强主要是因为流向速度减小及

其脉动增强［8，16］。流速降低是激波诱导的逆压梯度引

起的，而脉动增强的一个主要来源是激波的非定常

运动，特别是低频振荡。沿着分离剪切层，湍动能强

度大幅增加，分离剪切层及其诱导产生的 Kelvin-

Helmholtz 不稳定性是湍动能强度增加的主要因

素［19-20］。此外，沿分离剪切层向下游流动，剪切层强度

逐渐减小［16］，致使湍动能峰值强度减弱，并呈现局部

峰值。剪切强度在流动再附点附近，分离剪切层诱导

涡结构的脱落以及分离泡膨胀/收缩引起的速度脉动

是导致湍动能强度局部峰值的额外因素。在分离激

波附近，同样形成了局部峰值，尽管其强度远低于沿

分离剪切层的强度。这种现象在相对较弱的激波/边
界层干扰中很少看到，主要原因包括：分离激波强度

较弱甚至不存在明显的分离激波；分离激波的影响淹

没在分离剪切层中。另一个现象是在主激波附近湍

动能强度较大，表明在干扰区的影响下主激波是有脉

动的。

图 10 给出了干扰区内无量纲化的湍动能剖面的

法向分布。在分离初始位置［图 10（a）］，湍动能强度

快速增加，在 x/δ=-8 处达到最大值 0.077，是上游

湍流边界层峰值的 6.4 倍。随着流动向下游发展，湍

动能峰值逐渐下降，但高强度区域面积大幅增加，这

可以通过对比 x/δ=-8 和 x/δ=-7 处的剖面分布

看出。在分离剪切层的主要区域［图 10（b）］，湍动能

高强度区域面积进一步增加，在 x/δ =0 处发展至

y/δ=3。另一个值得注意的现象是湍动能剖面出现

了第 2 个局部峰值，通过对比图 9 可以看出该峰值是

由分离激波诱导产生的。当流动分离再附之后［图

10（c）］，干扰区形成的湍动能峰值强度逐渐降低，与

此同时由激波产生的峰值强度逐渐增加，并逐渐超过

了前者。

图7　时均壁面摩擦阻力系数Cf的流向分布

Fig. 7　Streamwise distribution of the mean skin friction 
coefficient Cf

图8　时均壁面压力 p̄w及其脉动均方根prms，w的流向分布

Fig. 8　Streamwise distribution of the mean wall pressure 
p̄w and its root mean square prms，w

图9　湍动能 k 云图

Fig. 9　Contour of the turbulent kinetic energy k
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3　结束语

本文采用直接数值模拟方法研究了高超声速压

缩拐角激波/湍流边界层干扰问题。在上游湍流边界

层的近壁流场中存在着高低速条带结构；当流动进入

干扰区后，流向条带消失，并形成具有三维特征的流

动结构。在干扰区可以清晰观察到分离激波和主激

波的形态，且经过主激波后，流动中存在弱压缩波、小

激波串以及膨胀扇结构。在强逆压梯度作用下，干扰

区发生大面积流动分离，分离长度为 10.9δ，高度超过

1.0δ。流动再附后，壁面摩阻、压力及其脉动峰值分别

是上游湍流边界层的 8.9、36、124倍。此外，壁面压力

及其脉动呈现较长的平台区。干扰区内湍动能强度

显著增加，其峰值是来流湍流边界层的 6.4倍，且高强

度区域面积显著扩大，并呈现多个局部峰值区域。在

分离剪切层初始阶段，分离剪切层及其诱导产生的

Kelvin-Helmholtz 不稳定性是湍动能强度增加的主要

因素。另一方面，沿分离剪切层向下游流动，剪切层

强度逐渐减小，致使湍动能峰值强度减弱，并呈现局

部峰值。在分离激波和主激波附近，湍动能局部峰值

产生的主要因素是压力变化引起的速度变化以及分

离激波和主激波的运动。流动再附点附近，分离剪切

层诱导涡结构的脱落以及分离泡膨胀/收缩引起的速

度脉动是湍动能强度局部峰值的额外因素。
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