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应用新型紊流模型

对压气机叶栅通道紊流流场进行数值研究

北京航空航天大学　　李　玲* * 　陆亚钧

【摘要】　采用 3 种紊流模型来封闭 N- S 方程 ,它们分别是标准的 K- �两方程模型;发展的隐式

K- �两方程模型和基于 RNG 方法的紊流模型。与标准的 K- �两方程模型相比,发展的 K- �两

方程模型通过在紊流耗散率方程中增加一项,来说明若干时间尺度, 以提高对壁面附近流动的预

测能力; 基于 RNG 方法的紊流模型在紊流耗散率方程中增加一项 R , 能较好地体现大剪切率所产

生的强烈的各向异性效应及非平衡效应。应用 3 种紊流模型对三维压气机叶栅通道紊流流动进行

数值分析, 并与实验数据比较,结果表明, 采用后两种紊流模型计算得到的值与实验数据更接近。
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1　控制方程

　　对全三维定常不可压 N- S 方程进行无量纲化,得:

�( �ui ) / �x i = ( 1/ R e) ( �/ �x i ) [! ( � / �x i) ] + S
 

其中: != !t+ !1 , S 为源项。

紊流模型:

( 1)标准的 K- �两方程紊流模型[ 1]无量纲化后的形式为:
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　　紊流动能的生成项:
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紊流粘性系数: !t= �C!K
2
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紊流模型常数: C!= 0. 09, ∀k= 1. 0, ∀�= 0. 769, C1= 1. 44, C2= 1. 92

( 2)发展的 K- �两方程紊流模型[ 2, 3]

在紊流耗散 �方程中多加一项: C3G( �/ K ) Q。其中Q= m in( 3, G/��) ,紊流模型常数不变,

C3取 0. 25。



( 3)基于 RNG方法的紊流模型

与标准的 K - �模型的主要区别是: ( 1)其方程中的常数并非用经验方法确定,而是利用

RNG 理论推导出的精确值。各常数取值为: C1= 1. 42, C2= 1. 68, ∀= 1. 39。( 2) �方程中有一附
加项R ,代表着平均应变率对 �的影响。

R = { [ C!#3
( 1 - #/ #0 ) ] / ( 1 + ∃#3

) } ( �2
/ K )

式中: #= ( G /!t) K / �是无量纲应变或平均流时间尺度与紊流时间尺度之比, #0= 4. 38, ∃=

0. 015, C!= 0. 0845, !t= �[ 1+ ( C!/ �) ReK ]
2
。在低雷诺数区域,如壁面附近, RN G模型不需

要象通常的高雷诺数紊流那样求助壁面函数。紊流粘性系数公式适应于全部雷诺数范围。

2　数值计算和结果分析

　　在数值离散方面, 采用了在非交错网格上的 SIMPLE算法,并解决了压力振荡问题。边界

条件:进口处给定进口边界上所有的流动参数分布, K in= 0. 03U 2
in, �in= K

1. 55
in / L ,固壁处采用无

滑移边界条件,采用标准紊流模型和发展了的紊流模型在靠近壁面处应用壁面函数加以处理,

出口边界处所有参数均按导数条件给出。周期边界采用周期性边界条件。

图 1　计算网格与测量点位置

分别采用上面描述的 3种紊

流模型对 NGT E 10C4/ 30C50
[ 4]

叶栅进行计算。叶型安装角为-

15°, 展弦比 1. 0, 流动雷诺数为

400000。几何形状与测量点位置

如图 1。图 2为叶中截面的压力

系数 Cp 沿着叶片弦长的分布。

用 3种紊流模型计算得到的 Cp

值与实验值吻合得很好,但采用

发展的 K- �模型和 RNG紊流模型对壁面附近的预测精度更高些。标准的 K- �模型的计算
结果低于实验点较多, 误差由叶片的前缘到尾缘最大值为 20%。

图 2　压力系数分布 图 3　在测点 1处轴向速度分布图 图 4　在测点 2处轴向速度分布图

图 3为在 44%弦长测点 1处的主流速度分布图, 图 4为在 88%弦长测点 2处的轴向速度

分布图,从两图中可以看到在远离壁面处,利用 3种紊流模型计算得到的值与实验值相差无
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几,只是在近壁区, 虽然借助于壁面函数,标准的 K- �模型的计算结果与实验值仍有差别, 最

大误差到达 15%,说明标准 K- �模型不具备预测壁面流动的能力。而采用发展的 K - �模型
和 RN G紊流模型计算得到的结果与实验值吻合得很好。

图 5　在测点 1处周向速度分布图 图 6　在测点 2处周向速度分布图

图 5 为在 44%弦长测点 1 处

的周向速度分布图, 图 6为在 88%

弦长测点 2处的周向速度分布图。

从两图中可以看到发展的 K- �模
型和RN G紊流模型较之标准 K- �
模型更好地预测了端壁附面层的迂

回的流动, 而且转折点的峰值计算

得很准确, 这进一步说明了发展的

K - �模型和 RNG 紊流模型对近

壁区的流动有很好的预测能力, 而

且对高雷诺数区的流动模拟得也很

准确。而采用标准的 K - �模型计
算所得结果表明二次流不明显,转折点的峰值偏小, 误差达到 20% ,端壁区复杂的流动现象没

有准确地模拟出来。

3　结　论

　　( 1)本文分别用标准的 K- �模型,发展的 K- �模型和RNG紊流模型对三维压气机叶栅

通道紊流流场进行数值分析,结果表明, 采用后两种紊流模型对端壁区流动的预估有很大改

进,而且与实验值吻合得很好。( 2)发展的 K- �模型和 RNG 紊流模型既能够很准确地预测近

壁区的流动情况, 又能兼顾高雷诺数区域的流动,因此特别适用于风扇和压气机的三维流动计

算。( 3) RNG 紊流模型中不包含任何经验常数和可调节的参数,其模型常数是利用RNG理论

精确地推导出来的,因而是通用的,不需要针对特定的问题进行调整和修正。( 4) RNG 紊流模

型适用于各种雷诺数范围, 它可以考虑固壁和界面的影响而无须求助于壁面函数。
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TECHNICAL NOTES

NUMERICAL SIMULATION OF FLOW FIELD

IN AN AIR PARTICLE SEPARATOR
Lin Guohua and Yuan Xiugan

( 5th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A general dif ferent ial equat ion in obl ique cur vilinear coordinates

has been established acco rding to the tensor analysis and has been used to simulate the 3- D

flow field in a part icle separator. Computat ional grid are set up w ith the body- f it ted coordi-

nates and a k- �turbulence m odel is adopted in com putat ion. Special fluid phenomena in a

helicoidal pipe have been sim ulated. The part icle t rajectory model has also been established

and has been used to analy ze the performance o f the vo rtex tube. The results are in good a-

greement with the exper im ent .

Key Words　Part icles separation　T hree dimensional f low　Num erical sim ulat ion

NUMERICAL ANALYSIS OF COMPRESSOR CASCADE

FLOW WITH NOVEL TURBULENCE MODELS

Li Ling and Lu Yajun

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　An expl icit N - S so lver has been w ritten at the opt ion of one o f

thr ee turbulence m odels: Standard K- �model is an implicit K- �model coupled w ith the ex-

plicit N - S solv er in a novel w ay w hich takes account of mult iple t im e scales by adding an ex-

tr a term to the dissipat ion equat ion, and turbulence m odel based on RNG method w hich takes

account of unbalance ef fect by adding an ex t ra term to the dissipat ion equat ion. T he code has

been applied to numerical analysis of the f low in the compressor cascade. T hr ee so lut ions ob-

tained w ith the three correspondent turbulence models are compar ed w ith the experimental

results by Flot , R and Papalion, K. It is show n that the r esults w ith later tw o turbulence

models become closer to the exper im ental results.

Key Words　Turbulence　Viscous f low　Numerical sim ulat ion　Compressor

A CALCULATION OF CROSS- SECTIONAL STIFFNESS

OF COMPOSITE HELICOPTER BLADE

Xiang Jinwu and Zhang Xiaogu

( 5th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　An approach is presented fo r calculat ion of composite helicopter
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