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用不同湍流模型预测机翼边界层分离区
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鹏2，武玉英1
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摘要：介绍了机翼气流分离区的预测方法和不同湍流模型对其预测结果的影响．分析了c—s模型用于分离流

计算的缺点，提出了对模型的若干种改进方案，并通过实例¨算说明它们的应用效果．还给m了使用≈方程横型

求解边界层分离流问题的技术细节与技巧，对计算结果与代数模型结果以及试验结果作了比较．结果表叫，对c。

s模型的原型作适当修正是必要的，修止内容包括在外屡粘度系数定义时用流向位移J学度来取代t维位移厚度，

并汁人壁面流线角影响；在定义内层粘度系数时，需汁人压力梯度影响和横向与纵向旋涡粘度比的影响
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分离流汁算方法的实J日化除了要求有一套鲁棒性好的边界层分离流算法以外，还要求有一个对分离医

顶测具有一定精度的工程湍流模型与之匹配，且该模型要求有较好的可操作性，较易同边界层分离流的算

法软件嫁接，有良好的自身数值稳定性．代数湍流模型简单易用，在附着边界层计芹中使用广泛，但用于分

离边界层计算是有疑r义的．本文对此进行了讨论，并对代数模型作了多方面改进．改进的效果用一个模型的

风洞试验结果进行检验．文献[I]对一个有气流分离的无限后掠机翼在气流附着区作了计算，结果表明，在

预测分离线的有效性方面，女s微分方程模型甚至还不如代数模型．文献[1]由于没有使用边界层反方法，

所以不可能对不同湍流模型在气流分离区作计算结果的比较．该文同时指出，当汁算逼近分离线时，各种

湍流模型的汁算结果同试验数据之间的差别都大大增加，其原因是当接近气流分离时，随(a“／av)I。值减

小，由数值误差所决定的{d【(a“，ay)1。】，血}1。被显著放大，并进而引起差分格式的不稳定“1．因此研

究各种湍流模型的应用效果，必须首先尽可能地排除边界层计算中自身的数值误差，这种误差有时处理不

好会大大淹没湍流模犁本身的误差．本文在研究这个问题时采用r能自动克服G01ds沁in奇性的边界层与

位流干扰一体化算法，并在边界层内部网格上采用高阶精度的差分格式．目的是为r尽可能排除边界层方

程数值解奉身的误燕．日前1二程计算中r-泛使用的代数模型是本文研究的侧重点．作为微分方程模型，笔

者j{研究k方程模型，对它和代数模型的若干种分支形式的应用情况进行了比较和丰H应讨论．

1 代数湍流模型

在研究中所采用的代数模型的一般形式足将边界层分为内外2个区，在内区v。=，!，2 Du，式中

f=Ky(K=O．4)；鼻’=1一exp【一y(f。／p)1
7

2／(v4+)】；

一+=(26 v)／(“。。Ⅳ)；Ⅳ

Du-{(秘+(芳)2+
=(1一ll 8 P+)1n；|p=(yⅣ。／“：)(a“。／ax)

(71—1)[p矿(au／a，)一u(a pr／aJ，)】2、⋯——1芦F驴————～∥‘
这罩：“．是边界层内合速度|{l。=(f。，，))1一，T．。是边界层内最大流体剪应力，当r。=f。时(即气流附着

叫)，“。=“，【“：是摩擦速度)；“．∥是x和=正交时的速度分量．当采用文献[2】．[3】的边界层坐标时，可
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以证明，n，可表示为嘲羚+t争州筹，c雾m小生业坐≮堡型∥Ⅶ，
』+’足van-Dnest阻尼因子．当尸+三0，即～三1．0和71三l 0，r，=f。时，v．．就是众所周知的c s模型原型

的内层粘度系数公式．在，表达式中加关于|p+修正在文献14】中曾采用过，其初衷足为了政善肭压梯度

区的计算结果．式(1)、(2)巾的71代表横向和纵向的旋涡粘度比．式(1)最早由Rotta引入。51，他的试验表

明在边界层内流体剪应力向量同当地的台速度向量的方向小同，为r考虑这一点，Rotta根据混合长理论导

出r式(1)，川直等于O 7～0 8．在边界层外层v。=c．“。d+，式中“。是边界层外缘合速度；f，、6‘分别为

c，=m“(O．016 8一O．016 l风J，0．008 4) (3)

6’=l(1一!一)渺(，。是边界层外边界，值) (4)
J 0

“”

若令“+=“，和c．=O 016 8，v．。就是c—S模型原型的外层粘度系数的表述式．式(3)是根据文献【6]给出

的，即常数(’．的值随壁流线夹角p。增加而线性下降．在二维情况下，6‘的物理意义是位移厚度，但对三维

情况，若取“’=‰则式(4)就火去r它本身的物理意义．特别当气流分离以后，实际的位移l筝度会急剧增

加，但由于“．在气流反流医也是正值，南f(1一!)dr算出的d+口I能反而变小．为r避免这种不合理陀，
0

“Ic

本文对d+用“r 2种方式重新定义．第1种方式令d 4等价于机翼的一维位移厚度d7．当流体为不可爪，

口边界层外流为位流时，d?的定义是"⋯

(ad?／aj)一(a凸1／as)=(a6：／an)一(d?一6．)(L，+七，) (5)

式中 d．：f“(1一兰)由： 6，：一I“生渺
J lj “k

—

J 0“1。

这单：(』，Ⅳ)为边界层外流线正交曲线坐标系；“，．“。为边界层内速度灭在外流线方向』和流法线方向”的速

度分量．式(5)中，L．=(1／“．。)(a“．，／aⅣ)；t，=as／a月．￡是边界层外流线同x半标夹角，求解

式(5)叮以逐点计算出6 7．在计算的初值点上可设6 7=6．．在本文巾解67时作了无限后掠翼近似，即在

求解式(5)时忽略a／as和a／a，2中所包含的对z的偏导数项，这时式(5)简化为

sin(日一￡)(d6d／dY)=cos(p一￡)(dd 2／dr)一6d sin日^，(L．+止。) (6)

式中6。=d卜6．．求解式(6)时，在每一弦向条带的初始点都可以设6 7=d．．第2种片式令d+在任何点

r都等于d，，即用机翼边界层外流线方向的流量损失来定义d‘，这丰}i当于式(4)巾的“+；f，。．

在奉文巾研究了下列模型和模型参数的变化对机翼气流分离区计算结果的影响：1)c s模型原犁，

记为c s，2)用6j定义6’，且在式(2)中取71=0 8，记为d，‘+丁(0 8)；3)用6 7定义d’，且在边界层外层

考虑卢。的影响，在式(2)巾取71=o．8，记为67+卢。+丁(o．8)；4)在公式(4)中用“，定义“’，H在式(2)中

取r=l 0，记为“。+丁(1．O)；5)同样用“。定义“+，在式(2)中取丁=O．8，记为“。+7-(0．81；6)同样用“。

定义“+，月内层考虑．p+的影响，7_=0．8，记为“。+尸++71(O 8)；7)同样用“。定义“’，且内层考虑，】一的

影响，外层考虑卢。的影响，71=o．8，记为“，+卢。+尸++71(o．8)；8)同样用“。定义Ⅳ+，且内层考虑P+的影

响，外层考虑p。的影响，丁=0 7，记为“，+卢。+J【)++丁(0．7)．

2盂方程湍流模型

变量≈为湍流动能，≈=f≯+≯+≯)／2
述≈的微分方程如下：

s为湍流动能的耗散率￡=∥(aq，aY，)(a幺／ax，)描

(“／^I)(a足／a上)+v(0七／砂)+(w／厅：)(a丘／az)=a【(肛+∥，／q)(a七／ay)】／a上+肛。氏一￡ (7)

式中：^．、^二为拉曼系数；吼为经验常数，本文取吼=1．o；p。P。是湍流动能生成项，其中

Pr。=(a“／ay)2+(aw，a，)2+2 cos 0(a“，ay)(aw，ay) (8)

9是I}正交系I：之间夹角．又根据文献[9】有
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∥。=乞≈”2‘；￡=^”2／‘ (9)

t．=C，{l—exp[一(砖11／4。)(25／一+)】j；尺o‘=盘”≯／v；

t=e．p{l—exp【一(奶，4)]}；c?=K，C“
其中：，，．，足湍流动能特征长度羽f湍流耗散特征长度；C是特征长系数；C。、Ⅳ、4．．4、一+都足经验常数，

通常取f=O．09，K=O 4，_4=25，但是√．．、√。的取值在4j同文献中存在相当人的差异，在本文中取爿。=

40 0．若将方程(7)在壁面附近展开成幂级数，令方程两端同幂系数相等，则可得√，=2(j，这与Patel等

人的取值一致⋯⋯．k方程的边界条件足r=O：≈=0；，=，。：k=☆；．k，应满足A方稃在外边界的条件

(“。，^，)(0良。／a工)十(¨。，，2，)(a七。／a二)=肛，Pfd一￡ (10)

求解方程(10)的初始条件足p。厶一￡=o，将式(9)代人则得到丘。一(：(‘‘尸rd)．：、=C C■j．式中

Prj={(a“／毋)2+(aw／ai)1+2 cos 8[(a“／ap)(孙／0i)])⋯；歹=1’／JL
庀的伉同速度边界层求解时外边界的控制精度有关．控制精度町有意识这样选取，使其等于某个与毕标

位置(、，z)无关的常伉小量，此时≈就能代表式(10)的解k．这等同于湍流在外边界处于平衡状志．^代

表从”1地边界屡内部向外泻出的湍流能．笔者的数们经验表明，按湍流能在外边界处丁乎衡状急处理，k

，J稃的解檄易收敛，I{|J使近壁气流已分离电小例外．为r使方程(7)便于数值求解，『_J速度边抖层求解时

处婵相仿，在l一方向使用坐标变换：叶=(二)”、}，一=f^，血．为提高解算效率，在叩力向口I样使丌j州阶精
“J tI

度IIenTllIc格式，在x打向和：方向采用的差分格式也与解速度边界层时的差分格式相|耐．矩阵方程的最

终形式与方程亍矗=耍相同，可用常规的双埘角线块矩阵消去法快速求觎”“．需要特别说叫的还有湍流

动能初始分布的给定方法．在解速度边界层时，初值分布并小重要，即使线性初值也能使解很快收敛；但

求解☆方程，初值给不好常常会使解小收敛．笔者在实践中使用下列初值剖面形式，效果很好．

女=口_!e“。+A。(1一e1)i⋯ (11)

式(11)巾，∞是一个足够大的正常数，系数d的值由^方程在壁的邻域作幂级数展开求出．

3 机翼气流分离区的计算与测试

率文使用粘性一无粘干扰定律耦合机翼三维边界层疗程和尾流方程进行分离流计算”’⋯．该方法的

特点足能够自动消除边界层方程的60ldsdn奇性，将汁算延续到分离废内部，算出那早的流场细节．本

文的特色是在边界层内部网格点上，即在变换坐标”方向(这是数值误差对差分步长十分敏感的方向，特

别是在气流分离点附近)，采用了带一、二阶导数的四阶精度}{cmit差分格式：

吼一g，，一(^，l／2)(q，+田，)+(^?一】／12)(目，一g，，)=o J=l，2，⋯，．， (12)

式中：^；，=目，一”．．；q代表变换后的边界层方程组的某个变量(共5个)在网格点／上的值．式(12)可以

写为增量形式：

6q，一6q；1一^．一l(69。+6q。1)／2+^II(69。一69。一1)／12=o ，=l，2，⋯，， (1 3)

将变换后的边界层方程组诸方程也写为增量方程形式，并按牛顿方法线性化，此时69和曲．均可以表示为

各个6q的线性组合，从而式(13)可台写为一个矩阵方程：

J一一．r△+D△=Q (14)

式中：△足解向量；于是(，一1)×(．，一1)阶一对角块矩阵，每块又是5×5的方阵；D矩阵是并矢矩陴，它是

由粘性兀粘干扰影响下边界层外边界的速度摄动引起的．式(14)可用文献[11]中的方法求解．若西=

o，则式(】4)变为常规的边界层方程组亍五=O求解问题(这时外边界速度固定)．

试验在中国空气动力研究与发展中心低速所的必3 2m单回流开口试验段风洞中进行．模型为半模

梯形翼，垂直安装在模拟地板上．模型半展长2m，根弦长1．5m，前缘后掠角25。，展弦比3 87，翼剖面为

NAcA009对称翼型．试验风速为70删s，对应的乎均气动弦雷诺数忍约4．9×106．用热线风速仪对风

洞自由湍流度进行测定，空风洞(不带格栅)的自由湍流度平均值接近1％，其分布滑径向增加，沿风洞中轴

方向也缓缓增加．在攻角15。～l 8。时，用油膜法测量了机翼上表面的气流分离区，油膜照片见图1．在分
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离线附近由于油膜堆积币¨油膜中的煤油挥发，滑行粉颗粒形成一色光带，被光带包【韦』的暗色区域即勾流动

分离区．由罔l还可看出流动在光带的两侧旱现渐近趋势，即旱现出

分离线的特征．

4 不同湍流模型的分离区预测结果与分析

为了榆骑不J耐湍流模型和模型参数的应用效果，刷机翼模型对机翼

分离区分布形态作了咩缃i{算，并与风洞油膜法测出的结果干1：r比较．

图2是R，=4．9×10“，口=1 8 c，时的比较结果．在机翼弦长方向分离区
图1功角l 8。时试螗机萁油膜照片

的人小同当地弦长之比称为分离深度，虽人分离深度也称为分离峰伉．机翼分离区面税的大小、分离峰伉

的人小和峰值所在展向位置是判断两种分离分布形态相似程度的主要判据．由【璺|2结果知：

1)用c s模型计算出的分离区面{!}{偏小，分

离峰值偏低，峰值所在展向位置比试验伉偏机翼外

侧较多．

2)用6j定义d’，计算出的分离区更小了，¨然

是由于使用dj模型后外层粘度系数在‘e流分离区显

著变大，对分离扩展起j’抑制作用．在67模型中T

参数影响(7_≠1 0的影响)较小，考虑口。影响会使分

离峰值适度提高，分离面积也适度放大，但术能改变

峰值所在的展向位置．

⋯2，，+d。+矿+r((】H)
一一一“、+卢。+尸++丁(【)7)

一一(s模型原型
一一一虬十尸T十r(O 8)

虮+r(1 O)

一一“、+7((】8)
⋯一d；+rr O 81

一一6i+口。+r(0 8)

＆，J柙模型
——试验(油膜法)

图!不同湍流模型确『模型参数对机翼气流分离K

预测影响

3)用“定义“’，加7_修正，没有使计算结果得到改善．当汁算扫描次数很高时，巾问解出现了振荡，

这影响r计算分离区的继续扩大．

4)用“定义“’，加P+修正和71修正后使分离峰值所在展向位置稍向机翼内侧移动，但对分离峰仇

大小九明显影响．

5)川“、定义“+，加口。修止、JD+修正和7修正后使分离峰值提高，且分离区的分布形态同试验结果趋_f

接近．若71值由0 8改为0 7，分离形态略有所改变．但汁算表叫7_过大和过小都会使结果更远离试验值．

6)用远比代数模型复杂且计算费时的≈方程模型(在相同网格下，它的计算时间约是代数摸犁3倍

多)，其结果许不比代数模型好．

7)o：l 8。时，小考虑P+影响的所有代数模型和A方程模型的分离峰值位置都在离翼梢一侧人约

50 cnl左右的地方，因为计算中所使用的压力分布的负压峰伉也大致在那个位置附近．H J'弛，在上述力‘法

中对分离区分伽形态起主导作用的是作为边界层计算输入数据的基础压力分布形态．该IL力分布形怎屉

刚位流力法计算出来的，同实际情况有偏差，这是造成计算结果同试验结果不一致的原因之 ．

综上所述，用模型M+口。+P+=?’(0 8)测算出来的气流分离区同试验结粜最接近．

边界层近似的方程误差并不能成为用边界层方程计算分离流的障碍⋯．但是“{气流很人范围分离以

后，机翼上的爪力分布形态也有了很大改变，若用一般的边界层反方法，且用位流算出的压力分布作为输人

数据，即使克服了fbIds“n奇忡，计算结果也会有很大偏置，本文方法特点是边界层汁算与边界层时位流干

扰汁算高度·体化，在边界层分离流的汁算条件中已考虑r边界层对外部流场的反影响(尽管这种影响屉架

构在线性理沦基础上的，仍有一定误差)．凼此若湍流模型奉身合理，其预测结果就会有HJ用的J．程精度．

除r湍流模型误差和边界层外流数据误差两方面原因外，造成计算与试验结果不一致还有试验本身

的原l埘．试验时地板缝隙未设完全堵死，在机翼根部下表面岛压气流通过缝隙流到丁上表面，这使得机其

J：表面内侧机翼部分的逆压梯度增加，分离峰值向着机翼内侧移动，此外影响分离区分布形态的原凶还有

边界层转捩位置．计算结果表明，变动转捩位置对机翼分离区计算结果有一定影响(尤其当机翼处于韧始

分离状态时)．考虑到大攻角时机翼上表面的实际转捩位置比较接近机翼前缘，所以奉文都按全湍流边界

层进行计算．但严格而论同真实的试验条件非完全相同，这也会在一定程度上影响计算同试验的一致性．
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Prediction of Wing Boundary Layer Separation

Area With Turbulent MOdels

BAO Han-lin91，CHEN Pen92，WU Yu—yin91
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Abstract： A predlcdng melllod of wing turbuIent separaⅡon area and t}】e {nnuence of小r亿rent

mrbulent models on me resulb of predicnon arc in打oduced．Thc au山ors anaIvzc t}le defects of C—S

model used in 【hc calcula石on of scpara压on now， put forward some impmvemcnt schemes and

illus汀aIc their applica廿on erfect mrough t11e calcula缸on of concrete examples Besides， The．沁chIlical

de埘ls and sk川s ror s01ving 血e pmblems about bound；王叫 layer scparabon now using 意equ“on

model are also 创Ven．The calcula60n results are compared wim山e algebra model msults and tjle

expe^mellt results．The results show that it is necessary to mal(e some 1mprovements on the C S

rLlrbulent model in t11e onginal rornl， including using dlrec“on now displacemcn【由ick【1ess to wplace

3D displacement t11inckness and considedng 虬lrface now angle in den血石on of outer layer viscous

coe踊cienI， and山e pressure gradient effecLs and me廿ansverse／10ngitudinal viscosmes ra“o should bc

consldered in de行IliⅡon of t11c inner layer viscous coemclent．

Key words： Lurbulent m()del；Viscous now；boundary 1ayer calcula虹on；b【)undary laycr separa廿on；wing

  


