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三角翼大迎角不可压粘流的数值模拟

朱自强 　 贾剑波
(北京航空航天大学流体所, 北京 100083)

摘要　研究了人工压缩法拟压缩性系数 Β的选取, 采用函数形式的 Β有效地加速了收敛

过程. 采用求解不可压N 2S方程, 对三角翼大迎角绕流进行了数值模拟, 得到了与实验吻

合很好的结果. 分析和讨论了大迎角旋涡流动的复杂物理现象.
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引 　言
现代战斗机要求具有高机动性、大迎角非线性气动以及过失速机动性能[ 1 ]. 三角翼是

研究现代战斗机气动布局中一种基本机翼形状. 但尖前缘三角翼的低速大迎角流动是一个

旋涡为主体的流动, 包含着十分复杂的流动现象, 流动机理和其对气动特性的影响规律尚

有待于深入研究. 为了与低速实验研究相结合来深入探讨大迎角分离流的特性, 直接求解

不可压N 2S方程是十分必要的. 求解方法有流函数涡量法, M A C 方法, S IM PL E 方法以及

人工压缩性方法等. 人工压缩性方法的主要优点在于, 引入拟压缩项后, 使主控方程变为

拟压缩方程组, 可以使用发展比较成熟的可压流求解方法, 计算方便, 效率较高. 拟压缩

系数Β的选取对使用人工压缩性法是十分重要的, 本文对此作了分析和讨论, 提出了一种函

数形式的Β, 数值试验表明它能有效地加速收敛. 本文对三角翼大迎角的绕流进行了数值模

拟, 讨论了大迎角旋涡流动的主要复杂流动现象.

1　数值计算方法
1. 1 人工压缩性方法

在不可压流动中压强信息瞬间传遍全域, 即不可压流中音速为无限大, 这是不可压流

与可压缩流的一个本质上的区别. 在不可压流的N 2S方程组中有速度的时间偏导数, 却不

出现压强的时间偏导数. 因此若采用时间推进法, 在推进过程中可直接解出速度 u i的变化,

却无法同时给出与连续方程相容的压强 p 的变化, 因而无法使用现有的较成熟的各种可压

缩时间推进法. 为了克服这一困难, 可采用人工压缩性方法[ 2, 3 ] , 在连续方程中引入人工压

缩项, 即连续方程可写成

5p
5t

= - Β 5u i

5x i
(1)

其中 Β为人工压缩性系数. 方程 (1) 在未达到定常状态时无物理意义, 只是在渐近收敛的

情况下满足不可压连续方程.

只要 Β> 0, 由于 1
Β

5p
5t
项的加入, 使不可压N 2S方程组的类型发生了变化, 一般称之为

拟压缩性N 2S方程组, 相当于引入了双曲波特性. 这种波以有限波速在流场中传播, 不断
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扫描和修正压力场, 使压强和速度可同步推进求解. 可以证明[ 3 ] , 采用适当方法进行时间推

进求解时, 只要 Β> 0, 随着时间的推进拟压缩流渐近于不可压流, 即当趋近定态解时人工

压缩性的影响趋于零, 得到了定常状态的不可压解.

拟压缩性控制方程中引入了有限压力波速, 波速的大小取决于 Β值. 选择过大的 Β值
使求解困难, 因计算的刚性程度随 Β的增大而提高[ 4 ]; 选择过小的 Β值则压强的局部扰动
上游影响将基本消失, 从而使方程组与亚音速流不相容. 因此选择适当的 Β值对于人工压
缩性方法是非常重要的. 经过分析[ 3 ] , 对于湍流流动可以获得 Β的取值范围为

1 +
L

R eT
- 1 Φ Β Φ O

1
∃T

(2)

其中L 为特征长度, R eT 是湍流雷诺数, ∃T 是时间步长. Β的取值不同对于实际计算时的
收敛过程有较大的影响, 一般取1～ 10[ 5 ]. 为了更好地加速收敛, 在数值试验基础上本文提

出在满足条件 (2) 下的如下函数形式的 Β
Β( t) = b0 + b1ebt (3)

其中 b0, b1, b为待定系数. 本文取 b= 01001, b0= 4, b1= 2.

图1给出了 Β对速度散度残差收敛过程的影响, 可见函数形式的 Β具有较好的收敛结
果, 对于压强或速度残差也具有同样快速收敛效果.

图1　Β对速度散度残差下降过程的影响

F ig11　 Influence of Β on convergence

1. 2 数值求解方法

本文采用简单、使用方便的代数湍流模型 (Baldw in2L om ax 模型) [ 6 ] , 求解了雷诺平均

的 拟压缩N 2S方程组. 将在物理坐标系中的此方程组变换至一般曲线坐标系 (Ν, Γ, Φ,

Σ) 中去, 并对它进行时间中值的平均和空间离散, 可以得到一组对角化处理后的块三角矩

阵方程组[ 3 ] , 并采用Beam 2W arm ing 近似隐式因子分解格式来求解此方程组. 为使计算稳

定, 分别引入二阶与四阶人工粘性项. 为提高收敛后解对不可压定常流解的逼近程度, 在

推进过程中逐步减小人工粘性系数 Εe. 参考文献[ 7 ]的作法, 本文对人工粘性系数的控制采用

如下规律

Εe = Ε0e- Α( t- t0) (4)

其中, Ε0= 110, Α= 01008～ 0105.
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边界条件包括: 在物面上满足无滑移条件, 压强值采用零法向梯度的办法, 对称平面

上满足反射条件, 在入流的远场边界取自由来流条件, 出流边界处压强值为自由来流值, 速

度采用线性外插.

2　计算结果和讨论

采用方法简单、计算速度快的代数方法生成70°三角翼的三维H 2O 型计算网格, 半场的

网格数为61×65×51. 对三角翼进行了低速中等到大迎角绕流数值计算, 模拟了三角翼前

缘分离涡及涡破裂的主要特征, 分析了N 2S方程解与 Eu ler方程解对旋涡流动产生的差异,

并进行了计算结果与实验结果的对比.

211 三角翼前缘分离涡流动特性

绕尖前缘大后掠的三角翼流动, 当迎角达到一定值时, 其迎风面上的边界层流动已不

能绕过尖前缘, 从而产生前缘分离形成自由剪切层, 剪切层卷曲形成涡核, 周围旋转流体

被吸入并加强其旋涡强度沿轴向往下游流动,从而形成一个稳定的螺旋形的前缘分离涡. 图

2表示了 Α= 24°, R e= 0. 828×106时, 在X öC = 0. 5截面上的速度矢量图, 可以看到机翼上

方的前缘分离涡, 同时还可以看到, 在机翼前缘附近前缘涡与前缘之间的逆压梯度, 使物

面上边界层可以再一次产生分离流动, 而形成二次分离涡. 二次分离涡会对壁面诱导产生

低压区, 从而使壁面压强分布形成两个峰值, 其中第一个是由二次涡引起的, 第二个是前

缘分离主涡引起的. 图3给出了 Α= 30°, X öC = 0. 5处压强沿展向变化的曲线, 图中明显地

表示出此流动特点, 由于二次分离涡是由粘性影响造成的, 因此尽管 Eu ler方程能捕捉尖前

缘三角翼流场的主要特征, 但却无法描述二次分离现象.

图2　70°三角翼截面上的速度矢量图
X öC = 0. 5, Α= 24°, R e= 8. 28×105

F ig12　V elocity vecto r around a delta w ing

图3　C p 沿展向的变化
X öC= 0. 5, Α= 30°, R e= 8. 28×105

F ig13 　Comparison of p ressure distribu tion

212 前缘分离涡破裂现象

当迎角增大至某一定值时, 在空间某些位置上前缘分离涡的结构发生突然的变化, 即

由原先紧密绕卷成的旋涡结构突然变成一种比较松散的更扩散性的旋涡结构, 其中各种流

动参数的梯度变化更缓和, 一般称之为涡破裂现象. 表征涡破裂的特征之一是涡核内轴向

速度急骤变小, 形成驻点和局部倒流, 以及涡核的突然扩张. 随着轴向速度的减小, 压强
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迅速恢复. 由于涡破裂, 分离涡对翼表面诱导产生的低压及其峰值也将大幅度减小. 一旦

涡破裂发生, 破裂点位置将随迎角的增大而迅速前移, 使升力曲线发生变化, 数值将明显

地减小. 图4给出了 Α= 30°时涡核内轴向速度的变化规律, 在X öC = 0. 6附近发生破裂时轴

向速度迅速减小, 甚至出现负值, 表明倒流的存在. 图5给出了X öC = 0. 8时压强系数沿展

向的分布, 由图可见迎角从18°～ 24°范围内分离涡是稳定的, 且由于涡强加强, 诱导的吸力

峰值增大, 但在 Α= 30°时吸力峰值开始大幅度下降, 表明涡破裂现象发生. 涡破裂的迎角

与位置与试验结果[ 8 ]是相吻合的.

图4 　不同弦向位置处轴向速度的分布
Α= 30°, R e= 8. 28×105

F ig14 　A xial velocity distribu tion along the
spanw ise direction

图5　不同迎角下沿展向C p 变化的比较
X öC= 0. 8, R e= 8. 28×105

F ig15 　Comparison of p ressure distribu tion

2. 3 数值计算与试验结果的比较

图6给出了70°三角翼当Α为30°时计算的压强分布和试验结果[ 8 ]的比较. 图7给出了计算

和试验的升力系数C y 随 Α的变化曲线, 表明两者吻合较好.

图6　C p 计算与实验值的比较
Z öC = 016, R e= 8128×105, Α= 30°

F ig16　Comparison of calcu lated p ressure
distribu tion w ith experim ental data

图7　 C y 计算与实验值随 Α的变化
F ig17　Comparison of calcu lated coefficien t

of lift w ith experim ental data
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3　结 　 论
采用人工压缩性法求解不可压N 2S方程的方法, 对尖前缘三角翼大迎角的绕流进行了

数值模拟. 提出了一种拟压缩性系数Β的函数形式表达式, 有效地加速了数值计算的收敛过

程. 求解N 2S方程的数值模拟方法可以描述三角翼前缘分离涡流动的各种特性, 可以描述

前缘分离主涡和二次分离涡的流动特征,可以较准确地预测到涡破裂发生的迎角和位置. 数

值计算和试验结果吻合较好, 表明本文的方法是深入研究三角翼大迎角分离流动的一种有

效工具.
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NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF INCOM PRESSIBL E

V ISCOUS FLOW OVER A D EL TA W ING AT

H IGH ANGL E OF ATTACK

Zhu Ziqiang 　 J ia J ianbo
(B eij ing U niversity of A eronau tics & A stronau tics, B eij ing 100083, Ch ina)

Abstract　T he cho ice of the p seudo2com p ressib lility param eter Β is invest iga ted and a

funct ion fo rm of Β w h ich accelera tes the convergence effect ively is p resen ted. T he

num erica l sim u la t ion of vo rt ica l f low abou t a 70°delta w ing is m ade by so lving the

incom p ressib le N avier2Stokes equat ion s. T he agreem en t of ca lcu la ted resu lts w ith the

experim en ta l da ta is favou rab le. T he physica l aspects of vo rt ica l f low of the delta w ing at

h igh angles of a t tack are ana lysed.

Key words　m ethod of p seudo2com p ressib lility, separa ted flow , h igh angle of a t tack,

num erica l sim u la t ion of N 2S equat ion
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