
航　空　学　报 Ｓｅｐ．２５　２０２０Ｖｏｌ．４１Ｎｏ．９
Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ　 ＩＳＳＮ　１０００－６８９３　ＣＮ　１１－１９２９／Ｖ

１２３７３１－１　　　　

ｈｔｔｐ：／／ｈｋｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　ｈｋｘｂ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

引用格式：童福林，周桂宇，孙东，等．膨胀效应对激波／湍流边界层干扰的影响［Ｊ］．航 空 学 报，２０２０，４１（９）：１２３７３１．ＴＯＮＧ　Ｆ　Ｌ，
ＺＨＯＵ　Ｇ　Ｙ，ＳＵＮ　Ｄ，ｅｔ　ａｌ．Ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ａｎｄ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓ－
ｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，２０２０，４１（９）：１２３７３１（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．ｄｏｉ：１０．７５２７／Ｓ１０００－６８９３．２０２０．２３７３１

膨胀效应对激波／湍流边界层干扰的影响

童福林１，２，３，周桂宇３，＊，孙东１，３，李新亮２，４

１．中国空气动力研究与发展中心 空气动力学国家重点实验室，绵阳　６２１０００
２．中国科学院 力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室，北京　１００１９０
３．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
４．中国科学院大学 工程科学学院，北京　１０００４９

摘　要：采用直接数值模拟方法对来流马赫数２．９，３０°激波角的入射激波与膨胀角湍流边界层干扰问题进行 了 数 值 研

究。入射激波在壁面上的名义入射点固定在膨胀角角 点，膨 胀 角 角 度 分 别 取 为０°、２°、５°和１０°。通 过 改 变 膨 胀 角 角 度，

考察了膨胀效应对干扰区内复杂流动现象的影响规律和作用机制，如分离泡、物面压力脉动特性、膨 胀 区 湍 流 边 界 层 和

物面剪切应力脉动场等。研究发现，膨胀角角度的增大使得分离区流向长度和法向高度急剧降低，尤其是在强膨胀效应

下分离泡形态呈现整体往下游偏移的双峰结构。物面压力脉动功率谱结果表明，膨胀角为２°和５°时，分离激波的非定常

运动仍表征为大尺度低频振荡，而膨胀角为１０°，强膨胀效应极大地抑制了分离激波的低频振荡，加速了下游再附边界层

物面压力脉动的恢复过程。膨胀区湍流边界层雷诺剪切应力各象限事件贡献和出现概率呈现逐步恢复到上游湍流边界

层的趋势，Ｇｒｔｌｅｒ－ｌｉｋｅ流向涡结构展向和法向尺度变化剧烈，同时在近壁区将诱导生成大量小尺度流 向 涡。此 外，物 面

剪切应力脉动场的本征正交分解分析指出，膨胀效应的影响体现在低阶模态能量的急剧降低从而使得 高 阶 模 态 的 总 体

贡献相对升高。
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　　激波／湍流边界层干扰问题广泛存在于各类

高速飞行器表面及内部进气道，其干扰区内流场

参数变化剧烈，特别是在强逆压梯度作用下，强干

扰导致局部流场会出现大范围的边界层分离和再

附、压力脉动极值和峰值热流、分离激波的大尺度

低频振荡等复杂流动现象，严重影响飞行器气动

性能，同时也给飞行安全带来极大的威胁和隐患。
为了实现对该问题的准确预测和有效控制，必须

对其内部复杂流动机理进行深入研究。
自２０世纪４０年代起，国内外 学 者 对 激 波 与

湍流边界层相互作用问题开展了大量的风洞试验

和高精度数值模拟研究工作，在激波对湍流的放

大机制［１］、初始分离准则［２］、低频振荡的成因［３］等

方面达成了初步共识。以往研究主要针对压缩拐

角和平板入射激波两 类 典 型 构 型。Ａｒｄｏｎｃｅａｕ［１］

的试验结果表明，激波对湍流的增强作用主要体

现在其剪切应力分量。Ｓｅｔｔｌｅｓ和Ｆｉｔｚｐａｔｒｉｃｋ［４］研

究了激波强度对拐角干扰区内压力、摩阻和速度

场的影响规律，定量给出了大尺度分离区的出现

条件。在低频振荡现象方面，当前学术界主要存

在着 两 类 截 然 不 同 认 识：上 游 机 制 和 下 游 机 制。
上游机制认为分离激波低频振荡的主要物理机制
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来源于上游湍流边界层，如超大尺度拟序结构［５］、
压力脉动［６］和猝发现象［７］等。而下游机制则认为

分离激波低频振荡下游干扰区内分离流动现象密

切相关，如准线性动力系统［８］、剪切层的卷吸作用

和拍打运动［９］、分离泡膨胀和收缩［１０］等。
膨胀角入射激波／湍流边界层 干 扰 问 题 常 见

于超燃冲压发动机进气道内，其流动特征与压缩

拐角和平板入射激波干扰差异明显，尤其是在膨

胀角较大情况下，此时由于强膨胀效应的作用，干
扰区内将出现强顺压梯度和膨胀波系，这会严重

影响干扰区内典型流动特征，如激波对湍流的增

强、分离激波非定常运动特性等。总体来看，目前

考虑膨胀效应对激波／湍流边界层干扰影响的研

究工作还相对较少，而且主要集中在平板／膨胀角

入射激 波 干 扰 的 风 洞 试 验。例 如，Ｃｈｅｗ［１１］研 究

了马赫数Ｍａ∞＝１．８和２．５下 的６°膨 胀 角 入 射

激波／湍流边界层干扰问题，重点关注了入射激波

再入点位置对膨胀角干扰区的影响规律。结果表

明，当再入点位于膨胀角角点附近，此时膨胀效应

的影响尤为明显。Ｃｈｕｎｇ和Ｌｕ［１２］通过试验也定

量给出了入射激波再入点位置对膨胀区物面压力

平均量及 脉 动 量 的 影 响 规 律。Ｗｈｉｔｅ和 Ａｕｌｔ［１３］

进一步研究膨胀效应对干扰区内分离泡尺度的影

响。最 近，Ｓａｔｈｉａｎａｒａｙａｎａｎ和 Ｖｅｒｍａ［１４］采 用 表

面油流技术分析了在侧壁作用下入射激波与膨胀

角干扰区分离泡三维形态的演化机制，着重探究

了入射激波再入点位置、入射激波强度、膨胀强度

等因素的影响。
在高精度数值模拟研究方面，膨胀角 激 波 干

扰的大 涡 模 拟（Ｌａｒｇｅ　Ｅｄｄｙ　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）和

直 接 数 值 模 拟 （Ｄｉｒｅｃｔ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，

ＤＮＳ）研究工作开展得相对较晚。Ｋｏｎｏｐｋａ等［１５］

对Ｍａ∞＝１．７６下入射激波再入点位于膨胀角下

游的干扰问题进行大涡模拟研究，结果表明，此时

膨胀区内雷诺应力的法向分量增加了１１倍，同时

近壁区 湍 流 趋 近 两 组 分 状 态。在 作 者 前 期 的 研

究［１６］中，采 用 直 接 数 值 模 拟 方 法 对 来 流 马 赫 数

２．９，３０°激波角的入射激波与１０°膨胀角湍流边界

层相互作用问题开展了大量数值模拟，系统地分

析了入射 激 波 位 置 改 变 对 膨 胀 角 干 扰 区 内 分 离

泡、物面压力脉动特性及湍流边界层演化等基本

流动现象的影响规律和作用机制。研究发现，当

入射激波再入点位于膨胀角下游时，角区强膨胀

波系对入射激波存在明显的弱化作用，使得膨胀

角干扰区分离区尺度急剧减小。
本文采用直接数值模拟方法对入射激波与膨

胀角湍流边界层相互作用问题进行数值研究，膨

胀角依次取为０°、２°、５°和１０°。与之前研究的不

同之处在于，此时将入射激波再入点位置固定在

膨胀角角点，通过增加膨胀角角度，探讨增强膨胀

效应强度对分离泡形态和物面压力脉动特性的影

响机制，研究强膨胀区内湍流边界层的演化特性。
此外，采用本征正交分解方法，分析比较强膨胀效

应作用下物面剪切应力脉动特性与平板入射激波

干扰问题的差异。为了便于比较和验证结果，计

算参 数 的 选 取 与 Ｂｏｏｋｅｙ等［１７］的 试 验 和 Ｐｒｉｅｂｅ
等［１８］的ＤＮＳ相近。

１　ＤＮＳ设置

计算模型和网格如图１所示，模型流 向 长 度

为－３６３ｍｍ＜Ｌｘ＜１０７ｍｍ，法 向 高 度 为Ｌｙ＝
６０ｍｍ，展向 宽 度 为Ｌｚ＝１４ｍｍ，坐 标 系 原 点 取

为膨胀角角点，来流方向在图１中从左往右，其中

θ为 膨 胀 角，上 游 湍 流 边 界 层 参 考 点 ｘｒｅｆ＝
－６０ｍｍ。这里通过 在 计 算 域 上 边 界 入 射 点ｘｕｐ
（ｘｕｐ＝－１０４ｍｍ）上下游分别设置自由来流参数

和按照Ｒａｎｋｉｎｅ－Ｈｕｇｏｎｉｏｔ关 系 式 给 出 波 后 参 数

的方式产生入射激波，入射激波波角取为３０°。
在ＤＮＳ计算时，通过固定ｘｕｐ位 置 及 激 波 强

度，使 得 入 射 激 波 在 壁 面 上 的 名 义 入 射 点ｘｉｎ
（ｘｉｎ＝０ｍ）始 终 位 于 膨 胀 角 角 点。计 算 的ＤＮＳ
工况分别为θ＝０°（平板），２°，５°，１０°。自由来流马

赫数为Ｍａ∞ ＝２．９，基 于 单 位 长 度 的 来 流 Ｒｅｙｎ－
ｏｌｄｓ数为Ｒｅ∞＝５　５８１．４ｍｍ－１，来流静温为Ｔ∞＝
１０８．１ Ｋ，壁 面 温 度 取 为 Ｔｗ ＝３０７ Ｋ。依 据

Ｎａｒａｓｉｍｈａ和 Ｖｉｓｗａｎａｔｈ［１９］给 出 的 膨 胀 角 湍 流

边界层层流 化 判 据（Δｐ／τ０＞７０，Δｐ为 膨 胀 角 上

下游压差，τ０ 为膨胀角上游湍流边界层物面剪切

应力），θ＝１０°时在无入射激波干扰情况下过膨胀

区，Δｐ／τ０≈７７，这表明无干扰工况下强膨胀效应

将使得角区湍流产生层流化现象。控制方程采用

无穷远处来流参数以及单位特征长度进行无量纲

化的三维曲 线 坐 标 系 可 压 缩 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方 程

组。计算采 用 高 精 度 差 分 求 解 器 ＯｐｅｎＣＦＤ－ＳＣ，
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图１　计算示意图

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

该软件已成功运用在前期超声速膨胀角激波／湍

流边界层干扰［１６］、超声速压缩拐角［２０］以及平板入

射激波干扰［２１］等多个ＤＮＳ算例中，ＤＮＳ结果的

准确性和可靠性得到了验证和确认。需要特别说

明的是，本文采用的数值方法、网格分布、边界条

件和结果验证，均与文献［１６，２１］完全相同，不再

赘述。

２　流场结构

图２给出膨胀角入射激波干扰的平均压力等

值线（粉色）和流线（黑色）。如无特别说明，本文

平均定义为 时 间 和 展 向 平 均。从 图２（ａ）中 可 以

清楚看到，θ＝０°时 干 扰 区－４０ｍｍ＜ｘ＜２０ｍｍ
范围内存在大尺度分离再附现象，而且入射激波

在与分离点上游的分离激波发生干扰后，随后在

分离泡上方反射为膨胀波，并在下游再附区出现

了 一 系 列 的 压 缩 波。随 着 膨 胀 角θ的 增 大，如

图２（ｂ）～图２（ｄ）所示，膨胀效应的影响主要体现

在以下两个方面。首先，膨胀效应降低了干扰区

上下 游 总 压 差，分 离 区 长 度 和 高 度 急 剧 减 小，在

θ＝１０°时再附 点 位 于 角 点 上 游。还 可 以 看 到，分

离泡上方反射的膨胀波系逐渐趋近于反射激波，
两者相互干扰，再附区下游的压缩波系也被极大

地抑制。从结果的定性比较来看，膨胀效应对分

离泡尺度的 影 响 与 以 往 研 究［１６］中 入 射 激 波 位 置

的影响较为类似。
图３定量给出了膨胀效应对分离区流向长度

的影响规律，图中流向坐标采用上游湍流边界层

ｘｒｅｆ（见图１）处边界层厚度δ和平均分离点ｘｓｅｐ进

行归一化处理。采用与文献［１２］相同的方法确定

图２　平均流场结构

Ｆｉｇ．２　Ｍｅａｎ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄｓ

分离区，即流 向 长 度 通 过 物 面 摩 阻 系 数Ｃｆ 的 过

零线两点间 距 而 得 到。θ＝０°对 应 为 平 板 入 射 激

波干扰问题，可以看到，无论是在分布规律还是具

体量值上，本 文 计 算 结 果 与Ｐｒｉｅｂｅ等［１８］的ＤＮＳ
数据吻合较好。如图所 示，当 膨 胀 角θ逐 步 增 大

时，干扰区上游的摩阻分布变化较小，膨胀效应的

影响主要体现 在 下 游 再 附 区，此 时 摩 阻 曲 线 第２
个过零点逐 渐 往 上 游 移 动，分 离 泡 流 向 长 度Ｌｓｅｐ
分别约为θ＝０°工况的７２％、５１％和２９％。另外，
当θ＝１０°时，摩阻曲线在角点处还出现了突跃，角
点下游物面摩阻的分布规律与其他工况也差异明

显，这主要是由于此时分离区再附点位于角点上
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图３　平均物面摩阻系数分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｅａｎ　ｗａｌｌ　ｓｋｉｎ－ｆｒｉｃｔｉｏｎ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

游，且过角点时曲面不连续而导致的。

从图２中可以清楚看到，膨胀效应在 减 小 分

离区长度的同时，对分离泡高度及其形态的影响

也较为显著。为了更好地说明膨胀区内分离泡法

向尺度的演化规律，图４（ａ）给出了各工况下分离

泡高度的定量比较情况。这里分离泡的高度通过

平均流 向 速 度Ｕｓ＝０等 值 线 的 法 向 位 置 确 定。

可以看到，分离泡高度均呈现中间高两边低的尖

峰型，在 强 膨 胀 效 应 作 用 下，分 离 泡 高 度 急 剧 减

小，各工况下峰值高度约为平板入射激波干扰情

况下的６０％、３５％和１０％。与此同时，图４（ｂ）进

一步考察了膨胀效应对分离泡形态的影响规律。

由于各工况下分离泡尺度差异较大，为了更好地

比较说明，图中横坐标和纵坐标分别采用分离区

长度Ｌｓｅｐ和峰值高度ｈｍａｘ进行归一化处理（Ｌ＊
ｓｅｐ＝

（ｘ－ｘｓｅｐ）／Ｌｓｅｐ，ｈ＊＝ｈ／ｈｍａｘ）。尽 管 分 离 泡 高 度

曲线总体分布上均呈现尖峰型，但分离泡整体上

存在一个明显往下游偏移的运动趋势，特别是在

ｈ＊ ＞０．２的 区 域。θ＝０°时，峰 值 高 度 出 现 在

Ｌ＊
ｓｅｐ＝０．５附近，而当膨胀角θ逐渐增大至１０°时，

峰值高度流向位置趋近于Ｌ＊
ｓｅｐ＝０．９，且分离主要

集中在０．５＜Ｌ＊
ｓｅｐ＜１．０范围内，在０＜Ｌ＊

ｓｅｐ＜０．５
内还出现了第２个局部高度极值，约为峰值高度

的２０％。本文认 为 造 成 分 离 泡 形 态 差 异 的 原 因

很可能是下游膨胀区内气流存在一个急剧加速过

程，因而对上游分离泡产生抽吸作用。

图４　分离泡高度分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｂｕｂｂｌｅ　ｈｅｉｇｈｔｓ

３　物面压力脉动特性

通过研究干扰区内物面压力的脉动 特 性，有

助于进一步理解和认识膨胀效应对分离激波非定

常运动特性的影响规律。本文中，在计算域展向

中心 线（ｚ＝７ｍｍ）沿 流 向 从－８５ｍｍ＜ｘ＜
５７ｍｍ的范围内均匀设置了２００个瞬态压力采样

点进行高频采样，采样时间间隔 Δｔ约为０．０６２δ／

Ｕ∞，总采样时间跨度约为６００δ／Ｕ∞。

以往研究表明［３］，在上 游 无 干 扰 湍 流 边 界 层

内，物面压力脉动以高频特征为主，时间尺度约为

δ／Ｕ∞ 量级。而在分离激波间歇区内，低频能量急

剧增加，其 峰 值 频 率 约 为０．０１Ｕ∞／δ。图５分 别

给出 了 各 工 况 分 离 点 物 面 压 力 脉 动 信 号ｐ′ｗ／ｐ∞
的低通和高通滤波结果，其中ｐ∞ 为来流静压。这

里采用Ｂｕｔｔｅｒｗｏｒｔｈ滤 波 器，同 时 为 了 比 较 膨 胀
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效应对低频和高频成分影响的差异，低通和高通

截止频率分别为０．０１Ｕ∞／δ和１．０Ｕ∞／δ。可以看

到，膨胀 角θ＝２°，５°时，分 离 点 低 通 滤 波 信 号 与

平板入射激波干扰时较为相似，均存在较为强烈

的低 频 脉 动 成 分，其 特 征 时 间 尺 度 约 为１００δ／

Ｕ∞。而θ＝１０°时，在强膨胀效应作用下物面压力

脉动的低通滤波信号脉动幅值急剧减小。此外，
从高通滤波信号的整体分布趋势来看，膨胀效应

对高频脉动特性的影响相对较小。
为了进一步定量比较膨胀效应对脉动能量各

频率成分的影响，图６还给出了分离点物面压力

脉动信号的预乘功率谱ｆ·ＰＳＤ，其中ｆ为频率，

ＰＳＤ为压力脉动的功率谱密度。如图所示，上游

湍流边 界 层（Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　Ｌａｙｅｒ，ＴＢＬ）
物 面 压 力 脉 动 能 量 以 高 频 为 主，峰 值 频 率 约 为

ｆδ／Ｕ∞＝１．０，这与以往的风洞试验［２２］和ＤＮＳ［２３］

结果一致。但在θ＝０°的分离点，ｆδ／Ｕ∞＝０．０１附

近的低频能量急剧升高，这主要是分离激波大尺

度低频振荡运动所导致。另外，还可以清楚看到，

θ＝２°和θ＝５°分离点压力脉动的预乘功率谱与无

膨胀工况的结果基本类似：低频区内仍存在较强

脉动能量。值 得 特 别 注 意 的 是，当θ＝１０°时 强 膨

胀效应使得脉动的低频能量急剧降低，大约下降

了一个数量级，此时分离点物面压力脉动特性则

以ｆδ／Ｕ∞＝１．０处的高频能量为 主，这 与 之 前 的

滤波信号分析结果相符。
笔者认为，分离激波高频振荡主要受 上 游 湍

流边界层脉动特性影响决定，本文膨胀角角点位

于干扰区的下游，增大膨胀角对上游湍流脉动特

性产生的影响极为有限，因而膨胀效应对物面压

力脉动的高频能量影响相对较小。然而，大量研

究表明［１３］，分离激波的低频振荡则与干扰区下游

流动密切相关，特别是分离泡尺度。从本文计算

结果来看，强膨胀效应极大地抑制了干扰区内分

离泡尺度，特别是θ＝１０°时分离区长度和高度分

别约为无膨胀工况的２９％和１０％。
图７给出了下游再附边界层物面压力脉动的

预乘功率谱，这 里 脉 动 信 号 均 取 自 膨 胀 区 内ｘ＝
３０ｍｍ处。从总体分布规律上来看，各工况下再

附边界层物面压力脉动均以高频特征为主，但其

特征频率 仍 低 于 充 分 发 展 湍 流 边 界 层 的 峰 值 频

率，而低频能量则可忽略不计，这与之前的分离点

压力脉动预乘功率谱则完全不同。膨胀效应的影

图５　分离点物面压力脉动信号：低通（红）和高通（蓝）

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｇｎａｌｓ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｐｏｉｎｔｓ：ｌｏｗ－ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｐａｓｓ（ｒｅｄ）ａｎｄ　ｈｉｇｈ－ｆｒｅ－

ｑｕｅｎｃｙ　ｐａｓｓ（ｂｌｕｅ）

图６　分离点物面压力脉动预乘功率谱

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅ－ｍｕｌｔｉｐｌｉｅｄ　ｐｏｗｅｒ　ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ　ｗａｌｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔｓ
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图７　再附边界层物面压力脉动预乘功率谱

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅ－ｍｕｌｔｉｐｌｉｅｄ　ｐｏｗｅｒ　ｓｐｅｃｔｒａｌ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ　ｗａｌｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｒｅａｔｔａｃｈｍｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ
ｌａｙｅｒ

响有以下两方面值得重点关注：一方面，增大膨胀

角，再附边界层物面压力脉动的特征频率呈现趋

近于充分发展湍流边界层物面压力脉动峰值频率

的趋势；另一方面，强膨胀效应使得其高频脉动能

量急剧降低。研究结果表明，膨胀效应加速了再

附边界层物面压力脉动恢复到充分发展状态的过

程，这很可能是由于再附边界层位于膨胀角角点

下游，强顺压梯度部分抵消了分离激波对边界层

的扰动。

４　膨胀区湍流边界层

本节将讨论膨胀角θ对下游膨胀区再附边界

层的影响规律，重点关注膨胀效应对雷诺剪切应

力生成 及 Ｇｒｔｌｅｒ－ｌｉｋｅ流 向 涡 结 构 的 作 用 机 制。

本节 ＤＮＳ结 果 均 取 自 于 角 点 下 游 膨 胀 区ｘ＝
３０ｍｍ处。

为了定量评估膨胀效应对雷诺剪切应力生成

机制的影响，这里采用象限分析方法将雷诺剪切

应力分解，具体定义为［２４］

?ｕ＊ｖ＊ ?ｉ ＝∑
Ｎｔｏｔａｌ
ｎ＝１
［ｕ＊ｉｖ＊

ｉ ］ｎ
Ｎｔｏｔａｌ

　ｉ＝１，２，３，４ （１）

式中：Ｎｔｏｔａｌ为总样本点数；ｕ＊ 和ｖ＊ 分别为流向速

度和物面法向速度脉动。在膨胀区内，计算流向

和法向速度的表达式为

ｕｓ＝ｕｃｏｓθ－ｖｓｉｎθ
ｖｎ＝ｕｓｉｎθ＋ｖｃｏｓ烅
烄

烆 θ
（２）

式中：ｕ和ｖ分别为直角坐标系下ｘ 和ｙ方向的

速度。依据 Ｗａｌｌａｃｅ［２４］的分类，ｉ＝２和ｉ＝４分别

对应为Ｑ２（ｕ＊ ＜０，ｖ＊ ＞０）和 Ｑ４（ｕ＊ ＞０，ｖ＊ ＜
０）象限，表征了低速流体的上抛事件和高速流体

的下扫事 件，而ｉ＝１和ｉ＝３则 分 别 对 应 为 Ｑ１
（ｕ＊＞０，ｖ＊＞０）和Ｑ３（ｕ＊＜０，ｖ＊＜０）象限。

首先，图８给出了上游湍流边界层ｘｒｅｆ处雷诺

剪切应力 象 限 分 析 结 果 与 Ｋｒｏｇｓｔａｄ和Ｓｋａｒｅ［２５］

风洞测量结果的比较。为了定量比较不同象限的

贡献，这里采用平均雷诺剪切应力?ｕ＊ｖ＊ ?ａｖｅ进行

归一化。可以看到，ＤＮＳ结果与试验数据吻合较

好，这 也 进 一 步 验 证 了 本 文 计 算 结 果 的 可 靠 性。
如图８（ａ）所示，Ｑ２和Ｑ４事件对雷诺剪切应力的

贡献始 终 为 正，而 Ｑ１和 Ｑ３事 件 总 是 产 生 负 贡

献，这表明雷诺剪切应力的生成主要由上抛和下

扫过程所决 定。此 外，在 近 壁 区 Ｑ４事 件 的 贡 献

要远大于Ｑ２事 件，这 说 明 边 界 层 近 壁 区 主 要 以

高速流体的下扫过程为主；而随着物面法向距离

的增加，Ｑ２事件的贡献逐渐占主导，此时低速流体

的上抛事件逐渐起主导作用。与此同时，图８（ｂ）
还给出了各象限事件出现概率Ｎ（?ｕ＊ｖ＊ ?ｉ）／Ｎｔｏｔａｌ
的定量比较情况。总体来看，Ｑ１和Ｑ３事件的出

现概率基本维持在０．１～０．２之间，明显小于 Ｑ２
和Ｑ４事件，后者则维持在０．３～０．４内。尽管近

壁区内Ｑ４事 件 的 贡 献 最 大，但 其 出 现 概 率 远 低

于Ｑ２事件。在边界层外层区域，Ｑ２和Ｑ４事件

的出现概率分别约为０．３和０．４，但此时Ｑ２事件

的贡 献 最 大，这 一 统 计 特 性 与 以 往 的 ＤＮＳ结

果［２６］一致。
图９分别给出了膨胀效应对各象限雷诺剪切

应力的 影 响 规 律。从 平 板 入 射 激 波 干 扰 工 况 来

看，在激波干扰的增强作用下，下游再附边界层内

各象限对应的雷诺剪切应力均显著增加，特别是

Ｑ２和Ｑ４事件，分别增大了约２．５和３．２倍。与

此同时，峰值位置均位于边界层外层区域，这与上

游湍流边界层内峰值出现在近壁区这一特征是完

全不同的。两者的差异主要是由于再附区湍流边

界层在激波作用下，仍处于强非平衡状态，此时外

层大尺度涡结构占主导。可以观察到，膨胀效应

对各 象 限 的 影 响 主 要 体 现 在 以 下３个 方 面。首

先，从量值上来看，膨胀角的增大使得各象限雷诺

剪切应力峰值 急 剧 降 低，θ＝１０°时 各 象 限 峰 值 已
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图８　上游湍流边界层雷诺剪切应力象限分析

Ｆｉｇ．８　Ｑｕａｄｒａｎｔ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｉｎ

ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ

接近于 上 游 ＴＢＬ。其 次，在 峰 值 的 法 向 位 置 方

面，强膨胀效应下各象限雷诺剪切应力的峰值位

置也呈现趋近壁面的态势。另外，从不同象限演

化过程的比较来看，Ｑ１和Ｑ３事件的恢复明显要

快于Ｑ２和Ｑ４事件。
图１０分别给出了膨胀效应对各象限 事 件 出

现概率的影 响 规 律。如 图１０（ａ）所 示，相 较 于 上

游ＴＢＬ，平板下游再附区湍流边界层内Ｑ２事件

的出现概率在内层增加而外层减小，膨胀效应使

得再附湍流 边 界 层 内 层 Ｑ２事 件 出 现 概 率 降 低，
而外层Ｑ２事件出现概率升高。图１０（ｂ）比较了

不同工况下 Ｑ４事 件 的 出 现 概 率，膨 胀 效 应 使 得

图９　下游膨胀区各象限事件对应的雷诺剪切应力

Ｆｉｇ．９　Ｑｕａｄｒａｎｔ　ｄｅｃｏｍｐｏｓｅｄ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｉｎ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ

外层Ｑ４事件出现概率降低而内层 Ｑ４事件出现

概率升高，这与Ｑ２事件的演化过程完全相反，但

两者均呈现了逼近上游ＴＢＬ分布的趋势。从Ｑ１
和Ｑ３事件出 现 概 率 的 变 化 规 律 研 究 发 现，激 波

干扰对这两个象限的影响则要相对小得多，下游
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图１０　下游膨胀区各象限事件的出现概率

Ｆｉｇ．１０　Ｏｃｃｕｒｒｅｎｃｅ　ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｏｆ　ｑｕａｄｒａｎｔ　ｅｖｅｎｔｓ　ｉｎ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ

再附湍流边界层与上游ＴＢＬ大部分区域吻合较

好，两者差别主要是在边界层外缘，前者要略小于

后者，同时还可以看到，在强膨胀效应作用下，膨

胀区再附湍 流 边 界 层 内 的 分 布 规 律 与 上 游 ＴＢＬ

十分接近。
上述分析结果也进一步证实了本文作者之前

在物面压力脉动特性的研究结论，增大膨胀角角

度带来的强膨胀效应将极大减缓上游边界层在经

过干扰区内受到的扰动强度，从而导致其在下游

再附区内恢复过程的加速。
对于 平 板 入 射 激 波 干 扰 问 题，Ｐａｓｑｕａｒｉｅｌｌｏ

等［２７］的ＬＥＳ结果 及Ｚｈｕａｎｇ等［２８］的 风 洞 试 验 均

表明，在平板干扰区下游再附边界层内存在大尺

度Ｇｒｔｌｅｒ－ｌｉｋｅ流向涡 结 构。对 于 本 文 的 膨 胀 角

入射 激 波 干 扰 工 况，膨 胀 区 效 应 主 要 出 现 在

Ｇｒｔｌｅｒ－ｌｉｋｅ流向涡结构集中的下游区域，因此这

里将着重探讨膨胀效应对这些大尺度流向涡的作

用机制。
图１１分别给出了θ＝０°和θ＝１０°下游再附边

界层展向／法向（ｚ／ｙｎ）剖面的 时 间 平 均 流 场。从

图１１（ａ）中 的 流 线 分 布 情 况 可 以 清 晰 看 到，对 于

平板干扰问题，再附边界层内沿展向存在着两个

方向相反的大尺度流向涡，两者构成了一个流向

涡对，且两个 流 向 涡 的 展 向 和 法 向 尺 度 均 约 为δ
量级，本文计算结果与前人研究结论一致。在强

膨胀效应作用下，尽管从定性分布规律上来看，此
时剖面沿 展 向 仍 存 在 着 一 个 类 似 的 流 向 涡 对 结

构，但其形态产生了剧烈变化：左侧大尺度流向涡

已在物面法向上破碎成两个小尺度的流向涡；右

侧大尺度流向涡则是在展向演化出两个小尺度流

向涡。此外，还发现在近壁区也出现较为集中的

流向涡结构，这些涡结构的尺度要明显小于流向涡

对结构，约为０．２δ的量级。需要特别注意的是，这
里给出的是时间平均结果，实际上在瞬态演化过程

中，大尺度流向涡对结构会产生展向运动，因而其

结构形 态 的 变 化 规 律 要 复 杂 得 多。图１１（ｂ）和

图１１（ｃ）分别给出了流向涡结构变化对流向和法

向速度脉动场的影响规律。总体来看，流向涡的上

抛和下扫导致流向速度和法向速度脉动场均以展

向正负交替结构特征为主，同 时 流 向 涡 结 构 尺 度

的减小使得脉动速度场特征尺度减小，同时也更

为靠近壁面。另外，图１１（ｄ）给出了剖面内流向涡

量ωｘ 的分布云图。可以看到，剖面内存在两个正

负流向涡量的大尺度聚集区，强膨胀效应使得这些

涡量集中区破碎，同时也呈现趋近壁面的趋势，这
与图１１（ａ）中的流线分布规律一致。
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图１１　膨胀区湍流边界层壁面法向－展向剖面 （左：θ＝０°，右：θ＝１０°）

Ｆｉｇ．１１　Ｗａｌｌ　ｎｏｒｍａｌ－ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｓｅｃｔｉｏｎａｌ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｉｎ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ
（ｌｅｆｔ：θ＝０°，ｒｉｇｈｔ：θ＝１０°）

　　为了进一步定量描述膨胀效应对流向涡结构

的影响，图１２给出了再附边界层近壁区和外层流

向涡量的概率密度函数（ＰＤＦ）。从两者的比较来

看，各工况下ＰＤＦ曲线在整体上均呈现近似对称

分布，峰值概率出现在ωｘ＝０处，但膨胀效应对内

外层概率极值的影响规律则完全不同。随着膨胀

角的增大，近壁区峰值概率呈现小幅下降趋势，θ＝

０°和θ＝１０°时ＰＤＦ极值分别约为０．１５和０．１３，说
明近壁区流向涡结构存在一个逐渐增强的过程，这
也证实了图１１（ａ）～图１１（ｃ）中的定性分析结果。
与此相反，强膨胀效应使得外层概率极值产生了急

剧升高，θ＝１０°时ＰＤＦ极值约为无膨胀工况的１．３
倍，同时其曲线尾部也更窄，这一演化历程与外层

大尺度流向涡结构的破碎过程密切相关。
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图１２　膨胀区湍流边界层流向涡量概率密度分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒ－
ｔｉｃｉｔｙ　ｏｆ　ＴＢＬ　ｉｎ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ

５　本征正交分解

在作者前期的研究［２１］中，通过本征正交分解

（Ｐｒｏｐｅｒ　Ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ　Ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）方 法

对干扰区内物面剪切应力和压力脉动场进行了低

阶近似，给出了物面剪切应力和压力脉动非定常

演化历 程 中 主 能 量 模 态 的 空 间 结 构。这 里 采 用

ＰＯＤ方法进一 步 探 究 了 膨 胀 效 应 对 物 面 剪 切 应

力脉动特性的影响。

ＰＯＤ分析分 别 针 对θ＝０°和θ＝１０°工 况 的

４００个 瞬 态 流 向／展 向 剖 面，采 样 时 间 为１．２３δ／

Ｕ∞，采样范围为－６０ｍｍ＜ｘ＜６０ｍｍ和０ｍｍ＜
ｚ＜１４ｍｍ，采用如下分解方式［２９］：

τ（ｘ，ｚ，ｔ）＝τ（ｘ，ｚ，ｔ）＋∑
Ｎ

ｉ＝１
ａｉ（ｔ）ｉ（ｘ，ｚ） （３）

式中：Ｎ 为 样 本 总 数；ｉ（ｘ，ｚ）为 第ｉ个ＰＯＤ模

态；ａｉ（ｔ）为 第ｉ个 模 态 随 时 间 变 化 的 模 态 系 数。
这里依据模态 特 征 值λｉ 大 小 对 模 态 进 行 降 序 排

列，模 态 能 量Ｅｉ 采 用 各 模 态 总 能 量 进 行 归 一 化

处理：

Ｗｉ＝Ｅｉ ∑Ｅｉ （４）

图１３给出了膨胀效应对ＰＯＤ能量分布的影

响规律。相较于平板入射激波干扰问题，膨胀效

应使得低阶模态能量急剧降低，而高阶模态能量

略有升高。例如，θ＝１０°时主能量模态约为θ＝０°
工况主能量模态的３２％，第２００阶模态能量约为

θ＝０°工况的１．１倍。从累积能量ｓｕｍ分布来看，
以模态总能量的５０％为阀值，θ＝０°时包含了１０６
个ＰＯＤ模态，而膨胀效应作用下则增加到１３１个

ＰＯＤ模态。研究结果表明，膨胀效应作用下物面

剪切应力的脉动场内存在明显的结构特征尺度变

化。这是因为低阶模态往往与大尺度高能量结构

密切相关，模态能量急剧降低，说明这些大尺度结

构被破坏了，而高阶模态通常对应为小尺度低能

量结构，其模态能量的小幅升高，表征这些小尺度

结构存在一定的增强。
为了进一步证实膨胀效应对脉动结构的作用

机制，图１４和图１５分别给出了θ＝０°和θ＝１０°工

况下物面流向剪切应力脉动场ＰＯＤ模态的空间

结构。图中符号Ｓ、Ｒ和Ｅ分 别 代 表 虚 线 表 征 的

平均分离点、再附点和膨胀角角点。
从整体分布趋势上来看，随着模态阶 数 的 增

加，不同工况下ＰＯＤ模态空间结构尺度均存在显

著的减小趋势，这与图１３的能量分布规律是相吻

图１３　ＰＯＤ模态能量分布

Ｆｉｇ．１３　Ｅｎｅｒｇｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ＰＯＤ　ｍｏｄｅｓ
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合的。然而，强膨胀效应对干扰区内不同流向位

置低阶 模 态 空 间 结 构 的 影 响 规 律 差 异 明 显。首

先，在 分 离 点Ｓ间 歇 区，从 图１４（ａ）可 以 清 楚 看

到，主能量模态结构沿展向近似呈现二维特征，而

θ＝１０°时，分 离 点 附 近 主 能 量 模 态 以 正 负 交 替 的

流向小尺度结构为主，这很可能与强膨胀效应下

分离激波低频振荡现象被抑制从而导致分离激波

间歇区流向长度的急剧减小有关。随后，还可以

清楚观察到，θ＝０°工况时分离区内低阶模态存在

流向正负交替展向二维结构的破碎历程，这与θ＝
１０°工况时分离 区 以 展 向 交 替 出 现 的 小 尺 度 结 构

演化则 完 全 不 同，如 图１４（ａ）～图１４（ｋ）和 图

１５（ａ）～图１５（ｋ）所示。ＰＯＤ模态分离区空间 结

构的差异与以下两方面的因素密切相关：一方面

是强膨胀效应的抽吸作用使得分离泡形态与无干

扰工况差异明显（见图４）；另一方面，尽管此时膨

胀角 分 离 泡 主 能 量 模 态 仍 存 在 膨 胀／收 缩 运

动［１６］，但其对非定常演化历程的总体贡献急剧减

小，而分离泡的高频脉动贡献相对升高。另外，在

再附点下游边界层内，低阶模态能量结构均以展

向正负交替出现的大尺度流向分布为主，随着模

态阶数的增加，这些大尺度流向结构沿流向逐渐

破碎成更多小尺度流向结构，且其展向尺度也存

在逐步减小的演化趋势。膨胀效应的影响主要体

现在流向大尺度结构展向尺度的变化上，θ＝１０°工

况下展向尺度约为θ＝０°工况的１／２，这与之前在膨

胀区Ｇｒｔｌｅｒ－ｌｉｋｅ涡结构特征尺度的变化规律较为

一致。最后，从 图１４（ｌ）～图１４（ｎ）和 图１５（ｌ）～
图１５（ｎ）的定性比较来看，膨胀效应对高阶模态空

间结构的影响基本可以忽略不计，结构特征较为类

似，在模态阶数大于１００后，模态能量较主能量模

态下降了约一个数量级，此时高阶模态在干扰区上

下游均以小尺度结构的杂乱随机分布为主。
为了定量考察膨胀效应对ＰＯＤ模态贡献的

影响，这里采用前Ｎｓ 个ＰＯＤ模态对脉动场进行

低维重构τ′（ｘ，ｚ，ｔ），具体为

τ′（ｘ，ｚ，ｔ）＝∑
Ｎｓ

ｉ＝１
ａｉ（ｔ）ｉ（ｘ，ｚ） （５）

图１４　θ＝０°ＰＯＤ模态空间分布

Ｆｉｇ．１４　Ｓｐａｔｉａｌ　ｓｈａｐｅｓ　ｏｆ　ＰＯＤ　ｍｏｄｅｓ　ｆｏｒθ＝０°
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图１５　θ＝１０°ＰＯＤ模态空间分布

Ｆｉｇ．１５　Ｓｐａｔｉａｌ　ｓｈａｐｅｓ　ｏｆ　ＰＯＤ　ｍｏｄｅｓ　ｆｏｒθ＝１０°

　　图１６分别给 出Ｎｓ＝３，１０，２０，１００，２００重

构得到 的 物 面 剪 切 应 力 脉 动，这 里 给 出 了ｘ＝
３０ｍｍ处物面剪切应力脉动沿展向的分布情况。
对于平板入射激波干扰问题，下游再附边界层物

面剪切应力脉动沿展向近似表征为正负交替周期

分布，这与Ｇｒｔｌｅｒ－ｌｉｋｅ流向涡结构的上抛和下洗

现象有关，其展向尺度约为１．０δ。如 图１６（ａ）所

示，采用前３个ＰＯＤ模态重构得到的脉动曲线与

ＤＮＳ结果 吻 合 较 好，且 随 着ＰＯＤ模 态 数 目 从３
增加到１００，重构后的脉动曲线均变化较小，这说

明此时前３个ＰＯＤ模态对剪切应力脉动场的贡

献 占 主 导，高 阶 模 态 的 贡 献 可 以 忽 略 不 计。
图１６（ｂ）给出了θ＝１０°工况各ＰＯＤ模态的贡献。
可以看到，此时基于前３个模态重构的脉动场与

ＤＮＳ结果差异巨大，特别是脉动曲线的波峰和波

谷位置。随着模态数目的增加，各曲线分布规律

变 化剧烈，Ｎｓ＝２００时重构后脉动分布在总体上

图１６　基于ＰＯＤ模态重构的物面剪切应力脉动

Ｆｉｇ．１６　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｎｇ　ｗａｌｌ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ＰＯＤ　ｍｏｄｅｓ
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才逐步趋近ＤＮＳ结果。由此可见，膨胀效应增强

了高阶模态对脉动场的贡献。从模态能量和空间

结构尺度的变化规律来看，这主要是由于膨胀效

应极大地降低了低阶模态能量从而导致高阶模态

贡献的相对升高。

６　结　论

本文采用直接数值模拟方法研究了来流马赫

数２．９、激波角３０°的入射激波与膨胀角湍流边界

层相互作用问题，详细地分析了膨胀角角度对干

扰区内复杂流动现象的影响规律，如分离泡、物面

压力脉动特性、膨胀区湍流边界层和物面剪切应

力脉动场等，得到以下结论：

１）强膨胀 效 应 对 分 离 泡 尺 度 和 形 态 影 响 较

为剧烈。随着膨胀角角度增大，分离区流向长度

和法向高度急剧降低，在抽吸作用下分离泡形态

呈现整体往下游偏移的双峰构型。

２）强膨胀 效 应 极 大 地 抑 制 了 分 离 激 波 低 频

振荡现象，同时加速了下游再附区物面压力脉动

的恢复过程。

３）膨胀区雷诺剪切应力象限分析结果表明，
各象限事件贡献和出现概率逐步恢复逼近上游无

干扰湍流边界层。研究发现，膨胀区再附边界层

Ｇｒｔｌｅｒ－ｌｉｋｅ涡结构展向及法向尺度变化剧烈，同

时在近壁区诱导产生了大量小尺度流向涡结构。

４）本征正交分解结果表明，膨胀角的变化对

物面剪切应力脉动场的影响主要体现在低阶模态

能量的急剧降低，从而导致高阶模态的总体贡献

相对升高。膨胀区模态空间结构与平板入射激波

干扰问题较为类似，但前者主能量模态展向特征

尺度约为后者的一半。
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２０１４，４６：４６９－４９２．
［４］　ＳＥＴＴＬＥＳ　Ｇ　Ｓ，ＦＩＴＺＰＡＴＲＩＣＫ　Ｔ　Ｊ．Ｄｅｔａｉｌｅｄ　ｓｔｕｄｙ　ｏｆ　ａｔ－
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