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应用加权紧致非线性格式的 ＶＦＥ－２钝前缘三角翼转捩模拟

王光学１，２，王圣业１，王东方１，邓小刚１

（１．国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３；
２．中山大学 物理学院，广东 广州　５１０００６）

摘　要：为研究前缘转捩对钝前缘三角翼涡结构的影响，采用高阶精度加权紧致非线性格式和γ－Ｒｅθ转
捩模型对ＶＦＥ－２中等半径钝前缘三角翼进行数值模拟。将计算结果与试验结果进行详细对比，结果表明：
钝前缘三角翼的前缘分离涡发生在翼尖下游，在特定雷诺数下其具体发生位置受转捩因素影响，采用全湍流

模型计算会推迟分离，而耦合转捩模型后的计算结果和试验结果吻合良好。运用耦合转捩模型方法，对钝前

缘三角翼涡结构随迎角变化进行模拟。计算结果与试验结果吻合，表明在较小的迎角下，前缘不会产生分离

诱导涡；随迎角不断增大，分离诱导涡在三角翼后缘附近产生并向上游移动。
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　　现代战斗机和导弹多采用三角翼布局，以获
得良好的飞行品质和机动性能。在不大的迎角

下，三角翼在上翼面形成前缘分离涡。前缘分离

涡能提供涡升力，提高飞行器的气动特性，但同时

也使流动变得复杂。

２０世纪５０年代以来对三角翼气动特性的研
究一直持续至今，其中较有影响力的是国际涡流

动试验（ＶｏｒｔｅｘＦｌｏｗＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ＶＦＥ）。２０世纪
８０年代开展的第一次国际涡流动试验（ＶＦＥ－１），
主要关注６５°尖前缘三角翼构型［１］。该构型产生

“典型”的涡结构，包括起支配作用的主涡和弱的

二次涡。对尖前缘三角翼构型的数值模拟也同时

发展。早期，代数湍流模型以及低阶精度数值方

法，无法较好模拟该类流动。而近年来随着一方

程和二方程湍流模型尤其是高精度数值方法的发

展，尖前缘三角翼流动已能够被很好地模拟［２－３］。

随着高超声速飞行器的研制，钝前缘三角翼

受到广泛关注。钝前缘三角翼的涡结构不同于尖

前缘，分离点在翼尖下游某处，其具体位置受多种

因素影响，包括雷诺数、迎角和前缘半径等［４－５］。

２００１年Ｈｕｍｍｅｌ［６］提出开展第二次国际涡流动试
验（ＶＦＥ－２），其主要目的之一就是为钝前缘三角
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翼的计算提供准确的验证数据。近年来，以该试

验为依据，国际上许多学者对６５°钝前缘三角翼
构型开展了数值模拟研究。Ｓｃｈｕｔｔｅ［７］基于 ＴＡＵ
代码，采用单方程（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ，ＳＡ）模型和
Ｗｉｌｃｏｘｋ－ω模型对该构型进行了数值计算，并表
明ＳＡ模型比 ｋ－ω模型更接近试验值；Ｆｒｉｔｚ［８］基
于ＦＬＯＷｅｒ代码，采用了ＳＡ模型、Ｗｉｌｃｏｘｋ－ω模
型和雷诺应力模型（ＲｅｙｎｏｌｄｓＳｔｒｅｓｓＭｏｄｅｌ，ＲＳＭ）
模型，而结论却与前者相反，即 ｋ－ω模型较好；
Ｃｒｉｖｅｌｌｉｎｉ等［９］对比两者结果，发现很难找出造成

两者结论相反的因素是湍流模型还是数值方法，

并指出应该采用高阶精度数值方法以尽量避免数

值方法带来的不确定因素。另外，钝前缘三角翼

前缘分离涡的形成常常伴随转捩的发生。Ｆｒｉｔｚ［８］

采用固定转捩技术成功模拟了钝前缘三角翼涡结

构，但转捩位置固定使该方法具有很大的局限性。

１　高精度数值模拟方法

图１　ＶＦＥ－２三角翼模型
Ｆｉｇ．１　ＭｏｄｅｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆＶＦＥ－２ｄｅｌｔａｗｉｎｇ

１．１　计算模型

采用ＶＦＥ－２６５°后掠角三角翼模型。如图１
所示，该模型分为４部分：前缘、平板部分、后缘及
整流罩［１０］。前缘部分提供４种可替换外形，重点
关注中等半径钝前缘外形，同时采用尖前缘外形

做对比研究。

１．２　计算网格

计算网格自主生成，网格节点数约６００万，网
格结构为多块对接网格，共２７块。图２给出了表
面网格。网格拓扑采用 Ｃ－Ｈ型，以避免翼尖奇

性轴的产生。计算区域的远场边界取为５０倍根
弦长。壁面的第一层网格达到了 １０×１０－６弦
长，网格在背风区和各个剪切层附近均进行了适

当的加密，以保证分离区、附面层内和剪切层的数

值模拟精度。

图２　三角翼计算网格
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｅｓｈｆｏｒｄｅｌｔａｗｉｎｇ

１．３　高精度数值方法简介

加权紧致非线性格式（ＷｅｉｇｈｔｅｄＣｏｍｐａｃｔ
ＮｏｎｌｉｎｅａｒＳｃｈｅｍｅ，ＷＣＮＳ）首先由 Ｄｅｎｇ等［１１］在

２０００年提出。其后，不同学者［１２－１４］发展了多种

形式的ＷＣＮＳ，并在广泛的流动问题中证明了格
式的优势。采用 ＷＣＮＳ系列中的一种典型五阶
显式离散格式ＷＣＮＳ－Ｅ－５。ＷＣＮＳ－Ｅ－５由于
其低耗散、高鲁棒和优秀的自由流和涡保持特性，

被广泛应用于各种实际流动问题的高精度数值模

拟中。时间格式方面，均为定常流动，采用隐式上

下对称高斯塞德尔（ＬｏｗｅｒＵｐｐｅｒＳｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓ
Ｓｅｉｄｅｌ，ＬＵＳＧＳ）方法。

对于湍流模型，采用 Ｍｅｎｔｅｒ′ｓｋ－ωＳＳＴ模
型，其守恒形式为：

（ρｋ）
ｔ
＋
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（２）
其中源项及系数具体参见文献［１５］。

对于前缘转捩问题，采用 γ－Ｒｅθ模型，其守
恒形式为：

（ργ）
ｔ
＋
（ργｕｊ）
ｘｊ

＝１Ｒｅ

ｘｊ
（μ＋σγμｔ）

γ
ｘ[ ]
ｊ
＋Ｐγ－Ｅγ

（３）

·９·
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（ρＲ
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ｅθｔ）
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＋
（ρＲ
～
ｅθｔｕｊ）
ｘｊ

＝１Ｒｅ

ｘｊ
σθｔ（μ＋μｔ）

Ｒ
～
ｅθｔ
ｘ[ ]
ｊ
＋Ｐθｔ

（４）
其中源项、系数以及与 ＳＳＴ模型的耦合参见文
献［１６］。　

另外需要指出的是，在计算网格导数及雅克

比时，平台中采用了满足几何守恒律的对称守恒

网格导数方法（ＳｙｍｍｅｔｒｉｃａｌＣｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅＭｅｔｒｉｃ
Ｍｅｔｈｏｄ，ＳＣＭＭ）［１７］，有利于提高高精度有限差分
方法的鲁棒性并减小数值误差。

２　计算结果与分析

２．１　尖和钝前缘三角翼涡结构对比

钝前缘三角翼的涡结构与传统尖前缘三角翼

的有很大差异。图 ３为 Ｍａ＝０４，Ｒｅ＝６×１０６，
α＝１３３°条件下尖前缘和中等半径钝前缘三角翼
涡结构对比。计算均采用全湍流模型，时间推进

采用ＬＵＳＧＳ方法。图 ３左侧，尖前缘三角翼展
现了典型的分离诱导前缘涡的特点：来流从翼尖

开始分离形成主涡，主涡在翼面再附后卷起外侧

附着流形成二次涡。图３右侧，钝前缘三角翼涡
结构较为复杂。来流流过钝翼尖并未发生分离，

随着下游半展长的增加而前缘半径恒定，机翼在

流向上变得越来越尖。前缘相对钝度减小，使来

流在翼尖下游某处发生分离。

图３　尖和钝前缘三角翼流动对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｓｈａｒｐｅｄｇｅａｎｄｂｌｕｎｔｅｄｇｅｆｌｏｗｓ

对于钝前缘三角翼，前缘可被分为３部分：附
着区、分离区和过渡区。附着区，来流未发生分

离；分离区，来流在前缘分离产生典型的分离诱导

涡，并伴随二次涡结构；过渡区，来流在前缘尚未

产生分离，但在下游，边界层受逆压梯度（前缘吸

力）影响而分离形成内涡，该涡强度较弱，在接近

尾缘处受主涡影响而消失。

图４为尖前缘和中等半径钝前缘三角翼典型
站位处的压力分布计算值与试验值对比。试验主

要在ＮＡＳＡＬａｎｇｌｅｙ研究中心的 ＬＴＰＴ风洞［１０］中

进行，包括测力和测压试验。在 ｘ／ｃｒ＝０２处，尖
前缘三角翼的吸力峰位于８０％当地展长处，即涡
核位置，并且计算值与试验吻合很好，而钝前缘三

角翼的吸力峰位于驻点处，流动为附着流。在

ｘ／ｃｒ＝０４处，钝前缘三角翼已产生分离诱导涡，
而计算结果中尚未出现吸力峰，即计算的前缘分

离点推迟了。在 ｘ／ｃｒ＝０６处，钝前缘三角翼出
现了两个吸力峰，其中内涡强度较弱，位于６０％
当地展长处；计算结果中同样出现了两个吸力峰，

但均比试验结果靠外。在 ｘ／ｃｒ＝０８和 ｘ／ｃｒ＝
０９５处，钝前缘三角翼的内涡强度变得更弱并逐
渐消失；而计算的吸力峰仍比试验值靠外。以上

典型站位处的压力分布对比表明，采用全湍流模

型可以成功模拟尖前缘三角翼涡结构，这与文

献［２－３］的结论一致，但在模拟钝前缘三角翼时
出现了分离推迟现象。

前缘分离涡可提高机翼上表面吸力，即产生

涡升力。而前缘钝度增加会使前缘分离涡推后和

减弱。试验测得尖、钝前缘的法向力系数 ＣＮ分
别为０５７０和０５１７，可以看出，前缘钝度增加将
使机翼升力减小。另外，计算所得尖、钝前缘的法

向力系数ＣＮ分别为０５４５和０４６１，尖前缘三角
翼计算结果和试验值吻合较好，而钝前缘三角翼

计算结果偏小，仍是由分离推迟造成。

２．２　转捩对钝前缘三角翼涡结构影响

Ｆｒｉｔｚ［８］指出钝前缘三角翼的前缘分离对涡黏
性以及数值黏性十分敏感，在采用全湍流模型

（包括 ＳＡＥ模型、Ｗｉｌｃｏｘ′ｓｋ－ω模型和 ＲＳＭ模
型）模拟时，均出现了分离推迟的现象。

本节研究Ｍａ＝０４，Ｒｅ＝６×１０６和α＝１３３°
条件下，有／无转捩模型对模拟钝前缘三角翼涡结
构的影响。图５为有／无转捩模型时三角翼表面
压力分布对比。可以看到，不采用转捩模型所计

算的分离发生位置比采用转捩模型的明显靠下

游，表明了钝前缘三角翼的分离发生位置对于涡

黏性十分敏感。

图 ６为 ｘ／ｃｒ分别为 ０２，０４，０６，０８和
０９５五个典型站位处表面压力计算值和试验值
的对比。试验表明，前缘分离涡的起始位置在

·０１·
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图４　尖前缘和钝前缘三角翼典型站位处
表面压力计算值与试验值对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｆｏｒｓｈａｒｐｅｄｇｅａｎｄｂｌｕｎｔｅｄｇｅ

ｄｅｌｔａｗｉｎｇａｔｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｉｏｎｓ

图５　有／无转捩模型三角翼表面压力云图对比
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆ

ｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

ｘ／ｃｒ为０２～０４。在ｘ／ｃｒ＝０２处，前缘并未产生
分离涡，是否采用转捩模型结果并无差别。在

ｘ／ｃｒ＝０４处，不采用转捩模型的压力分布中未出
现吸力峰，即前缘未发生分离；而采用转捩模型，

前缘开始出现分离诱导涡。在 ｘ／ｃｒ分别为０６，
０８和０９５三个站位处，采用转捩模型的计算结
果和试验吻合很好，而不采用转捩模型，计算的吸

力峰靠外。

综合图５和图６表明，基于高精度ＷＣＮＳ，通
过耦合转捩模型可很好模拟钝前缘三角翼涡结

构，而采用全湍流模型会延迟主涡的发生。分离

·１１·
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图６　有／无转捩模型，三角翼典型站位处
压力分布计算值与试验值对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｗｉｔｈ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｆｏｒｂｌｕｎｔｅｄｇｅｄｅｌｔａｗｉｎｇａｔ

ｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｉｏｎｓｏｆｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

推迟现象是由于全湍流模型在三角翼前缘层流区

高估涡黏性造成的。由于 γ－Ｒｅθ模型并不模拟

实际的物理过程［１６］，而相关试验也未研究前缘转

捩问题，因此前缘转捩对分离涡影响的物理机理

将在今后采用大涡模拟方法进行研究。

２．３　钝前缘三角翼涡结构随迎角变化

在特定的来流雷诺数和马赫数下，钝前缘三

角翼的分离涡发生位置以及整体涡结构主要受迎

角影响。本节采用上节耦合转捩模型的方法，探

究钝前缘三角翼涡结构随迎角变化的规律。为与

风洞试验对比，计算条件选择：Ｍａ＝０４，Ｒｅ＝
３×１０６，α分别为１０２°，１３３°和１５３°。风洞试
验在德国宇航中心的ＴＷＧ风洞中完成［１８］。

图７（ａ）为 ＷＣＮＳ的下转捩模型计算得到的
三角翼表面压力分布，图７（ｂ）为试验采用压敏漆
技术得到表面压力分布［１８］。计算结果与试验符

合得很好。在迎角为 １０２°时，整个三角翼前缘
均为附着流动，并未产生分离诱导涡，仅在接近尾

缘处存在较弱的内涡。迎角增大到 １３３°时，在
ｘ／ｃｒ＝０４附近前缘流动出现分离，并形成较强的
分离诱导涡。迎角继续增大到 １５３°时，前缘分
离点提前至ｘ／ｃｒ＝０２附近。对于中等半径钝前
缘三角翼，随着迎角增大，前缘分离诱导涡从无到

有，逐渐向上游移动并不断增强，使涡升力逐渐提

高。同时计算的法向力系数 ＣＮ分别为 ０３３６，
０４６８和０５４８，也印证了该结论。

·２１·
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（ａ）计算流体力学方法
（ａ）Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ

（ｂ）压敏漆方法
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｉｔｉｖｅｐａｉｎｔ

图７　不同迎角下钝前缘三角翼表面压力云图
Ｆｉｇ．７　Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｂｌｕｎｔｅｄｇｅｄｅｌｔａ

ｗｉｎｇａｔｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

３　结论

１）尖前缘三角翼的分离诱导涡发生在翼尖，
基于ＷＣＮＳ的全湍流 ＳＳＴ模型能很好模拟；钝前
缘三角翼的分离诱导涡发生在翼尖下游某处，对

涡黏性十分敏感，采用基于 ＷＣＮＳ的全湍流模型
会出现分离推迟现象。

２）基于高精度ＷＣＮＳ，在ＳＳＴ湍流模型上耦
合γ－Ｒｅθ转捩模型，可以很好模拟中等半径钝前
缘三角翼的流场。

３）在特定雷诺数和马赫数下，中等半径钝前
缘三角翼的前缘分离涡的产生存在临界迎角。小

于该迎角，前缘不会产生分离诱导涡；超过该迎

角，分离诱导涡在三角翼后缘附近产生，并随迎角

增大而向上游移动，同时法向力也随之增大。
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