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基于新的经验关联公式的 γ -Reθ 转捩模型

在高超声速流动中的应用 *

郑 赟，李虹杨

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 100191）

摘 要：为提高 γ -Reθ 转捩模型在高超声速流动下的转捩预测精度，参考部分高超声速风洞的实验

数据对该模型进行改进，在原始经验关联公式的基础上提出了转捩动量厚度雷诺数基于马赫数、湍流度、

压力梯度因子的经验关联公式；选取高超声速平板绕流、高超声速圆锥绕流等算例对提出的经验关联公式

进行了验证，并将原始经验关联公式和提出的经验关联公式计算得到的重要参数进行对比，分析了提出的

公式的作用机理。结果表明：基于低速不可压流动经验关联公式的 γ -Reθ 转捩模型在高超声速流动中计

算得到的流场中 Reθt 分布偏低（一般只有真实值的40%～60%），进而导致边界层内 Reθt 偏低而过早达到转

捩触发准则，与实验值相比所预测的位置可能提前10%（以参考长度为基准）甚至更多。新的经验关联公式

有效地改善了这一问题，计算结果与实验值符合得更好。
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Application of γ -Reθ Transition Model in Hypersonic Flow Based
on New Correlation Equation

ZHENG Yun，LI Hong-yang
（School of Energy and Power Engineering，Beijing University of Aeronautics and Astronautics，Beijing 100191，China）

Abstract：In order to improve the simulation accuracy of the original γ -Reθ transition model when applied
to hypersonic flow calculation，a new correlation of the transitional moment thickness Reynolds number with Mach
number，turbulence intensity and pressure-gradient correction-factor was proposed based on hypersonic wind tun⁃
nel data. Verification of the new correlation was conducted on hypersonic flows around the flat plate and cones.
Comparison of the key parameters，which was computed by origin correlation and the new correlation，was per⁃
formed，and mechanism of action of the new correlation was analyzed and elaborated. Results indicate that the
γ -Reθ transition model based on the origin correlation of low speed incompressible flow experiments leads to
much lower transitional moment thickness Reynolds number in the flow field（usually only 40%～60% of the actu⁃
al value），which cause early trigger of the transition，making transition position move upstream 10% or more
（based on reference length）. The proposed new correlation can improve the prediction of transition location and
results agree better with experimental ones.
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1 引 言

高超声速飞行器已成为目前航空航天领域的研

究热点，而边界层转捩预测是高超声速飞行器设计

中的关键问题之一［1］。边界层内湍流的热传导系数

可高达层流热传导系数的五倍以上，使用传统全层

流或者全湍流计算方法都会导致很大的计算误差。

准确预测转捩可以优化热防护系统的设计，减轻飞

行器重量，对于高超声速飞行器的精确设计和性能

实现有着非常重要意义。

转捩的机理十分复杂，一般可分为自然转捩、旁

路转捩、分离诱导转捩以及湍流的再层流化等，雷诺

数、湍流度、压力梯度、壁面温度、曲率、粗糙度、射流

或抽吸等参数都会影响转捩的发生和发展［2］，而高超

声速流动的转捩还要考虑激波边界层干涉以及较强

的可压缩效应等因素。由于缺乏能考虑多种转捩机

理、诱因的转捩模型，层流——湍流的转捩预测仍然

是高超声速飞行器流动和热防护分析中最困难的问

题之一。

随着计算机技术的飞速进步，大涡模拟（LES）和

直接数值模拟（DNS）等高级湍流预测方法发展迅速，

在高超声速流动转捩预测中扮演了重要角色。然而

基于线性稳定性理论的 en 方法［3］和基于雷诺平均

（RANS）的工程转捩模型方法还是目前应用广泛的

转捩预测方法。工程转捩模型方法依据流动转捩现

象的统计特征建立模型，与现代计算流体力学（CFD）
的理论体系相一致，可以在传统的湍流模型基础上

实现，对计算资源要求低，计算周期短，得到了研究

者们的广泛关注。

工程转捩模型包括低雷诺数湍流模型及其修正

形式、传统的间歇因子转捩模型以及近些年出现的

基于当地变量的新模型等。低雷诺数湍流模型如

Schmidt［4］和 Kato 和 Launder［5］等提出的模型，传统间

歇因子转捩模型如 Suzen和 Huang［6］发展的三方程转

捩模型，但上述模型或者预测转捩（尤其是旁路转

捩）不够准确，或者难以与现代 CFD 技术相容，应用

受到了很大的限制。为解决上述问题，近几年研究

者们开发了完全基于当地变量的间歇因子转捩模

型，比较典型的有 Walters［7］，符松［8］以及 Langtry 和

Menter［9］所提出的转捩模型。

Langtry 等提出的的γ-Reθ转捩模型将传统转捩

经验关联法（如 AG-S经验公式［10］）与间歇因子方法

相结合，通过经验关联函数——转捩动量厚度雷诺

数来控制边界层内间歇因子的生成，再通过间歇因

子来控制湍流模型中湍流的生成［18］。该模型在低速

流动的转捩预测中取得了很好的效果，如文献［11~
13］中所作的研究。

一些国内外学者探讨了 γ -Reθ 转捩模型在高超

声速流动问题中的应用。You等［14］认为对于简单几

何体高超声速绕流问题，转捩经验关联公式可以基

于来流湍流度而非当地流动参数，并以此为依据重

新定义了转捩动量厚度雷诺数（Reθt）和临界动量厚

度雷诺数（Reθc）的关联公式；Zhang等［15］对该模型中

转捩经验关联公式进行改进，引入马赫数对转捩动

量厚度雷诺数的影响，改善了原始模型转捩过早的现

象，并以高超声速双楔算例进行了验证。郝志鹏［16］使

用该模型对高超声速平板、圆锥绕流进行验证，并做

了高超声速进气道的数值模拟和分析。本文作者［17］

进行了高超声速流动下压缩面绕流等模拟计算，发

现原始的 γ -Reθ 转捩模型也能较好地预测分离诱导

转捩和激波干涉转捩。

γ -Reθ 转捩模型的经验关联公式是基于低速、

不可压平板绕流的实验数据拟合得到的，没有考虑

高超声速流动中可压缩效应等的影响。基于低速流

动实验经验关联公式的转捩模型会使所预测的转捩

位置提前，这一问题在分离或激波等强非线性现象

诱导的流动转捩中并不明显，但在自然转捩或者旁

路转捩中则比较突出。本文基于高超声速风洞的实

验数据和高超声速飞行器的飞行数据对 γ -Reθ 转捩

模型进行了改进，提出了适用于超声速 /高超声速流

动的经验关联公式，并利用高超声速平板绕流、圆锥

绕流等流动转捩问题进行验证与分析。

2 数值方法

2.1 转捩模型方程

γ -Reθ 转捩模型包含间歇因子γ和转捩动量厚

度雷诺数
~
Reθt 的两个输运方程。间歇因子用于描述

边界层流动为层流或湍流的状态，并控制转捩点下

游湍动能生成项的开启，间歇因子无量纲的输运方

程［9］的守恒形式为

∂( )ργ
∂t + ∂( )ργuj

∂xj

= 1
Re

∂∂xj

é

ë
ê

ù

û
ú( )μ +σγ μ t

∂γ
∂xj

+Pγ -Eγ

（1）
Pγ = ca1F length ρS( )γFoneset

0.5( )1 - ce1γ （2）
Eγ = ca2F turb ρΩγ( )ce2γ - 1 （3）

式中 S为应变率的模，Ω为涡量的模，y为离壁面

的最小距离，Flength 是转捩区的长度，Reθc 是边界层内
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间歇函数开始增加的临界动量厚度雷诺数。 Flength 和

Reθc 是经验关联函数，它们都是转捩动量厚度雷诺数

Reθt 的函数［18］。关联函数 Reθt 采用 Langtry［19］建议的

形式（见 2.2节）。

转捩动量厚度雷诺数用于控制边界层内间歇因

子的增长，与当地涡量雷诺数一起构成转捩触发准

则。当涡量雷诺数超过当地转捩动量厚度雷诺数

时，开启间歇因子输运方程中的生成项，控制转捩的

发生。流场中转捩动量厚度雷诺数
~
Reθt 的输运方程

为［19］

∂( )ρR͂eθt
∂θ + ∂( )ρUj R͂eθt

∂xj

=Pθt + ∂∂xj

é

ë
êê

ù

û
úúσθt( )μ + μ t

∂R͂eθt∂xj

（4）
Pθt = cθt ρ( )Reθt -~Reθt ( )1.0 -Fθt t （5）

式中 t为时间尺度，源项 Pθt 的设计目标就是使

边界层以外的
~
Reθt 等于经验公式给出的 Reθt ，混合

函数 Fθt 的作用是在边界层内关掉生成项 Pθt 从而使

边界层内的
~
Reθt 通过输运方程由边界层外的

~
Reθt 扩

散得到，在边界层内 Fθt 等于 1，边界层外 Fθt 等于 0［18］。

γ-Reθ转捩模型中两个输运方程的目的是获得间

歇因子γ，还要与湍流模型联合才能模拟转捩过程，

即使用间歇因子来修正标准 k-ω SST模型中 k方程的

生成项、破坏项和混合函数，具体参见文献［19］。

2.2 经验关联公式的改进

Langtry［19］认为转捩动量厚度雷诺数是当地湍流

度 Tu和压力梯度因子 λθ 的函数，完整的经验关联公

式如下

Reθt =E( )Tu F( )λθ （6）
E(Tu) = 1173.51 - 589.428Tu + 0.2196

Tu2

Tu≤1.3 （7）
E(Tu) = 331.50( )Tu - 0.5658 -0.671

Tu > 1.3 （8）
F( )λθ = 1 +(12.968λθ + 123.66λ2

θ +
405.689λ3

θ)exp[ ]-( )Tu/1.5 1 5

λθ ≤0 （9）
F( )λθ = 1 + 0.275( )1 - e-35.0λθ e-Tu/0.5

λθ > 0 （10）
λθ =Re ρθ

2

μ
dUds （11）

式中 U是当地的速度，θ是动量厚度，s为流线的

弧长。 F( )λθ 代表了压力梯度的影响 λθ 被称为压力

梯度因子。

根据 Langley风洞的高超声速尖锥的实验数据［］

（如图 1所示，其中 Reθt 为风洞实验的转捩动量厚度

雷诺数），在高速流动条件下 Reθt 随着马赫数的增大

而显著增大，尽管实验中考虑了不同壁温等其他因

素，但从总体趋势上看，当来流马赫数 Mae从 0 增加

到 12时，Reθt 从 1000以下增加到了 3000。这说明低

速不可压流动下的经验关联公式不能直接适用于高

马赫数流动，在高超声速流动中根据原始经验关联

公式计算得到的 Reθt 的分布低于真实值，这会使转捩

模型过早达到转捩触发准则，导致预测的转捩位置

提前。

Fig. 1 Experiment data of sharp cone Reθt vs. Mae
［20］

Nicholas 和 Dennis［21］认为虽然基于低速平板实

验拟合的经验关联公式在高超声速流动中不再适

用，但转捩动量厚度雷诺数与湍流度依然保持与低

速条件下相似的平滑的函数关系，并在此基础上发

展了用于高超声速流动转捩预测的 PTM k-ω SST模

型，其中经验关联公式采用了图 2所示的马赫数分别

为 2.5，3.5，4.5的实验数据。

图 2中 Mayle1991［22］与 AG-S1982［10］分别是经典

的经验关联公式，Langtry 2004［19］则是 Langtry等提出

的γ-Reθ转捩模型中所采用的经验关联公式，这几个

公式所拟合的 Reθt 与 Tu%的关系曲线是比较接近

的。由图中 Ma为 2.5，3.5，4.5的点可以看出，转捩动

量厚度雷诺数 Reθt随着 Ma的增大而增大，并且随湍

流度 Tu%的变化趋势基本不变。

基于上述规律，并参考图 1中的实验数据以及

Zhang［15］的工作，本文将转捩动量厚度雷诺数 Reθt的

经验关联公式（公式 6）重新定义为

Reθt =E( )Tu F( )λθ G(Ma) （12）
式中 E( )Tu ，F( )λθ 保持不变，而
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G(Ma) = 0.77679 + 0.20011Ma + 0.08576Ma2 -
0.01824Ma3 + 0.00108Ma4 Ma ∈ [ ]1,12

（13）
本文所提出的经验关联公式曲线如图 3所示（图

中的 New correlation），可以看出马赫数分别等于 4.5，
3.5，2.5 时，采用新的经验关联公式计算得到的 Reθt
值与目标值比较接近，只有Ma为 4.5时偏离稍大。

Fig. 2 Comparison of Reθt vs. Tu%
［21］

Fig. 3 New correlation of Reθt vs. Tu%

3 计算结果与分析

本文所采用了自行开发的 CFD计算程序 HGFS，
该程序的空间离散采用基于非结构化网格的有限体

积法，对流通量采用 ROE的迎风格式，粘性通量采用

中心格式，时间推进为全隐式格式，该程序的验证可

参 见 文 献［23，24］，作 者 在 HGFS 程 序 中 添 加 了

γ -Reθ 转捩模型，该模型在低速流动转捩预测的验

证可以参见文献［17］。

3.1 平板绕流数值模拟

公开发表的高超声速流动自然转捩的实验数据

较少，难以对计算程序进行充分验证。Coles［25］进行

了马赫数 4.5平板的流动转捩的实验，Mohler［26］等采

用全湍流模型进行了验证，但没有预测转捩现象。

来 流 条 件 为 ：Ma∞ = 4.5，T∞ = 60.47K， p∞ =
671.72Pa，Re=6.89×106，Tu%=2.5。本算例选取的板

长为 1m，壁面为绝热粘性壁面。计算域采用二维结

构化网格，网格数为 200×120，壁面第一层网格高度

为 1×10-5m，增长率为 1.12，y+在 0.2~0.4。
计算分别采用了层流模拟、全湍流的 k-ω SST模

型，基于 Langtry经验关联公式的原始 γ -Reθ 转捩模

型（下文简称“原始模型”，图中表示为“Langtry’s
model”），以及本文提出的新的经验关联公式的转捩

模型（下文简称“新模型”，图中表示为“New correla⁃
tion”）。图 4 是计算得到的摩阻系数与实验值的对

比，可以看出原始转捩模型预测的转捩点比实验值

靠前，新模型显著改善了这一问题，转捩的位置、转

捩区长度都和实验符合得很好。本文并未对原始模

型中转捩区长度 Flength，临界动量厚度雷诺数 Reθc（公

式（2），详细公式本文未列出）的经验公式进行修正，

从本算例的验证结果来看这两个参数的原始经验公

式对高超声速流动也同样适用。

Fig. 4 Comparison of computed and experiment values of

wall friction coefficient（plate）

图 5 将原始模型（a）与本文的新模型（b）计算得

到的 Reθt 分布进行了比较，可以看出流场中原始模型

计算得到的 Reθt 比本文新模型的低。边界层内部的

Reθt 由边界层外的值通过输运方程输运到边界层内

部，当流场其他参数近似相同时（尤其是湍流涡黏性

系数 μ t 的分布，该值对输运方程有着较大的影响）输

运效果近似相等，因此原始模型计算得到的外部 Reθt
偏低导致边界层内部 Reθt 衰减的更快，从而使流动转

捩提前。

图 6 是原始模型（a）与本文的新模型（b）计算得

到的间歇因子对比，图中可以看出原始模型转捩点
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在 x=0.1m 附近，新模型计算的转捩点在 x=0.25m 附

近，间歇因子γ的分布规律与图 5中 Reθt 的分布是近

似对应的。

（a）Langtry’s model

（b）New correlation

Fig. 5 Comparison of Reθt computed by

different model（plate）

（a）Langtry’s model

（b）New correlation

Fig. 6 Comparison of intermittency computed

by different model（plate）

3.2 圆锥绕流数值模拟

圆锥绕流是最典型的高超声速流动问题之一。

Kimmel［27］进行了马赫数 7.93 的圆锥绕流实验，本文

选取其中一组实验数据进行验证。

来 流 条 件 为 ：Ma∞ = 7.93，p∞ = 305.0Pa，T∞ =
53.18K，Re= 6.80×106，Tu%=1.5，壁面热边界条件为

Tw=303.24K。圆锥的半锥角为 7°，计算模型选取的轴

向长度为 2m。

由于流动的轴对称特征，计算域选取为圆锥体

的 1/180。计算域采用以六面体网格为主的三维混合

型网格，网格总数约为 1.6×105，第一层网格厚度为 5×
10-6m，增长率为 1.15，壁面外第一层网格的 y+在 0.2~

0.6。计算得到的斜激波和压力分布如图 7所示。

Fig. 7 Pressure contour of 7° half angle cone

湍流边界层的热传导系数高于层流边界层的热

传导系数，因此对于壁温为常数的实验，可以通过测

量壁面传热系数来预测转捩。Stanton数是工程上常

用的表征对流换热强度的无量纲准则数，本文采用

的定义式为

St = q̇
ρ∞U∞[h(T0) - h(Tw)] （14）

式中 q̇ 为热流量，ρ∞ 为来流的密度，U∞ 为来流

速度，T0 为来流滞止温度，Tw 为壁面温度，h为焓。

图 8是原始转捩模型与新模型计算得到的 Stan⁃
ton数的对比。计算中还采用了层流流动和全湍流的

k-ω SST 模型进行对比验证。可以看出本文新模型

预测的转捩位置比实验值稍有延后，转捩区长度更

短，从层流区到转捩区的过渡段与实验值有一定的

差别，但总体符合得比较好。原始模型所预测的转

捩位置过于靠前，这与上文平板绕流中存在的问题

是一致的。

Fig. 8 Comparison of Stanton number computed by

different model（cone）

图 9 是原始模型（a）与本文新模型（b）计算得到

的间歇因子的对比，可以看出预测的转捩位置在分

别在 x=0.28m 和 x=0.82m 附近。新模型计算得到边

界层外的间歇因子比原始模型低，在激波后维持在

0.7左右（原始模型在 0.8～0.9之间）。这说明强激波

对流场中的间歇因子分布有很大影响。
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（a）Langtry’s model

（b）New correlation

Fig. 9 Comparison of intermittency computed

by different model（cone）

图 10是原始模型与本文新模型计算得到的转捩

动量厚度雷诺数的分布。边界层附近 Reθt 是由一个

相对较高的值逐渐衰减的，与图 9间歇因子γ分布图

的比较可以看出两者之间呈现“此消彼长”的对应关

系，这与平板绕流的算例是有着一致的规律（如图 5，
图 6所示）。从图中还可以看出，激波对 Reθt 的分布

也有着显著影响，激波后的 Reθt 值会突然增大，这主

要是因为 Reθt 强烈依赖于当地湍流度 Tu%，而在现

有湍流模型的框架下，激波后的湍流度会显著降

低。本文新模型与原始模型计算结果进行对比，可

以发现自由流内 Reθt 的分布高于原始模型，这减缓了

边界层内 Reθt 的衰减，改善了转捩位置提前的现象。

（a）Langtry’s model

（b）New correlation

Fig. 10 Comparison of Reθt computed

by different model（cone）

高超声速平板绕流和圆锥绕流的计算结果表

明，本文新提出的经验关联公式有效改善了原始的

γ -Reθ 转捩模型所预测的转捩过早的现象，对于平

板、圆锥等简单几何体的高超声速绕流是适用的，计

算结果中摩阻系数（Cf）、斯坦顿数（St）均与实验值符

合得很好。高超声速流动的转捩受到的影响因素十

分复杂，本文工作没有充分考虑壁面温度、粗糙度、

扰动机制等的影响，仅以高马赫数流动对转捩动量

厚度雷诺数产生的综合效应为依据建立新的经验关

联公式，该公式在更为复杂的流动转捩预测中需要

进一步的研究与改进。

4 结 论

经过本文的研究，可以得到如下结论：

（1）Langtry 和 Menter提出的 γ -Reθ 转捩模型的

经验关联公式基于低速不可压流动的实验数据，用

于预测高超声速流动自然转捩时存在转捩位置提前

问题。

（2）γ -Reθ 转捩模型中转捩动量厚度雷诺数

Reθt是控制转捩触发的准则数之一，对 Reθt 的表达式

进行修正可以在一定程度上控制转捩发生位置。这

是因为，自由流中 Reθt 的分布会影响该参数在边界层

内的分布，进而影响间歇因子γ的分布，对转捩位置

产生影响。

（3）对于高速流动（包括超声速、高超声速流

动），依据原始的经验关联公式计算得到的 Reθt 会低

于真实值（可能只有真实值的 40%～60%），进而导致

转捩位置提前，本文中平板绕流转捩位置提前了约

0.15m，圆锥绕流提前了约 0.54m。本文参考部分高

超声速转捩实验数据提出的新的 Reθt 经验关联公式

可以有效改善上述“转捩提前”的问题，同时发现原

始模型中转捩区长度（Flength）临界动量厚度雷诺数

（Reθc）等经验公式在诸如本文提到的简单几何体高

超声速绕流的转捩预测中仍然适用。

高超声速转捩流动的实验数据十分缺乏，本文

所参考的数据有限，所提出的经验关联公式考虑因

素可能不够全面，利用尽可能详细的实验数据对该

模型的经验关联公式进行进一步的拟合、改进与验

证，使其适应复杂的高超声速流动，是下一步需要开

展的工作。
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