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摘 � � � 要: 采用 SIMPLE 方法求解 GAO�YONG 不可压湍流方程组, 对不同来流迎角下的 NACA0012 翼

型绕流结构进行了数值模拟,给出了翼型绕流分离流结构随迎角的变化特征和翼型在分离绕流中的气动力

参数 .与实验数据以及大涡模拟结果的比较表明, GAO�YONG 不可压湍流方程组能够对翼型绕流的分离点、

分离涡形态、表面压力分布、升阻特性做出较好的预测, 能够模拟翼型大攻角分离流动, 计算结果优于 FLU�

ENT 软件中的 k��、k��、k��sst模型的计算结果.
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turbulence equations
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Abstract: The NACA0012 isolated airfo il at dif ferent angels of attack is numer ically sim�
ulated w ith SIM PLE alg orithm and GAO�YONG turbulence equat ions. The problem of

checker board predict ion of pressure w as cured by evaluat ing the cell face velo cit ies by the

momentum interpolated principle. In order to improve the calculat ion pr ecision, an orthogo�
nal body fit ted coordinate system w as selected and a second�order HLA P discret izat ion fo r

the convect ive part w as used. Separated flow st ructures o ver the isolated airfoil at different

ang les o f at tack and co rresponding aer odynamic parameter s are presented in details. By com�
paring w ith the experimental data and the results of the larg e�eddy simulation, it show s the

GAO�YONG turbulence equat ions w ithout using empirical coef f icients and w all funct ions

successfully simulate the separated f low pat ter n on the air foil surface, and accurately predict

the lo cat ion of separat ion and the aerodynamic force coeff icients. In addit ion, the results of

GAO�YONG turbulence equations are bet ter than that of k��、k��、k�� sst turbulence models

in the sof tw are o f FLUENT sof t.

Key words: aero space propulsion sy stem ; turbulence; airfoil; separated flow; GA O�
YOUG tur bulence equat ions
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� � 绕翼型低速湍流流场的数值模拟在工程上有

着重要意义.例如: 1)民航机起降阶段气动特性的

研究中,在战斗机低速大攻角下超机动气动特性

的研究中,都希望能较准确地模拟出翼型在失速

攻角附近的分离流特性,定量地给出分离点的准

确位置和翼型上所受力的分布, 从而为翼型和机

翼的工程设计提供参考
[ 1]
; 2)目前叶轮机内流数

值模拟中,单级风扇/压气机/涡轮模拟较准确,多

级风扇/压气机/涡轮模拟较差,其中一个重要原

因就是在叶轮机中, 叶片边界层的分离和转捩位

置模拟的不准确[ 2] .所以翼型低速绕流的精确模

拟对工程应用有着非常重要的意义.

目前国内外对翼型低速绕流的数值模拟已做

了大量研究,并且对解决实际工程问题起到了巨

大作用,但是所采用的湍流模型都存在着一系列

的问题,最突出的问题是模拟大攻角分离流误差

极大. 首先,对于简单的代数 BL、CS 模型,由于其

基于平衡湍流模式假定,湍流应力仅依赖平均流

的当地属性,对分离流这种非平衡流动难于准确

模拟;其次,两方程湍流模式采用零压力梯度的壁

面函数也难于准确模拟分离点前后非零压力梯度

及速度型; 最后, 大涡模拟技术也存在三方面问

题:第一, 计算量过大;第二,结果受格式精度影响

大;第三,边界条件难于准确给出. 20 世纪 90年

代以来发展的一方程模型 ( SA )、二方程模型

( MENT ER SST ) 及非线性显式代数应力模型

( EASM)等,它们在一定程度上改进了计算分离

流的能力.然而对于大攻角情况下的翼型绕流问

题,现有的湍流模式仍难于准确模拟 [ 3] .具体表现

在:第一,大攻角下分离点位置的计算不准确,对

于相同的翼型不同湍流模式的结果相差巨大; 第

二,同一模型对同一翼型不同攻角下的模拟精度

相差巨大.

翼型大攻角绕流是一类复杂流动问题, 原因

在于分离区内流线曲率非常之大, 流场变量改变

迅速,加之剪应力正应力的相互作用,使流动呈现

强各向异性.湍流模型如果没有真实地反映流动

的各向异性必然对翼型大攻角低速绕流束手无

策.较好地反映了湍流的物理实质,考虑了湍流各

向异性的 GAO�YONG 湍流方程组应该能够较
为准确地模拟翼型大攻角分离流.

1 � 控制方程和计算方法

GAO�YONG不可压湍流方程组详见文献

[ 4] . 该方程依靠理性分析推出, 可较为准确模拟

统计平均流动及拟序结构流, 较好地反映了湍流

的物理实质.下面直接给出 GAO �YONG 不可压
湍流方程组的平均流连续方程、动量方程、漂移流

连续方程、动量方程以及机械能方程(平均量省去

上标,漂移量有波浪上标) :
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#
T
ij , #

~ T
ij分别为平均流湍流应力和漂移流湍流应

力:

在正交各向异性坐标系( 1- 2)下,

#
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其中 I , J , L 为伴随标,不参与求和约定. 由( 8) ,

( 9)式可以得到正交坐标系下的本构关系:

#
( 1- 2)
ij = C IJ�ij

( 1- 2)
(10)

� � 这样有了正交坐标系下粘性系数矩阵 C 后,

我们便可通过坐标转换矩阵来求出 X - Y 坐标系

下的粘性系数矩阵 D , 进而得到 X - Y 系下的本

构关系:

#ij = D IJ�ij (11)

� � 漂移流湍流应力只需以漂移变形率代替平均
流变形率则可得到.

采用有限控制体积法对上式进行离散, 对
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13∀攻角以下的附着流动,对流项离散格式采用三

阶精度的 QU ICK 格式离散, 对 13∀~ 15∀攻角采

用二阶精度的 H LAP 格式离散、15∀攻角以上采

用指数格式计算, 扩散项和源项采用中心差分格

式离散; 压力修正采用 SIM PLE 方法 [ 5] , 为避免

使用非交错网格所引起的非物理压力波动,对有

限体积界面上的速度采用了 RHIE�CHOW 动量

插值. 得到的五对角代数方程组采用 T DMA 方

法交替迭代求解. 为了解决尾迹区计算稳定性问

题,对尾迹区采用整体求解方法, 如图 1所示,即

TDMA 方法对 A�B 求解,再 C�E 联立求解.取代

通常 C�D、D�E 的分离求解.

图 1 � 计算区域

Fig . 1 � Physical plane

� � 计算边界条件处理为:物面采用无滑移条件;

远场边界条件, 文献[ 6]指出当外边界离开翼面为

3倍弦长时, 外流对翼型绕流的计算结果影响不

大.本文外边界离开翼面为 10倍弦长, 故给定自

由流边界条件. 出口诸物理量流向导数为零.

采用椭圆型方程网格生成方法生成物面边界

处正交的 C 型网格. 网格无关性验证, 采用了两

套网格分别是 128 # 30 和 168 # 40网格,并且向

物面加密, 保证在弦长为 1m 时使第一条网格线

距翼型表面距离在粗网计算时为 1mm、细网计算

时为 0. 25mm .

2 � 计算结果

采用两套网格计算了 NA CA0012翼型在 Re

= 2. 8 # 106 ,来流攻角从 6∀到 25∀的平均速度、压
力场和分离流结构, 结果相差不大,在此仅给出细

网格下的计算结果. 计算表明, 当迎角小于 13∀

时,翼型绕流为附着流,这与前人的实验和数值研

究结果是一致的; 当迎角大于 时, 在翼型背风面

尾缘附近出现明显的分离涡结构. 如图 2, 15∀攻
角速度矢分布, 翼型尾部出现明显的分离涡; 以后

随迎角的继续增大, 分离点逐渐向翼型前缘推进,

分离区不断增大, 并且分离泡内出现了一对旋转

方向不同的旋涡,其中下游为逆时针涡,上游为顺

时针涡,如图 3; 20∀攻角速度矢图清晰再现了这

对涡结构.与此同时, 同文献[ 7]大涡模拟结果比

较了翼型表面升力系数、升阻特性. 图 4; 是 10∀攻

角下翼型表面升力系数与大涡模拟结果的比较,

两者计算的结果相近, 不同之处仅在 GAO �

图 2� 攻角速度矢

Fig2� Velocity vector s at incidence

图 3� 攻角速度矢

Fig3� Velocity vector s at incidence

图 4 � 攻角表面压力系数

F ig4� Surface pressur e distr ibut ion

at incidence

YONG 湍流方程组模拟的吸力峰值要明显高于

大涡模拟的结果. 而计算 6∀攻角(文中未给出结

果)时发现采用高阶格式计算翼型前缘的吸力峰

值与实验结果相同, 且比采用低阶格式的结果高.
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故相对于大涡模拟偏低的吸力峰值, GAO �
YONG 湍流方程组计算的结果更合理. 图 5 是

20∀攻角表面压力系数的比较, GAO �YONG 湍流
方程组同样给出了较高的吸力峰值.总体而言,无

论是低攻角还是大攻角, GAO �YONG 湍流方程
组模拟的表面压系数与大涡模拟的结果吻合地很

好.图 6是 GAO �YONG湍流方程组计算所得升

力系数同实验值和大涡模拟结果的比较, 在 13∀
前升力 随攻 角 的 增加 而 增大, 13∀ 是 NA

CA 0012翼型的矢速攻角, 过了13∀升力急剧下

图 5 � 攻角表面压力系数

Fig5� Surface pressure distribution at incidence

图 6� 升力系数随攻角变化曲线

Fig6� L ift Coeff icient Curve

图 7� 阻力系数随攻角变化曲线

F ig7� Drag Coeff icient Curve

图 8 � 攻角分离流结构

F ig8 � Streamline contours at incidence
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图 9 � 攻角分离流结构

F ig9 � Streamline contours at incidence

降,在 15∀之后又缓慢上升.在 13∀之前计算的结

果与实验值一致, 而在 15∀之后计算结果低于实
验值,这主要是因为在严重分离情况下为了稳定

计算,对流项离散采用了精度较低的指数格式,而

采用指数格式预测的吸力峰低于实验值,使升力

系数遭到一定影响. 图 7是 GAO �YONG 湍流方
程组计算所得阻力系数同大涡模拟结果的比较.

在接近失速攻角下阻力系数突然猛增, 而后阻力

系数缓慢增大, GA O �YONG 湍流方程组计算的
结果略高于大涡模拟的计算值.

此外, GAO �YONG 湍流方程组与 FLU�
ENT 软件中的 k��模型、标准 k��、k�� sst 模型比
较了大攻角分离流的拓扑结构. 图 8、图 9 分别是

这四种湍流模式对 15∀、20∀攻角分离流涡模拟的
比较. 15∀攻角时, GAO �YONG 湍流方程组模拟
出了明显的尾部分离涡, 预测的分离点位置为 0.

625倍弦长, 与实验值[ 8] 0. 64倍弦长很接近,而 k�
�没有模拟到分离流,标准 k��、k�� sst 模拟的分
离区过小. 20∀攻角时, k��模型、标准 k��、k�� sst

模型都从前缘直接发生分离, 只有 GAO �YONG
湍流方程组模拟出了合理的前缘附着流.

3 � 结 � 论

( 1) GA O �YONG湍流方程组成功地模拟了
NACA0012翼型在不同攻角下的升阻特性,准确

捕捉到失速攻角; 并且与大涡模拟结果比较了

10∀和 20∀的表面压力系数分布,结果吻合很好,更

加证实了 GAO �YONG 湍流方程组对翼型大攻
角绕流这一复杂流动问题的解决能力.

( 2) GAO �YONG 湍流方程组与 FLUENT

软件中的 k��模型、标准 k��、k�� sst 模型比较了
15∀、20∀攻角分离流的拓扑结构. 15∀攻角时, GAO

�YONG湍流方程组模拟出了明显的尾部分离
涡,预测的分离点位置与实验值很接近, 而 k��没
有模拟到分离流,标准 k��、k�� sst 模型模拟的分
离区过小. 20∀攻角时, k��、k�� sst 模型都从前缘
直接发生分离, 只有 GAO �YONG 湍流方程组模
拟出了合理的前缘附着流. 比较说明 GAO �
YONG 湍流方程组在预测翼型大攻角分离流问

题上要优于通常的两方程湍流模型.
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