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摘　　　要 : 应用浸入式边界方法模拟干净/结冰 NACA0012翼形绕流问题.采用 SIMPL EC方法离散求解

二维不可压雷诺平均 Navier2Stokes方程 ,湍流模型采用一方程 Spalart2Allmaras模型.计算结果与以往的实

验结果吻合得很好 ,证明了浸入式边界方法和所发展的程序的可靠性.
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Abstract : An immersed boundary met hod was applied to numerical simulation of the

flow past a clean/ iced NACA0012 airfoil . In t his paper ,two dimension imcompressible Reyn2
olds2averaged Navier2Stokes equations were solved wit h SIMPL EC met hod. One equation

t urbulence model———Spalart2Allmaras turbulence model , was used in t he numerical p roce2
dure. Good agreement was found between t he present numerical result s and previous experi2
mental work.
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　　机翼表面结冰是影响飞行安全的危险因素.

机翼结冰会破坏飞机的气动外形 ,造成飞机质量

增加 ,阻力增加 ,升力下降.最为危险的是机翼结

冰破坏了设计流场 ,飞机各部件载荷分布发生变

化 ,使临界攻角减小 ,可用升力减少.飞机起飞和

着陆时使用的攻角较大 ,当机翼受到污染 ,实际的

临界攻角可能远小于设计的临界攻角 ,如还采用

正常的操纵 ,很可能进入失速 ,发生事故.机翼结

冰已经成为保证飞行安全需要解决的迫切问

题[123 ] .对机翼结冰的研究通常分为三类[4 ] : ①对

特定条件下的机翼结冰过程进行预测 ; ②对已知

结冰形状的机翼进行性能预测 ; ③防/除冰技术

研究.本文是采用第二种研究方式 ,对已知结冰形

状的 NACA0012翼型进行研究 ,分析其对性能的

影响 ,尤其是对失速临界攻角的预测.

早期的对结冰造成的气动影响的研究主要基

于实验. 70 年代末期以后 ,随着 CFD (comp uta2
tional fluid dynamics)技术的发展和飞行安全的

迫切需要 ,针对飞行器结冰问题的数值模拟研究

得到了蓬勃发展.当时的研究受限于计算机的能

力和 CFD方法 ,通常是求解欧拉方程或薄边界层

Navier2Stokes (N2S)方程[5 ] .进入 80年代中期之
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后 ,随着湍流模型技术的成熟 ,通常求解的是雷诺

平均 N2S方程[627 ] .近年许多研究[ 8210 ]都是集中于

机翼结冰形状对气动性能的影响.这些工作研究

了多种冰形在不同工作状态下的气动性能 ,并与

实验结果取得了较好的一致.但是 ,我们也应当看

到 ,对于角度很大或者羽化的冰形 ,形状是极其不

规则和复杂的 ,这对 CFD模拟依然是一个极大的

挑战[ 11 ] ,其中一个原因就是这种情况下生成高质

量的网格是非常困难的.

对于复杂形状结构的流场的模拟 ,其边界的

处理一直是计算流体力学的一个重要环节.对于

不规则的区域 ,一种直接和成熟的处理方法是生

成贴体网格 ,通过坐标变换将不规则的物理域映

射到规则的计算域.如果边界过于复杂 ,通常是采

用分区网格或者拼接网格 ,甚至是结构化网格和

非结构化网格混合的方法 ,显然 ,这样进一步增加

了生成网格的复杂性.这就使得计算流体力学程

序使用者大部分精力是在网格的前处理上.使用

成熟的商用软件更是如此 ,计算结果的好坏很大

程度上取决于计算网格的优劣.判断网格质量虽

然有正交性 ,光滑度 ,长宽比 ,畸变律等定性指标 ,

更重要的是依赖于软件使用者的经验.浸入式边

界方法 (immersed boundary method)由于避免了

生成贴体网格 ,全场采用正交的笛卡儿矩形网格 ,

网格质量非常容易控制 ,也许是解决处理复杂边

界问题的一个途径.另外 ,简单的网格也会给计算

带来很大的方便.在规则和正交的网格下 ,控制方

程更为简单 ,计算的精度更容易提高.浸入式边界

方法最早是由 Charles Peskin[ 12 ]提出并应用于心

脏内血液流动的模拟 ,随后被大量的应用于各种

流动问题 [ 13215 ] .当然浸入式边界也存在一定的

缺点 ,当雷诺数增大时 ,边界层变薄 ,为了精确

捕捉边界层的效应 ,正交网格总数增长得比贴

体网格总数快 ,计算资源消耗大 ,这对计算机的

存储和运算能力提出了更高的要求 .这也是当

前浸入式边界方法大多应用于低雷诺数问题的

原因 .另一方面的缺点是目前实用的浸入式边

界精度多为一阶 ,如何提高边界精度也是当前

的研究热点 .

综上所述 ,浸入式边界方法也许是解决机翼

结冰后生成网格问题的一个捷径 ,本文将尝试应

用浸入式边界方法模拟干净/结冰 NACA0012翼

形绕流问题 ,探讨流场细节 ,并与前人的实验结果

进行对比.

1　控制方程及求解方法

本文求解的是二维不可压 N2S方程
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其中 t 是时间 ;ρ是密度 ; U i 是速度直角坐标分

量 ; x i 是直角坐标位置分量 ;ν是运动黏性系数 ;νt

是涡黏性系数 ; Fi 是力源项.本文采用的浸入式

边界方法是基于 Yusof [16217 ]的直接力源方法.将

控制方程 (1)写为如下形式 :

ul + 1 - ul

Δt
= S

l + 1/ 2
RHS + Fl + 1/ 2 (3)

式中 u是速度 ; SRHS表示右端项 ,包括了对流项 ,

扩散项和压力梯度项 ;上标 l 表示迭代步数.也

就是

Fl + 1/ 2 = - S
l + 1/ 2

RHS +
V l + 1 - ul

Δt
(4)

式中 V l + 1是壁面速度 ,若机翼不动 ,则 V = 0 ,具体

的推导过程见文献[ 17 ] .采用直接力源处理边界 ,

需要在边界网格上插值 ,本文采用的是的线性插

值方法 ,如图 1 所示.弧线代表的物面边界 ,也就

是施加浸入式边界条件的边界.灰色网格是流体

网格 ,条纹网格是物体内部的网格.实心圆点是流

场计算点 ,空心圆点是插值点.

图 1　浸入式边界与网格

Fig11　Immersed boundary and mesh
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本文采用的是 Spalart2Allmaras ( S2A)一方

程湍流模型[18 ] .由于其容错功能好 ,处理复杂流

动的能力强 ,S2A模型已得到广泛应用.该模型具

有一些很好的特点 ,相对于二方程模型计算量小

和稳定性好 ,同时又有较高的精度.

D�ν
D t

= cb1 (1 - f t2 ) �S�ν +

1
σ

Δ·[ (ν+ �ν) Δ�ν] + cb2 ( Δ�ν) 2 -

cw1 f w -
cb1

κ2 f t2
�ν
d

2

+ f t1ΔU2 (5)

νt = �νf v1 (6)

参数设定为

cb1 = 0 . 135 5 ; cb2 = 0 . 622 ; σ= 2/ 3 ; cv1 = 7 . 1 ;

cw1 =
cb1

κ2 +
1 + cb2

σ ; 　cw2 = 0 . 3 ; 　cw3 = 2 ;

ct1 = 1 ; 　ct2 = 2 ; 　ct3 = 1 . 2 ; 　ct4 = 0 . 5

本文为定常计算 ,控制方程和湍流模型的离

散采用 SIMPL EC方法[19 ] .将上述方程 (1) , (4)

离散为以下代数方程系统

A P <P + ∑
l

A l <l = QP (7)

　　本文采用 TDMA (三对角追赶法)迭代求解

方程组 (7) . 为了便于对比 ,参数设定与风洞实

验[20 ]是相同的 ,取来流速度和翼形弦长为特征

量 ,来流雷诺数为 Re = 1 . 5 ×106 ,来流马赫数为

M a = 0 . 12.图 2 中的实线是标准的 NACA0012

翼形 ,虚线是结冰产生的明冰 (galze ice) ,明冰的

形状采用文献[ 20 ]的数据 ,下文所有的对比数据

都是来自这个 NASA 实验报告.本文中干净的

NACA0012翼形采用的就是图 2中的实线翼形 ,

结冰的翼形就是实线翼形加上前端的明冰 (虚

线) .

图 2　干净/积冰的 NACA0012翼形

Fig12　Clean/ iced NACA0012 airfoil

对干净的 NACA0012 翼形和结冰的 NA2
CA0012翼形算例 ,计算区域大小设定都是 3×3 ,

机翼放置在计算域的中心.计算域的左侧给定入

流边界条件 ,上下两侧是远场边界条件 ,右侧给定

出流边界条件.机翼表面设定为无滑移边界条件.

初始网格都是正交均匀的 150 ×150 ,采用对包含

浸入式边界的区域网格数翻倍的方式对靠近机翼

表面的区域进行加密 ,然后计算出 y + ,如果 y +小

于事先设定的值 ,则网格达到要求.如果 y +还偏

大 ,则继续加密.本文设定的目标值是 y + < 5.由

于本文包含两种翼形的不同攻角下的数值模拟 ,

加密区域有所不同导致每个具体算例的网格数都

有微小区别 ,大致范围是 250×600～350×700之

间.如图 3所示 ,这是α= 0°的结冰 NACA0012翼

形的计算网格 ,α是翼形攻角 ,单位是 (°) .为了能

更加清楚的显示网格线 ,图中的网格是间隔输

出的.

图 3　计算域与网格 (结冰机翼 ,α= 0°)

Fig13　Computational domain and mesh

(iced airfoil ,α= 0°)

2　计算结果及分析

2. 1　干净的 NACA0012 翼形绕流

为了检验浸入式边界方法和湍流模型的准确

性 ,首先模拟了干净的 NACA0012翼形绕流.

图 4显示的是攻角为 0°时翼形前段的速度矢

量图 ,从图中可以看到 ,流动是对称的 ,边界层发

展饱满.需要说明一下的是 ,为了更清楚明了的显

示速度梯度的变化 ,本文所有图中的矢量都是间

隔输出的.

从图 5可以看出本文的结果和实验数据有很

好的一致性 ,计算得出的机翼壁面上的压力分布

是很准确的.图 4、图 5说明本文对流场的计算细

节捕捉的很好.

从图 6可以看出 ,升力系数在攻角为 13°时达

到最大 ,之后由于流场出现大分离 ,升力系数开始

迅速下降.这个过程与实验值和理论值都对比得

很好 ,这充分本文所发展的程序对具有大分离流

场结构的预测是准确的.
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2. 2　结冰 NACA0012 翼形绕流

图 7显示的是攻角为 4°时结冰翼形前段的速

度矢量图 ,从图中可以看到 ,流动是非常复杂.由

于明冰改变了翼形的形状 ,翼形前端光滑的流线

型变成两个“角”.流动在“角”后面 ,包括压力面和

吸力面都出现了分离 ,从图 7 非常容易区分出分

离区和主流区.

图 7　结冰的 NACA0012翼形前端速度矢量图 (α= 4°)

Fig17　Velocity vectors ,in the leading edge of the

iced NACA0012 airfoil (α= 4°)

图 8～图 10 给出了攻角分别为 4°,8°,10°时

的绕机翼流线图 ,并对其头部涡区进行了放大.从

这些图中我们可以看到在小攻角的情况下 ,虽然

头部压力面和吸力面出现了分离 ,当时涡很小 ,并

且很快重新附着.这种小分离虽然带来了损失 ,但

是对总体的气动性能影响并不是很大.随着攻角

的增大 ,机翼吸力面的涡明显的被拉长.在攻角为

8°的情况下 ,机翼上方已出现明显的由数个旋涡

连成的分离区 ,这对气动性能影响极大.从图 10

中可以看到 ,机翼上方流场已出现大分离结构 ,或

者说是回流区.一个巨大的旋涡由机翼前段一直

延伸到末端 ,这种情况下 ,机翼实际上已经失速.

升力系数急剧下降.

图 11～图 13给出了攻角分别为 4°,6°,8°情

况下 ,结冰翼形壁面压力分布系数与实验值的比

较.从这些图上可以看到数值模拟的结果与实验

结果是很接近.压力面的数据几乎是完全吻合 ,而

吸力面头部或者尾部有些小的差异.如果对图 7～

图 13进行对比分析 ,不难发现产生差异的位置都

是旋涡相切合并或者分离的区域.对如此复杂的

流动 ,研究其敏感的细节 ,具有很高的难度.从分

析的结果来看 ,这种差异在工程上是可以接受的.

5571



航　空　动　力　学　报 第 24卷6571



　第 8期 钟国华等 :基于浸入式边界方法的二维结冰机翼的数值模拟

　　为了便于对比 ,图 14同时给出了不同攻角下

干净/结冰的 NACA0012翼形升力系数与实验值

和理论值的对比.在图中可以看到 ,本文发展的数

值方法对干净/结冰机翼的失速临界攻角都做出

了准确的预测 ,与实验值和理论值对比得也很好.

如前面所讨论的 ,干净翼形的失速临界攻角约为

13°.而从图 14可以看到结冰之后仅为 7°,工作范

围大大缩小.在机翼失速之前 ,结冰使机翼升力下

降 ,但是相差并不是太多.但是一旦攻角大于临界

攻角 ,例如 9°,结冰后的升力系数 (0. 454)迅速下

降为干净机翼 (0. 897)的 50 %.从宏观角度上看 ,

机翼前端的明冰尺度与机翼相比虽然很小 ,但是

对机翼气动性能的破坏是致命的.

图 14　不同攻角下干净/结冰的 NACA0012翼形

升力系数与实验值和理论值的对比

Fig114　Comparison of the lif t coefficients between

　　present works and experimental works ,

　varying with the angle of attack

3　结　论

利用浸入式边界方法 ,结合 Spalart2Allmaras

湍流模型和 SIMPL EC算法模拟了干净/结冰的

NACA0012翼形绕流问题.通过与实验数据的对

比 ,我们发现本文的计算结果吻合得很好.从我们

的尝试中可以看到浸入式边界方法在模拟复杂边

界问题时不生成贴体网格的优势 ,从另一个方面

也说明浸入式边界方法可以处理高雷诺数的问

题 ,具有了工程实用的可能性.本文很好的捕捉了

流场细节 ,这对揭示大攻角下的翼形分离流机理

具有一定的参考价值.
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