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摘要 高超声速激波与湍流边界层干扰会导致飞行器表面出现局部热流峰值，严重影响飞行器气动性能和飞行

安全. 针对高马赫数激波干扰问题，以往数值研究多采用雷诺平均方法，而在直接数值模拟方面的相关工作较

为少见.开展高超声速激波与湍流边界层干扰的直接数值模拟研究，有助于进一步提升对其复杂流动机理认识

和理解，同时也将为现有湍流模型和亚格子应力模型的改进提供理论依据.采用直接数值模拟方法对来流马赫

数 6.0，34◦ 压缩拐角内激波与湍流边界层的干扰问题进行了研究.基于雷诺应力各向异性张量，分析了高超声

速湍流边界层在压缩拐角内的演化特性.通过对湍动能输运方程的逐项分析，系统地研究了可压缩效应对湍动

能及其输运的影响机制.采用动态模态分解方法，探讨了干扰流场的非定常运动历程.研究结果表明，随着湍流

边界层往下游发展，近壁湍流的雷诺应力状态由两组元轴对称状态逐渐演化为两组元状态，外层区域则由轴对

称膨胀趋近于各向同性.干扰流场内存在强内在压缩性效应 (声效应)，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. 高超声速下压缩拐角内的非定常运动仍存在以分离泡膨胀/收缩为特征的

低频振荡特性，其物理机制与分离泡剪切层密切相关.
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Abstract The peak of local thermal load might be severe due to the interactions of hypersonic shock wave and turbulent

boundary layer. It has significant effect on the aerodynamic performance and flight safety of vehicle. Most previous

studies on the interaction in hypersonic condition were based on the Reynolds-averaged methods, the corresponding direct

numerical simulation is relatively scarce. The direct numerical analysis of hypersonic shock wave and turbulent boundary

layer interaction are helpful to the understanding of the relevant mechanisms and the improvement of existing turbulent

modes and sub-grid stress models. Numerical analysis of hypersonic shock wave and turbulent boundary layer interactions

in a 34◦ compression ramp are carried out by means of direct numerical simulation for a free-stream Mach numberM∞ =
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6.0. Based on the Reynolds stress anisotropy tensor, the evolution of turbulent boundary layer along the compression ramp

is analyzed. The compressibility effects on turbulent kinetic energy and its transport mechanism are studied through item

by item analysis of transport equation. Using dynamic mode decomposition method, the characteristic of unsteadiness in

the interaction region is investigated. It is found that along the flow developing downstream, the turbulent state in the near

wall region is gradually turned into two-component turbulence from two-component axisymmetric state. The turbulence

in outer region approaches the isotropic state from axisymmetric expansion. The results exhibit that there exist significant

compressibility effects in the interaction region. The pressure-dilation correlation in turbulent kinetic energy budgets

is enhanced significantly. However, it has little effect on the dilatational dissipation. The low-frequency oscillation in

hypersonic compression ramp is characterized by the breathing motion of separation bubble. According to the spatial

structure of low frequency dynamic modes, the unsteadiness is strongly associated with the separated shear layer.

Key words hypersonic, shock wave and turbulent boundary layer interactions, direct numerical simulation, turbulent

kinetic energy, low-frequency oscillation

引 言

激波与湍流边界层的干扰会导致飞行器局部流

场内出现大尺度非定常流动分离和再附现象、强压

力脉动以及局部干扰峰值热流，严重影响飞行器的

气动性能.在高超声速情况下，拐角内复杂干扰现象

引起的表面局部峰值热流可达无干扰情况下的数十

倍，这会给高速飞行器的飞行安全带来极大的威胁

和隐患.目前，该问题仍是现代高速飞行器气动设计

中不可或缺的基础研究内容 [1-2]，具有十分重要的工

程应用背景.

自 20世纪 80年代以来，国内外大量学者就对

激波与湍流边界层干扰问题进行了广泛的数值模拟

研究 [3-4]. 早期工作，主要以雷诺平均方法为主.研

究表明 [5]，现有的湍流模型均不能完全准确模拟出

干扰流场的典型特征，特别是在流场内出现大范围

流动分离情况时，采用不同的湍流模型计算会得到

不同的结果.近些年，随着计算速度的提高和高精度

低耗散数值格式的飞速发展 [6-7]，激波与湍流边界

层干扰的大涡模拟 (large eddy simulation, LES)和直

接数值模拟 (direct numerical sumlation, DNS)研究取

得了巨大的进步 [8-10].

由于直接数值模拟方法不引入任何的湍流模型

或亚格子应力模型，通过直接求解NS方程得到了干

扰流场的全部时空信息，一些在风洞实验中难以测

量的湍流脉动信息可以通过 DNS数据库直接获得.

因此，目前 DNS已成为研究激波干扰问题复杂流动

机理的重要研究手段. Adam[9] 首次采用直接数值模

拟方法研究了压缩拐角激波与湍流边界层干扰问题.

结果表明，压缩性对干扰区下游湍流结构的影响较

大，激波运动频率与上游湍流边界层中的猝发频率

较为接近. Wu和 Martin[11] 对 M∞ = 2.9, Reθ = 2 300

的 24◦ 压缩拐角激波与湍流边界层的相互作用进行

了直接数值模拟，研究成果进一步证实了上游湍流

边界层中超级结构的存在. 随后，Wu 和 Martin[12]

基于 DNS数据库重点研究了激波的非定常运动现

象，发现激波运动在流向上以低频大尺度振荡运动

为主，而在展向上则以高频小尺度的褶皱为主.其相

关性分析结果还表明，运动激波的低频振荡与下游

分离泡膨胀和收缩运动密切相关，展向小尺度的褶

皱主要是由来游湍流边界层的展向非均匀性而引起.

Priebe等 [13] 着重探讨了激波运动的低频振荡现象.

低通滤波后的 DNS瞬时流场结果表明，激波的低频

运动来源于下游分离泡内不稳定机制，低通滤波后

分离泡的舒张和收缩运动导致了上游分离激波的低

频振荡.最近，Helm等 [14]在此基础上细致探讨了干

扰区分离泡剪切层内涡结构的时空尺度.与此同时，

国内部分学者也逐渐开展了激波湍流边界层干扰的

直接数值模拟工作，例如中国科学院力学研究所的

李新亮等 [15] 采用高精度的差分格式研究了压缩拐

角内激波的低频振荡运动以及干扰区内的湍动能输

运机制.研究发现，激波的低频振荡与上游的拟序结

构无关，同时拐角内湍动能的生成主要集中在分离

泡上方的剪切层，湍流的耗散则以近壁为主.北京航

空航天大学的方剑等 [16] 也在激波湍流边界层干扰

的雷诺数效应方面开展了相关 DNS研究.

总体来看，以往的直接数值模拟研究主要是在

超声速来流情况下开展的，而针对高超声速情况下
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激波与湍流边界层干扰的直接数值模拟工作相对较

少. 高马赫数下激波与湍流的干扰将产生很强的内

在压缩性效应 (intrinsic compressible effects),又称为

声效应,指与湍流脉动有关的压缩性效应，这对湍流

场的不同尺度物理量都具有显著影响. 深入开展高

马赫数激波与边界层干扰问题的流动机理研究将有

助于进一步提升对该问题的认识和理解.

本文采用直接数值模拟方法对马赫数 6下的 34◦

压缩拐角问题进行直接数值模拟. 系统地研究可压

缩效应对雷诺应力各向异性张量和湍动能及其输运

机制的影响规律，探讨高马赫数下分离激动的非定

常运动特性及其成因.

1 计算设置

1.1 数值方法

控制方程采用曲线坐标系下的三维无量纲可压

缩 NS方程组

∂U
∂t

+
∂(Fc + Fv)

∂ξ
+
∂(Gc + Gv)

∂η
+
∂(Hc + Hv)

∂ζ
= 0

其中，Fc,Gc和 Hc为无黏通量，Fv,Gv和 Hv为黏性

通量，各变量具体表达式见文献 [17].无黏项的离散

采用七阶WENO格式和 Steger-Warming矢通量分裂

方法. 对于黏性项，采用八阶中心差分格式进行计

算.时间推进采用三阶 TVD 型 Runge-Kutta方法. 为

了保证计算的稳定性，采用滤波技术对瞬态流场进

行局部滤波.

计算软件为高精度差分求解器 Opencfd-SC.该

软件已在激波/边界层干扰 [18]、湍流模型评估和改

进 [19]中得到广泛应用和确认.

1.2 计算模型及边界条件

计算模型为平板/压缩拐角构型. 坐标系原点位

于拐角角点，上游平板长度为 680 mm，拐角长度为

80 mm，压缩拐角为 34◦. 来流马赫数 M∞ = 6，来流

雷诺数为 10 mm−1.来流静温为 79 K，壁面温度取为

294 K.

计算域的法向高度 Ly = 100 mm，展向宽度 Lz =

48 mm.计算网格点数为：2900(流向) × 160(法向) ×
480(展向).图 1给出了计算网格的示意图，其中流向

和法向网格均间隔 5个网格点显示.如图所示，流向

网格在拐角 −80 mm< x < 60 mm的区域内均匀密集

分布，法向网格往壁面方向进行了指数加密,展向网

格均匀分布.以 x = −50 mm处的壁面量为度量，网

格尺度 ∆x+ × ∆y+
w × ∆z+ = 4.5× 0.45× 4.5.

图 1 计算网格示意图

Fig. 1 Schematic of computational grid

为了便于比较，在计算域内选取 4个典型特征

点，具体流向位置如表 1所示.其中，E1位于上游平

板湍流边界层，E2和 E3位于拐角干扰区内，E4则

位于干扰区下游的再附边界层内.

表 1 典型特征点流向位置

Table 1 Selected streamwise positions

Symbol
Streamwise

position/mm
Comment

E1 −50 reference point

E2 −30 mean-flow separation

E3 0 separation bubble

E4 55 reattachment region

准确生成高超声速湍流边界层是开展高马赫数

激波湍流边界层干扰问题研究的先决条件.与以往采

用的回收调节方法和人工合成方法不同，这里采用

吹吸扰动法生成拐角入口处的非定常湍流边界层，

尽管计算量相对较大，但能获得更真实可靠的湍流.

首先取相同来流条件下的层流解作为计算域入口边

界，同时在上游平板 −630 mm< x < −600 mm区域

内通过添加壁面吹吸扰动，促使计算域入口处层流

发生转捩，最终在拐角入口处获得充分发展的湍流

边界层. 吹吸扰动函数具体形式参见文献 [20]. 表 2

给出了计算得到的 E1处湍流边界层参数，其中 δ, δ∗

和 θ 分别对应为边界层厚度、位移厚度以及动量厚

度，H为形状因子.需要说明的是，下文中 δ均取为

特征点 E1处的结果.

表 2 特征点 E1处湍流边界层参数

Table 2 Boundary layer parameters at E1

δ/mm δ∗/mm θ/mm H

13.2 5.1 0.56 2.58

图 2分别给出了特征点 E1处湍流边界层内速

度的平均剖面和脉动强度.可以看到，计算得到的流

向速度剖面存在明显的线性区，过渡区和对数区.在
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黏性底层 (y+ < 10)的区域内符合线性分布规律；在

对数律区域 (40 < y+ < 100)内符合对数分布规律；

两者之间为过渡区.同时，由于采用半局部摩擦速度

无量纲化，计算得到流向、法向及展向速度脉动强度

与不可压缩平板湍流边界层 [21-22]的结果符合较好.

图 2也显示出了近壁区 3个方向脉动强度具有很强

的各向异性.

图 2 平均速度剖面和脉动强度

Fig. 2 Profiles of mean velocity and root-mean square

出口及上边界均采用无反射边界条件，物面边

界为无滑移条件和等温壁，展向为周期性条件.

在湍流的直接数值模拟中，一般通过考察脉动

速度的展向关联函数来验证展向计算域合理性. 图

3 给出了拐角角点处的关联函数. 在展向距离 rz

大于半个计算域展向宽度时 (本文展向计算域约为

3.6δ)，可以看到，3个方向上脉动速度的关联函数均

稳定衰减到零附近.这表明计算中选取的展向计算域

足够大，展向周期性边界条件是合理的，能够有效地

模拟拐角角部区域中的大尺度涡结构.

图 3 展向相关函数分布

Fig. 3 Distribution of two-point correlations in the spanwise direction

2 平均及瞬态结果

在计算达到统计平衡态后, 对流场数据样本进

行统计平均.如无特别说明，论文中采用的平均为时

间推进方向以及展向的时--空平均.

图 4分别给出压缩拐角内物面压力和摩阻系数

的分布.可以看到，拐角内物面压力首先急剧升高，

这是由于分离激波造成的，随后出现了一个压力平

台，紧接着由于再附激波的存在，压力再次急剧升

高，最终物面压力趋近于无黏理论解.压力平台的出

现，表明角部区域内出了分离区.同时，从物面摩阻

系数分布来看，分离起始在 x = −2.31δ附近，再附点

位于 x = 0.88δ，分离区尺度约为 3.2δ.

图 4 物面压力及摩阻系数分布

Fig. 4 Distribution of wall pressure and skin-friction coefficient
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图 4 物面压力及摩阻系数分布 (续)

Fig. 4 Distribution of wall pressure and skin-friction coefficient

(continued)

图 5给出了 x-z平面内的瞬时流向速度分布.如

图所示，在上游无干扰区内，湍流边界层内存在高低

速条带结构，这是壁湍流的典型特征.在拐角角部分

离区内，条带结构被破坏并消失，但在下游再附区，

可以清楚看到，该结构又重新得到恢复.本文计算结

果与以往的超声速压缩拐角研究一致.

(a)y+ = 5.3

(b) y+ = 40

图 5 瞬态流向速度

Fig. 5 Iso-contours of instantaneous streamwise velocity

为了考察高超声速情况下压缩拐角内拟序涡结

构的演化规律，图 6给出了采用 Q判据 [23]识别出的

拐角内三维涡结构及展向中截面内压力梯度，图中

涡结构采用物面法向距离进行了染色. Li 等 [24]的研

究表明，在高马赫数情况下湍流边界层内完整的发

卡涡结构并不明显，拟序涡以准流向涡为主.如图所

示，在干扰区上游 −50 mm< x < −25 mm的区域内，

流场内出现了大量非对称茎状或者藤条状 (cane-like)

涡结构，这与以往的研究结论是一致的.在压缩拐角

干扰区内，可以看到，穿过激波后，涡结构更加密集

和且结构更为复杂，说明该处湍流强度明显增强.此

外，在分离区以及再附区远离壁面的区域还出现了

大量随机排列的大尺度发卡涡及涡串结构，这表明

湍流边界层在逐步恢复到平衡状态.

图 6 瞬态拟序涡结构 (采用物面法向距离进行渲染)

Fig. 6 Iso-surface of instantaneous coherent vortex structure colored by

the wall-normal distance

3 雷诺应力各向异性张量

研究表明 [25]，激波干扰对湍流边界层雷诺应力

张量各分量的影响差别明显. 雷诺应力的各向异性

张量定义如下 [26]

bi j =
ρu′′i u′′j

2ρk
− 1

3
δi j

其第二和第三不变量依次为

IIb = bi j b ji , III b = bi j b jkbki

压缩拐角内不同流向位置的雷诺应力各向异性张量

的变化如图 7所示，该变量反映了湍流状态在激波

边界层干扰流动中的变化规律.

图 7(a)给出了拐角上游无干扰区平板湍流边

界层内的结果. 可以看到，在近壁区，由于壁面的

阻塞效应，湍流状态以两组元湍流 (two-component

turbulence)[26] 为主，各向异性的极值出现在线性底

层 y+ = 5.5处,而在边界层外缘 y∗ = 1.1δ湍流状态则
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趋近于各向同性状态 (isotropic)，这与超声速湍流边

界层内雷诺应力各向异性张量的典型分布规律吻合.

如图 7(b)和图 7 (c)所示，拐角分离区和下游

再附区内雷诺应力各向异性张量的分布规律差异明

显.从图 7(b)中可以清楚看到，在近壁区，随着靠近

壁面，雷诺应力逐渐由轴对称压缩状态趋近于两组

元轴对称状态.与此同时，在边界层的内层区域，相

较于上游平板湍流边界层，此时湍流的各向异性减

弱，流动沿轴对称压缩 (axisymmetric compression)状

态逐渐演化为各向同性状态；而在边界层的外层区

域，湍流表征为轴对称膨胀 (axisymmetric expansion).

图 7(c)给出了下游再附区 E4的结果，该位置位于干

扰区下游湍流边界层的恢复区.可以看到，此时内外

层的湍流状态与图 7(b)的结果完全不同.相较于分

离区，再附区内近壁区湍流的各向异性显著增强，

流动状态恢复到以两组元湍流为主，同时外层区域

(a) E1

(b) E3

(c) E4

图 7 雷诺应力各向异性张量

Fig. 7 Anisotropy invariant maps of the Reynolds stress tensor

的流动呈现往各向同性湍流逼近的趋势.

上述结果表明，再附区湍流边界层尚处于恢复

过程中，与上游充分发展湍流边界层分布规律相

比，此时流动仍未恢复到平衡状态.

4 湍动能及其输运方程

图 8给出了平均湍动能沿流向的变化情况. 平

均湍动能在上游平板边界层的近壁区内存在极值，

约为 0.01.在拐角干扰区内，由于激波干扰的增强作

用，湍动能的峰值显著增强，如图所示，E3处峰值约

为上游无干扰区的 5倍.同时，峰值点的法向位置出

现在 y∗ = 0.5δ的位置，这主要是由于拐角干扰区内

存在大尺度流动分离，分离区剪切层的强速度梯度

造成的.另外，在下游再附区边界层内，可以看到，

此时湍动能的量值及峰值位置与上游平板结果较为

接近.

图 8 湍动能分布

Fig. 8 Distribution of turbulent kinetic energy
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图 9为湍流马赫数的变化规律.以往研究 [9] 中

常采用该变量表征可压缩效应的强度. 当湍流马赫

数 Mt接近于 1时，表明流场中可压缩效应较强，湍

流场中存在与声速度脉动量级相当的强脉动，即内

在压缩性效应或声效应.从图 9中的结果来看，峰值

湍流马赫数在上游平板边界层内约为 0.5，随后在干

扰区内急剧增长到 0.9附近，这表明此时干扰区内存

在以内在压缩性为主的强压缩效应.另外，从图 8和

图 9的定性比较来看，两者的流向变化规律存在一

定的相似性.

图 9 湍流马赫数分布

Fig. 9 Distribution of turbulent Mach number

为了进一步讨论湍动能的生成、耗散及输运机

制，我们还对可压缩湍动能的输运方程进行了定量

分析.可压缩湍动能的输运方程如下 [27]

∂

∂t
(ρ̄k) = C + P + T + S + V − D + K + M

相关研究表明，在激波与湍流边界层作用问题

中，湍动能输运方程中的湍流生成项 P、湍流输运项

T、黏性耗散项 D以及黏性扩散项 V 是影响干扰区

内湍动能输运过程的重要物理量，其具体表达式



P = −ρu′′i u′′j ∂ũi/∂x j

T = −∂(ρu′′i u′′i u′′j /2 + p′u′′j )/∂x j

V = ∂σ′i j u
′′
i /∂x j

D = σ′i j∂u′′i /∂x j

图 10(a)给出了湍动能生成项 P的分布,图中红

色圆圈代表不同流向位置处的生成项峰值. 可以看

到，在上游无干扰区 E1处生成项的值较小，峰值位

置出现在 0.1 mm∼1 mm的近壁区内，对应于图 9中

的湍动能低值.而在干扰区 E2和 E3处，由于分离区

剪切层的强速度梯度，此时生成项峰值急剧增大，而

且峰值位置逐渐远离壁面，对应为剪切层的法向位

置.在下游再附区，生成项峰值约为上游无干扰区的

21倍，同时法向位置也更为靠近物面 (< 0.1 mm)，

这主要是由于下游再附边界层厚度变薄的缘故. 另

外，在 E3和 E4远离壁面的位置，由于激波区内的

强剪切，流场内还出现了生成项的次峰值.

湍流输运项 T的分布如图 10(b)所示，该项包含

了脉动速度及脉动密度的四阶相关项和压力做功项.

前者表征了脉动运动引起的湍流扩散，压力做功项

则由平均场中压力所做的功、压力输运项和压力--膨

胀项三部分构成.显然，输运项在上游无干扰边界

(a)湍动能生成项

(a) Production

(b)湍流输运项

(b) Turbulent transport

图 10 湍动能输运

Fig. 10 Transport of turbulent kinetic energy
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(c)压力--膨胀项

(c) Pressure-dilatation

(d)黏性扩散项

(d) Viscous diffusion

(e)黏性耗散项

(e) Turbulent viscous dissipation

(f) E4处湍动能输运机制

(f) Budgets of turbulent kinetic energy at location E4

图 10 湍动能输运 (续)

Fig. 10 Transport of turbulent kinetic energy (continued)

层内量值较小.但在 E2∼E4处，近壁区以及激波区域

的湍流输运显著增强. 此外，从与 E1处结果的比较

来看，下游边界层内的湍流输运有往壁面逐步增强

的趋势.可以看到，E4处输运项的峰值约为 0.004，

峰值位置出现在 0.01∼0.1 mm的范围内，而 E1处的

峰值约为 0.000 2，位于 0.1∼1.0 mm. 为了进一步研

究可压缩效应对湍动能的影响机制，图 10(c)还给出

了压力 --膨胀项的分布，该项为脉动压力在脉动膨

胀上所做的功，表征由于内在压缩性效应 (即声效

应) 对湍动能的耗散，是反应内在压缩性效应的一

项. 该项在 E1处接近于 0,这表明上游无干扰湍流

边界层内的可压缩效应较弱. 在 E4处，该项在近壁

区 (y∗ = 0.01 mm)和激波区 (y∗ = 10 mm)分别出现了

局部峰值.近壁区的压力--膨胀项峰值主要是由于再

附边界层内的强脉动密度造成的，而激波区峰值与

非定常运动激波密切相关.从图中可以看出，与上游

的 E1及 E2区相比，分离区 (E3)以及再附区 (E4)的

压力--膨胀项明显增强，显示了分离区及再附区具有

很强的内在压缩性效应.

上述研究进一步表明，高超声速下激波与湍流

边界层干扰流场中的内在压缩性效应较强.

图 10(d)和图 10 (e)分别给出了黏性扩散项和黏
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性耗散项的分布.可以看到，这两项的作用主要体现

在边界层内 y∗ < 0.1 mm的区域内.如图所示，分离

区内的黏性扩散及耗散较上游无干扰区内的差别较

小，而在下游再附边界层内，其量值急剧增大，黏性

扩散项和耗散项分别约为上游的 10倍和 20倍.

综上所述，随着流动往下游发展，湍流边界层

内湍动能生成项和湍流输运项均急剧增大. 与此同

时，近壁区的黏性扩散和耗散也急剧增大. 图 10(f)

给出的下游再附边界层内湍动能的输运机制，此时

流场中的产生的强湍动能由湍流输运项输运到边界

层内，同时在黏性扩散项和黏性耗散项的共同作用

下将其在近壁区耗散掉，这与以往超声速激波湍流

边界层干扰中的湍动能输运机制是一致的 [15].

进一步研究可压缩效应对湍流耗散率的影响.湍

流耗散率可以分解为两部分

D = σ′i j∂u′′i /∂x j = Ds + Dd

其中 Ds为螺旋耗散项，Dd为膨胀--耗散项，具体表

达式如下


Ds = µ̄


∂u′′i
∂x j
−
∂u′′j
∂xi


2

Dd =
4
3
µ̄

(
∂u′′i
∂xi

)2

+ 2µ̄


∂u′′i u′′j
∂xi∂x j

− 2
∂

∂xi
u′′i
∂u′′j
∂x j



图 11分别给出了螺旋耗散项和膨胀--耗散项的

分布.可以看到，螺旋耗散项峰值区域分布在边界层

的近壁区，尤其是在剪切层角部区域以及下游再附

区.从量值大小来看，螺旋耗散项较为接近湍流耗散

率 (见图 10(e)).由于膨胀--耗散项反映的是可压缩效

应，如图所示，其峰值主要出现在激波附近，边界层

内也有较强的分布.从整体来看，其量值与螺旋耗散

项相比存在量级上的差别.该研究结果表明，在高超

声速压缩拐角流动中，湍流耗散率仍是以螺旋耗散

(a)螺旋耗散项

(a) Solenoidal part

(b)膨胀--耗散项

(b) Dilatational part

图 11 湍流黏性耗散率分解

Fig. 11 Turbulent viscous dissipation decomposition

为主导，膨胀--耗散项的作用可以忽略不计.

可压缩效应将导致脉动速度的散度不为零. 研

究表明，其对湍动能增长率的影响主要是通过压

力 -- 膨胀项和膨胀 -- 耗散项体现. 图 12 给出了

压力膨胀项和膨胀 --耗散项的比较情况. 如图 12

所示，在上游无干扰边界层内，两者的量值均较

小，尽管来流马赫数为 6，但是边界层内的湍流

马赫数峰值约为 0.5，内在压缩性较弱，因而两者

的作用可以忽略不计. 但是在 E4 处，在强激波的

干扰下，压力膨胀项和膨胀耗散项的变化趋势则

差异明显. 可以看到，较上游无干扰区边界层，

压力膨胀项变化剧烈，尤其是在靠近壁面以及激

波区，而膨胀 -- 耗散项的变化则要小得多，约为

上游的 3 倍. 需要说明的是，膨胀耗散项在激波

干扰的作用下有一定的增强，但是量值与螺旋耗

散项相比，但其在湍流耗散率中所占的比例仍较

图 12 压力--膨胀项与膨胀--耗散项的比较

Fig. 12 Comparison of pressure-dilatation and dilatational dissipation
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小.因此，在本文的高超声速激波湍流边界层干扰问

题中，可压缩效应对湍动能输运的影响主要通过压

力--膨胀项来体现.

5 非定常运动特征

对于激波与湍流边界层干扰问题，分离激波的

低频振荡特性及其成因一直以来都是学术界的研究

热点和难点 [28]. 目前，对运动激波的低频振荡机制

仍然存在着截然不同的物理解释. 研究高超声速下

运动激波的振荡特性，将有助于进一步加深理解激

波非定常运动的相关机理.

如图 13所示，给出了典型特征点上物面脉动压

力的功率谱密度.这里选取了上游无干扰区 E1和平

均分离点 E2两处的结果进行比较. 可以看到，与超

声速湍流边界层的特征频率 O(δ/U∞)相比，高超声

速湍流边界层物面压力脉动的能量峰值有往高频区

偏移的趋势，但是峰值频率仍集中在高频段 (1∼10)

U∞/δ的范围内，而低频区主频较高频区小了约两个

量级.从平均分离点的结果可以清楚看到，此时低频

区 ( f δ/U∞ < 0.1)的能量急剧增大，而高频能量基本

维持不变. 该现象与之前的超声速压缩拐角功率谱

分析结果是一致，这表明在高超声速激波与湍流边

界层相互作用问题中，分离激波运动仍存在低频振

荡特性.

图 13 物面压力脉动功率谱密度

Fig. 13 Power spectral density of wall pressure fluctuations

为了更好地揭示高马赫数下激波的运动特性，

采用动态模态分解方法 [29-30] 进一步对拐角内的瞬

态流场的动力学模态进行分析. 模态分析主要针对

展向平均瞬态流向速度场进行操作. 模态分析的压

缩拐角流场范围为：流向 −50 mm< x < 50 mm，物面

法向 0 mm< y < 30 mm.瞬态流场的时间取样间隔为

1.5δ/u∞，样本总数为 220.

图 14给出了各模态特征频率与模态能量的对应

关系.研究发现，低频模态的能量较高，这与图 13中

的功率谱分析是相吻合的.另外，为了考察低频模态

的动力学性质，还选取了 4个典型模态 (如图 14中

模态 1 ∼ 4所示)重构了压缩拐角内的瞬时流向速度

场.

图 14 模态能量与特征频率的关系

Fig. 14 Relationships between mode energy and frequencies

图 15 不同流向位置处 Ms随时间变化情况

Fig. 15 Time series of the variableMs at various streamwise location

图 15给出了低频模态运动学机制的定量化描

述.这里采用如下定义的变量 Ms

Ms(x) =

∫ ∞

0
Ure(x, y, t)dy

Ure(x, y, t) =


0 , ure > 0

−ure , ure 6 0

式中 ure为基于低频模态重构出的瞬时流向速度.该

变量可以直观地反映特征频率下拐角内分离泡的非

定常运动过程.
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如图所示，分离区内流动存在典型的周期性，运

动周期约为 50δ/U∞，对应的特征频率为 0.02U∞/δ.

图 16依次给出了低阶重构的瞬时流场. 为了便于

比较，图中还分别给出了平均音速线和拐角内的流

线，其中拐角内蓝色区域代表分离泡的大小.从分离

区尺度来看，分离泡经历了一个膨胀 --收缩的过程.

结果表明，高超声速压缩拐角流动的低频模态动力

学性质与拐角内分离泡的膨胀/收缩运动密切相关.

图 16 基于低频模态 1∼4重构的瞬时流场

Fig. 16 Reconstruction of the flow field based on the low frequency

modes 1∼4

考察低频模态的特征结构将有助于揭示低频

振荡的物理机制. 为此，分析研究了低频模态 1 ∼
4 的空间结构. 上述 4 个低频模态的空间结构较

为类似，图 17给出了其中 mode 1的结果. 如图所

示，低频模态特征结构主要集中在分离泡上方剪切

层的根部附近，此外分离泡内也有较强的结构能量,

图 17 低频模态 1的实部

Fig. 17 The real part of low frequency mode 1

这表明低频振荡与下游分离区剪切层密切相关.而在

干扰区的上游区域，模态结构量值非常小，基本可以

忽略，这表明上游流动结构在激波低频振荡问题中

并不起主导作用. 本文的研究成果也进一步支持了

低频振荡的下游机制.

6 结 论

本文采用直接数值模拟方法对来流马赫数 6.0，

34◦ 压缩拐角内激波与湍流边界层干扰问题进行了

数值研究.通过分析雷诺应力各向异性张量，研究了

高马赫数激波干扰下湍流边界层的演化历程. 探讨

了可压缩效应对湍动能及其输运机制的影响规律.采

用动态模态分解方法对高超声速激波/湍流边界层干

扰问题进行了动力学模态分析.通过研究，得到以下

结论：

(1)随着湍流边界层往拐角下游发展，近壁区流

动由两组元轴对称湍流状态逐渐演化为两组元湍流

状态，外层区域则由轴对称膨胀趋近于各向同性.结

果表明，再附区下游湍流边界层仍未恢复到平衡状

态.

(2)高超声速拐角干扰区内强湍动能的输运过程

与超声速干扰情况下的输运机制较为类似.此外，干

扰区存在以内在压缩性为主的强压缩效应. 可压缩

效应对湍动能输运过程的影响主要体现在压力 --膨

胀项，其对膨胀--耗散项的影响相对较小.

(3)高超声速情况下分离激波的非定常运动仍存

在低频振荡特性，其低频模态表征为分离泡的膨胀--

收缩运动.研究表明，低频振荡的物理机制与下游分

离区剪切层密切相关.

致 谢 感谢国家超级计算广州中心，国家超级计算

天津中心提供计算机时.
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