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童福林１，李新亮２，唐志共１，＊，朱兴坤２，黄江涛１

１．中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所，绵阳　６２１０００
２．中国科学院 力学研究所 高温气体动力学重点实验室，北京　１００１９０

摘　要：为了研究转捩对压缩拐角内分离泡结构的影响，进行了来流马赫数２．９，２４°压缩拐角激波／转捩边界层干扰的

直接数值模拟（ＤＮＳ）。通过在拐角上游平板的不同流向位置处添加周期性吹吸扰动激发流动转捩，使得转捩不同阶段

进入拐角入口，从而在拐角内产生激波／转捩边界层的相互干扰。计算得到的平均速度剖面、壁面压力分布以及分离泡

大小与风洞试验及以往直接数值模拟结果吻合较好，验证了计算结果的可靠性。研究了转捩过程对角部干扰区内分离

泡结构的影响规律，分析比较了不同转捩阶段下角部分离区内湍动能的生成、耗散和分配机制。研究结果表明：转捩初

期的拟序涡结构对分离泡尺度及形状影响最大，发卡涡包在角部拐点附近发生展向融合，并在角部区域形成湍流斑，此

时分离泡尺度最小，形状呈现中间高两边低的山峰型。随着转捩的发展，分离区内湍动能生成和近壁区的耗散逐步降

低，此时输运项起到了主要的平衡作用。
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　　压缩拐角激波／边界层干扰是高速飞行器上
广泛存在的典型流动问题，它会导致飞行器物面
边界层出现非定常大尺度分离现象。这些分离泡
引起的强压力脉动使得飞行器局部结构出现疲劳

载荷，极大地缩短了飞行器结构使用寿命。另外，

Ｐｌｏｔｋｉｎ［１］、Ｐｏｇｇｉｅ 和 Ｓｍｉｔｓ［２］以 及 Ｔｏｕｂｅｒ 和

Ｓａｎｄｈａｍ［３］的研究表明，飞行器上游低频扰动在
分离泡（放大器）的作用下也会对飞行器下游结构
及飞行性能产生严重影响。自２０世纪５０年代以
来，大批学者对该问题进行了大量研究［４－６］。但
是，以往大部分的工作都是集中在激波／层流或湍
流干扰，较少考虑转捩的影响。随着当前飞行器
发展，激波／转捩边界层干扰很有可能出现在高速
飞行器进气道或其他外部位置［７］。因此，分析研

究转捩对压缩拐角激波／边界层干扰分离泡的影
响在工程应用中具有重要意义。
目前，关于转捩对激波／边界层干扰分离泡的

影响，现有的工作已取得了一些进展和初步认识。

Ｃｈａｐｍａｎ等［８］研究了马赫数Ｍａ＝３的压缩拐角
激波／转捩边界层干扰流动，发现转捩点与分离起
始点及再附点的相对位置对分离泡尺度有较大影

响。Ｍｕｒｐｈｒｅｅ等［９］试验研究了圆柱诱导激波／边
界层干扰问题。结果表明，与层流和湍流干扰相
比，转捩下的分离区尺度及形状具有强非定常性
和展向非均匀性。Ｖａｎｓｔｏｎｅ等［１０］研究了转捩过
程中湍流斑对激波诱导边界层分离泡的影响作

用，发现在湍流斑足够大情况下，层流分离泡会局
部演化为完全再附湍流，而且流动中出现明显的
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瞬时三维特征。Ｇｉｅｐｍａｎ等［１１］采用高分辨率粒
子成像测速技术测量了入射激波／边界层干扰流
动，观察到完全湍流情况下边界层没有发生分离，
而转捩下出现了分离区，但分离泡的尺度要明显
小于层流干扰情况。Ｐｏｌｉｖａｎｏｖ等［１２］也发现了转
捩对激波／边界层分离泡有较好的抑制作用。总
体来看，已有的认识多为试验观测认知，转捩对干
扰区内分离泡的影响机制尚不十分清楚，急需开
展相关方面的机理研究。
当前，由于直接数值模拟（Ｄｉｒｅｃｔ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＮＳ）不引入任何湍流模型或亚格子
应力模型，同时能够直接求出所有尺度的湍流脉
动的时空演化信息，具有较高的可靠性。因此，近
些年来，ＤＮＳ在激波／边界层干扰的流动机理研
究方面得到广泛地应用［１３－１６］。为了研究转捩的
演化发展历程对激波／边界层干扰分离泡的作用
机制，本文进行了来流马赫数Ｍａ∞ ＝２．９，２４°压
缩拐角激波／转捩边界层干扰的ＤＮＳ。为了便于
结果 的 验 证，选 取 的 计 算 参 数 尽 量 接 近

Ｒｉｎｇｕｅｔｔｅ［１７］、Ｂｏｏｋｅｙ［１８］等的试验以及 Ｗｕ 和

Ｍａｒｔｉｎ［１９］的ＤＮＳ。本文在压缩拐角上游的平板
采用添加周期性吹吸扰动的方法来激发流动转捩

到湍流，通过改变平板的长度，从而使得进入拐角
角部入口的流动处于转捩过程的不同阶段，如转
捩初期、非线性增长段、转捩峰、层流破碎和完全
湍流阶段等。

１　计算设置

控制方程为一般曲线坐标系下的三维可压缩

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程组。采用无穷远来流参数对
方程进行无量纲化，方程具体形式如下：

Ｊ－１（ ）Ｕ
ｔ ＋ Ｅ^－Ｅ^（ ）ｖ

ξ
＋ Ｆ^－Ｆ^（ ）ｖ

η
＋

　　 Ｇ^－Ｇ^（ ）ｖ
ζ

＝０ （１）

式中：Ｕ 为守恒变量；Ｅ、Ｆ和Ｇ 为无黏通量；Ｅｖ、

Ｆｖ和Ｇｖ为黏性通量；ｔ为时间；ξ、η和ζ为一般曲
线坐标系；Ｊ－１为坐标系的Ｊａｃｏｂｉｎ变换系数。无
黏项 采 用 Ｍａｒｔｉｎ 等［２０］优 化 构 造 的 ＷＥＮＯ
（Ｗｅｉｇｈｔｅｄ　Ｅｓｓｅｔｎｔｉａｌｌｙ　Ｎｏｎ－Ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）格式以
及Ｓｔｅｇｅｒ－Ｗａｒｍｉｎｇ流通量分裂方法求解。该格
式是在８阶中心格式网格基架点上优化得到的，

由于采用了对称网格基架点，格式具有很高的波
数分辨率和较低的数值耗散。黏性项采用８阶中
心差分格式进行离散，时间推进采用三阶Ｒｕｎｇｅ－
Ｋｕｔｔａ方法计算。
计算模型为２４°压缩拐角，如图１所示。图

中ｘ、ｙ和ｚ分别为流向、法向和展向方向，坐标
原点取拐角的拐点。压缩拐角流向跨度由角部区
域（３５ｍｍ）和折面区域（５１．５ｍｍ）两部分组成，
展向宽度为１４ｍｍ。来流马赫数Ｍａ∞ ＝２．９，基
于单位长度的来流雷诺数Ｒｅ∞＝５　５８１．４ｍｍ－１，来
流静温为１０８．１Ｋ，壁温取３０７Ｋ。出口边界统一
使用超声速出口无反射边界条件。物面边界为无
滑移条件和等温壁。上边界取为简单无反射边界
条件，展向为周期性条件。

图１　压缩拐角计算模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｍｐ
　

本文在压缩拐角入口（ｘ＝－３５ｍｍ）的上游
添加了带有吹吸扰动带的平板（见图１），通过改
变平板长度Ｌｐ，使得进入拐角入口的流动处于转
捩过程的不同阶段。因此，在实际计算过程中，为
了确定不同转捩阶段对应的平板长度，首先需要
对相同来流条件下超声速平板层流边界层在吹吸

扰动作用下的转捩过程进行ＤＮＳ。吹吸扰动带
内壁面法向扰动速度分量的表达式为［２１］

Ｖｂｓ＝Ａｆ（ｘ）ｇ（ｚ）ｈ（ｔ）

ｆ（ｘ）＝４ｓｉｎθ（１－ｃｏｓθ）／（２７）１／２，

　　θ＝２π（ｘ－ｘａ）／（ｘｂ－ｘａ）

ｇ（ｚ）＝∑
ｌｍａｘ

ｌ＝１
Ｚｌｓｉｎ［２πｌ（ｚ／ｚｍａｘ＋ｌ）］，

　　∑
ｌｍａｘ

ｌ＝１
Ｚｌ ＝１，Ｚｌ ＝１．２５Ｚｌ＋１

ｈ（ｔ）＝∑
ｍｍａｘ

ｍ＝１
Ｔｍｓｉｎ［２πｍ（βｔ＋ｍ）］，

　　∑
ｍｍａｘ

ｍ＝１
Ｔｍ ＝１，Ｔｍ ＝１．２５Ｔｍ＋

烅

烄

烆 １

（２）
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式中：ｘａ和ｘｂ分别为扰动带的起点和终点位置；
相位差ｌ 和ｍ 取０～１的随机数；ｌｍａｘ＝１０，

ｍｍａｘ＝５；ｚ为展向坐标值；ｚｍａｘ为展向计算域宽
度；Ａ 为扰动幅值，β为扰动频率，本文计算中取

Ａ＝０．２，β＝０．１。图２给出扰动带内法向扰动速
度Ｖｂｓ在ｘＯｚ平面内的分布云图。从图中可以看
到，引入的法向扰动速度在展向上存在非对称性。

图２　吹吸扰动带内法向扰动速度Ｖｂｓ的ｘＯｚ分布云图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｎｏｒｍａｌ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

Ｖｂｓｉｎ　ｘＯｚ　ｐｌａｎｅ
　

图３和图４分别给出了平板边界层转捩

ＤＮＳ得到的中截面瞬时温度Ｔ分布云图和平均
摩擦阻力系数｛Ｃｆ｝分布。无特别说明，本文平均
指的是展向及时间推进方向上的时空平均，以符
号｛｝表示；时间平均以符号＜＞表示；图中各变量
均为无量纲量。显然，平板层流边界层在壁面吹
吸扰动作用下转捩到了充分发展湍流阶段。图４
中还给出了根据当地动量厚度及Ｂｌａｓｉｕｓ湍流摩
阻公式的理论预测值［２１］（图中：实线为本文ＤＮＳ
结果；三角形为理论预测值）。从图中可以看到，
在湍流充分发展段，计算值与理论预测值在规律
和量值上都基本吻合。
由图４可见，在－２８０ｍｍ≤ｘ≤－１８０ｍｍ处

壁面摩擦阻力系数大幅升高，这表明转捩已开始
发生，转捩峰出现在ｘ＝－１７０ｍｍ附近，而在

图３　平板中截面（ｚ＝７ｍｍ）瞬时温度分布云图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｍｉｄｄｌｅ

ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌａｔ－ｐｌａｔｅ（ｚ＝７ｍｍ）
　

图４　平板平均摩阻系数｛Ｃｆ｝分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｅａｎ　ｓｋｉｎ－ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ｛Ｃｆ｝

ｏｆ　ｆｌａｔ－ｐｌａｔｅ
　

－１６０ｍｍ≤ｘ≤－４０ｍｍ处摩擦阻力系数平滑
下降，这表明转捩过程已经逐渐完成，流动达到充
分发展湍流阶段。依据 Ｇａｏ［１５］和 Ｌｉ［１６］等的分
析，该转捩类型为旁路（Ｂｙｐａｓｓ）型转捩，转捩发展
过程跳过了自然转捩中的不稳定扰动波的线性增

长阶段，直接进入扰动波的非线性发展阶段，最终
经过层流破碎发展到完全湍流。
为了研究转捩过程对压缩拐角内分离泡的影

响，依次选取了该Ｂｙｐａｓｓ转捩过程的５个典型阶
段进行比较分析，分别包括转捩起始（Ｃａｓｅ　１）、非
线性增长段（Ｃａｓｅ　２）、转捩峰（Ｃａｓｅ　３）、层流破碎
（Ｃａｓｅ　４）和完全湍流区（Ｃａｓｅ　５），各阶段具体位置
见图４。表１给出了各转捩阶段对应的平板长度

Ｌｐ及拐角入口（ｘ＝－３５ｍｍ）处各转捩边界层参
数，包括了边界层动量厚度θ、名义厚度δ、摩阻系
数Ｃｆ 及动量厚度雷诺数Ｒｅθ。表１中的所有长
度尺度单位均为毫米，Ｃｆ 为无量纲值，下文类似。

表１　平板长度Ｌｐ 及拐角入口处（ｘ＝－３５ｍｍ）转捩边

界层

Ｔａｂｌｅ　１　Ｌｅｎｇｔｈ　ｏｆ　ｆｌａｔ－ｐｌａｔｅ　Ｌｐａｎｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ａｔ　ｃｏｒ－
ｎｅｒ　ｉｎｌｅｔ（ｘ＝－３５ｍｍ）

Ｃａｓｅ　 Ｌｐ／ｍｍ　 Ｃｆ δ／ｍｍ θ／ｍｍ　 Ｒｅθ

１　 ６５　 ０．０００　６８　 １．９８　 ０．１５　 ８３７

２　 １１５　 ０．００１　６９　 ２．３５　 ０．１８　 １　００４

３　 １６５　 ０．００２　８４　 ３．７２　 ０．２４　 １　３３９

４　 ２２５　 ０．００２　６９　 ５．４２　 ０．３３　 １　８４１

５　 ３００　 ０．００２　５６　 ６．５３　 ０．４１　 ２　２８８
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　　表２分别给出了５个典型转捩阶段对应的计
算域及计算网格。表中：Ｌｘ 表示计算域流向跨
度，为压缩拐角流向长度（８６．５ｍｍ）与上游添加
的平板长度 Ｌｐ 之和；计算域法向高度 Ｌｙ＝
３５ｍｍ；计算域展向宽度Ｌｚ＝１４ｍｍ；Ｎｘ、Ｎｙ 和

Ｎｚ 分别为计算域流向、法向和展向网格点数。流
向网格在拐角角部区域（－３５ｍｍ≤ｘ≤３５ｍｍ）
内密集分布，法向网格往壁面附近进行了加密处
理，展向网格均匀分布。以ｘ＝－３５ｍｍ处壁面
量度量，各转捩阶段的流向网格尺度Δ＋ｘ 约在４．５
以内，壁面法向网格尺度Δ＋ｙ 均小于０．５，展向网
格尺度Δ＋ｚ 约在５．０。可以看出，由于角部分离区
对数值黏性的敏感性［１４］，本文采用的网格尺度远
小于平板边界层湍流的ＤＮＳ［１６］，平板ＤＮＳ时一
般流向网格跨度为十几个壁面尺度即可达到分辨

率要求。

表２　不同转捩阶段对应的计算域及计算网格

　Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｄｏｍａｉｎ　ａｎｄ　ｇｒｉｄｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｓ

Ｃａｓｅ　Ｌｘ×Ｌｙ×Ｌｚ Ｎｘ×Ｎｙ×Ｎｚ Δ＋ｘ ×Δ＋ｙ ×Δ＋ｚ

１　 １５１．５×３５×１４　 １　１１０×１６０×１４０　０．９×０．１×１．０

２　 ２０１．５×３５×１４　 １　２８０×１６０×１４０　３．４×０．４×３．９

３　 ２５１．５×３５×１４　 １　４４０×１６０×１４０　４．５×０．５×５．１

４　 ３２１．５×３５×１４　 １　７２５×１６０×１４０　４．３×０．５×４．９

５　 ３８６．５×３５×１４　 ２　１６０×１６０×１４０　４．２×０．５×４．８

２　结果验证

为了验证计算结果的可靠性，本文将Ｃａｓｅ　５
的结果（此时压缩拐角入口为完全湍流阶段）与

Ｒｉｎｇｕｅｔｔｅ［１７］、Ｂｏｏｋｅｙ［１８］等的试验及 Ｗｕ和 Ｍａｒ－
ｔｉｎ［１９］的ＤＮＳ数据进行了对比验证。这里要特别
说明的是，由于试验没有详细给出拐角上游的转
捩过程以及转捩的触发方式，本文Ｃａｓｅ　５的流动
参数只能尽量接近 Ｒｉｎｇｕｅｔｔｅ等的试验，无法做
到完全一致。另外，Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ的 ＤＮＳ采用
的是循环重构方法生成完全湍流入口条件，与本
文的入口参数也存在一定的差异。表３给出了三
者在拐角入口边界层参数的比较。从表中可以看
到，本文入口处边界层名义厚度和动量厚度与试
验及ＤＮＳ基本接近，但摩阻系数要高些。

表３　拐角入口的边界层参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｃｏｒｎｅｒ　ｉｎｌｅｔ
Ｓｔａｔｅ　 Ｃｆ δ／ｍｍ θ／ｍｍ　 Ｒｅθ

Ｃａｓｅ　５　 ０．００２　５６　 ６．５３　 ０．４１　 ２　２８８

Ｒｉｎｇｕｅｔｔｅ［１７］ ０．００２　２５　 ６．７０　 ０．４３　 ２　４００

Ｗｕ　＆ Ｍａｒｔｉｎ［１９］ ０．００２　１７　 ６．４０　 ０．３８　 ２　３００

图５分别给出了拐角内干扰区上游（Ｕｐ－
ｓｔｒｅａｍ　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　Ｌａｙｅｒ，Ｕｐｓｔｒｅａｍ　ＢＬ）及下游

ｘ／δ＝４处平均流向速度剖面。可以看到，在上游
的无干扰区内，本文计算得到的边界层内速度型
与试验结果及ＤＮＳ数据均吻合较好。另外，在下
游干扰区内的ｘ／δ＝４测点处，本文得到的边界层
外层区域速度型与试验及ＤＮＳ也较为一致，但是
在近壁区域内，尽管本文与 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ的

ＤＮＳ数据分布规律较为一致，但均与试验测量值
存在较大偏差，这很可能与风洞试验中物面近壁
区的速度测量误差有一定的关联。

图５　拐角上游及干扰区ｘ／δ＝４处平均速度｛Ｕ｝分布

Ｆｉｇ．５　Ｍｅａｎ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ｛Ｕ｝ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ａｔ　ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｂｏｕｎｄａｒｙ
ｌａｙｅｒｓ　ａｎｄ　ｘ／δ＝４

　

图６给出了压缩拐角物面平均压力｛ｐｗ｝分
布与试验及ＤＮＳ的比较情况，其中横坐标用ｘ＝
－３５ｍｍ处的当地边界层名义厚度进行无量纲
化。显然，本文计算得到物面平均压力分布与

Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ［１９］的ＤＮＳ数据基本重合，且两者
均在Ｂｏｏｋｅｙ等［１８］试验数据误差带（５％）的范围
内。激波与边界层的相互作用导致壁面压力沿流
向升高，在压力升高过程中出现了压力平台，这说
明本文计算结果准确捕捉到了角部区域内边界层

的分离。图７给出了压缩拐角干扰区内壁面平均
摩阻系数｛Ｃｆ｝沿流向分布与试验及ＤＮＳ结果的
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比较。在图７中，｛Ｃｆ｝小于０的区域代表流动分
离区，与 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ［１９］的结果相比（见表３），
由于角部入口处来流｛Ｃｆ｝偏高，抑制了角部分离
泡的发展，导致本文计算得到的分离区起始点相
比靠后，但本文计算的再附点位置与Ｒｉｎｇｕｅｔｔｅ等
的试验值及 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ的ＤＮＳ相比基本重合，
而且拐角斜面上摩阻系数无论是在分布规律还是

量级上都与 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ的ＤＮＳ是一致的。

图６　压缩拐角物面平均压力分布

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｅａｎ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｒａｍｐ　
　

图７　压缩拐角物面平均摩阻系数分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｅａｎ　ｓｋｉｎ－ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｍｐ
　
综上，本文采用的吹吸扰动激励流动转捩到

湍流的方法是可行的，计算得到的分离泡尺度与
试验［１７－１８］及ＤＮＳ［１９］吻合较好。

３　分析讨论

３．１　分离泡结构

图８给出了不同转捩阶段下角部干扰区内的

平均摩阻系数｛Ｃｆ｝的分布。图中｛Ｃｆ｝依次为０
的点分别代表分离区起始和再附点。图９和
图１０分别给出了干扰区内流线分布和湍动能ｋ云
图。与完全湍流情况（Ｃａｓｅ　５）相比较，除了Ｃａｓｅ　１，

图８　不同转捩阶段下角部干扰区平均摩阻系数分布

　Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｅａｎ　ｓｋｉｎ－ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｓ
　

图９　拐角干扰区内流线分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｉｎ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ

ａｔ　ｒａｍｐ
　



　２９１４　 航　空　学　报 Ｏｃｔ．２５　２０１６Ｖｏｌ．３７Ｎｏ．１０

图１０　拐角干扰区内湍动能云图

　Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｍｅａｎ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｋｉｎｅｔｉｃ　ｅｎｅｒｇｙ　ｉｎ

ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ　ａｔ　ｒａｍｐ
　

各转捩阶段均抑制了角部干扰区内分离泡的发

展。从Ｃａｓｅ　５到Ｃａｓｅ　２，分离点从ｘ＝－１７．０ｍｍ
往拐点方向移动到ｘ＝－３．１ｍｍ，再附点也往拐
点方向从ｘ＝７．５ｍｍ移动到ｘ＝１．８ｍｍ，分离
泡流向尺度依次逐渐减小。Ｃａｓｅ　４到Ｃａｓｅ　２的
流向尺度分别为 Ｃａｓｅ　５的７０％、４５％和２０％。
对于Ｃａｓｅ　１，可以看到分离区起始点已经明显超
出了拐角入口，再附点较其他阶段也最为靠后
（ｘ＝９．３ｍｍ），此时的分离泡流向和法向尺度均
远大于完全湍流情况Ｃａｓｅ　５。
从图１０中角部干扰区内湍动能ｋ＝｛ｕ″ｉｕ″ｉ｝／２

的分布云图来看，湍动能分布与角部分离泡尺度
存在着一定的反比关系：即从Ｃａｓｅ　５到Ｃａｓｅ　１，
角部干扰区内湍动能逐渐增大，分离泡流向和法

向尺度逐渐减小。然而，对于Ｃａｓｅ　１，尽管此时湍
动能在峰值大小和分布范围两方面均为所有阶段

中最大，但其峰值区域大部分出现在分离区再附
点附近，高湍动能抑制住了分离泡往拐点下游方
向的发展，而角部分离区内湍动能则相对较低，无
法抑制住分离泡往拐点上游方向的发展，从而使
得分离起始点逐渐超出了拐角入口，这也解释了

Ｃａｓｅ　１的分离泡流向和法向尺度均远大于Ｃａｓｅ　５
的现象。
图１１给出了角部干扰区内时间平均摩阻系

数＜Ｃｆ＞沿展向分布情况。该图反映了分离泡
流向尺度沿展向的分布规律。图中蓝色区域对应
为Ｃｆ≤０的分离区，红色区域对应Ｃｆ＞０。可以
看到，从Ｃａｓｅ　１到Ｃａｓｅ　５，干扰区内再附点沿展
向均出现不规则波浪结构，其中以Ｃａｓｅ　１和Ｃａｓｅ　２
尤为明显；对于分离区起始点，从Ｃａｓｅ　３到Ｃａｓｅ　５，
起始点沿展向宽度变化较小，但是Ｃａｓｅ　２的分离
区起始点沿展向宽度呈现中间高两边低的“山峰”
型，如图１１中Ｃａｓｅ　２的白色虚框所示，分离区起
始点展向最大值出现在展向宽度的３５％附近，而
不是出现在展向中心线附近，这很可能是由于上
游的吹吸扰动为展向非对称（见图２），而这将会
导致展向两侧发卡涡包大小及结构上存在差异，
其最大值约为ｘ＝－１４．５ｍｍ。而起始点展向最
小值 出 现 在 展 向 两 侧，最 小 值 约 为 ｘ ＝
－０．７ｍｍ，这说明转捩的非线性增长阶段（Ｃａｓｅ　２）
导致分离泡在展向出现了复杂的三维结构。
为了进一步直观地说明转捩的非线性增长阶

图１１　时间平均摩阻系数展向分布

　　Ｆｉｇ．１１　Ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ

ｓｋｉｎ－ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
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段对分离泡三维结构的影响，对Ｃａｓｅ　２和Ｃａｓｅ　５
情况下的分离泡瞬态形状进行了对比分析。
图１２给出了Ｃａｓｅ　２和Ｃａｓｅ　５的角部干扰区内分
离泡瞬态三维流向速度等值面，图中等值面取无
量纲流向速度Ｕ＝－０．０５。该图直观地展示了分
离泡的三维分布情况。可以看到，在Ｃａｓｅ　２情况
下，此时分离泡的整体尺度较小，且主体结构多集
中在展向中间区域，展向两侧的分离区域非常小，
分离泡展向结构呈现两边低中间高的非均匀性，
三维形状正如上文分析中的“山峰”型。而在

Ｃａｓｅ　５情况下，此时，分离泡的整体尺度明显增
大，而且分离泡的展向分布规律则与Ｃａｓｅ　２完全
不同，尽管在湍流脉动的影响下，展向结构上有一
定的间歇性，局部分离泡会消失，但是从整体上来
看，分离泡在展向分布上均匀性较为一致，没有出
现Ｃａｓｅ　２中的山峰型结构。

图１２　压缩拐角内瞬态分离泡的三维结构

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　３Ｄｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｂｕｂｂｌｅ　ａｔ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｃｏｒｎｅｒ
　

为了更好地说明不同转捩阶段对分离泡法向

高度的影响，定义如下变量［３］：

Ｍｓ（ｙ，ｚ，ｔ）＝∫
∞

０
ρｕ－ （ｘ，ｙ，ｚ，ｔ）ｄｙ （３）

这里：

ｕ－ （ｘ，ｙ，ｚ，ｔ） 烅
烄

烆
＝
ｕ（ｘ，ｙ，ｚ，ｔ） ｕ（ｘ，ｙ，ｚ，ｔ）＜０
０ ｕ（ｘ，ｙ，ｚ，ｔ）≥０

图１３给出了不同转捩阶段下过拐点ｘ＝
０ｍｍ的ｙＯｚ平面内Ｍｓ沿时间的变化情况。图
中横坐标ｔ为无量纲时间，纵坐标为展向宽度，红
色区域表示Ｍｓ 的瞬时峰值，对应为分离泡瞬时
流量峰值。该图反映了在特定ｘ值上ｙＯｚ平面
内展向各点分离泡法向高度随时间演化的变化情

况。要特别说明的是，由于Ｃａｓｅ　１分离区起始点
已超出拐角入口，此时角部入口条件已发生改变，
因此分析中只涉及Ｃａｓｅ　２～Ｃａｓｅ　５。
在ＤＮＳ时，每１００个无量纲时间步保存ｙＯｚ

平面内的瞬时流场，然后对展向各点上的ｕ－沿法
向ｙ做积分，这样就得到了ｙＯｚ平面内分离泡瞬
时法向高度的变化情况。如图１３中Ｃａｓｅ　２的白
色虚框所示，此时分离泡瞬时法向高度峰值也出
现在沿展向宽度３５％附近，这与图１１中Ｃａｓｅ　２
的流向尺度峰值展向位置接近，而且随着时间演
化，瞬时法向峰值高度的展向位置基本不变。另
外，展向其他区域的分离泡瞬时高度则要低得多，
这表明分离泡法向高度沿展向也呈现中间高两边

低的“山峰”型，这也与图１１中Ｃａｓｅ　２流向尺度
的展向分布规律一致。对于Ｃａｓｅ　３～Ｃａｓｅ　５，随
着时间发展，分离泡瞬时高度峰值位置展向移动
的趋势逐步增强，峰值高度也呈现出逐步增大的
态势，如图１３中Ｃａｓｅ　５白色虚框所示。

图１３　ｘ＝０ｍｍ处ｙＯｚ平面内Ｍｓ随时间变化
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３．２　湍动能分析

为了进一步考察不同转捩阶段下湍动能的变

化规律与分离泡结构的关系，通过分析可压缩湍
动能的输运方程，比较研究Ｃａｓｅ　２～Ｃａｓｅ　５下角
部分离区内湍动能的生成、耗散和分配机制。可
压缩湍动能的输运方程为［１４，２２］


ｔ
珋ρ（ ）ｋ ＋Ｃ＝Ｐ＋Ｔｓ＋Π＋Ｄ＋Ｍ－ε （４）

式中：Ｃ为对流项；Ｐ为湍动能生成项；Ｔｓ为湍动
能输运项；Ｄ 为黏性扩散项；Ｍ 为密度脉动项；Π
为压力膨胀项；ε为湍动能耗散项。
图１４分别给出Ｃａｓｅ　２～Ｃａｓｅ　５角部分离区

内湍动能生成项Ｐ的分布云图。图１５给出了分
离区内拐点ｘ＝０ｍｍ处湍动能生成项Ｐ沿法向
分布。显然，湍动能的生成主要集中在角部分离
区以及下游分离激波附近，其中以Ｃａｓｅ　２和Ｃａｓｅ　３
情况下湍动能生成项峰值尤为集中。从图１５中
还可以看到，从Ｃａｓｅ　２到Ｃａｓｅ　５，如图１５中粉色
符号○所示，角部分离区内生成项的峰值大小逐
渐降低了约３．５倍，且峰值位置沿法向逐渐远离
物面，这也与角部分离泡尺度逐渐增大，即分离区
范围逐渐扩大的变化规律是相对应的（见图９）。
角部分离区内湍动能耗散项ε的分布如

图１６所示。湍动能的耗散主要集中在角部干扰
区，从Ｃａｓｅ　２到Ｃａｓｅ　５，强耗散区域不断减小，但

图１４　角部干扰区内湍动能生成项的分布云图
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图１５　ｘ＝０ｍｍ处湍动能生成项沿法向分布
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图１６　角部干扰区内湍动能耗散项的分布云图
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峰值位置仍出现在靠近物面的近壁区内。图１７
给出了干扰区内拐点ｘ＝０ｍｍ处湍动能耗散项ε
沿法向的分布情况。从Ｃａｓｅ　２到Ｃａｓｅ　５，不同转
捩阶段下近壁区湍动能耗散项峰值大小下降了约

４倍，湍动能耗散沿法向的分布规律基本类似，即
沿物面法向往外急剧降低。
图１８还分别给出了Ｃａｓｅ　２～Ｃａｓｅ　５角部干

扰区内湍动能输运项Ｔｓ的分布云图。图１９给出
了干扰区内拐点ｘ＝０ｍｍ处湍动能输运项沿法
向分布。在图１８中可以看到，角部干扰区内均存
在着正负排列的两层结构，此时输运项起了主要
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图１７　ｘ＝０ｍｍ处湍动能耗散项沿法向分布
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图１８　角部干扰区内湍动能输运项的分布云图
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的平衡作用，将湍动能从边界层外缘输运到近壁
区耗散掉。如图１９所示，从Ｃａｓｅ　２到Ｃａｓｅ　５，输
运项峰值大小也呈现逐渐降低的态势，但峰值位
置的相对变化较小。

３．３　转捩影响机理初步分析

研究拟序涡结构的生成、发展及演化进程可
以更深入地了解从层流转捩到湍流的发展过程及

转捩的流动机理。以拟序涡结构表征的流动转捩
过程，其本质上是不同尺度涡相互干扰发展的过
程［１５－１６］。因此，为了分析边界层转捩过程中不同

图１９　ｘ＝０ｍｍ处湍动能输运项沿法向分布
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阶段对激波／边界层干扰分离泡的影响机理，本文
采用速度梯度张量的第二不变量Ｑ给出流场中
拟序涡结构的生成及发展过程，该变量的定义具
体如下［２３］：

Ｑ＝ （１２ 珦Ωｉｊ珦Ωｉｊ－珘Ｓｉｊ珘Ｓｉ）ｊ （５）

式中：珦Ωｉｊ和珘Ｓｉｊ分别为速度梯度张量的反对称部
分和对称部分。在Ｑ＞０的区域，与流体的应变
速率相比，转动速率占主导地位，即在该区域涡结
构占主导。
在研究转捩不同阶段对角部干扰区内分离泡

影响的物理机制前，首先对超声速平板边界层

Ｂｙｐａｓｓ型转捩的拟序结构发展过程进行了分析。
图２０分别给出了ｔ＝２　７５４（无量纲）时刻平板边
界层转捩发展过程中的拟序涡结构（速度梯度张
量第二不变量Ｑ的等值面），其中Ｑ＝０．０４７　９，用
无量纲流向速度值０．１～１．０进行染色。从
图２０（ａ）中可以看到，在转捩初期，由于壁面周期
性吹吸气作用引入的非对称局部扰动（见图２），

时空发展后在平板两侧的近壁区内出现了拟流向

涡和发卡涡，如图２０（ａ）中左上角所示。随着拟
序涡结构的进一步发展，在强烈的拉伸作用下发
卡涡头部区域涡量逐渐增强，而涡脚之间的展向
距离进一步缩小，从而加强了自诱导作用。同时，

在自诱导作用下，大尺度发卡涡附近出现了更多
小尺度涡结构，并且在平板两侧逐步形成了两个
发卡涡包，该涡包主要以多个大尺度的发卡涡串
和流向涡组成，如图２０（ａ）中右下角所示，这与
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Ｈｅａｄ和Ｂａｎｄｙｏｐａｄｈｙａｙ［２４］以及Ｌｅｅ和 Ｗｕ［２５－２６］

的研究结论是一致的。此外，从两侧发卡涡包的
发展过程来看，其大小及结构与上游展向非对称
的吹吸扰动存在一定的依赖关系，而且左侧涡包
明显小于右侧，这也进一步验证了之前关于分离
区起始点展向最大值为什么出现在展向宽度的

３５％附近，而不是出现在展向中心线附近的推测。

图２０　ｔ＝２　７５４（无量纲）时刻平板边界层转捩过程拟序涡

结构
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图２０（ｂ）给出了转捩中期的流场拟序结构。
此时，由于发卡涡包内强脉动流动以及周围层流
区的不稳定性，两侧的发卡涡包发生相互干扰和
展向融合，形成了湍流班。在转捩过程的后期，如
图２０（ｃ）所示，外部高速区大尺度涡结构在强剪
切层的作用下逐渐破碎成更小尺度的涡结构，同
时在壁面的诱导作用下，近壁低速区内出现了越
来越多的随机排列的小尺度涡结构，这表明流动
已经完全转捩到了充分发展湍流阶段。图２０中
还分别给出了Ｃａｓｅ　１～Ｃａｓｅ　５的入口剖面对应的
拟序涡结构。转捩Ｃａｓｅ　１为扰动带后转捩刚开
始发生的阶段（见图４），流场中大部分区域为层
流，只是在平板一侧出现很小范围的拟流向涡。

Ｃａｓｅ　２对应于平均摩阻系数｛Ｃｆ｝快速增长阶段，
如图２０（ａ）所示，此时的平板两侧均已经出现了
较大范围的发卡涡包，发卡涡包的中间区域则为
一定区域的层流。在转捩峰Ｃａｓｅ　３的情况下，两
侧的发卡涡包已经发生了展向融合和法向干扰。

Ｃａｓｅ　４对应于大尺度涡结构破碎和随机小尺度涡
生成阶段。Ｃａｓｅ　５则为完全充分发展的湍流阶
段。按照之前对平板转捩过程的分析，进一步将

Ｃａｓｅ　１～Ｃａｓｅ　５划分为：Ｃａｓｅ　１和Ｃａｓｅ　２为转捩
初期，Ｃａｓｅ　３为转捩中期，Ｃａｓｅ　４和Ｃａｓｅ　５为转
捩后期。
图２１分别给出了ｔ＝２　７５４（无量纲）时刻压

缩拐角角部区域的拟序涡结构，这里Ｑ＝０．０４７　９，
用无量纲流向速度值－０．４～１．０进行染色，下
文类似。对于Ｃａｓｅ　１情况，由于入口处大部分区
域为层流，随着流动的发展，拐角入口处仍出现了
较大范围的层流，同时拐角角部内的近壁低速区
以大范围的小尺度涡结构为主，大尺度的发卡涡
森林则出现在外部高速区 （－１０ ｍｍ＜ｘ＜
１５ｍｍ），该区域对应于图１０中Ｃａｓｅ　１的湍动能
峰值区域，其高湍动能抑制住了分离泡往拐角下
游的发展，但是拐角入口处的低湍动能（层流区）
无法抑制分离泡往上游发展，最终导致了分离泡
超出拐角入口。从图２１（ｂ）中可以清楚看到，

Ｃａｓｅ　２入口处的两个发卡涡包沿下游发展，在角
部拐点附近发生展向融合和干扰，并在角部区域
内形成了湍流斑。此时从角部拐点附近到拐角入
口处的拟序结构基本以大尺度发卡涡串为主，其
高湍动能完全抑制住了整个分离泡的发展，如图９
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图２１　ｔ＝２　７５４（无量纲）时刻压缩拐角角部内拟序涡结构
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中Ｃａｓｅ　２所示。但是，由于入口处的两侧发卡涡
包间还存在着一定范围的层流区，该区域为低湍
动能，两侧发卡涡包则为高湍动能区，因此两侧发
卡涡包的展向“挤压”作用，进一步加速了分离泡
沿内部层流区往上游的发展，同时增大了该区域
内的瞬时质量流量Ｍｓ（见图１３中Ｃａｓｅ　２），这样
直观地解释了Ｃａｓｅ　２中分离泡起始点及法向高
度沿展向宽度出现中间高两边低的“尖峰”现象。
图２１还分别给出了ｔ＝２　７５４（无量纲）时刻

Ｃａｓｅ　３～Ｃａｓｅ　５压缩拐角角部区域的拟序结构。
整体来看，从Ｃａｓｅ　３到Ｃａｓｅ　５，角部拐点上游的
高速区大尺度涡结构逐渐破碎为更小尺度的结

构，同时近壁低速区内随机小尺度涡结构区域不
断增加，尤其是角部拐点附近的低速回流区。因
此，角部分离区内高湍动能区域逐渐较少，分离泡
的流向和法向尺度不断增大，这与图９和图１０中

Ｃａｓｅ　３～Ｃａｓｅ　５的流线分布情况及湍动能云图是
一致的。
综上所述，转捩初期阶段（Ｃａｓｅ　１和Ｃａｓｅ　２）

中的发卡涡森林以及展向发卡涡包结构是影响角

部分离泡三维特征的主要因素。

４　结　论

本文进行了来流马赫数Ｍａ∞＝２．９，２４°压缩
拐角激波／转捩边界层干扰的直接数值模拟
（ＤＮＳ）。在拐角上游的平板添加周期性吹吸扰
动激发流动转捩到湍流，通过改变拐角上游平板
的长度，使得拐角内产生激波／转捩边界层干扰。
研究了转捩的不同阶段对角部干扰区分离泡尺度

及形状的影响规律，结果表明：

１）转捩对压缩拐角激波／边界层干扰分离泡
结构有较大的影响。对于转捩初期，Ｃａｓｅ　１抑制
住了分离泡往下游的发展，但无法抑制分离泡往
上游的发展。Ｃａｓｅ　２完全抑制了分离泡的发展，
分离泡尺度最小，但分离泡形状呈中间高两边低
的“尖峰”型。在转捩中后期（Ｃａｓｅ　３～Ｃａｓｅ　５），分
离泡形状基本不变，但尺度有线性增大趋势。

２）Ｃａｓｅ　１的高湍动能区出现在拐角附点附
近。Ｃａｓｅ　２～Ｃａｓｅ　５的峰值区域则出现在角部分
离泡外，且分离泡内湍动能的生成逐步降低了约

３．５倍，近壁区的湍动能耗散下降了约４倍，输运
项起了主要的平衡机制，将湍动能从外层输运到
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近壁区耗散掉。

３）转捩初期的拟序涡结构对分离泡结构的
影响最为明显。对于Ｃａｓｅ　１，大尺度发卡涡森林
出现在拐角再附点附近，抑制住了分离泡往上游
的发展。而在Ｃａｓｅ　２情况下，两侧发卡涡包在角
部拐点附近的展向融合和法向干扰（角部区域内
湍流斑的形成）对分离泡起了展向“挤压”作用，此
时分离泡尺度最小，形状呈现为中间高两边低的
山峰型。
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