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超声速膨胀角入射激波/湍流边界层干扰直接数

值模拟研究 
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摘  要：为了揭示膨胀效应对激波/湍流边界层干扰区内复杂流动现象的影响规律，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进行了数值研究。系统地探讨了激波入射点分别位于

膨胀角上游、膨胀角角点和膨胀角下游三种工况下膨胀角干扰区内若干基本流动现象，如分离泡、物面压力脉动及激波

非定常运动，湍流边界层统计特性和相干结构动力学过程等。结果表明，激波入射点流向位置改变对分离区流向和法向

尺度的影响显著，尤其是当激波入射点位于角点及其下游区域。研究发现，膨胀角干扰区内物面压力脉动强度急剧减

小，分离区内压力波向下游传播速度将降低而在膨胀区内将升高，膨胀效应极大地抑制了分离激波的低频振荡运动。相

较于入射激波与平板湍流边界层干扰，入射激波流向位置改变对膨胀角再附区速度剖面对数区及尾迹区影响显著，将导

致其内层结构参数升高而外层降低，近壁区内将呈现远离一组元湍流状态的趋势。此外，流向速度场本征正交分解分析

指出，主模态空间结构集中在分离激波及剪切层脚部附近而高阶模态以边界层内小尺度正负交替脉动结构为主。低阶重

构流场表明，前者对应为分离泡低频膨胀/收缩过程而后者表征为分离泡高频脉动。 
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激波/湍流边界层干扰区内流动参数变化剧

烈，涉及了湍流非平衡效应、可压缩效应、边界

层分离和再附、激波/激波干扰、分离激波的非

定常振荡等多种复杂流动现象，流动机理极其复

杂。Zheltovodov[1] 将激波-湍流边界层干扰的特

殊物理现象归纳总结为以下六大类：①分离激波

非定常运动对边界层内湍流的放大机制；② 非

定常激波对外流湍流的放大机制；③膨胀波对湍

流的抑制作用；④再附区边界层特征；⑤Taylor-

Görtler涡的形成；⑥分离区内湍流的层流化。 

经过半个多世纪的深入探索，国内外学者在

激波与湍流边界层的相互作用机制方面已取得长

网络首发时间：2019-10-12 13:40:53
网络首发地址：http://kns.cnki.net/kcms/detail/11.1929.V.20191011.1818.006.html
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足的进展，例如快速畸变近似[2]、初始分离准则
[3]、干扰模式与相似律[4]、分离激波的低频振荡

及其形成机制[5-6]等。当前，风洞实验以及高精

度数值模拟研究主要针对压缩拐角和入射激波/

平板两类简单构型。在风洞实验方面，自上世纪

五十年代以来，研究人员采用热线、激光风速

仪、三维粒子成像测速技术、纳米粒子平面激光

散射技术等先进测量手段准确获得了干扰区内高

分辨率瞬态结构及脉动信息。研究结果表明，强

干扰下激波的非定常运动是造成快速畸变理论分

析结果严重偏离实验数据的重要因素[7]；在激波

作用后的下游湍流边界内质量通量脉动强度显著

增强，湍流剪切应力的变化要明显强于雷诺应力

其他分量[8]。近些年，Humble等人[9]通过实验获

得了激波干扰问题中的三维瞬态流场结构，发现

上游拟序结构对激波低频振荡特性影响显著。与

此同时，在直接数值模拟 (Direct Numerical 

Simulation，DNS)研究方面，国内外也都取得了

较大的突破。美国Martin课题组 [10-13]对M∞＝

2.9、Reθ＝2300 的激波与湍流边界层的相互作用

进行了一系列直接数值模拟研究。其计算问题为

24°压缩拐角和12°入射激波/平板干扰，计算

结果也得到了Bookey等人[14]低雷诺数实验结果的

验证和确认。在国内，童福林和李新亮等人[15-18]

基于其DNS数据，系统开展了拐角角度、壁温、

拐角导圆、可压缩性以及转捩等因素对分离泡、

边界层演化特性以及激波振荡特性的影响规律和

作用机制。 

超声速膨胀角是流体力学基础问题之一，普

遍存在于各类高速飞行器的内外表面，尤其是在

超燃冲压发动机进气道中。工程实践表明，气流

在进气道唇口附近急剧压缩后形成较强的入射激

波，与前体压缩面以及后部的膨胀区边界层将产

生相互干扰作用。情况恶劣时，将会严重影响进

气道工作性能，甚至导致发动机不启动。与以往

传统的激波/湍流边界层干扰问题不同的是，此

时，膨胀角内存在较强的顺压梯度和膨胀波系，

这会对激波运动及湍流脉动特性均带来显著影

响，进而膨胀区内相互干扰也将呈现不同的演化

机制。因此，深入开展膨胀角激波/湍流边界层

干扰区内复杂流动现象的机理研究，将有助于进

一步加深对该问题的理解和认识，具有重要的工

程优化设计和应用背景。 

早期研究主要以风洞实验为主，计算模型也

多采用入射激波与平板/膨胀角构型。Chew等人
[19]对Mach=1.8和2.5下的6°膨胀角入射激波/湍

流边界层干扰问题进行了实验研究。研究发现，

当入射激波再入点位于膨胀角角点附近(约3-4倍

边界层厚度范围内)，膨胀效应对上游流动的影

响较为明显。Chung等人[20]分析研究了Mach=8下

入射激波再入点位置对膨胀区内物面压力平均量

及脉动量的影响规律。但由于入射激波强度较

弱，干扰区内并没有发生流动分离现象。随后，

White等人[21]进一步研究发现在强激波干扰下膨

胀效应将会导致干扰区内分离泡尺度的减小。最

近，Sathianarayana等人[22]实验研究了考虑侧壁效

应的入射激波与膨胀角湍流边界层相互作用，着

重探究了入射激波强度、膨胀角角度以及入射点

位置等因素对分离区三维形态的影响机制。相较

于风洞实验研究，国内外在膨胀角激波/湍流边界

层干扰的高精度数值模拟研究方面，相关工作还

较为少见。Konopka等人[23]采用大涡模拟对M∞＝

1.76的入射激波/膨胀角湍流边界层干扰问题进行

了初步研究。激波入射点位于膨胀角的下游，重

点关注了激波干扰对膨胀区内湍流统计特性的影

响规律。 

本文采用直接数值模拟方法对超声速膨胀角

入射激波与湍流边界层相互作用问题进行系统研

究。着重探讨强激波干扰下入射激波入射点位置

的改变对干扰区内复杂流动结构的影响规律，如

分离泡、物面压力脉动特性及激波非定常运动、

湍流边界层统计特征等。采用本征正交分解方

法，分析比较不同入射位置下膨胀区内动力学过

程的差异。为了便于比较和验证结果，来流参数

的选取与Bookey等人[14]的实验和Priebe等人[13]的

DNS相近。 

1  计算参数 

控制方程为曲线坐标系(ξ,η,ζ)下三维可压

缩无量纲Navier-Stokes方程组。流场变量和长度

变量分别采用无穷远处来流参数和单位毫米进行

无量纲化。具体形式如下： 

 
(1) 
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其中U=J-1(ρ, ρu, ρv, ρw, ρE) 为守恒变量，F 和Fv 

分别为 ξ 方向上的无黏和黏性通量，(G, Gv )和 

(H, Hv ) 分别对应于 η 和 ζ 方向，J 为坐标系

转换时的雅可比矩阵。各项的具体表达式参见文

献[10]。 

采用高精度有限差分解算器OpenCFD-SC进

行DNS计算。在作者前期研究中[15-18,24]，我们采

用该软件对大量压缩拐角和入射激波/平板湍流边

界层干扰问题进行了直接数值模拟研究，DNS结

果可靠性和准确性都得到了充分的验证与确认。

DNS计算时，我们采用了Martin等人[25]优化构造

的WENO_SYMBO_LMT格式以及Steger-Warming

流通量分裂方法计算无黏通量。该数值格式在激

波/湍流边界层干扰问题中具有较好的鲁棒性和

计算精度，可以保证在精确捕捉湍流边界层内不

同尺度流动结构的同时，又能较好的抑制强激波

间断处的数值振荡。采用八阶中心差分格式对黏

性项进行计算。时间离散采用的是三阶精度的

Runge-Kutta方法。 

 

图 1  计算域及网格示意图 

Fig. 1 Illustration of computational domain and grid 

如图 1 所示，计算模型为入射激波与平板/

膨胀角湍流边界层的相互作用问题。气流方向为

从左往右，坐标系原点取为膨胀角角点处，膨胀

角为 10 度，入射激波的激波角为 30 度。Xin 和

Xup 分别对应为入射激波在物面上的名义入射点

和在上边界的入射点位置。我们通过改变计算域

上边界中 Xup 的流向位置使得入射激波打在膨胀

角壁面上不同的流向位置 Xin。 

计算域流向长度为Lx=470 mm，流向跨度为-

363 mm< x <107 mm，其中平板区和膨胀区长度

分别为363 mm和107 mm。法向高度为Ly=60 

mm，展向宽度为Lz=14 mm。边界条件的设置具

体如下。首先，计算域入口处(Inlet)取为相同来

流下的层流解。为了消除扰动波反射对计算结果

的影响，在计算域的出口处(Outlet)使用了超声速

出口无反射边界条件及缓冲区。物面边界为无滑

移和等温壁，展向取为周期性边界条件。在计算

域的上边界，入射点Xup的左侧取为无反射自由来

流边界(Non-reflecting)，而在入射点Xup右侧的流

动参数取为按照Rankine-Hugoniot关系式给出的

波后值。此外，膨胀角上游的充分发展湍流边界

层则是通过采用文献 [26]中的壁面吹吸方法生

成。这里我们在计算域层流入口下游的平板壁面

(-335 mm< x <-315 mm)添加多频正弦波扰动促使

流动发生转捩，随后在平板下游x=-60 mm处获得

充分发展的湍流边界层，这里采用的扰动幅值和

频率与文献[16-18]相同。 

具体来流条件如下：来流马赫数为 M∞= 

2.9，基于单位长度来流雷诺数为 Re∞=5581.4 

mm-1，来流静温为 T∞=108.1K，壁面温度取为

Tw=307K 。计算的 DNS 工况分别为 Case1-

Case4，其中 Case1 为无膨胀情况下入射激波/平

板湍流边界层干扰，Case2-Case4 为膨胀角入射

激波/湍流边界层干扰，其壁面上名义入射点位

置 Xin 分别对应为膨胀角点上游，角点处以及角

点下游三种工况。为了更好地揭示膨胀效应的影

响，这里通过调整 Xup 将 Case1 和 Case3 的壁面

入射点位置 Xin 均取为 0，Case2 和 Case4 的入射

点 Xin 则分别取在角点上下游约 δ 的位置处 (δ 对

应为上游参考点处 ref 的湍流边界层厚度，参见

图 1)。各工况中其他的 DNS 参数设置均完全相

同。 

如表1所示，各DNS工况的网格点数均为

3200×200×140(流向×法向×展向)，计算网格采用

代数解析方法生成。为了精确捕捉流动信息，流

向网格点在膨胀角激波与湍流边界层干扰区内均

匀密集分布，法向网格在近壁区采用了双曲正切

函数的加密处理，以保证在整个边界层内有120

个网格点，展向网格点均匀分布。以x=-60mm处

壁面量为参考(见图1中参考点ref)，膨胀角干扰区

内流向和展向网格尺度分别为Δx+=5.0和Δz+=7.1,

壁面及边界层外缘的法向网格尺度分别Δyw
+=0.7

和Δye
+=11.2，与Priebe等人[13]的DNS较为接近。
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表2 还分别给出了上游参考点ref 处湍流边界层

的边界层厚度δ、位移厚度δ*、动量厚度θ、形状

因子H 和物面摩阻系数Cf。可以看到，本文结果

与前人的DNS数据及实验结果较为接近。 

表 1  计算工况设置 

Table 1 Numerical parameters for the DNS cases 

Case  Lx×Ly×Lz (mm) Nx×Ny×Nz Δx+×(Δyw
+, Δye

+)×Δz+ Xup (mm) Xin (mm) expansion angle 

Case 1 470×60×14 3200×200×140 5.0×(0.7,11.2)×7.1 -104.00 0.00 No 

Case 2 470×60×14 3200×200×140 5.0×(0.7,11.2)×7.1 -112.00 -7.60 100 

Case 3 470×60×14 3200×200×140 5.0×(0.7,11.2)×7.1 -104.00 0.00 100 

Case 4 470×60×14 3200×200×140 5.0×(0.7,11.2)×7.1 -96.00 6.15 100 

表 2  参考点湍流边界层参数 

Table 2 Turbulent boundary layer parameters at the reference point 

Case M∞ δ (mm) δ* (mm) θ (mm) H Cf 

Present 2.9 6.45 2.00 0.41 4.88 0.00246 

Priebe’s DNS[13] 2.9 6.40 1.80 0.38 4.74 0.00217 

Bookey’s Exp[14] 2.9 6.70 2.36 0.43 5.49 0.00225 

 

 

图 2  两点展向相关函数分布 

Fig. 2 Distribution of the two-point correlation as a func-

tion of spanwise spacing. 

首先，为了验证本文DNS计算展向宽度的合

理性，图2 给出了膨胀角干扰区内展向关联函数

Rαα在边界层内不同法向位置处的分布情况。Rαα

的具体表达式参见文献[26]。可以看到，三个方

向上脉动速度的关联函数在展向距离rz大于半个

计算宽度时，均衰减到0附近，这表明本文DNS

计算的展向宽度是合理的，能够有效捕捉干扰区

大尺度结构。需要特别说明的是，我们将在后续

结果分析和讨论中，通过与前人DNS结果以及实

验数据的比对，进一步验证和确认本文计算结果

的可靠性。 

DNS计算时，在经过两个无量纲时间(Lx/U∞)

后流场达到统计定常状态，随后对瞬态场进行统

计采样。总无量纲采样时间跨度约为500δ/U∞，

物面压力脉动信号的采样间隔为0.06δ/U∞，共获

得400个三维瞬态流场样本。如无特别说明，本

文所指的平均定义为时间和展向平均。 

2  流场结构 

图 3 给出了膨胀角干扰区瞬态密度梯度场，

这里粉色曲线代表 Mach=1 的瞬态等值线，图中

xsep 为平均分离点位置。为了更好地显示流场结

构，我们采用了文献[10]中转化公式： 

 (2) 

其中▽ρ 为密度梯度。可以看到，膨胀干扰区内

流场结构与激波/平板湍流边界层干扰区较为类

似：在边界层外缘可以清楚地看到入射激波(IS)

以及反射激波(RS)，同时在干扰区下游仍存在较

弱压缩波系。此外，在激波干扰作用下，边界层

内 Mach=1 的瞬态等值线逐渐远离物面，这主要

是干扰区内均出现了流动分离现象所导致的。膨

胀效应对流场结构的影响主要体现在干扰区下游

的再附边界层。如图 3(a, c)所示，相较于激波/平
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板干扰工况，膨胀区内马赫数等值线的法向位置

更为靠近物面，这也表明此时再附边界层外层出

现了流动加速现象。另外，从定性分布规律来

看，入射激波流向位置改变对膨胀角内流场结构

特征的影响不大。 

 

(a) Case 1 

 

(b) Case 2 

 

(c) Case 3 

 

(d) Case 4 

图 3  瞬态密度梯度场 

Fig. 3 Instantaneous gradient of density. 

Simpson[27]依据瞬态分离的统计概率将边界

层分离划分为以下三类：初始分离(incipient de-

tachment, ID), 间歇性瞬变分离(intermittent tran-

sitory detachment, ITD)以及瞬变分离 (transitory 

detachment, TD)。前两者分别对应回流的统计概

率为 1%和 20%，后者则为 50%，对应为平均意

义上的流动分离。图 4 给出了膨胀角内物面上流

动分离的统计概率分布。这里的流动分离定义为

ǝUs/ǝyn<0，其中 Us 和 yn 分别为沿物面的流向

速度和物面法向距离，下文类似。为了便于比

较，流向坐标采用分离点坐标 xsep 和上游湍流边

界层厚度 δ 进行归一化。整体来看，Case1-Case4

工况物面流动分离统计概率的分布规律基本类

似，均以双峰结构为主，呈现 V 字型分布。从定

量分布来看，所有工况下峰值概率均超过 0.5，

这说明膨胀角内流动存在平均意义上的流动分

离。可以看到，膨胀角上游区域的统计概率分布

较为一致，而下游区域内流动分离特征则变化显

著，特别是 Case4 工况，物面上存在较大范围的

初始分离。 

 

图 4  物面上流动分离的统计概率分布 

Fig. 4 Statistical probability distribution of flow separa-

tion at the wall.  

  

图 5  物面平均摩阻分布 

Fig. 5 Distribution of the mean wall skin-friction coeffi-

cient 
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图 6  分离泡高度沿流向分布 

Fig. 6 Streamwise variations of the separation bubble 

height 

为了更好地定量化描述膨胀效应对干扰区内

分离泡流向尺度的影响，图 5 给出各工况下物面

平均摩阻的流向分布。如图所示，本文 Case1 结

果与 Priebe 等人[13]DNS 结果吻合良好，这也进

一步证实计算结果的可靠性。我们以摩阻分布曲

线过零点的流向位置来确定分离区长度。可以看

到，随着激波入射点位置往下游移动，分离区流

向长度急剧减小，Case4 时分离区长度为 1.45δ，

约为 Case1 工况的 17%。此外，Case2 和 Case3

分离区摩阻分布还出现急剧升高随后急剧下降的

突跃，Fang 等人[28]DNS 结果也存在类似现象。

该现象主要是由于膨胀角角点的曲面不连续而导

致的。然而，Case4 工况下则无局部极值的出

现，我们认为造成这种差异的原因很可能是：

Case4 时角点位于分离区内，流动变化较为缓

慢，对曲面变化的影响不敏感。另外，Case2-

Case4 工况膨胀角下游的摩阻分布较为吻合，均

明显高于 Case1 工况。此外，图 6 还给出了分离

泡高度沿流向的分布情况。这里我们采用 Us=0

的平均等值线来表征分离泡高度。可以看到，分

离泡形态呈现两边低中间高的山峰型，入射点流

向位置的改变对分离泡的高度影响显著，特别是

当入射激波点位于角点及其下游区域时(Case 3 和

Case 4)，分离泡高度约为无膨胀角工况的十分之

一。我们认为该现象很可能是由于入射激波位置

靠近膨胀角，此时角区膨胀波降低了入射激波强

度[29]，使得干扰区内物面压力流向梯度急剧减小

的缘故。 

3  物面压力脉动 

干扰区物面压力及其脉动特征一直以来都是

激波与湍流边界层相互作用问题的研究重点及热

点。深入分析膨胀效应对物面压力脉动的影响机

制，将有助于理解膨胀角分离激波的非定常运动

规律及其物理机制，特别是不同入射位置下膨胀

效应对分离激波低频振荡运动的影响规律。本节

中我们将通过与激波/平板湍流边界层干扰结果

的比对分析，进一步深入揭示膨胀效应对物面压

力脉动强度、概率密度函数、时空关联特性以及

功率谱密度等方面的影响。 

 

      (a) Mean wall pressure 

 

        (b) Flutuation intensity of wall pressure 

  图 7 平均压力及脉动强度分布 

Fig. 7 Distribution of mean and fluctuation intensity of 

wall pressure  
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    (a) Seperation point 

 

     (b) Expansion region (x/δ=4.64) 

图 8  物面压力脉动概率密度函数 

Fig. 8 Probability density function of the fluctuating wall 

pressure  

图7分别给出了各工况干扰区内平均物面压

力及脉动强度的分布情况。图中黑色方框代表

Priebe等人[13]的DNS结果，符号S 表示分离区起

始点的位置。需要说明的是，为了便于比较，我

们将流向坐标进行了平移及归一化，使得Case1

计算结果中压力升高点与Priebe等人[13]的DNS结

果相互重合，如图7(a)中横坐标x*所示。可以看

到，两者在干扰区内分布规律非常吻合，这也充

分证实了本文DNS数据的准确性。从Case2-Case4

的分布规律来看，膨胀效应使得干扰区下游物面

压力降低，总压差减小，但入射激波流向位置的

改变对膨胀区内总压差没有实质影响，不同工况

下压力分布曲线在膨胀角下游吻合良好。流向位

置变化对分离区内物面压力流向分布规律的影响

则更为直接。可以看到，Case4时压力的变化则

相对较为缓慢，这主要是此时膨胀角角点的强膨

胀波系对入射激波存在较强抑制作用，如图3(d)

所示。从图7(b)中还可以看到，物面压力脉动强

度的极值点主要出现在分离激波点S处，这主要

是由于分离激波的存在。同时，随着入射激波位

置往下游移动，脉动峰值也逐步下降，这与

Chung等人[20]的实验结果是一致的。 

图8分别给出了平均分离点及膨胀角再附区

物面压力脉动的概率密度函数(Probability Density 

Function, PDF)，这里采用当地脉动压力均方根σp

对脉动量进行归一化处理。与高斯分布的比较结

果表明，各工况下分离点压力脉动的PDF分布均

呈现非对称特征，大概率事件出现在-1<P'/σp<0

的区域，如图8(a)所示。本文计算结果与Loginov

等人[30]及Pasquariello等人[31]的高雷诺数大涡模拟

结果较为类似，但在0<P'/σp<1的范围内没有出现

明显的局部峰值，这很可能是由于本文来流雷诺

数Reθ较低。可以看到，图8(b)中下游膨胀区内压

力脉动PDF近似对称分布，不同工况PDF曲线分

布规律均基本类似。总体来看，膨胀效应对干扰

区内物面脉动压力PDF的影响可以忽略不计。 

为了更好地考察膨胀效应对物面压力脉动时

空关联特性的影响规律，这里采用流向时空关联

系数R(Δξ, Δζ, Δt)，具体定义如下[32]： 

 
(3) 

其中(x0, z0)为参考点坐标，Δξ，Δζ和Δt分别为流

向间距，展向间距和延迟时间。在本文中我们沿

展向中心线从-60 mm<x<60 mm的范围内均匀布

置了200个压力测点，并对脉动压力信号进行了

高频采样。 

图9分别给出了分离点和下游膨胀区内物面

压力的自相关R(0,0,Δt)。可以看到，分离点和下

游膨胀区自相关系数分布的差异较为明显。在图

9(a)中，Case1-Case4分离点自相关系数要明显高

于其上游湍流边界层，而且随着延迟时间的增

大，其自相关系数仍维持在较高的量值，特别是

Case1。Muck等人[33]研究结果表明，分离激波大

尺度振荡运动产生的强间歇性是该现象的主要诱

导因素。从本文计算结果来看，Case2-Case4分离

点的自相关系数分布仍基本符合这一规律，但是
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其量值急剧下降，峰值系数对应的延迟时间也相

对减小。这表明膨胀效应使得分离激波的非定常

运动间歇性减弱和时间尺度减小。另外，在膨胀

区x/δ=4.64处，我们从图9(b)中仍可以看到自相关

系数随着延迟时间呈现急剧下降的趋势，压力脉

动时间尺度也呈现进一步减小趋势。特别是在

ΔtU∞/δ>1.0时，脉动压力自相关性非常弱。入射

点流向位置的改变对下游再附边界层物面压力自

相关系数分布规律的影响可以忽略不计。 

 

      (a) Separation point 

 

        (b) Expansion region (x/δ=4.64) 

 图 9  物面压力脉动自相关 

Fig. 9 Autocorrelation of the wall pressure fluctuations  

我们还进一步给出了膨胀效应对物面压力脉

动流向时空关联的影响规律。图10首先给出了上

游湍流边界层内物面压力脉动的流向互相关，这

里参考点(x0, z0)取为(-60 mm,7 mm)。如图10(a)所

示，随着流向间距Δξ 的增大，互相关系数的极

值逐渐减小，延迟时间逐渐增大。通常，脉动压

力的对流速度可由压力测点流向距离Δξ 除以互

相关曲线峰值对应的延迟时间τopt求得。本文由此

计算得到的对流速度Uc约为0.6U∞-0.8U∞，这与

Willmarth等人[34]的实验结果较为接近。图10(b)

还给出了无量纲流向间距Δξuτ/Ucδ与互相关系数

极值的关系。这里的无量纲间距表征了两个不同

时间尺度的比值，Δξ/Uc和δ/uτ，其中前者对应大

尺度涡特征对流时间，而后者则是含能涡时间尺

度。可以看到，本文计算结果与前人的实验结果
[33,35-37]吻合较好。 

 

         (a) Streamwise time-space correlations 

 

       (b) Optimum time-space correlations  

图 10  上游湍流边界层物面压力脉动流向时空关联 

Fig. 10 Time-space correlations of the fluctuating wall 

pressure in the upstream turbulent boundary layer 

图11和图12还分别给出了分离区以及下游膨

胀区的流向时空关联。相较于上游湍流边界层，
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分离区及膨胀区流向互相关曲线分布规律主要有

以下两个方面值得重点关注。一方面，从图11(a)

中可以清楚看到，分离点物面压力脉动的时空关

联曲线在负延迟时间区域仍存在较强关联性。以

往研究结果表明[31]，造成这一现象的物理机制与

分离激波非定常运动密切相关。可以看到，随着

激波入射点位置往下游移动，负延迟时间区域内

的相关性急剧下降，这表明膨胀效应对分离激波

的非定常运动特性影响显著。可以看到，特别在

Case 3和Case 4工况，此时关联曲线与上游湍流

边界层的差别较小。 

 

       (a) Seperation point 

 

       (b) Seperation bubble 

图 11  分离区内物面压力脉动时空关联系数 

Fig. 11 Time-space correlations of the fluctuating wall 

pressure in the separation region 

 

图 12 下游膨胀区内物面压力脉动时空关联系数 

Fig. 12 Time-space correlations of the fluctuating wall   

pressure in the downstream expansion region 

另一方面，无论是在分离区还是膨胀区，在

正延迟时间区域内，相关曲线均存在明显的局部

峰值。在分离区内，膨胀效应对关联系数峰值大

小的影响较为显著，而延迟时间位置的变化则相

对较小。如图 11(a, b)所示，局部峰值对应的延迟

时间主要位于 0.46-0.78ΔtU∞/δ 的范围内，由此估

算的对流速度 Uc 约为 0.41-0.69U∞，略小于上游

湍流边界层。Muck 等人[33]在压缩拐角分离泡也

发现类似流动现象。在图 12 中，我们还可以看

到，膨胀区内关联曲线峰值及其延迟时间的分布

则相对较为集中，峰值大小出现在 0.5-0.6 范围

内，延迟时间约为 0.35ΔtU∞/δ，由此估算得到的

对流速度约为 0.91U∞，这说明膨胀区内物面压力

波的传播存在一个加速过程。我们认为分离区与

膨胀区内对流速度的差异很可能是由于湍流大尺

度结构在分离区与膨胀区内不同的演化机制。在

分离区内，尽管物面压力测点位于分离泡底部，

但其传播特性主要由剪切层外部大尺度结构所决

定。上游边界层内的大尺度结构在穿过分离激波

后，其对流速度将相对降低；而在膨胀区内，外

层的大尺度结构又经历一个急剧的加速膨胀过

程，导致物面压力波的传播速度将增大。 

为了定量化描述膨胀效应对分离激波非定常
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运动特性的影响规律，图 13 还给出了物面压力

脉动加权功率谱密度云图(Weighted Power Spec-

tral Density, WPSD)。图中符号 S 和 R 分别代表

平均分离点和再附点的流向位置，黑色实线代表

膨胀角角点位置(EC)。这里的加权功率谱密度具

体定义如下[31]： 

WPSD = f Ψ(f) / ∫Ψ(f)df     (4) 

其中 f 为频率，Ψ(f)为功率谱密度。 

  
(a) Case 1 (b) Case 2 

  

(c) Case 3 (d) Case 4 

图 13  物面压力脉动加权功率谱密度云图 

Fig.13 Weighted power spectral density map of the fluctuating wall pressure 

如图13(a)所示，对于入射激波/平板湍流边

界层干扰问题，上游湍流边界层物面脉动压力的

峰值频率约为fδ/U∞=1，而在分离点附近，由于分

离激波的大尺度流向低频振荡，物面脉动压力的

低频能量急剧增加，峰值频率出现在fδ/U∞=0.01

附近，随后在下游再附边界层内，峰值频率又恢

复到较上游略低的高频区。本文Case1的计算结

果与以往DNS结果以及风洞实验均较为一致。从

图13(b-d)中可以清楚看到，膨胀角分离点附近脉

动压力加权功率谱密度的低频能量呈现急剧降低

的趋势，在fδ/U∞<0.1频段内Case2-Case4工况均无

明显能量峰值，这表明膨胀效应极大地抑制了分

离激波的大尺度低频振荡。在定量比较方面，图

14还分别给出各频段能量在总脉动能量的占比沿

流向的分布情况，其中我们选取的低频段LF为

fδ/U∞ <0.1，而中频段MF为0.1< fδ/U∞ <1.0，其他

频率则为高频段。可以看到，Case1分离点低

频、中频和高频能量占比分别约为0.5、0.3和

0.2，低频能量明显占优。而Case2-Case4时，各

工况的低频能量占比分别约为0.35、0.25和0.3，

此时中高频能量明显占优。研究结果表明，膨胀

角内分离激波的低频振荡运动被极大的抑制了。 
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图 14  物面压力脉动各频段占比分布 

Fig. 14 Frequency-band percentage of the fluctuating 

wall pressure 

4  膨胀区湍流边界层 

这里我们将讨论入射激波位置对膨胀区湍流

边界层统计特性的影响规律，如平均速度剖面、

雷诺应力及其各向异性张量不变量和湍动能输运

机制等。本节结果均取自于x/δ=4.64处，上标+表

示为采用当地壁面量进行的无量纲化。 

 

图 15  平均速度剖面分布 

Fig. 15  Distribution of the mean velocity profile 

图15给出各工况van-Driest转换后的平均速度

剖面Uvd
+。在上游可压缩湍流边界层内(TBL)，本

文计算得到的平均速度剖面在黏性底层呈现线性

分布规律Uvd
+=yn

+，在对数率区30<yn
+<100符合对

数律Uvd
+=2.44yn

++5.1，且与前人DNS结果[13]吻合

良好。从Case2-Case4分布规律来看，膨胀效应对

平均速度剖面的影响主要体现在对数区以及尾迹

率区，黏性底层的变化可以忽略不计。如图所

示，在对数率区，速度剖面已不再符合对数律，

且入射激波位置的下游移动使得扰动边界层速度

剖面更为远离对数律，更接近于Case1的结果。

尾迹区的演化规律也呈现类似趋势。图16(a)和(b)

还分别给出了湍流边界层雷诺正应力τ11和切应力

τ12的分布情况。从量值大小来看，由于激波对湍

流的增强作用，雷诺应力呈现显著升高的趋势。

相较于上游TBL，Case1雷诺正应力和切应力分

别增大了约4倍和10倍。以往研究表明[38]，强膨

胀效应对湍流脉动具有抑制作用，会使得湍流边

界层出现层流化的趋势。可以看到，Case2-Case4

雷诺应力变化规律也进一步证实了该结论。此

时，膨胀区内各分量量值急剧减小，与上游TBL

已较为接近，但两者在分布规律方面仍存在着较

大差异。如图所示，膨胀区内峰值雷诺应力出现

在边界层外层区域yn/δ>0.3，而上游充分发展湍

流边界层则集中在0.01<yn/δ<0.1的内层区域。 

为了进一步定量评估内外层雷诺应力演化机

制的差异，图16(c)还给出了结构参数–τ12/τii在边

界层内分布情况。Klebanoff[39]和Erm等人[40]研究

发现，结构参数在边界层0.1<yn/δ<0.8内基本维持

不变，Reθ在697-2788范围时，其量值约为0.14-

0.16，如图16(c)中方框所示。本文上游湍流边界

层的计算结果也符合该分布规律。膨胀区内湍流

边界层结构参数的分布有以下两个显著特征。首

先，其量值明显小于TBL和平板再附边界层，特

别是外层区域，这说明边界层仍处于强非平衡

态。其次，膨胀效应对内外层结构呈现相反的作

用机制，入射激波位置往下游移动使得内层结构

参数(–τ12/τii)升高而外层降低。 

图17给出了膨胀区内湍流边界层雷诺应力各

向异性张量不变量的分布情况。图中横坐标为第

三不变量IIIb，纵坐标为第二不变量IIb，定义如

下[41]： 

 

(5) 
 

 

这里上标~代表Favre平均，K代表湍动能。 
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(a) Reynolds normal stress τ11 

 
(b) Reynolds shear stress τ12 

 

(c) Structure parameter –τ12/τii 

图 16  雷诺应力分量及结构参数 

Fig. 16 Reynolds stress components and the structure 

parameter 

 

     (a) Overall  

      

(b) Enlarged view 

图 17  雷诺应力各向异性张量不变量 

Fig. 17 Invariants of the Reynolds stress anisotropy ten-

sor  

与以往研究结果[41]一致：在上游可压缩TBL

内，靠近壁面的区域，流动以两组元湍流为主，

随后在近壁区则逐步逼近一组元湍流，而边界层

外缘流动表征为各向同性状态。对于Case1，平

板下游再附边界层内湍流状态在靠近壁面区域呈

现两组元轴对称，近壁区内湍流则沿着轴对称压

缩特征线变化，并在边界层外缘附近趋近于轴对

称压缩状态，如图17(b)所示，这与以往压缩拐角

激波/湍流边界层干扰再附区的研究结果[41]是一

致的。从Case3与Case1的结果比较来看(两者激波

入射位置完全相同)，膨胀效应使得下游再附边

界层近壁区内湍流沿着两组元特征线逐步趋近一

组元湍流状态，而边界层外缘呈现逼近各向同性
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状态的态势，这表明膨胀效应加速了下游再附边

界层的恢复过程。从Case2和Case4的分布规律来

看，激波入射流向位置的改变对近壁区内湍流状

态的影响更为明显，而外层的变化则相对要小得

多。可以看到，当入射激波位于膨胀角下游，近

壁区湍流呈现远离一组元湍流的态势，与入射激

波位于角区上游的演化规律完全相反，这很可能

是此时恢复区较短的缘故。 

 

图 18  上游湍流边界层湍动能输运方程各项分布 

Fig. 18  Budget of the turbulent kinetic energy in the 

upstream turbulent boundary layer 

可压缩湍动能的输运方程如下所示[41]： 

 (6) 

其中C为对流项，T为湍流输运项，P为生成项，

V为黏性扩散项，П为压力膨胀项，ε为黏性耗散

项，M为可压缩质量通量项。各项具体表达式可

参见文献[41]。以往研究表明[41]，湍动能输运机

制中起主要作用的是生成项P、输运项T、扩散项

V和耗散项ε。在本节中，我们将重点研究膨胀效

应对湍动能输运方程各项的影响规律。 

首先，我们给出了上游TBL湍动能输运方程

各项的分布情况，如图18所示。为了便于比较验

证，图中还给出了Schlatter和Örlü[42]的不可压缩

DNS结果。这里的各项均采用当地ρwuτ
4/νw进行了

归一化处理，其中ρw和νw分别为壁面密度以及动

力学黏性系数。可以看到，本文计算结果与前人

DNS结果吻合良好。如图所示，在近壁区，湍流

扩散项V和黏性耗散ε起主导作用，而在其他大部

分区域内湍流的输运则是由湍流生成项P和黏性

耗散ε共同决定。另外，湍流输运项的作用主要

是将外层湍动能输运到壁面耗散掉。 

 

(a) Production 

 

(b) Viscous dissipation 
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(c) Transport 

 

(d) Viscous diffusion 

图 19  膨胀区湍动能输运方程各项分布 

Fig. 19 Budget of the turbulent kinetic energy in the ex-

pansion region 

图19分别给出了膨胀区内湍动能输运方程各

项的分布情况。总体来看，Case2-Case4膨胀区边

界层近壁区和外层区域的湍动能输运机制均与上

游湍流边界层较为类似，膨胀效应的影响主要是

体现在各项具体量值。为了反映真实量值的变化

规律，这里各项均采用无穷远处来流进行归一

化。值得特别关注的是图19(a)中的生成项。如图

中黑色曲线所示，此时生成项在Case1的再附边

界层内呈现双峰结构，外层峰值要明显高于内层

峰值，这主要是由于此时再附边界层仍未恢复到

平衡态，分离区剪切层产生的外层大尺度结构仍

占主导。可以看到，膨胀效应使得内层生成项峰

值升高，而外层生成项峰值降低。随着入射激波

位置往下游移动，这一演化趋势有所缓解。从图

19(b-d)中还可以清楚看到，膨胀效应显著降低了

近壁区黏性耗散项、湍流输运项和湍流扩散项，

特别是在内层yn/δ<0.01的范围，但入射点流向位

置改变对各项分布规律的影响可以忽略不计。 

5  速度场本征正交分解 

在本节中，我们将采用本征正交分解(Proper 

Orthogonal Decomposition, POD)方法探究膨胀角

入射激波与湍流边界层干扰的非定常动力学过

程。通过POD方法可以对复杂高维度的流场进行

低阶近似，提取出非定常演化历程中能量占优的

特征模态。这里将着重分析入射激波在不同流向

位置时膨胀效应对干扰区流场内非定常运动历程

的影响机制。具体的POD分析方法介绍可参见以

往研究[43]。 

与Mustafa等人 [44]的研究相似，这里POD分

析主要针对400个展向平均流向速度脉动场进行

操作。假设非定常流向速度场Us(x, y, t)，POD分

析可以确定一族正交基函数Φj(x, y)，j=1,2,...，具

体分解过程如下[43]： 

 
(7) 

其中<Us(x, y, t)>为时空平均场，aj(t)为第j个模态

随时间变化的模态系数，Nt为模态总数。 

 

       (a) Normalized energy  

 

      (b) Cumulative energy  

图 20  POD模态能量分布 
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Fig. 20 Energy distributions of the POD modes 

图20给出了各模态能量分布。为了验证POD

分析结果的收敛性，图中还给出了Case1工况

Nt=600的结果。可以看到，模态总数Nt分别取

400和600时，能量分布曲线基本重合。因此，后

续的POD分析都基于Nt=400的样本空间进行。从

图20(a)中整体分布趋势来看，随着模态阶数增

大，模态能量急剧降低。值得注意的是，Case1

高阶模态能量衰减符合 j-11/9律，该研究结果与

Mustafa等人[43]在压缩拐角中的发现相吻合。同

时还可以看到，Case2-Case4工况在膨胀效应作用

下其高阶模态能量的衰减律与j-11/9律存在着较为

明显的差异。此外，随着入射激波位置往下游移

动，第1阶模态单调下降，第2阶模态能量变化较

小，而高阶模态能量(j>10)则呈现较为明显的升

高趋势。对于第1阶模态，其对总能量的贡献最

大，下文也称为主能量模态。从图20(b)中我们还

可以清楚看到，相较于Case1，Case2-Case4工况

模态累积能量曲线的梯度存在逐步升高的趋势，

这说明高阶模态能量在总能量中的占比逐渐增

强。以100-400阶模态为例，Case1时其能量占比

约为 8%，而Case4时其能量贡献增大到了约

26%。 

为了进一步考察主能量模态和高阶模态的差

异，图21分别给出了主能量模态和第100阶模态

系数的概率密度函数分布。可以看到，各工况主

能量模态和高阶模态系数aj(t)均近似为对称分

布，但两者的波动范围差异显著。可见，高阶模

态系数的归一化脉动aj’(t)/σaj主要集中在[-2，2]范

围内，这里σaj为模态系数的均方根，而低阶模态

系数在[-16，16]的范围内仍存在一定的出现概

率，这说明低阶模态的波动性要明显强于高阶模

态。图22还分别给出了各工况下主能量模态和第

100阶模态的空间结构分布。为了便于比较说

明，图中黑色曲线和粉色点画线分别代表平均流

线和音速线。如图所示，各工况下主能量模态空

间结构特征与高阶模态完全不同，前者主要集中

在分离激波附近及分离区内，特别是在分离泡剪

切层角部、分离泡内及其下游再附区域。而高阶

模态结构则表征为正负交替的小尺度结构,这与

湍流边界层内小尺度的高频脉动结构密切相关。

可以看到，随着入射激波位置往下游移动，主能

量模态及高阶模态结构的分布规律基本一致，只

是特征结构分布区域有所减小。 

 

       (a) Mode 1  

 

        (b) Mode 100 

图 21  POD模态系数aj(t)频数分布直方图 

Fig. 21 Frequency distribution histogram of the time-

varying coefficient aj(t) of the POD modes 

此外，为了观察主能量模态和高阶模态动力

学性质的差异，图23分别基于POD主能量模态和

高阶模态对膨胀角内非定常流场进行了低阶重

构。这里定义如下变量Ms
[45]： 

 

 

(8) 
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其中Us
re为基于POD模态低阶重构得到的瞬时流

向速度场。通过研究该变量的瞬时变化特征，可

以直观地定量显示干扰区内分离泡的非定常运动

历程。 

 

 

   

(a) Case 1 

   

(b) Case 2 

   

(c) Case 3 

   

(d) Case 4 

图 22  POD模态1(左)和100(右)空间分布 

Fig. 22 Spatial distribution of the POD modes 1 (left) and 100 (right) 

图23(a)给出了基于POD主能量模态重构得到

Ms'(xp,t)随时间的变化情况，这里瞬态脉动量

Ms'(xp,t)= Ms(xp,t)-<Ms(xp,t)>，<.>代表时间平均。

图中各工况xp均取为分离泡的最大法向高度对应

的流向位置(如图6所示)。从量值大小来看，图

23(a)中Case1工况瞬态脉动量Ms'(xp,t)要明显大于

Case2-Case4，前者约为Case4工况的20倍，这说

明膨胀效应作用下分离泡的瞬时脉动急剧衰减。

与此同时，为了更好地比较分离泡的时间演化历

程，图23(b)还采用最大值Max(Ms')对分离泡瞬时

脉动进行了归一化处理。值得关注的是，尽管

Case2-Case4工况下分离泡瞬时脉动急剧衰减，但

其时间演化历程仍与Case1工况较为相似，均表

征为低频膨胀/收缩过程，无量纲时间跨度约为

100。我们发现，尽管主能量模态系数aj(t)的频谱

以宽频特征为主，但Case1-Case4工况的POD主能

量模态占优频率均集中在低频区，因而各工况动

力学过程较为接近，均以低频特征为主。以往大

量研究均表明[12,45-46]，分离泡的膨胀/收缩运动是

分离激波低频振荡的主要形成机制之一。然而，

尽管此时Case2-Case4工况中分离泡脉动仍存在明

显的低频膨胀/收缩过程，但是从图13和图14中物
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面压力脉动功率谱密度来看，在膨胀效应作用下

分离激波的大尺度低频振荡被极大地抑制了。结

果表明，此时Case2-Case4主能量模态主导的分离

泡膨胀/收缩运动对分离激波非定常运动的影响较

小。我们认为这很可能是由于主能量模态的能量

贡献急剧减小，Case1时其能量占比约为60%，而

Case4时急剧下降到了10%。另外，分离泡的流向

尺度以及法向高度的急剧减小也是另一个重要影

响因素。  

 

    (a) Original fluctuations 

 

    (b) Normalized fluctuations 

图 23  基于POD主能量模态低价重构得到的分离泡

流量随时间变化 

Fig. 23 Time series of separation bubble flux based on 

the low-order reconstructions using the first POD mode 

图24还给出了基于POD第100阶模态重构得

到Ms'(xp,t)随时间的变化情况。各工况下分离泡瞬

时脉动曲线较为类似。可以明显看到，此时高阶

模态主导的分离泡非定常运动与主能量模态不同

之处主要体现在以下两个方面。一方面，分离泡

瞬态脉动量值要远小于前者，这主要是由于高阶

模态对应为湍流边界层内的小尺度高频结构，其

脉动能量远小于主能量模态；另一方面，从时间

历程来看，分离泡脉动以高频振荡为主，这是高

阶模态系数占优频率主要集中在高频区的缘故。 

 

    (a) Original fluctuations 

 

    (b) Normalized fluctuations 

图 24  基于POD高阶模态低价重构得到的分离泡流

量随时间变化 

Fig. 24 Time series of separation bubble flux based on 

the low-order reconstructions using the high-order POD 

mode 

6  结  论 

本文采用直接数值模拟方法研究了来流马赫
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数2.9，30°激波角的入射激波与膨胀角湍流边界

层相互作用问题，详细分析了入射激波分别位于

膨胀角上游、膨胀角角点和膨胀角下游三种工况

下膨胀角干扰区内复杂流动现象的一些基本问

题，如分离泡、物面压力脉动及激波的非定常运

动特性，膨胀区湍流边界层统计特性和相干结构

动力过程等，得到以下结论： 

1) 入射激波位置的改变对膨胀角分离泡影

响显著。随着入射激波位置往下游移动，分离泡

长度及高度急剧减小。特别是入射激波位于膨胀

角角点和下游区域时，分离泡长度和高度分别约

为无膨胀角工况的 17%和 10%。 

2) 随着入射激波位置往下游移动，物面压

力脉动急剧衰减，而概率密度函数的变化则可相

对忽略不计。时空关联分析表明，分离泡内物面

压力脉动对流速度均有所降低，而下游膨胀区对

流速度将相对增大。研究发现，膨胀效应极大地

抑制了分离激波的低频振荡运动。 

3) 膨胀区再附湍流边界层仍处于非平衡

态。统计结果表明，膨胀效应对平均速度剖面对

数区和尾迹区影响显著。入射激波位置的改变将

使得边界层内层结构参数升高而外层降低，同时

近壁区内湍流呈现远离一组元湍流的态势。湍动

能输运机制与无膨胀角工况基本类似，差异主要

体现在输运方程各项的量值。 

4) 速度场本征正交分解结果表明，膨胀角

主能量模态的能量占比急剧降低，高阶模态能量

占比逐渐增强。前者空间结构主要集中在分离激

波以及剪切层脚部附近，对应为分离泡的低频膨

胀/收缩过程；而后者则以小尺度正负交替脉动结

构为主，表征为分离泡高频脉动。入射激波位置

的改变对膨胀区内动力学过程影响主要体现在分

离泡脉动强度。 
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Abstract:  Direct numerical simulations of impinging shock wave and turbulent boundary layer interaction for the 

incident shock of 30° at Mach 2.9 in an expansion corner of 10° are performed to reveal the expansion effects on the 

complicated flow phenomena. Three cases, corresponding to the impingement point upstream, in the vicinity and 

downstream of the expansion corner, are systematically studied to investigate the intricate flow mechanisms, including 

separation bubble, fluctuating wall pressure and unsteady motion of shock wave, statistical characteristics of turbulent 

boundary layer, dynamical processes of coherent structure. Results indicate that the variations of impingement point 

have significant influence on the streamwise and wall-normal scales of separation bubble, especially when the shock 

wave is located at the corner or its downstream region. It is found that the intensities of fluctuating wall pressure are 

dramatically reduced in the expansion region, and the downstream-propagating speed of wall pressure waves is obvi-

ously reduced in the separation region and relatively accelerated in the expansion region. The low-frequency unsteady 

oscillations of separated shock wave are dramatically suppressed by the expansion effects. Compared with the inter-

actions between oblique shock-wave and turbulent boundary layer of flat-plate, the logarithmic and wake regions of 

the mean velocity profile in the reattachment boundary layer are evidently changed by the variations of impingement 

point. The structure parameter for the Reynolds stress is increased in the inner region and decreased in the outer lay-

er. The anisotropy invariant maps suggest that the turbulence in the near wall region gradually deviates from the one-

component state. Furthermore, the proper orthogonal decomposition analysis of the fluctuating streamwise velocity 

indicate that the dominant mode is associated with the separated shock and the foot of separated shear layer, where-

as the high-order mode is characterized by the small-scale sign-alternating fluctuation structures. The obtained low-

order reconstruction illustrates that the dominant mode is corresponding to the dilation and contraction of separation 

bubble, but the high-order mode is associated with the high frequency ossification of separation bubble.   

Keywords: Shock wave/turbulent boundary layer interaction; expansion corner; proper orthogonal decomposi-

tion; direct numerical simulation  

 


