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摘　要：针对ＳＳＧ／ＬＲＲ－ω雷诺应力模型，选取ＮＡＳＡ湍流资源网站上的四个典型算例，即湍流平板边界
层流动、带凸起管道流动、翼型尾迹区流动和ＮＡＣＡ００１２不同攻角绕流，开展初步的验证与确认工作，将部分
结果和ＣＦＬ３Ｄ进行对比。对于ＮＡＣＡ００１２翼型绕流，对比雷诺应力模型和ＳＡ模型的升力系数，结果表明：在
失速攻角附近，雷诺应力模型明显优于ＳＡ模型。在此基础上，将该模型应用于ＤＬＲ－Ｆ６翼身组合体的数值
模拟，计算得到的机翼表面典型站位压力分布和实验值吻合良好，同时该模型捕捉到翼身交汇位置的小范围

分离。
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　　大涡模拟和直接数值模拟能够精细捕捉流动
特征，但是由于其计算量大，开展的相关研究还局

限于学术领域。目前广泛使用的求解器大多基于

雷诺平均 ＮＳ（ＲｅｙｎｏｌｄｓＡｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，
ＲＡＮＳ）方程，即将湍流的贡献抽象为雷诺应力张
量。为了求解雷诺应力张量，需要引入湍流模型。

绝大多数湍流模型基于线性 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设，应
用比较广泛的线性模型包括一方程 ＳＡ模型［１］和

两方程ＳＳＴ模型［２］。

线性涡黏模型在很多简单的流动问题中能够

得到可靠的模拟结果，但是无法捕捉复杂的流场

特征，包括大范围流动分离，流线弯曲效应以及流

场的各向异性。为此，发展了能够更好反映流动

物理特征的雷诺应力模型。雷诺应力模型又称为

二阶矩封闭模型，不同于传统的基于 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ
假设的线性模型，该模型直接求解雷诺应力输运

方程，理论上能够改善对分离流动、曲面流动以及

各向异性效应明显的流动问题的模拟精度。但

是，基本的雷诺应力输运方程无法封闭。Ｃｈｏｕ［３］

和Ｒｏｔｔａ［４］最早研究雷诺应力输运方程的封闭性
问题，之后，许多学者开展了方程封闭性研究，并

形成了比较系统的设计准则。Ｄｏｎａｌｄｓｏｎ等［５］提

出了“模型不变性”（ｉｎｖａｒｉａｎｔｍｏｄｅｌｉｎｇ）的概念，
即封闭性近似应当严格满足坐标不变性。

Ｌｕｍｌｅｙ［６］尝试发展了一套系统的步骤进行封闭性
近似以保证流动的可实现性，即所有物理上为正

的湍流相关变量在计算过程中保证正值。

Ｓｐｅｚｉａｌｅ等［７］进一步讨论了雷诺应力模型的可实
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现性问题，并提出了简化的设计准则。基于上述

准则，不同学者对雷诺应力输运方程中的未知项，

如湍流耗散项、压力应变关联项的建模进行了研

究，其中压力应变关联项的建模是雷诺应力模型

研究的核心和关键。原因之一在于压力应变关联

项的量级和生成项相当，其在很多工程应用方面

的流动问题中十分重要；此外，由于压力应变关联

项很难通过实验测量得到，如何建立一个合理的

模型需要极大的创造力。目前应用比较广泛的压

力应变关联项模型包括ＬＲＲ模型和ＳＳＧ［８］模型。
此外，在对雷诺应力输运方程未知项建模过程中，

不可避免地会涉及湍流尺度，因此为了最终实现

模型封闭，还需要额外引入湍流尺度方程，如湍动

能耗散率ε方程或比耗散率 ω方程。基于不同
的关联项模型和尺度方程，发展了一系列雷诺应

力模型。包括Ｌａｕｎｄｅｒ等最早发展的基于 ε方程
的ＬＲＲ模型，在此基础上，Ｗｉｌｃｏｘ使用比耗散率
ω方程代替 ε方程，发展了 Ｓｔｒｅｓｓ－ω模型［９］，

Ｅｉｓｆｅｌｄ等基于Ｍｅｎｔｅｒ的思想，将ＬＲＲ模型和ＳＳＧ
模型进行了混合，同时对尺度方程也进行了混合，

发展了ＳＳＧ／ＬＲＲ－ω模型［１０］。

１　控制方程与数值方法

１．１　控制方程

控制方程包括雷诺平均 ＮＳ方程［９］和雷诺应

力模型方程。

（珋ρＲ
～
ｉｊ）

ｔ
＋
ｘｋ
（珋ρＲ
～
ｉｊＵ
～
ｋ）＝珋ρＰｉｊ＋珋ρΠｉｊ－珋ρòｉｊ＋珋ρＤｉｊ

（１）

其中：珋ρ，Ｕ
～
ｋ，Ｒ
～
ｉｊ分别表示 Ｆａｖｒｅ平均的密度、速度

分量和雷诺应力张量，不加特殊说明，下面出现的

变量均为Ｆａｖｒｅ平均后的量；珋ρΠｉｊ，珋ρòｉｊ，珋ρＤｉｊ分别表
示压力应变关联项、耗散项和输运项。生成项可

以直接计算得到。

珋ρＰｉｊ＝－珋ρＲ
～
ｉｋ
Ｕ
～
ｊ

ｘｋ
－珋ρＲ
～
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Ｕ
～
ｉ

ｘｋ
耗散项一般建模为：

珋ρεｉｊ＝
２
３珋ρεδｉｊ

其中，ε表示湍动能耗散率，需要通过额外的湍流
尺度方程求解得到。输运项包括分子黏性输运和

湍流输运，黏性输运张量可以直接计算得到。

珋ρＤ（ν）ｉｊ ＝

ｘｋ
珔μ
Ｒ
～
ｉｊ

ｘ( )
ｋ

其中，珔μ表示分子黏性系数。湍流输运一般采用
梯度输运模型计算。
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
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其中，珓ｋ＝１２Ｒ
～
ｉｉ表示湍动能。最终的输运项为：

珋ρＤｉｊ＝

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珋ρ珓ｋＲ
～
ｋｌ( )ò
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～
ｉｊ

ｘ[ ]
ｌ

其中，Ｄ表示湍流输运系数。Ｗｉｌｃｏｘ研究表明，如
果将ＬＲＲ模型中的壁面反射项略去得到的方程
形式和ＳＳＧ模型相同。

珋ρΠｉｊ＝－（Ｃ１珋ρε＋
１
２Ｃ


１珋ρＰｋｋ）珓ａｉｊ＋Ｃ２珋ρ（珓ａｉｋ珓ａｋｊ－

１
３珓ａｋｌ珓ａｋｌδｉｊ）＋
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２
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其中各向异性张量为珘ａｉｊ＝
Ｒ
～
ｉｊ

ｋ
～ －

２
３δｉｊ，其他各项定

义如下：珘Ｓｉｊ＝
１
２
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～
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ｘｊ
＋
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～
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ｘ( )
ｉ
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１
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１
２
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～
ｉ
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～
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ｉ
。

对于 ＳＳＧ模型，上述表达式中的系数为：
Ｃ１＝１７，Ｃ１ ＝０９，Ｃ２ ＝１０５，Ｃ３ ＝０８，Ｃ３ ＝
０６５，Ｃ４＝０６２５，Ｃ５＝０２，Ｄ＝０２２。对于 ＬＲＲ
模型，上述表达式中的系数为：Ｃ１＝１８，Ｃ１ ＝０，

Ｃ２＝０，Ｃ３ ＝０８，Ｃ３ ＝０，Ｃ４ ＝
９ｃＬＲＲ２ ＋６
１１ ，Ｃ５ ＝

－７ｃＬＲＲ２ ＋１０
１１ ，Ｄ＝０．７５Ｃμ。其中，Ｃμ＝０．０９，ｃ

ＬＲＲ
２ ＝

０．５２。为了封闭上述模型，需要额外引入尺度方
程，ＳＳＧ／ＬＲＲ－ω模型借鉴了Ｍｅｎｔｏｒ的思路，对ω
方程和ε方程进行了混合。

（珋ρω）
ｔ

＋
ｘｋ
（珋ρωＵ

～
ｋ）＝－αω

ω

ｋ
～
珋ρＰｋｋ
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２＋


ｘｋ

珔μ＋σω
珋ρ珓ｋ( )ω ωｘ[ ]

ｋ
＋σｄ

珋ρ
ω
ｍａｘ

珓ｋ
ｘｋ
ω
ｘｋ
，( )０ （２）

式（２）的变量为比耗散率 ω，各向同性耗散率通
过计算得到。

ò＝Ｃμ珓ｋω
式（２）中的其他系数 ＝αω，βω，σω，σｄ通过混合
函数计算得到。

＝Ｆ１
（ω）＋（１－Ｆ１）

（ò） （３）
混合函数定义为：

·７４·
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Ｆ１＝ｔａｎｈ（ζ
４） （４）

其中：

ζ＝ｍｉｎｍａｘ
ｋ槡
～

Ｃμωｄ
，
５００珋μ
珋ρωｄ







２
，

４σ（ò）ω珋ρ珓ｋ

σ（ò）ｄ
珋ρ
ω
ｍａｘ

珓ｋ
ｘｋ
ω
ｘｋ
，( )０ｄ








２，

ｄ为距壁面法向距离。ω方程的系数 αω＝０４４，
βω＝００８２８，σω＝０８５６，σｄ＝１７１２；ε方程的系
数αω＝０５５５６，βω＝００７５，σω＝０５，σｄ＝０。

对于压力应变关联项中的系数 ′，采用同样
的混合策略，即

′＝Ｆ１
（ＬＲＲ）＋（１－Ｆ１）

（ＳＳＧ） （５）

１．２　数值方法

采用二阶 ＭＵＳＣＬ格式，平均运动方程对流
通量采用Ｒｏｅ通量差分分裂。黏性项离散采用二
阶中心格式。时间推进采用ＬＵＳＧＳ隐式时间推
进，具体公式参考文献［１１］。

关于边界条件处理，壁面边界采用无滑移条

件，即速度分量为０；雷诺应力分量在壁面位置为
０，比耗散率ω在壁面位置满足：

ωｗａｌｌ＝
６μ

珓ρβ１（Δｄ１）
２ （６）

其中，β１＝００７５，Δｄ１表示第一层网格距壁面距
离。远场边界的处理基于 Ｒｉｅｍａｎｎ不变量，具体
方法参考文献［１１］。

２　算例验证与确认

为了验证 ＳＳＧ／ＬＲＲ－ω模型程序实现的正
确性，选择ＮＡＳＡ湍流资源网站［１２］上的四个标准

算例，包括零压力梯度（ＺｅｒｏＰｒｅｓｓｕｒｅＧｒａｄｉｅｎｔ，
ＺＰＧ）湍流平板边界层流动，带凸起管道流动，翼
型尾迹区流动和ＮＡＣＡ００１２翼型绕流。数值计算
均采用全湍流模拟，计算结果和同等网格上相应

的ＣＦＬ３Ｄ结果进行对比。

２．１　零压力梯度湍流平板边界层流动

２．１．１　算例说明
该算例主要研究零压力梯度平板湍流边界层的

发展，来流马赫数Ｍ＝０２，来流温度Ｔｒｅｆ＝３００Ｋ，参
考长度Ｌ＝１ｍ，基于参考长度的雷诺数ＲｅＬ＝５×
１０６。不加特殊说明，下标ｒｅｆ表示来流参考值。

平板长２ｍ，前缘位于 ｘ＝０位置，入口边界
设置在平板前缘上游 ｘ＝－１／３ｍ位置。对于该
算例的条件，最大边界层厚度大约为００３ｍ，计
算域纵向高度取Ｈ＝１ｍ是合理的。沿平板流向
分布５４５个网格点，法向分布３８５个网格点，图１
为网格及边界条件示意图。

对于入口边界（Ｉｎｆｌｏｗ，ｘ＝－１／３ｍ），总压Ｐｔ＝

图１　湍流平板网格及边界条件示意图
Ｆｉｇ．１　ＧｒｉｄａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒＺＰＧｆｌａｔｐｌａｔｅ

１０２８２８Ｐｒｅｆ，总 温 Ｔｔ ＝１００８Ｔｒｅｆ；出 口 边 界
（Ｏｕｔｆｌｏｗ，ｘ＝２ｍ），背压Ｐ＝Ｐｒｅｆ，计算域上部边界
采用远场黎曼条件（Ｒｉｅｍａｎｎｆａｒｆｉｅｌｄ），平板壁面
（ｘ≥０，ｙ＝０）设置为绝热壁（Ａｄｉａｂａｔｉｃｗａｌｌ），平板
前缘上游（ｘ＜０，ｙ＝０）采用对称面条件（Ｓｙｍ）。
２．１．２　相关变量定义

相关变量的定义及其计算公式为：

Ｒｅθ＝
ρ∞ｕ∞θ
μ∞

θ＝∫
∞

０

ρ
ρ∞
ｕ
ｕ∞
１－ｕｕ( )

∞

ｄｙ

Ｃｆ＝
τｗ

１
２ρ∞ｕ

２
∞

τｗ ＝μｗ 
ｕ
( )ｙｗ

ｕ＋＝ｕｕτ
＝ ｕ

τｗ／ρ槡 ｗ

ｙ＋＝
ｙｕτ
νｗ
＝
ｙ τｗ／ρ槡 ｗ

ν























ｗ

（７）

其中：下标∞表示来流，ｗ表示壁面；ρ，ｕ，θ，μ，τ，
Ｒｅθ，Ｃｆ分别表示密度、流向速度、动量厚度、黏性
系数、切应力、基于动量厚度的雷诺数和摩阻系

数；ｕτ，ｕ
＋，ｙ＋分别表示摩擦速度、基于摩擦速度

的无量纲速度和旋涡典型雷诺数。

测试主要关注以下两条曲线：

１）壁面摩阻系数Ｃｆ随雷诺数Ｒｅθ的变化；
２）ｕ＋随ｙ＋的变化（Ｒｅθ＝１００００）。
对于曲线２，基于Ｃｏｌｅｓ平均速度型的壁面律

公式（Ｃｏｌｅｓ理论［１３］）为：

ｕ＋＝１
κ
ｌｎ（ｙ＋）＋Ｃ＋２Π

κ
ｓｉｎπｙ
２( )[ ]δ

２
（８）

其中，κ为冯卡门常数，Π为型面参数。
２．１．３　数值计算结果对比与分析

１）壁面摩阻对比。图 ２给出了当前程序计
算的壁面摩阻系数 Ｃｆ和 ＣＦＬ３Ｄ计算结果的对
比，二者吻合得很好。

２）ｕ＋随ｙ＋的变化曲线。图３给出了线性 －

·８４·
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图２　平板壁面摩阻对比
Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｋｉｎｆｒｉｃｔｉｏｎｆｏｒＺＰＧｆｌａｔｐｌａｔｅ

对数律层壁面律曲线，横坐标表示对 ｙ＋取对数。
从图３中可以看出，当前程序计算得到的分布和
ＣＦＬ３Ｄ吻合得很好，同时和 Ｃｏｌｅｓ理论拟合的曲
线基本一致。

图３　平板对数律对比
Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃｌａｗｆｏｒＺＰＧｆｌａｔｐｌａｔｅ

３）典型站位速度型对比。图 ４给出了 ｘ＝
０９７００８和 ｘ＝１９０３３４两个站位的速度型对

比，其中横坐标 ｕ／Ｕｉｎｆ表示无量纲流向速度。当
前程序计算结果和ＣＦＬ３Ｄ吻合得很好。

图４　平板典型站位速度型对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎ

ｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｉｏｎｓｆｏｒＺＰＧｆｌａｔｐｌａｔｅ

２．２　带凸起管道流动
２．２．１　算例说明

该算例下壁面为曲线边界，因此流动存在压

力梯度。壁面曲线函数表达式为：

ｙ＝０．０５ｓｉｎ πｘ０．９－
π( )[ ]３

４

，０．３≤ｘ≤１．２

ｙ＝０，　０≤ｘ＜０．３ａｎｄ１．２＜ｘ≤１．{ ５
（９）

显然，凸起位置区间０３≤ｘ≤１２，壁面起始
和终止位置分别为 ｘｗａｌｌ＿ｓｔ＝０和 ｘｗａｌｌ＿ｅｄ＝１５。沿
着壁面起始和终止位置分别向上游和下游延伸至

ｘｉｎ＝－２５ｍ和ｘｏｕｔ＝２５ｍ位置，延伸部分设置为
对称面边界（Ｓｙｍ），计算域高度取 Ｈ＝５ｍ，上边
界同样设置为对称面，入口及出口边界条件设置

和湍流平板边界层算例相同。沿平板流向分布

１４０９个网格点，法向分布６４１个网格点。图５为
网格分布及边界条件示意图。

２．２．２　数值计算结果对比与分析
图６给出了凸起位置压力系数 Ｃｐ分布和摩

·９４·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３８卷

图５　凸起管道流动网格及边界条件示意图
Ｆｉｇ．５　Ｇｒｉｄａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒｂｕｍｐｆｌｏｗ

阻系数Ｃｆ分布，从图６中可以看出，当前程序计
算得到的压力系数分布和ＣＦＬ３Ｄ几乎完全重合，
计算得到的摩阻系数在峰值位置略小，但总体分

布吻合得很好。此外，由于壁面前缘位置对应对

称面边界向绝热壁边界的过渡，因此解在前缘位

置存在奇性，导致摩阻系数一定程度的振荡，这种

振荡在 ＣＦＬ３Ｄ以及当前程序计算结果中均可以
观察到。而在壁面后缘位置，存在同样的奇性。

图６　壁面压力系数和摩阻分布对比
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｓｋｉｎｆｒｉｃｔｉｏｎｆｏｒｂｕｍｐｆｌｏｗ

２．３　二维翼型尾迹区流动

２．３．１　算例说明
该算例主要考察湍流模型对于翼型尾迹区流

动的模拟能力，翼型选择１０％厚度的非对称常规
翼型（ＭｏｄｅｌＡ翼型）。Ｎａｋａｙａｍａ的实验［１４］对该

翼型的流场进行了测量，需要指出的是，实验中对

翼型上下表面的转捩位置进行了控制，而数值计

算采用全湍流模拟。

来流马赫数Ｍ＝００８８，来流温度Ｔ＝３００Ｋ，
翼型弦长 ｃ＝１ｍ，基于弦长的雷诺数 Ｒｅｃ＝
１２０００００。数值计算时远场取２０倍弦长，网格Ｃ
型拓扑，周向分布１１２１个网格点，法向分布１９３
个网格点。图７为壁面附近网格分布示意图，壁
面设置为绝热壁，远场采用黎曼远场条件。主要

关注尾迹区典型站位（ｘ／ｃ＝１０１，１０５，１２０，
１４０，１８０，２１９）的流向速度分布。

图７　翼型尾迹区流动近壁面网格示意图
Ｆｉｇ．７　Ｎｅａｒｗａｌｌｇｒｉｄｏｆａｉｒｆｏｉｌｎｅａｒｗａｋｅｆｌｏｗ

图８　翼型尾迹区速度型分布
Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｉｒｆｏｉｌｎｅａｒｗａｋｅｆｌｏｗ

２．３．２　数值计算结果对比与分析
图８给出了尾迹区典型站位的速度型分布，

其中实线表示当前程序计算结果，虚线表示

ＣＦＬ３Ｄ计算结果，实验测量值用符号表示，横坐
标ｕ／Ｕｉｎｆ表示无量纲流向速度。从图８中可以明

·０５·
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显看出，当前程序计算结果和 ＣＦＬ３Ｄ结果基本吻
合，且在峰值区和实验值吻合得更好。

２．４　ＮＡＣＡ００１２翼型绕流

２．４．１　算例说明
该算例主要考察 ＮＡＣＡ００１２翼型在不同攻

角下的表面压力及升阻力特性，来流马赫数Ｍ＝
０１５，参考长度 ｃ＝１ｍ，基于参考长度的雷诺数
Ｒｅ＝６×１０６，来流温度 ３００Ｋ，来流攻角分别取
０，１０，１５三个状态。计算域取 ５００倍弦长以消
除远场的影响，翼型流向分布８９７个网格点，法
向分布 ２５７个网格点，翼型表面采用绝热壁条
件，远场采用黎曼远场条件。翼型表面压力分

布实验值来源文献［１５］，不同攻角下的升阻力
来源文献［１６］。图 ９为近壁面网格分布示
意图。

图９　ＮＡＣＡ００１２近壁面网格示意图
Ｆｉｇ．９　ＮｅａｒｗａｌｌｇｒｉｄｏｆＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ

２．４．２　数值计算结果对比与分析
１）不同攻角下的表面压力系数分布。从图

１０中可以看出，当前程序计算得到的压力系数分
布曲线和ＣＦＬ３Ｄ的几乎完全重合，并且和实验值
吻合得很好。

图１０　ＮＡＣＡ００１２翼型表面压力系数分布
Ｆｉｇ．１０　ＳｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＮＡＣＡ００１２

　　２）升力曲线和极曲线对比。图１１给出了升
力曲线（ＣＬ－ａ）和极曲线（ＣＬ－Ｃｄ），包括失速攻
角附近的升力系数。当前程序计算得到的升阻力

特性和实验值以及 ＣＦＬ３Ｄ吻合得很好。此外，
图１１还给出了 ＳＡ一方程模型的计算结果，从局
部放大图可以看出，在失速攻角附近，雷诺应力模

型计算结果明显优于ＳＡ模型。

·１５·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３８卷

图１１　升力曲线和极曲线对比
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｆｔａｎｄｐｏｌａｒｃｕｒｖｅ

３　雷诺应力模型在ＤＬＲＦ６翼身组合体
中的应用

图１２　ＤＬＲＦ６翼身组合体对称面及表面网格示意图
Ｆｉｇ．１２　ＳｕｒｆａｃｅａｎｄｓｙｍｍｅｔｒｙｇｒｉｄｏｆＤＬＲＦ６

３．１　计算构型及网格说明

本算例几何外形为ＡＩＡＡ第二次阻力预测工
作组（ＤＰＷⅡ）选择的 ＤＬＲＦ６翼身组合体。该
翼身组合体展长 ｂ＝１１７１３ｍ，平均气动弦长
０１４１２ｍ，全模参考面积为０１４５４ｍ２，坐标选
择Ｘ轴沿机身轴线向后，Ｙ轴位于飞机纵向对称
平面内，Ｚ轴垂直于对称面，满足右手法则。

计算网格由ＩＣＥＭ软件生成的多块对接结构
网格，网格块数为１４８，图１２为对称面、机身和机

翼表面网格示意图。

３．２　结果对比与分析

图１３给出了翼身交汇位置的流线，从图１３
中可以看出，采用的雷诺应力模型能够捕捉到该

位置的小范围分离。

图１３　ＤＬＲＦ６翼身交汇处流线
Ｆｉｇ．１３　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｉｎｔｈｅｗｉｎｇｂｏｄｙｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎ

图１４为机翼典型站位 ｙ／ｂ分别为 ０２３９，
０３３１，０３７７，０４１１的压力分布Ｃｐ和实验值Ｅｘｐ
的对比曲线。从图１４中可以看出，数值计算结果
和实验值总体吻合得较好。

·２５·
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图１４　ＤＬＲＦ６翼身组合体机翼典型站位压力分布
Ｆｉｇ．１４　ＰｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｉｏｎｓｏｆＤＬＲＦ６

４　结论

１）主要针对ＳＳＧ／ＬＲＲ－ω雷诺应力模型，选
择四个典型算例开展了初步验证与确认工作。为

了验证模型实现的正确性，将本文计算结果和同

等网格上的ＣＦＬ３Ｄ计算结果进行了对比，数值模
拟结果表明了该模型实现正确。对于部分算例，

数值计算结果和实验进行了对比，证明了该模型

能够很好地捕捉流场特征。

２）对ＤＬＲＦ６翼身组合体开展了数值模拟，
典型站位压力分布和实验值吻合得很好，同时该

模型能够捕捉到翼身交汇位置的小范围分离。

３）对于ＮＡＣＡ００１２翼型绕流，对比了雷诺应
力模型和 ＳＡ模型的升力系数。在失速攻角附
近，雷诺应力模型计算的升力系数和实验更加吻

合。从而为后续将雷诺应力模型应用于大攻角大

范围分离流动，例如大攻角三角翼流动奠定基础。
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