
　第４３卷 第４期
　２０２０年４月

合肥 工 业 大 学 学 报 （自 然 科 学 版 ）
ＪＯＵＲＮＡＬ　ＯＦ　ＨＥＦＥＩ　ＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹ　ＯＦ　ＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ（ＮＡＴＵＲＡＬ　ＳＣＩＥＮＣＥ）

Ｖｏｌ．４３Ｎｏ．４　
Ａｐｒ．２０２０　

　　
收稿日期：２０１８－０６－１２；修回日期：２０１８－０６－２８
基金项目：国家重点研发计划资助项目（２０１６ＹＦＡ０４０１２００）；国家自然科学基金资助项目（１１４７２０１０；９１４４１１０３）和民用飞机专项科

研资助项目（ＭＪ－２０１５－Ｆ－０２８）
作者简介：苗业新（１９９１－），男，河北沧州人，北方民族大学硕士生；

梁　贤（１９７４－），男，宁夏平罗人，博士，北方民族大学副教授，硕士生导师．

ＤＯＩ：１０．３９６９／ｊ．ｉｓｓｎ．１００３－５０６０．２０２０．０４．０２２

翼型激波－湍流边界层干扰分析

苗业新１，　梁　贤１，　李　欣２，３
（１．北方民族大学 数学与信息科学学院，宁夏 银川７５００２１；２．中国科学院 力学研究所，北京１００１９０；３．中国科学院大学 工程科学

学院，北京１０００４９）

摘　要：文章对来流马赫数０．７２９、攻角２．３１°的超临界跨音速翼型ＲＡＥ２８２２进行了隐式大涡模拟（ｉｍｐｌｉｃｉｔ

ｌａｒｇｅ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＩＬＥＳ）；对翼型上表面的激波－湍流边界层干扰进行了研究，并对湍流的统计特征进行了

分析，主要分析了干扰过程中流向速度脉动的均方根、雷诺应力，以及湍动能的生成、耗散及分配机制。结果

表明，激波的出现对于速度脉动和雷诺应力的幅值及峰值位置有显著的影响，而且干扰过程中产生了大量湍

动能，湍动能的主要耗散区仍在近壁，湍动能的分配机制并非生成－耗散相互平衡，而是一种更为复杂的平衡

关系。
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　　激波－边界层干扰是航空、航天飞行器流场中
的重要流动现象［１］。１９３９年Ｆｅｒｒｉ最先发现了激
波边界层干扰现象，他在超声速风洞的实验中，观

察到了机翼后缘附近的激波－边界层干扰以及边
界层分离现象［２］。文献［３－６］通过一系列实验证
明了激波－边界层干扰在跨音速流动中的重要性。



在跨音速情况下，激波可以诱导边界层分离，同时
激波－边界层相互作用在逆压梯度下很容易引起
边界层分离，从而容易造成机翼抖振［７］，对机翼的
寿命以及乘客安全会造成很大的影响。因此，对
于翼型激波－边界层干扰的研究及其机理分析是
很有意义的。文献［８］对于跨音速翼型的抖振现
象及其原因进行了比较详细的综述；文献［９］对于
跨音速翼型表面的激波自维持运动现象及其机理
进行了综述。

国内研究者对于翼型的激波－边界层干扰也
开展了很多工作并取得了很大进展。文献［１０］使
用分离涡模拟（ｄｅｔａｃｈｅｄ－ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＥＳ）
方法对翼型进行了数值模拟，比较系统地研究了
翼型表面的湍流特性，并且很好地验证了其所提
出的激波运动反馈模型；文献［１１］采用改进延迟
分离 涡模拟 （ｉｍｐｒｏｖｅｄ　ｄｅｌａｙｅｄ　ｄｅｔａｃｈｅｄ－ｅｄｄｙ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＩＤＤＥＳ）方法对超临界翼型 ＯＡＴ１５Ａ
进行了数值模拟，证明了其数值模拟中的涡流发
生器减小了激波抖振的范围和幅值，并且增大了
升力。

湍流的数值模拟方法主要有雷诺平均Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ－ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ，ＲＡＮＳ）
方法、大涡模拟 （ｌａｒｇｅ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）方法
及直 接 数 值 模 拟 （ｄｉｒｅｃｔ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，

ＤＮＳ）方法，３种方法的基本特点见表１所列。

表１　３种湍流数值模拟方法的基本特点

对比项目 ＤＮＳ方法 ＬＥＳ方法 ＲＡＮＳ方法

分辨率 完全分辨
只分辨大尺度

脉动

只 分 辨 平 均

运动

模型
不需要

模型

小尺度脉动动

量输运模式

所有尺度动量

输运模式

存储量 巨大 大 小
计算量 巨大 大 小

对于翼型表面的湍流脉动特征，采用ＲＡＮＳ
方法无法体现，而翼型ＤＮＳ超大的计算量采用当
前的计算机无法实现，ＬＥＳ方法要求的网格也较
密集，而且翼型的小尺度建模也比较困难。因此，
隐式大涡模拟（ｉｍｐｌｉｃｉｔ　ｌａｒｇｅ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，

ＩＬＥＳ）成为近年来较为流行的湍流模拟方法。文
献［１２］指出，ＩＬＥＳ方法对于求解复杂的物理流动
和几何流动问题有巨大的潜力；文献［１３］指出，

ＩＬＥＳ方法能克服传统ＬＥＳ方法对可压缩流动数
值模拟的局限性，如ＬＥＳ需要非常密集的网格

等；同时指出在ＩＬＥＳ中，小尺度没有明确建模，
数值耗散起到了滤波作用，隐含地模化了小涡的
影响，通过对 ＮＡＣＡ００１２翼型周围流场进行

ＩＬＥＳ发现，ＩＬＥＳ方法对于涡的分离和脱落有较
强的捕捉能力；文献［１４］对 ＳＤ７００３翼型进行

ＩＬＥＳ，对ＩＬＥＳ方法在模拟层流分离泡形成和转
捩过程的可行性进行研究，证明了在低雷诺数时，
对于ＳＤ７００３翼型的层流分离泡具有比较好的模
拟效果；文献［１５］使用高阶ＩＬＥＳ方法对雷诺数

２７×１０４ 的ＮＡＣＡ００２１翼型进行了数值模拟，发
现ＩＬＥＳ方法对于深失速翼型的数值模拟有比较
理想的模拟效果。

ＲＡＥ２８２２翼型作为一个典型跨音速超临界
翼型，其背风面存在１道正激波。对于ＲＡＥ２８２２
表面的激波以及激波－边界层干扰特性，近年来已
有研究者进行了数值模拟。文献［１６］对翼型

ＲＡＥ２８２２进行了数值模拟，发现激波控制鼓包
（ｓｈｏｃｋ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｂｕｍｐ，ＳＣＢ）可以有效控制激波
强度、稳定激波位置，并推迟抖振现象发生，并且
有助于减小下游的逆压梯度；文献［１７］采用

ＲＡＮＳ方法对翼型 ＲＡＥ２８２２进行了数值模拟，

发现翼型表面的激波控制凹腔（ｓｈｏｃｋ　ｃｏｎｔｒｏｌ
ｃａｖｉｔｙ，ＳＣＣ）能完全抑制不稳定的激波振荡，对
于减阻也有明显的效果，对于翼型的空气动力学
性能有很大改善。但是超临界翼型表面激波－湍
流边界层干扰的流动机理及湍流特性仍有待进一
步研究。

本文采用ＩＬＥＳ方法对来流马赫数０．７２９、基
于弦长雷诺数６．５×１０６ 的翼型ＲＡＥ２８２２进行了
数值模拟，并在此基础上研究了翼型激波上游、激
波面以及激波下游的湍流统计特性，分析了激波
干扰对湍流脉动分布的影响规律。

１　计算设置

计算的长度以ｍｍ无量纲化，其他量以无穷
远来流值无量纲化，求解一般曲线坐标系下的三
维可压缩 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程组。控制方
程为：

（Ｊ－１　Ｕ）
ｔ ＋

（珟Ｆ－珟Ｆｖ）
ξ

＋
（珟Ｇ－珟Ｇｖ）
η

＋

（珮Ｈ－珮Ｈｖ）
ζ

＝０，

其中，（ξ，η，ζ）为计算坐标系；Ｊ为从物理坐标系
到计算坐标系的Ｊａｃｏｂｉａｎ变换系数［１８］。无黏项
采用六阶优化保单调格式进行离散，黏性项采用
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六阶中心格式进行离散，时间推进采用三阶

Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ方法计算，不采用湍流模型，数值耗
散起到了滤波作用，即计算为ＩＬＥＳ。大约从马赫
数等于 ０．３起，就不能忽略流体的压缩性影
响［１９］，因此本文求解的是可压缩Ｎ－Ｓ方程。网格
信息见表２所列。

表２　网格信息

项目 参数　　 数值

计算域 Ｌｘ×Ｌｙ×Ｌｚ １．００×１．００×０．０３
网格 Ｎｘ×Ｎｙ×Ｎｚ ６　００１×１６０×１６０
网格步长 Δｘ＋×Δｙ＋×Δｚ＋ １４．００×０．８４×３０．００

计算网格为Ｃ形网格，流向采用了６　００１个
网格点，其中翼型表面分布５　０７７个点，法向和展
向均为１６０个网格点，总网格数达１．５３６×１０８。

第１层网格的高度为弦长的６．５×１０－６。计算网
格示意图如图１所示。

图１　计算网格示意图

为了便于显示，图１绘制的流向网格数目为
实际网格的１／６。本文主要研究背风面的流动特

性，因而网格在翼型背风面进行了加密。在ｘ为

０．１２～０．１５区域壁面处添加了２％幅值的吹吸扰
动，以触发其下游的转捩，如图２所示。

图２　翼型壁面处吹吸扰动

扰动为单频率、单波数的行波扰动，具体形式
如下：

ｖｎ ＝Ａｓｉｎ（π）ｓｉｎ（２παｘ＋２πβｔ）×
ｓｉｎ（２παｚｚ／ｚｍａｘ），

Ａ＝０．０５，　＝ （ｘ－ｘ１）／（ｘ２－ｘ１），

αｘ ＝２，　αｚ ＝４，　β＝－１，

ｘ１ ＝０．１２，　ｘ２ ＝０．１５。

２　流向速度脉动分布

为了进一步认识激波－湍流边界层干扰过程
中边界层内流动变化情况，对流向速度脉动进行
了分析。翼型二维流向速度云图如图３所示。

图３　５个流向位置

图３中，ｘ１～ｘ５ 为选取的５个不同的流向位
置，ｘ１＝０．４３７，ｘ２＝０．５３７，ｘ３＝０．５８７，ｘ４＝
０．６３７，ｘ５＝０．６８７。从图３可以看出，在这５个位
置中，ｘ１、ｘ２ 为激波干扰前的充分发展湍流区，ｘ３
为激波干扰较为强烈的区域，ｘ４、ｘ５ 为激波干扰
区下游的充分发展湍流区。５个流向位置处壁面
法向上的湍流强度，即脉动速度的均方根（ｒｏｏｔ
ｍｅａｎ　ｓｑｕａｒｅ，ＲＭＳ）值［２０］，如图４所示。图４中，

横坐标ｙ＋表示壁面法向位置，为便于观察，采用
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了对数坐标显示；纵坐标ｕＲＭＳ为流向速度脉动的
均方根，且用来流速度进行了无量纲化。

图４　不同流向位置流向速度脉动的分布

（１）在激波干扰区前，尽管跨越了较长的流
向长度，但ｘ１、ｘ２ 处的速度脉动并没有发生很显
著的变化；而在ｘ３ 处，由于激波的作用，速度脉动
的幅值显著变大；在干扰区的结束位置ｘ４ 和干扰
区的下游ｘ５，由于激波作用很弱，脉动幅值比ｘ３
处明显变小。

（２）就流向速度脉动而言，激波附近，脉动提
高约２０％，激波过后，脉动降低约４６％；在激波干
扰区之前，湍流脉动为单峰结构，而干扰区之后单
峰结构变为双峰结构。

３　雷诺应力分析

雷诺应力在５个流向位置的分布如图５所
示。图５中，纵坐标Ｒｕｖ为雷诺应力。

图５　不同流向位置雷诺应力的分布

（１）相对于激波上游的ｘ１、ｘ２ 平面，激波区
及其下游处的雷诺应力明显增强，其中激波所在
的ｘ３ 平面雷诺应力最强，而在其下游的ｘ４、ｘ５
处，虽然雷诺应力的幅值有所下降，但其强度仍强
于激波上游。

（２）在激波上游，雷诺应力峰值出现在ｙ＋为
２０～３０的区域，即边界层内层的过渡区；而在下
游的ｘ４、ｘ５ 处，雷诺应力峰值出现在远离壁面的
区域（ｙ＋为５００～１　０００）。

由此可见，激波 －边界层干扰明显改变了湍
流脉动的分布规律。

４　湍动能的分配机制

可压缩湍动能的发展方程［２１－２４］为：


ｔ
（珋ρＫ）＋Ｃ＝Ｐ＋Ｔ＋Π＋Ｄ＋Ｍ－ε，

其中，Ｋ 为湍动能，Ｋ＝１２
ρｕｉ″ｕｉ″
珋ρ

；Ｃ 为对流项，

Ｃ＝
（珘ｕｊ珋ρＫ）
ｘｊ

；Ｐ为湍流生成项，Ｐ＝－ρｕｉ″ｕｊ″
珘ｕｉ
ｘｊ
；

Ｔ为湍流扩散项，Ｔ＝－
 １２ρｕｉ″ｕｉ″ｕｊ″＋ｐ′ｕｊ（ ）″

ｘｊ
；

Π为压力－膨胀项，Π＝ｐ′
ｕｉ″
ｘｉ
；ε为黏性耗散项，

ε＝σｉｊ′
ｕｉ″
ｘｊ
；Ｄ为黏性扩散项，Ｄ＝ｕｉ″σｉｊ′ｘｉ

；Ｍ 为密

度脉动项，Ｍ＝珔ｕｉ″珋σｉｊｘｊ
－珚ｐｘ（ ）ｉ 。

这里珔φ表示物理量φ 的平均，此处为展向及

时间推进方向的时 －空平均［２１］。珘φ＝ρφ珋ρ
表示物理

量φ 的 Ｆａｖｒｅ平均，所对应的脉动量为φ″＝

φ－珘φ。
湍动能发展方程中的主要项Ｐ、Ｔ、Π、ε、Ｄ、Ｍ

在５个流向位置的分布如图６所示。图６中，为
了便于观察激波处的湍动能组成，ｘ３ 处ｙ＋取到
了２００。将ｘ１、ｘ２ 处的干扰区上游定义为区１，ｘ３
处干扰较强烈的区域定义为区２，ｘ４、ｘ５ 处的干扰
区下游定义为区３。

由图６可知，Ｐ、Ｔ、Ｄ、ε在湍动能输运系统中
占主导，Π、Ｍ 都很小。

（１）在区１和区３，湍动能的分配机制是生
成 －耗散相互平衡机制。具体而言，湍流耗散在
壁面上达到峰值，而Ｐ 在过渡区达到峰值，这样

Ｔ、Ｄ 将湍动能从远离壁面的区域（过渡区）输运
到近壁区，并将其耗散掉；而在边界层的其他大部
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分地区（ｙ＋≥３０），湍动能输运方程的主要特征就
是当地的生成和耗散相互抵消和平衡，这与可压
缩平板边界层的湍动能分布相似［２３－２４］。此外，区
１中的ｘ１ 处到ｘ２ 处和区３中的ｘ４ 处到ｘ５ 处，虽
然都经过了比较长的流向长度，但是湍动能方程
各项的分布没有明显差异。

（２）由区１到区２，在激波的作用下，Ｐ的幅
值约增大１倍，Ｔ的幅值约增大５倍，Ｄ、ε的幅值
约增大１．８倍，而且Ｐ、Ｔ的范围约扩大了１倍；

图６　不同流向位置湍动能方程各项的分布

而ε仍是在近壁区最强，但远离壁面的区域仍保
持了一定的耗散；Ｔ发挥了主要的平衡机制，把湍
动能由远离壁面的区域输送到近壁区；与Ｔ 相
比，Ｄ主要在近壁区发挥作用，在远离壁面的区
域，Ｄ的作用很弱。

（３）由区２到区３，即激波过后，Ｐ、Ｔ、Ｄ、ε的
幅值明显减小，并且范围也缩小了。

５　结　　论

本文对 ＲＡＥ２８２２翼型进行了数值模拟，并
在此基础上研究了翼型背风面激波上游、激波面
附近以及激波下游的湍流统计特性，分析了激波
干扰对湍流脉动分布的影响规律，得到如下结论：

（１）激波干扰明显增强了边界层内的湍流脉
动，其中激波面附近湍流脉动峰值达到最大，随后
湍流脉动峰值逐渐减弱。

（２）在激波干扰下游，湍流脉动峰值出现在
远壁区；随着向下游推移，湍流脉动的峰值逐渐向
近壁区移动。

（３）激波边界层干扰对于湍动能方程中的湍
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动能生成项、湍流输运项、黏性扩散项及黏性耗散
项的幅值及峰值位置也有明显的影响，并且湍动
能的分配机制并非生成－耗散相互平衡，而是一种
更为复杂的平衡关系。
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