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Ｍｅｎｔｅｒ转捩模型在高超声速流动模拟中的改进及验证
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（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）

　　摘　要：通过压力梯度参数和湍流普朗特数的修正，对 Ｍｅｎｔｅｒ等构造的低速经验关系式转捩模型进行了改
进，将基于局部信息的Ｍｅｎｔｅｒ转捩模型用于高超声速流动转捩数值模拟。在多个高超声速尖锥转捩流动模拟中，
对改进后模型的可靠性进行了检验，算例考核了不同壁面温度、来流湍流度、流向压力梯度等多种流动条件。结果

表明，数值计算和风洞试验的壁面温度、温度恢复因子和热流等符合得较好，修正后模型较好地模拟了转捩起始位

置和转捩区长度，在高超声速边界层转捩预测中具有一定潜力。
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０　引　言

在高超声速流动中，湍流状态下的热流和摩阻

远大于层流，最大峰值会相差数倍，这对高超飞行器

的热防护和气动力特性带来较大影响，因而高超声

速边界层转捩预测在航天飞机、高速导弹、超燃冲压

一体机、临近空间和再入飞行器等高超声速飞行器

设计中占有重要地位。边界层转捩过程受诸多因素

影响，比如来流 Ｍａ数、Ｒｅ数、湍流度、压力梯度、流
动分离、粗糙度、横流、热传导等。高超声速流动涉

及的因素更多，包括：强激波、强逆压梯度、强压缩效

应、高阶模态不稳定波等，这些因素相互作用使得高

超声速流动转捩过程变得异常复杂，模型构造十分

困难，极大地增加了转捩预测的难度。

高超声速流动转捩数值模拟方法主要有 ＤＮＳ、
ＬＥＳ和ＲＡＮＳ，前两种方法因计算量庞大难以用于



工程实际，目前采用转捩模型的 ＲＡＮＳ方法依然是
工程实践中的主要数值模拟手段。基于雷诺平均

（ＲＡＮＳ）的转捩模型，是根据转捩流动的统计特性
建立物理模型来描述转捩过程，其中基于层流脉动

动能和间歇因子的转捩模式在近年获得了较大发

展。例如，ＭｃＤａｎｉｅｌ等［１］、Ｐａｐｐ等［２］、符松等［３］、杨

云军等［４］等分别根据流动稳定性理论，构造了Ｔ－Ｓ
波、第２模式波、横流不稳定波以及 Ｂｙｐａｓｓ转捩模
式，对平板、尖锥、钝锥等高超声速转捩流动进行了

数值模拟，取得了与实验值很接近的计算结果。基

于层流脉动理论的这类转捩模型，在对层流脉动进

行模化时往往需要一些非局部计算，例如边界层厚

度，而且部分模型系数需要根据具体流动条件调整，

这给转捩模型在现代并行 ＣＦＤ中的应用造成较多
困难，也给工程应用带来不确定性。

Ｍｅｎｔｅｒ等在２００２年提出了一种完全避免非局
部信息的低速流动转捩模型 γ－Ｒｅ［５－６］θ ，该模型没

有考虑转捩过程的流动机理，而是依据风洞实验数

据将局部湍流度和压力梯度等物理量与转捩动量厚

度雷诺数相关联，根据局部涡量雷诺数和临界动量

厚度雷诺数的比值判断转捩。该模型是严格意义上

的基于局部信息的转捩模型，与现代ＣＦＤ方法完全
兼容，可以方便地融于一般数值模拟软件中，目前已

有多项研究尝试将该模型用于高超声速流动转捩模

拟［７－１１］。例如，Ｍａｒｔｉｎ等［７］构造了γ－Ｒｅθ模型中的
两个关键经验公式，对马赫数Ｍａ８双楔进行了数值
模拟，取得了较好的计算结果。Ｇａｒｙ等［８］对 γ－Ｒｅθ
模型中压力梯度参数进行了研究，对马赫数Ｍａ８尖
锥进行了计算，研究了湍流度和网格间距对模拟结

果的影响。张晓东等［９］对 γ－Ｒｅθ模型的转捩动量
厚度雷诺数进行了修正，在高超声速双楔平板算例

中进行了验证。孔维萱等［１０］通过马赫数Ｍａ３～７范
围内圆锥流动的计算，对γ－Ｒｅθ模型在高速流动转

捩模拟中的能力进行了评价。刘周等［１１］对 γ－Ｒｅθ
模型进行了标定和验证，并对超声速尖锥流动进行了

计算。我们基于ＣＡＲＤＣ自主研发的高超声速数值模
拟软件平台Ｃｈａｎｔ－２．０，对γ－Ｒｅθ模型进行了初步

研究［１２］，通过低速不可压平板算例重新标定了临界

动量厚度雷诺数和转捩区长度的经验关系式，初步建

立了γ－Ｒｅθ模型数值模拟方法。

本文将在前期研究［１２］的基础上，对低速流动中

标定过的γ－Ｒｅθ转捩模型做进一步改进，通过压力
梯度参数修正和湍流普朗特数修正，使得该模型适

用于高超声速流动转捩模拟。选择尖锥外形（头部

半径为零）和典型高超声速转捩风洞实验，对多种

流动条件下的高超声速尖锥转捩进行数值模拟验

证，包含绝热／等温壁、不同来流湍流度和压力梯度
等。根据数值计算与风洞实验的壁面温度、恢复因

子和热流的对比结果，检验改进后模型在高超流动

模拟中的准确性、可靠性，探讨具有工程实用价值的

高超转捩模型，希望能为工程实践中的高超声速转

捩预测提供一条技术途径。

１　数值方法

１．１　控制方程
采用有限体积法求解雷诺平均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ

（ＲＡＮＳ）方程，无粘通量由 ＡＵＳＭ格式计算，二阶精
度ＭＵＳＣＬ格式离散，Ｍｉｎｍｏｄ限制器和 ＶａｎＬｅｅｒ限
制器结合构成的混合限制器捕捉激波间断，粘性通

量采用二阶中心差分格式离散，时间推进采用 ＬＵ
ＳＧＳ隐式方法，湍流模型为两方程ｋ－ωＳＳＴ模型。
１．２　转捩模型

γ－Ｒｅθ转捩模型包含两个输运方程：间歇因子
γ方程和当地转捩起点动量厚度雷诺数 珘Ｒｅθｔ方程。
γ表示流动处于湍流和层流的时间比例，γ方程用
来触发当地转捩，珘Ｒｅθｔ方程用来捕捉湍流强度的非
局部影响和避免经验关系式中所用物理量带来的非

局部计算，珘Ｒｅθｔ方程是 γ－Ｒｅθ模型的核心，它起到
将经验公式和间歇因子方程中转捩起点标准相联接

的作用。输运方程的无量纲形式如下：

　　　（ργ）
ｔ

＋
（ρＵｊγ）
ｘｊ

＝Ｐγ＋Ｅγ＋

１
Ｒｅ∞


ｘｊ
（μ＋

μｔ
σｆ
）
γ
ｘ[ ]
ｊ

（１）

　　
（ρ珘Ｒｅθｔ）
ｔ

＋
（ρＵｊ珘Ｒｅθｔ）
ｘｊ

＝Ｐθｔ＋

１
Ｒｅ∞


ｘｊσθｔ

（μ＋μｔ）
珘Ｒｅθｔ
ｘ[ ]
ｊ

（２）

源项及系数具体见文献［６］。

γ－Ｒｅθ模型和 ｋ－ωＳＳＴ湍流模型的结合，是
通过有效间歇因子与湍动能方程生成项和耗散项的

作用来实现，转捩模型的效果最终由涡粘系数来

实现。
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　　　（ρｋ）
ｔ

＋
（ρＵｊｋ）
ｘｊ

＝ １
Ｒｅ∞
珘Ｐｋ－珟Ｄｋ＋

１
Ｒｅ∞


ｘｊ
（μ＋σｋμｔ）

ｋ
ｘ[ ]
ｊ

（３）

珘Ｐｋ ＝γｅｆｆＰｋ，珟Ｄｋ ＝ｍｉｎ（ｍａｘ（γｅｆｆ，０．１），１．０）Ｄｋ
其中：Ｐｋ、Ｄｋ、γｅｆｆ为 ＳＳＴ模型中原来的生成项、耗散
项和有效间歇因子。

边界条件：物面，γ和 珘Ｒｅθｔ的法向通量为零；自
由流入口，γ＝１，珘Ｒｅθｔ通过 Ｒｅθｔ经验公式计算，取 λθ
＝０；出口外插。

２　模型修正

２．１　压力梯度参数修正
高超声速流动比低速流动复杂得多，其中激波、

熵层、边界层增厚等都会影响边界层转捩过程，其中

由于边界层厚度变化带来的流向压力梯度变化对流

动转捩具有一定的影响，因为转捩对流向压力梯度

的变化比较敏感。

由于高速流动和低速流动的边界层特性差异较

大，直接将低速算例中标定的γ－Ｒｅθ转捩模型用于
高超流动转捩模拟是不合适的。比如，转捩模型中

所用到的Ｒｅθｔ经验公式包含了流向压力梯度的信
息，在高超声速条件下马赫数对压力梯度和速度梯

度之间的关系有影响，因此转捩模型中需要适当考

虑高马赫数效应。我们根据可压缩流动边界层理

论，分析了压力梯度参数 λθ与速度梯度、动量厚度

以及马赫数的关系，近似得到了与Ｇｒａｙ等［８］类似的

压力梯度参数的马赫数修正：

λ′θ＝λθ １＋
γ′－１
２ Ｍ２( )ｅ （４）

γ′为比热比，Ｍｅ为边界层外缘马赫数，实际使用中
Ｍｅ取Ｍ∞，该方法已经在高超算例中进行了初步验
证，下面将采用这一修正方法在大范围算例中检验

压力梯度参数修正方法的有效性。

２．２　湍流普朗特数修正
湍流普朗特数Ｐｒｔ表征湍流脉动引起的动量交

换量与热交换量之比，计算中 Ｐｒｔ通常设为常数，一
般取０．８～１．０。如果 Ｐｒｔ为常数，那么就相当于湍
流热边界层和速度边界层具有同样的衰减，这与实

际物理过程不符，而且在计算对 Ｐｒｔ数具有很强依
赖性的物理量时，例如温度恢复因子，Ｐｒｔ为常数的

假设不合适。Ｐｒａｍｏｄ等［１３］在 Ｍ∞ ＝６的平板 ＤＮＳ
模拟中发现，离开壁面后 Ｐｒｔ数在边界层中的分布
近似为线性减小。２０世纪７０年代，Ｃｅｂｅｃｉ构造了
Ｐｒｔ数在边界层中变化的经验公式

［１４］。Ｗａｒｒｅｎ

等［１５］根据Ｃｅｂｅｃｉ可变Ｐｒｔ数方法，假设温度长度尺
度和粘性耗散长度尺度具有相类似的形式，建立了

涡扩散模型来模拟雷诺热通量，该方法暗含了可变

湍流普朗特数：

Ｐｒｔ＝
ｌμ
ｌＴ

（５）

ｌμ为湍流粘性长度尺度，ｌＴ为温度长度尺度，Ｐｒｔ数
最终表示为：

Ｐｒｔ＝
Ｃ１ １－ｅｘｐ－槡ｋｙＣ２

( )[ ]ν
Ｃ３ １－ｅｘｐ－槡ｋｙＣ４

( )[ ]ν
（６）

其中：ｋ为湍动能，ｙ为壁面距离，ｖ为运动粘性系数。

Ｃ１ ＝（０．３）
－２３κ，Ｃ２ ＝７０．０ Ｔｗ／Ｔ槡 ａｗ，Ｃ３＝３．１２，Ｃ４

＝９２．０，κ＝０．４１，Ｃ２考虑了等温冷壁条件，这些系数
是Ｗａｒｒｅｎ等通过和实验数据比对得到的。

我们在ＲＡＮＳ方程中采用式（６）来计算变化的
Ｐｒｔ数，通过几个典型算例初步模拟了 Ｐｒｔ数变化对
壁面温度、恢复因子、壁面热流和高超声速转捩过程

的影响。计算中 Ｐｒｔ为常数时，若没有特别说明则
取Ｐｒｔ＝０．９０。

３　算例与结果分析

选取典型高超声速尖锥转捩风洞实验进行数值

模拟，尖锥半锥角θ＝５°、７°，流动条件：来流马赫数
Ｍ∞ ＝３．５～８，来流湍流度 Ｔｕ∞ ＝０．１％、１％，来流

雷诺数Ｒｅ∞ ＝（６．６×１０
６～７．８×１０７）／ｍ，攻角 ａ＝

０°。在较大流动范围内，对改进后γ－Ｒｅθ模型在高
超声速边界层转捩模拟中的预测能力进行了考核和

验证，并对边界层转捩特性进行简要分析。

３．１　ＣｈｅｎＭ３．５尖锥
Ｃｈｅｎ等［１６］在 ＮＡＳＡ兰利研究中心低湍流度风

洞中进行了半锥角５°的尖锥转捩实验，来流马赫数
Ｍ∞ ＝３．５，来流温度Ｔ∞ ＝９２．３Ｋ，来流湍流度Ｔｕ∞ ＝

０．１％，来流雷诺数 Ｒｅ∞ ＝５．８９×１０
７／ｍ、７．８×

１０７／ｍ。采用三维计算，网格规模：１４５×２０１×３１（流
向×法向 ×周向）。入口边界指定为来流参数，湍
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动能根据来流湍流度计算，出口边界外插得到，壁面

为绝热壁条件。按照Ｍ∞ ＞４．５来讲，本算例不属于
高超声速流动范畴，但由于高超声速低湍流度风洞

实验稀少，而该实验湍流度低且给出了壁面温度恢

复因子，有利于考核评价转捩模型的修正方法，这是

选择本算例的原因。

图１给出了尖锥表面温度恢复因子 ｒ沿流向的
分布。图１（ａ）为雷诺数 Ｒｅ∞ ＝５．８９×１０

７／ｍ条件
下，压力梯度参数修正和湍流普朗特数变化（Ｐｒｔ＝
０．８８～０．９０）对转捩位置和温度恢复因子预测的影
响。首先可以看到，从层流转捩到湍流后温度恢复

因子明显增大，说明湍流区热通量增大，壁温上升。

压力梯度参数 λθ修正前后（Ｐｒｔ＝０．９０）的比较，可
以看到修正前预测的转捩位置比实验靠后，修正后

转捩位置和转捩区长度与实验结果符合较好，但在

转捩前出现恢复因子突然下跌现象，这与文献［１１］
中γ－Ｒｅθ模型的计算结果相似。温度恢复因子对
湍流普朗特数十分敏感，Ｐｒｔ数仅仅变化０．０１就引
起恢复因子的明显改变，但对转捩位置影响很小。

Ｐｒｔ数为常数时，所有计算都出现湍流区恢复因子缓
慢增大的趋势，这与实验结果不符。增加了湍流普

朗特数修正后，温度恢复因子在层流区略有增大，并

且出现缓慢增大的趋势，而在湍流区沿流向缓慢减

小，转捩后出现了峰值，在转捩区和湍流区与实验结

果符合得很好。图１（ｂ）给出了来流雷诺数 Ｒｅ∞ ＝

７．８×１０７／ｍ条件下的计算结果，与图１（ａ）类似，在
转捩区和湍流区与实验符合得较好。总体上讲，经

过修正的转捩模型较好地再现了实验中的转捩位置

和湍流区。

由于湍流普朗特数修正式（６）包含湍动能 ｋ的
影响，转捩前湍动能已经开始增长，而且 γ－Ｒｅθ模
型中的间歇因子在转捩前有个逐渐增长过程，并不

为零，尽管它们与湍流区和转捩区的量值相比很小，

但是在实际计算中层流区还是会受到湍流粘性系数

和湍流普朗特数变化的影响，例如图１中对常数湍
流普朗特数进行变化时（Ｐｒｔ＝０．８８～０．９０），层流区
的恢复因子也会出现一些变化，而湍流普朗特数修

正进一步放大了对层流区恢复因子的影响。在压力

梯度参数和湍流普朗特数修正前后，都出现转捩前

温度恢复因子突然减小的现象，说明这不是由两个

修正方法引起，可能与转捩模型设计有关，具体原因

还需要进一步探讨，文献［１１］认为该现象与转捩模
型的关联函数有关。下一步将对转捩模型构造函数

做进一步研究，探讨间歇因子的计算对转捩前物理

量的影响，以便解决计算中层流区出现的问题。

图１　壁面温度恢复因子

Ｆｉｇ．１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｆａｃｔｏｒａｌｏｎｇｃｏｎｅｓｕｒｆａｃｅ
　

３．２　ＬａｃｈｏｗｉｃｚＭ６尖锥
本算例为 Ｌａｃｈｏｗｉｃｚ等在 ＮＡＳＡ兰利研究中心

Ｍａｃｈ６低湍流度风洞中进行的转捩实验［１７］。实验

模型为半锥角５°带裙尾的尖锥（Ｆｌａｒｅｄｃｏｎｅ，ＦＣ），
头部至其后１０英寸（２５．４ｃｍ）处为尖锥，１０至２０
英寸处为曲率半径９３．０７英寸的尾裙。来流马赫数
Ｍ∞ ＝５．９１，来流雷诺数 Ｒｅ∞ ＝９．３４８×１０

６／ｍ，来流
温度Ｔ∞ ＝５６．２Ｋ，绝热壁条件，来流湍流度取 Ｔｕ∞
＝０．１％，三维计算网格：１５１×１５１×３１。
图２流场云图中给出了 ｘ方向速度 Ｕ（上部）、

壁面温度和涡粘性（下部）分布。可以看到，随着流

动从层流转捩到湍流，边界层厚度逐渐增加，涡粘性

逐渐增大和壁面温度逐渐升高。图 ３为壁面温度
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Ｔｗ与来流总温Ｔｏ之比沿流向的变化。压力梯度参
数修正前，数值模拟预测不出转捩，修正后有转捩，

但是转捩后的壁面温度和实验相比偏低，而且转捩

前壁面温度略有下降，这与上节中温度恢复因子下

降现象类似。增加湍流普朗特数修正后，转捩区和

湍流区壁温明显升高，与实验值更加接近。

图２　流场速度、涡粘性和壁面温度分布

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｅｄｄｙｖｉｓｃｏｓｉｔｙａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
　

图３　壁面温度分布

Ｆｉｇ．３　Ｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｃｏｎｅｓｕｒｆａｃｅ
　

３．３　ＫｉｍｍｅｌＭ８尖锥
该算例为Ｋｉｍｍｅｌ在 ＡＥＤＣＢ常规风洞中进行

的高超声速尖锥转捩实验［１８］，模型为半锥角７°的直
锥（ｓｔｒａｉｇｈｔｃｏｎｅ，ＳＣ）和裙锥。直锥代表零压梯度
流动，名义流向压力梯度 ｄｐ／ｄｘ＝０，裙锥代表逆压
梯度流动，ｄｐ／ｄｘ＝４。来流马赫数 Ｍ∞ ＝７．９３，来流

雷诺数Ｒｅ∞ ＝６．６×１０
６／ｍ，来流温度Ｔ∞ ＝５３．１８Ｋ，

等温壁 Ｔｗ＝３０３．２４Ｋ。计算时取来流湍流度 Ｔｕ∞
＝１％。计算网格：１４５×２０１×３１。
图４分别为直锥和裙锥的壁面热流 Ｓｔ数分布。

从图４（ａ）直锥的计算结果，可以看到压力梯度参数
修正后模拟出了流动的转捩，转捩起始位置和转捩

区大小与试验结果接近。变 Ｐｒｔ数修正后，湍流区

计算热流值略有增大，对转捩位置几乎没有影响。

修正后模型计算的壁面热流值在层流、转捩和湍流

区与实验数据都符合得很好，基本上再现了风洞实

验结果。图４（ｂ）裙锥的结果与图 ４（ａ）直锥相类
似，不同之处是裙锥湍流区计算值和风洞实验结果

差异较大，计算热流在湍流区沿流向呈逐渐增大的

趋势，而风洞实验热流在湍流区变化较小或略有下

降。Ｋｉｍｍｅｌ在文献［１８］中指出，高超声速可压流
中，逆压梯度相对于零压梯度会使热流在流向的减

小更加缓慢，而强逆压梯度会使热流增大，风洞实验

在裙锥湍流区的热流偏小可能是测量误差所致，计

算预测裙锥湍流区热流增长更合理些。

图４　尖锥壁面热流分布

Ｆｉｇ．４　Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｓｈａｒｐｃｏｎｅｓｕｒｆａｃｅ
　

４　结束语

通过压力梯度参数和湍流普朗特数的修正，对

低速 γ－Ｒｅθ转捩模型的改进和提高进行了有益的
尝试，在一系列高超声速尖锥边界层转捩算例中进
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行了考核，计算结果表明：

１）压力梯度参数对转捩位置的影响较大，高马赫
数修正提高了高超声速边界层转捩位置的预测能力；

２）湍流普朗特数对绝热壁壁面温度影响较大，
对转捩位置的影响很小，湍流普朗特数修正可以提

高壁面转捩和湍流区的温度、恢复因子的预测精度；

３）改进后转捩模型取得了与风洞实验数据符
合较好的计算结果，复现了高超声速尖锥实验中转

捩起始位置和转捩区长度。
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