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采用多重网格 (FMG) 加速收敛技术，通过 TUI 命
令 Solve/initialize/set-fmg-initialization 初 始 化 FMG
方法。选用 SST K-omega 湍流模型，在攻角为

0°~20°条件下进行仿真，选择迭代步数为 2 000，
图 4 为在攻角为 13.3°下，阻力系数监视曲线图。

4 结果分析

根据文献 [9]，在攻角为 0°到 5°的状态，流

动为附着状态，翼型的表面存在分离泡，随着攻角

的增加，分离泡会迅速向翼型前缘移动，此时，翼

型表面出现尾缘分离，最大升力系数对应攻角为

13.03°，随着攻角进一步上升，尾缘上的分离涡会

向前缘移动，升力系数迅速下降，此时翼型开始进

入失速状态。

由图 5 可以看出，伴随攻角的增加，整体流场

的流速降低，翼型上方表现为相对高速区域，翼型

下方表现为相对低速区域，且随攻角增大区域在扩

大。翼型的局部周围流场表现出上高下底的状态。

当尾迹由翼型前缘向后缘流动过程中，该区域的湍

表 1 Aerospatiale-A 翼型试验条件

Tab.1 The text condition of airfoil

马赫数 Ma 雷诺数 Re a

0.150 2.17×106 13.1°
0.150 2.1×106 13.3°

部为坐标原点。计算域尺寸为 x 方向 -17.5~25 m，y
方向尺寸为 -17.5~21.56 m，划分四边形边界网格，

共计 65 530 个网格数。由于采用了 SST 湍流模型，

设置壁面厚度 y 约为 1，膨胀比大于 1.1。

3.2 边界条件设置及求解

根据入口处的湍流粘度比，在入口处的湍流强

度可能发生迅速衰减，导致在入口下游的局部湍流

强度小于入口处的湍流强度。通常增大入口湍流黏

性比可降低湍流衰减率，然而如果指定的湍流粘度

比过大，翼型表面的壁面摩擦会显著偏离层流 [7]。

合理的速度入口湍流参数设置，可以提高计算的收

敛性，此次数值模拟选取湍流粘度比为 15，并设置

湍流强度值，表 2 为在攻角为 13.1°与 13.3°条件下，

边界入口条件设置值。

Coupled 算法对于求解可压缩流动问题以及设

计浮力或旋转运动的不可压缩流具有优势 [8]，在进

行数值求解问题中，选择压力基求解器后，选择

Coupled 压力速度耦合算法，对整个 Navier-Stokes
方程组进行联立求解，空间离散采用通量差分分

裂格式，时间离散采用多步 Runge-Kutta 格式，并

(b) 计算域网格图

图 3 翼型网格划分图

Fig.3 Mesh displayf airfoil

表 2 入口边界条件设置

Tab.2 Inputs for Inlet Boundary Conditions

自由流条件 F1 风洞实验数据 F2 风洞实验数据

表面静压力 /Pa 13.1° 13.3°
稳态温度 /K 59 607.1 59 607.1

马赫数 273 273
攻角余弦值 0.150 0.150
攻角正弦值 0.973 98 0.973 18
间歇因子 0.226 65 0.230 05
湍流强度 1  1
湍流粘度比 1 1

表面静压力 /Pa 15 15

图 4 阻力系数监测曲线

Fig.4 Drag Convergence History

(a) 翼型网格分布
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                (a) 攻角为 13.1°                                                                               (b) 攻角为 13.3°
图 8 沿流线方向壁面摩擦系数对比图

Fig.8 Comparison of Skin Friction Coefficient

            (a) 攻角为 13.1°                                                                                (b) 攻角为 13.3°
图 9 压力系数分布与仿真结果对比图

Fig.9 Comparison of Pressure Coefficient

明翼型模型的前期处理和求解方法正确，设定的边

界条件以及流场环境切合实际环境，模拟的数值结

果能够较为真实的反应边界层转捩的发生情况，为

后续的研究者对边界层转捩的预测研究提供了一定

理论参考。
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