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摘      要：DDES 是广泛应用的一类 RANS/LES 混合方法，其通过引入延迟函数保证近壁区的 RANS

模化，对分离流动十分有效。目前 DDES 已发展了多种不同的延迟函数，但对各延迟函数的性能特点认识

尚不够充分，尤其缺乏超声速流动中的相关研究。围绕 DDES 方法中不同延迟函数开展研究工作，选取超

声速底部流动作为测试算例，通过与实验数据的系统对比分析，考察不同延迟函数在超声速分离流动中

的分布规律、作用效果及模型求解能力。研究表明不同延迟函数作用范围与求解能力存在差异，其中

DDES-F1能够在起到保护作用的同时不损害模型的求解精度，对该流动较为有效，所得结果与实验数据吻

合较好。 
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湍流问题是当前航空航天设计过程中的关键

问题之一。近几十年来，计算流体动力学

（Computational Fluid Dynamics, CFD）迅速发

展，已成为研究湍流问题的重要手段 [1]。美国

NASA （ National Aeronautics and Space 

Administration）在其《2030年CFD远景规划》报

告中指出[2]，CFD能够在有效降低设计过程中的

风险与费用的前提下，提供更加丰富的流动信息。

同时，其认为湍流模型是影响CFD计算精度的最

重要因素之一，必须对湍流模型开展持续深入研

究。 

目前，常见的湍流模拟方法主要包括直接数

值模拟（Direct Numerical Simulation, DNS）、大

涡模拟（Large Eddy Simulation, LES）、雷诺平均

N-S方程方法（Reynolds Averaged Navier-Stokes, 

RANS）以及RANS/LES混合方法。DNS方法与

LES方法计算精度高，但计算量很大，在当前计

算条件下，两者离应用于工程实际流动还有较大

差距。RANS方法计算量小，能够快速、经济的

给出预测结果，但其普适性差，尤其对分离流动

等非定常湍流问题难以给出令人满意的结果。

RANS/LES混合方法结合RANS与LES方法各自

的优点，能够在较小的计算量下（相较于LES方

法）更为准确的模拟复杂流动问题（相较于RANS

方法）。RANS/LES混合方法自提出以来受到了广

泛关注，众多研究者发展了多种多样的混合方法
[3] 。其中，应用最为广泛的是分离涡模拟

（Detached Eddy Simulation, DES）类方法。

Spalart等人[4]最早于1997年提出了SA-DES方法，

方法在近壁区回归为RANS模型，在远离壁面区

域表现出LES求解的特性。随后，Strelets
[5]采用

类似思想，基于Menter SST两方程模型发展了

SST-DES方法。DES类方法在分离流动中表现出

了较强的适用性，但同时也发现该方法存在一些

缺陷[6]，其中最为典型的问题之一是模化应力不

足（Modelled Stress Depletion, MSD）问题。MSD

问题主要是由边界层内网格不适当加密引起的：

由于边界层内网格不适当加密（主要指流向和展

向），RANS/LES交界面向壁面移动，RANS模化

区域减小，但此时的网格分辨率又无法支撑LES

模式的准确求解，造成计算应力偏小，即出现

MSD问题。MSD问题可能会导致计算所得壁面摩
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擦力降低，严重时会出现分离提前或非物理分离

等现象。为解决该问题，Menter等人[7]率先提出

边界层保护思想，采用SST模型中的F1或F2作为

延迟函数，构造SST-DDES（Delayed DES）方法，

保护边界层区域由RANS主导且不受网格加密影

响。Spalart等人[8]受此启发，构造了更具一般性

的延迟函数Fd，该延迟函数能应用于任意基于涡

粘性模型的DES类方法中。虽然采用不同延迟函

数的各DDES方法已得到了一定应用，但DDES方

法还远未成熟，对不同延迟函数的作用机制与基

本特性认识尚不够充分，尤其缺乏延迟函数在超

声速分离流动中的 相关研究 。本文基于

SST-DDES方法，对比F1、F2和Fd三种延迟函数，

分析不同延迟函数的优缺点与适用性，对它们在

超声速分离流动中的性能开展考察与评估。 

为围绕延迟函数开展研究，本文选取超声速

底部流动作为测试算例。超声速底部流动是广泛

存在于导弹、火箭、再入飞船等航空航天飞行器

绕流中的一类典型流动，其对飞行器气动特性、

尤其对超声速飞行器阻力有着重要影响。超声速

底部流动虽几何外形简单，但包含自由剪切层、

膨胀波、激波、分离、激波/漩涡干扰等复杂非定

常流动现象。由于该流动的复杂性与重要意义，

众多学者对其开展了广泛的研究工作。美国伊利

诺伊大学气体动力学实验室采用LDV（Laser 

Doppler Velocimeter）技术对超声速底部流动开展

了深入的实验研究[9][10]，给出了流场结构与详细

的实验数据。部分研究者采用RANS模型对超声

速底部流动进行了模拟[11]，所得底部压力分布与

实验存在较大差异。Fureby等[12]采用LES方法对

此流动开展研究，总体上得到了较为满意的结果，

但预测所得边界层厚度及分离区大小均与实验有

明显偏差。Peng
[13]采用RANS/LES混合方法，在

底部压力的计算中表现出了较高精度，但所得分

离区偏大。国内高瑞泽等人[14]采用基于BL模型的

混合方法、罗大海等人[15]采用PANS方法对超声

速底部流动进行数值模拟，考察不同方法性能，

取得了一些有意义的成果。 

1  计算方法 

基于两方程 Menter SST 模式，可推导得出

SST-DDES 模型 ，具体模型方程为[7]
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式中各项具体意义及模型常数详见文献[7]。 

方程中 FDES 函数表达式为： 
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其中：lk-ω代表湍流特征长度尺度，Δ代表三个方

向网格尺度Δx、Δy、Δz 的最大值。在近壁区，

FDES 取 1，方法退化为原 RANS 模型方法；在分

离区域，FDES 取大于 1 的值，方法表现出 LES 求

解的特性。Fdelay为SST-DDES方法中的延迟函数，

其主要特性为在边界层内取 1，保证近壁区的

RANS 模化；在远离壁面区域 Fdelay 取 0，此时

SST-DDES 方法回归到原 SST-DES 方法。本文中

延迟函数 Fdelay 采用三种不同形式 F1、F2和 Fd，

下面对不同延迟函数进行简要介绍。 

（Ⅰ）F1 函数 

F1 函数表达式为 
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式中 d 为壁面距离，其余各项含义及常数与方程

（1）（2）中相同。 

（Ⅱ）F2 函数 
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F2 函数表达式为 

 2

2
tanhF               (10) 

其中， 

 3 1
max 2 ,              (11) 

式中Γ1、Γ3 如式（6）（8）所示。 

（Ⅲ）Fd 函数 

Fd 函数表达式为 

  3

tanh 8
d d

F r           (12) 

其中 rd 为延迟因子，形式如下 
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 为卡门常数，取 0.41，ui.j 代表速度梯度，其余

各项与前文一致。在近壁面对数率区，rd=1；在

远离壁面 LES 区域，rd<<1。 

本文对以上三种不同延迟函数开展评价性研

究，考察它们在超声速分离流动中的表现。 

2  计算结果与分析 

来流条件参照实验条件，来流马赫数

Ma=2.46 ，来流静压 P=31415Pa ，来流静温

T=145K，底部圆柱面半径为R=31.75mm，对应的

基于圆柱直径的雷诺数Re=2.858×10
6。 

计算模型和网格如图1所示，网格生成参考文

献[16]，在边界层、底部及尾迹区等流动关键部位

进行网格加密，同时保证壁面第一层法向网格高

度y
+
<1，总网格量约200万。计算方法选择参考课

题组以往RANS/LES混合方法计算经验[14][17]，对

流项采用5阶WENO的Roe格式离散，粘性项采用

4阶中心差分格式离散。壁面条件采用无滑移绝热

壁假设，物理时间推进步长 t =5×10
-7 

s。 

 
（a）  xOy plane 

 
（b）  yOz plane 

图 1  底部流动模型和网格示意图 

Fig. 1  Schematic diagram of configuration and 

computational grid for base flow 

图2为不同模型预测所得时均马赫数流场与

实验结果的对比，各图中上半部分为实验结果，

下半部分为计算结果。可以看出，三者相比， 

DDES-Fd在分离区内更大范围区域具有较大的回

流速度，DDES-F1与DDES-F2所得回流速度分布

较为相似，但分布形态上DDES-F1与实验结果更

为接近。同时，DDES-F2与DDES-Fd预测的再附

位置相较于实验有所延迟，所得分离区偏大，而

DDES-F1所得分离区大小与实验较为一致。 

 
（a） DDES-F1 

 

（b） DDES-F2 

 

（c） DDES-Fd 

图 2  对称面时均流场马赫数云图 

Fig. 2  Mach contours of the time-averaged flowfield in the 

symmetry plane 
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图 3 给出了各延迟函数分布与 RANS、LES

分区情况。总的来说，各延迟函数分布均在近壁

区域取值为 1，保证该区域内由 RANS 模型主导，

符合其作用原理；区域划分方面，在近壁区和剪

切层外的远场区域，模型趋于 RANS 模化，在分

离区、剪切层以及尾迹区等复杂流动区域，模型

趋于 LES 求解，以更为准确的刻画其中的非定常

湍流脉动。同时对比可知，不同延迟函数的作用

范围与分区情况存在差异：三者中 F2 保护范围最

大，在近壁区较大范围内取值为 1，并得到了最

大的 RANS 区域；Fd 保护范围最小，所得 RANS

模化区域也最小；F1 保护范围及分区情况介于两

者之间，与 Fd 作用效果更为相似。此外，DDES-F2

所得 RANS、LES 过渡区域同样偏大，这与 DDES

方法中延迟函数能够实现快速切换的设计初衷相

违背，可能对模型的求解能力产生影响。 

   
（a） DDES-F1 

   
（b） DDES-F2 

   
（c） DDES-Fd 

图 3  延迟函数分布与 RANS、LES 区域划分效果图 

Fig. 3  Contours of the distributions of different shielding 

functions and placement of RANS and LES regions 

图4为不同模型所得瞬时流场对比，以涡量云

图形式给出，图中可以看到清晰的剪切层、边界

层以及复杂的漩涡结构。在底部上游的附着流动

区域，不同延迟函数所得边界层厚度无明显差异。

在底部尾迹区内，DDES-F1与DDES-Fd均捕捉到

了丰富精细的分离流动结构，流动紊乱，包含较

多的小尺度涡；相比较而言，DDES-F2所得小尺

度流动结构较少，湍流脉动稍弱，流场趋向于规

则。分析认为这是由于F2函数作用范围偏大，使

得RANS模化区域偏大，损害了模型在尾迹区内

对小尺度流动结构的求解能力。需要指出的是，

瞬时流场的对比仅是定性分析，计算流场中更加

丰富精细的流动结构并不一定意味着更加真实准

确的结果。故下面将结合实验数据，开展详细系

统的定量对比分析。 

 
（a） DDES-F1 

 
（b） DDES-F2 

 

（c） DDES-Fd 

图 4  对称面瞬时流场涡量云图 

Fig. 4  Vorticity contours of the instantaneous 

flowfield in the symmetry plane 
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图 5  功率谱密度分布 

Fig. 5  Distribution of power spectral density 
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图5为不同延迟函数所得功率谱密度对比。横

轴代表频率，低频对应大尺度结构，高频对应小

尺度结构。由图可以看出，DDES-F1与DDES-Fd

所得结果较为相近，而DDES-F2在高频区域结果

偏低，说明其结果中小尺度湍流结构偏少，模型

的求解能力受到影响。 

r/R

C
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0
Exp.
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1
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2
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d

 
图 6  时均底面压力系数分布 

Fig. 6  Distribution of time-averaged base pressure 

coefficient 

图6为不同延迟函数所得时均底部压力系数

分布对比。DDES-F2所得压力系数分布沿径向存

在一定变化，预测的底面中心处压力系数偏低，

与实验存在差异。DDES-F1与DDES-Fd所得压力

系数分布相似，两者均预测到了较为平坦的压力

分布曲线，分布规律与实验相一致，量值上略低

于实验值，DDES-F1与DDES-Fd预测结果优于

DDES-F2。 

图7为尾迹中心线时均流向速度分布。在近尾

迹区回流速度的预测上，DDES-Fd所得回流速度

最大，DDES-F2所得回流速度最小；在分离区大

小的预测上，DDES-F1所得分离区范围与实验最

为接近，DDES-F2与DDES-Fd所得再附位置推迟，

预测的分离区范围偏大，与图2中时均马赫数云图

相一致。 
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图 7  尾迹中心线时均流向速度分布 

Fig. 7  Distribution of time-averaged centerline streamwise 

velocity in the wake 

图8给出了尾迹区不同站位处的流向速度分

布。在x/R=0.1575~1.2598的近壁面分离区域，三

种延迟函数在剪切层及其外部区域所得流向速度

无明显差异，在剪切层内的回流区中（靠近中心

线附近），DDES-F2所得回流速度偏小，与实验值

存在一定差异，DDES-F1与DDES-Fd的计算结果

均与实验吻合较好，其中DDES-Fd预测精度略高

于DDES-F1。在x/R=1.8898、2.5197的流动再压缩

和再附区域，DDES-F2与DDES-Fd在中心线附近

预测的回流速度偏大，表明计算得到的回流区较

实验偏大，与图2及图7分析相一致，DDES-F1预

测的再附位置与实验十分接近，在该区域的表现

优于其它模型。 
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（a） x/R=0.1575 
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（f） x/R=2.5197 

图8  不同站位的时均流向速度分布 

Fig. 8  Distributions of time-averaged streamwise velocity 

at different locations 

图9为不同站位的雷诺剪切应力分布对比，反

映流场中速度脉动的模拟情况。DDES-F2在各站

位所得雷诺应力均低于其它两模型，其较大的

RANS模化区域使得湍流脉动受到抑制，所得雷

诺应力峰值明显低于实验值。DDES-Fd预测得到

的速度脉动偏高，在(b)站位中心线附近严重偏离

实验值，在(c)(d)站位所得雷诺应力峰值明显过

冲。DDES-F1计算结果与实验吻合程度较好，雷

诺应力分布规律与实验十分接近，在(a)(b)(c)站位

所得雷诺应力峰值略低于实验值。 
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（d） x/R=2.5197 

图 9  不同站位的雷诺剪切应力分布 

Fig. 9  Distributions of Reynolds shear stresses at different 

locations 
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6  结  论 

1) 在时均流场和时均量的对比中，在近尾迹

区，DDES-Fd在预测的回流速度最大，与实验值

最为接近，DDES-F1所得回流速度略低于实验值，

而DDES-F2计算结果明显偏低。在再附区附近，

DDES-F2与DDES-Fd高估了回流速度，预测的速

度恢复偏慢，故再附位置延迟，得到了偏大的回

流区，DDES-F1在再附区的计算精度较高，与实

验吻合较好。底部压力分布方面，DDES-F2计算

的压力分布沿径向呈现一定变化，与实验中平坦

的压力分布存在差异，DDES-F1与DDES-Fd预测

的压力分布规律与实验一致，量值上略低于实验

值。 

2) 在瞬时流场和脉动量的对比中，DDES-F2

过多保护了边界层内RANS区域，模型表现出了

较高的数值耗散，求解精度受到影响，所得小尺

度涡结构偏少，湍流脉动受到抑制，预测的速度

脉动低于实验值。DDES-F1与DDES-Fd所得瞬时

流场涡结构丰富，表现出了较强的对小尺度流动

结构的捕捉能力，但DDES-Fd预测的速度脉动偏

大，在部分站位偏离实验值，DDES-F1则给出了

令人满意的结果。 

3) 延迟函数能够在近壁面起到相应的保护

作用，但不同延迟函数的保护范围与分区特性存

在明显差异。F2函数在近壁面较大范围内取值为

1，作用范围明显大于F1与Fd，其对RANS区域的

保护较为“保守”，所得RANS模化区域在三种模

型中最大。F1与Fd函数的作用效果较为相似，两

者在底面附近所得RANS区域明显小于F2计算结

果。相比较而言，Fd函数保护范围最小。 

4) 在延迟函数的选择上，本文认为，Fd函数

在实际应用中可能会更易出现保护效果不足问

题；F2函数则对模型的求解能力产生影响，对流

动中的小尺度涡结构起到抑制作用，这对航空航

天设计过程中气动力/热瞬态载荷和脉动的预测

模拟不利；F1函数兼顾保护作用与模型求解精度，

本文推荐采用该延迟函数。 

下一步工作中，将在更加复杂的工程实际湍

流流动中，对不同延迟函数的性能、特点开展深

入研究，以期为不同流动情况下延迟函数的选择

给出指导与建议。同时在此基础上，寻求方法的

发展改进，构造新型、高效的延迟函数与湍流模

拟方法。 
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Abstract: The delayed detached eddy simulation (DDES) is a widely used approach among RANS/LES 

(Reynolds-averaged Navier-Stokes/Large eddy simulation) hybrid methods. It introduces the delayed function 

to ensure full RANS mode in the near-wall region, and has been proven to be quite efficient for separated flows. 

Up to date, various different delayed functions have been developed. However, the understanding to the 

performances and characteristics of different delayed functions still remains not comprehensive, especially 

lacking investigation in supersonic flows. The research focuses on the different delayed functions in the DDES 

methods by employing the supersonic base flow as the validation case. Through systematic comparisons with 

the experimental data and detailed analyses, the distributions and shielding behaviors of different delayed 

functions together with resolving capabilities of different models are investigated. Studies show that there exist 

discrepancies in the shielding behaviors and resolving capabilities between different delayed functions. Besides, 

DDES-F1 behaves appropriately in this supersonic separated flow and reproduces the experimental data very 

well, providing sufficient protection without impairing the model’s numerical accuracy.  

 Key words: delayed detached eddy simulation (DDES); supersonic base flow; delayed functions; 

turbulence; computational fluid dynamics (CFD) 
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