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为此，近年来人们致力于发展 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合

方法，以弥补 ＲＡＮＳ 与 ＬＥＳ（甚至 ＤＮＳ）在预测大范

围分离复杂流场时的能力差距。 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合方

法是包括混合了不同 ＲＡＮＳ 和 ＬＥＳ 模型的一大类

方法，主要针对复杂湍流问题［４⁃５，８⁃１０］。 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ
混合方法的独到之处是，将计算代价降低到非常接

近时域非定常 ＲＡＮＳ（即 ＵＲＡＮＳ）计算的程度，但仍

可以提供比 ＲＡＮＳ 更准确的方法来解析关键流场区

域的高度分离湍流流场结构。 目前，ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混

合方法正成为在 ＲＡＮＳ 模型失效情况下、替代用于

复杂工程设计的一种有前景方法。
综合当前技术发展来看，构造 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合

方法的方式主要包括 ２ 种：①从 ＲＡＮＳ 出发、自下而

上的方法，属于早期普遍采用的方法。 典型代表是

基于 Ｓｐａｌａｒｔ⁃Ａｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）方程湍流模型发展的脱

体涡模拟（ＤＥＳ）方法，自提出以来即得到广泛跟踪

和研究［１４⁃１５］；②从 ＬＥＳ 出发、自上而下的方法，典型

代表是壁面模化大涡模拟（ＷＭＬＥＳ）方法，这是近年

逐步引起重视的一大类方法。 在美国 ＮＡＳＡ 和波音

公司发布的 ＣＦＤ ２０３０ 发展愿景中，ＷＭＬＥＳ 方法被

认为是 “ 面向复 杂 整 机 应 用 的 下 一 代 ＬＥＳ 方

法” ［１３］。
然而，ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合方法作为一种精细 ＣＦＤ

方法，与常规 ＲＡＮＳ 计算相比，不单必须采用长时非

定常计算（以建立稳定的瞬态变化流场），而且，由
于需要解析空间流场的复杂漩涡结构（特别是三维

横向涡结构），所需的计算网格数量往往需要增加

数十倍甚至上百倍。 这意味着计算过程中，引入大

规模并行计算以加速计算过程非常关键。
由于结冰翼型失速流场预测的复杂性，目前针

对该问题，采用 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合方法进行精细分析

的工作并不多见。 近年来比较具有代表性的工作包

括 ＡＬＡＭ 等［８］ 提出的一种变种的 ＤＤＥＳ 方法（即

ＤＨＲＬ）、ＸＩＡＯ 等［９⁃１０］基于自主程序发展的以 ＳＳＴ 为

基底模式的 ＩＤＤＥＳ 方法等。 这些方法均是采用自

底向上的传统方法进行 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 方法构造。 本文

针对该问题，提出发展结合大规模并行计算和壁面

模化大涡模拟（ＷＭＬＥＳ）的有效计算策略和方法。
通过针对双角冰结冰翼型 ＧＬ３０５ ／ ９４４ 的后失速流

场特性数值模拟研究，并与以两方程 ＳＳＴ 模型为基

底模式的 ＲＡＮＳ 计算及 ＩＤＤＥＳ 计算开展细致的结

果对比，证实了本文发展方法的有效性，可为基于数

值计算的飞机结冰安全性评估提供有效技术手段。

１　 数值方法

１．１　 流场控制方程

在三维笛卡尔坐标系下，Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程写

成守恒形式如下

∂Ｑ
∂ｔ

＋ ∇·ＦＩ ＋ ∇·Ｆｖ ＝ ０ （１）

Ｑ ＝ （ρ，ρｕ，ρｖ，ρｗ，ρＥ） Ｔ

ＦＩ
ｉ ＝ （ρＵｉ，ρｕＵｉ ＋ ｐδｉ１，ρｖＵｉ ＋ ｐδｉ２，

　 ρＵｉｗ ＋ ｐδｉ３，（ρＥ ＋ ｐ）Ｕｉ） Ｔ

Ｆｖ
ｉ ＝ （０， － τｉ１，τｉ２，τｉ３，ｑｉ － Ｕ ｊτｉｊ） Ｔ

式中： ρ，Ｕ ＝ （ｕ，ｖ，ｗ） Ｔ，Ｅ，ｐ，τ ｉｊ，ｑｉ 分别表示密度、速
度、总内能、压强、剪切应力张量和热流通量。 剪切

应力张量按照 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ 假设，可表示为

τ ＝ μ（∇Ｕ ＋ ∇ＵＴ） ＋ λ∇·ＵＩ － ２
３
ρｋＩ （２）

式中： μ 为黏性系数；λ ＝－ ２
３
μ，ｋ 为湍动能。

压强可根据状态方程计算，对理想气体有

ｐ ＝ （γ － １）ρ Ｅ － １
２
（ｕ２ ＋ ｖ２ ＋ ｗ２）é

ë
êê

ù

û
úú （３）

式中： γ 为比热容比，对空气，γ ＝ １．４。
对方程（１），本文采用非结构混合网格策略和

有限体积法进行数值求解。 目前，利用非结构网格

进行有限体积离散主要有 ２ 种方式［１６］：①直接采用

网格单元作为控制体，称为格心（ ｃｅｌｌ⁃ｃｅｎｔｅｒｅｄ）格

式；②以网格单元顶点为中心，采用对偶网格方法建

立控制体，称为格点（ｃｅｌｌ⁃ｖｅｒｔｅｘ）格式。 本文选用格

点格式。
值得指出，对 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合方法来说，由于涉

及流场中小涡结构的捕捉，数值格式的耗散控制是

必须解决的一个重要问题。 为此，在实际数值求解

中，对空间离散，本文对流项引入一种全速域自适应

低耗散 ＡＵＳＭ＋格式进行计算［１７］，具有对边界层及

全流场计算自动保持低耗散及高性能的特点；黏性

项则采用标准中心差分格式进行计算。 对时间迭

代，为了获得瞬态流场解，采用改进的 ２ 阶精度后向

差分（ ｂａｃｋｗａｒｄ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ ｆｏｒｍｕｌａ，ＢＤＦ）格式及

双时间步方法进行非定常计算。

·６９８·



第 ５ 期 李立，等：基于大规模并行计算的结冰翼型失速流场特性数值模拟研究

１．２　 湍流模型

为了实现湍流模拟，除了 ＷＭＬＥＳ，同时采用以

两方程 ＳＳＴ 模型为基底模式的 ＲＡＮＳ 和 ＩＤＤＥＳ 方

法进行对比计算［１８⁃１９］。 本文 ＷＭＬＥＳ 模型的具体定

义公式为

νｔ ＝ ｆＤｍｉｎ｛（Ｋｙ） ２，（ＣＳＭＡＧΔ） ２｝ ２ＳｉｊＳｉｊ （４）
式中： Ｋ ＝ ０．４ 为卡门常数；ＣＳＭＡＧ ＝ ０．１８ 为 ＬＥＳ 亚格

子模型常数，而
ｆＤ ＝ １ － ｅｘｐ（ － ｙ ＋ ／ Ａ ＋）　 Ａ ＋ ＝ ２６ （５）

为普朗特混合长度模型系数，Δ 为计算网格的长度

尺度，简单定义为

Δ ＝ ｍａｘ（Δｘ，Δｙ，Δｚ） （６）
依据模型（４）式，当 Ｋｙ ≪ ＣＳＭＡＧΔ，即在在黏性固壁

附近，会使用与代数 ＲＡＮＳ 模型相当的普朗特混合

长度假设；而当Ｋｙ ＞ ＣＳＭＡＧΔ时，表示远离黏性固壁，
则采用经典 Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ 亚格子 ＬＥＳ 模型。 由此不

难分析，上述 ＷＭＬＥＳ 模型本质上可以看做是经典

Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ 亚格子 ＬＥＳ 模型和普朗特混合长度理

论的一种混合模型［１９］。 采用上述方法，事实上建立

了一种避免在黏性子层物理解析壁湍流的方法，从
而建立了一类典型的、自顶向下的 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合

方法。
以两方程 ＳＳＴ 模型为基底模式的 ＩＤＤＥＳ 模型

完整计算公式可在文献［１８］中找到。 作为一种典

型的脱体涡（ＤＥＳ）模型，其主要设计思想是将 ＳＳＴ
模型中湍动能方程的 ＲＡＮＳ 长度尺度替换为 ＩＤＤＥＳ
混合长度尺度，从而使该模型表现为 ＲＡＮＳ 和 ＬＥＳ
方法混合的一种行为。

修正后的湍动能方程为

∂（ρｋ）
∂ｔ

＋
∂（ρｕ ｊｋ）

∂ｘ ｊ

＝ Ｐ － ρｋ３ ／ ２

ｌＩＤＤＥＳ

＋ ∂
∂ｘ ｊ

（μ ＋ σｋμｔ）
∂ｋ
∂ｘ ｊ

é

ë
êê

ù

û
úú

（７）
式中，ＩＤＤＥＳ 混合长度尺度，ｌＩＤＤＥＳ，定义为

ｌＩＤＤＥＳ ＝ ｆｄ（１ ＋ ｆｅ） ｌＲＡＮＳ ＋ （１ － ｆｄ） ｌＬＥＳ
ｌＲＡＮＳ ＝ ｋ１ ／ ２ ／ Ｃμω，ｌＬＥＳ ＝ ＣＤＥＳΔ

{ （８）

ｆｄ ＝ １ － ｔａｎｈ（８ｒｄ） ３ 是一个范围从 ０．０ 到 １．０ 的混合

函数，用来实现模型在 ＲＡＮＳ（１．０）和 ＬＥＳ（０．０）之间

的自动切换。
１．３　 基于大规模并行的加速计算

需要指出，无论是从 ＲＡＮＳ 出发的 ＤＥＳ 类方

法，还是从 ＬＥＳ 出发的 ＷＭＬＥＳ 方法，本质上都是一

种基于时间准确性（瞬态）计算的方法。 因而，当使

用 ＷＭＬＥＳ 或 ＤＥＳ 方法进行 ＣＦＤ 仿真时，不仅必须

采用长时非定常计算，以建立稳定的瞬态变化流场，
并且，由于模拟过程中，空间流场复杂漩涡结构的准

确解析对该类型模拟非常关键，导致即便对二元机

翼计算，所需的计算网格数量均相较 ＲＡＮＳ 计算有

数十倍甚至上百倍增加。 也就是说，仅从计算网格

规模考虑，如按二维 ＲＡＮＳ 普遍采用数十万网格规

模的网格开展计算来估算，采用 ＤＥＳ 或 ＷＭＬＥＳ 方

法，计算网格普遍在数百万至数千万网格规模以上。
因此，为了克服上述情况带来的单机难以开展

数百万至数千万网格规模非定常计算的困难，在计

算过程中，引入基于大规模并行计算的方法非常关

键。 一方面，既解决无法计算的问题，另一方面又能

充分发挥超级计算机的效能，提高全过程计算的效

率。 具体思路是，针对本文采用的非结构网格有限

体积法，引入基于 ＰａｒＭｅｔｉｓ 的图分割算法实现计算

域的自动划分，进而可非常方便地采用传统基于

ＭＰＩ 的区域分解算法进行流场控制方程的并行

求解［２０］。
ＰａｒＭｅｔｉｓ 是分区软件 Ｍｅｔｉｓ 的并行实现版本，采

用基于图的多级分区算法自动、高效实现网格的自

动剖分［２１］。 基于图的多级分区算法一般分 ３ 步完

成（见图 １）：①图的粗化，通过网格单元聚团，自动

划分形成大粒度区域；②初始化分区，对聚团后的大

粒度区域进行初始分区；③多级优化分区，对分区结

果进行逐层优化，形成最终的网格分区。

图 １　 网格分区：多级图划分算法［２１］

采用上述多级图划分算法，不仅可以很好地保

持子区域的连通性，而且由于优化阶段可以采用较

好的算法，不仅可实现任意分区，并较好地做到各计

算域的负载平衡，而且能够尽可能地有效减少子区

域之间的边界单元数目，大幅度降低边界通信量，提

·７９８·
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高计算效率。

２　 问题定义及计算网格生成

２．１　 问题定义

选取的模型问题是，带双角冰冰型的 ＧＬ３０５ 结

冰翼型（即 ＧＬ３０５ ／ ９４４）的后失速流场模拟。 ＧＬ３０５
翼型是典型的商务公务机翼型，在世界范围内得到

了广泛的研究［１０］。 风洞试验研究表明，相对其他冰

形，结冰时间在 ２２．５ ｍｉｎ 的双角冰（编号为：９４４）对
翼型气动性能的影响最为明显［２２］。

选取的计算状态为：
Ｍ∞ ＝ ０．１２， Ｒｅ ＝ ３．５ × １０６， α ＝ ６° （９）

对应了该结冰翼型在物理风洞中后失速附近的一个

状态。 由于涉及前缘冰形诱导引起的大范围分离流

动，采用常规方法进行数值预测非常困难［１０⁃１１］。
图 ２ 给出了 ＧＬ３０５ ／ ９４４ 结冰翼型的几何构型。

其中，在上表面标记了 ９ 个典型位置以方便通过监

测速度剖面数据监测空间流场。 标记的位置分别位

于：ｘ ／ ｃ＝ ０．１２，０．１５，０．２０，０．４０，０．４５，０．５０，０．５５，０．６０，
０．７５。 其中，ｃ 是翼型的弦长。

由于 ＩＤＤＥＳ 和 ＷＭＬＥＳ 模拟必须采用三维计

算，在实际计算中，均根据二元风洞试验，假设三维

沿展向方向形状保持不变。

图 ２　 ＧＬＣ⁃３０５ ／ ９４４ 结冰翼型几何模型示意图

２．２　 计算网格生成

网格生成对 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合方法的应用非常关

键。 针对本文的应用，为了构造一个特别适合的计

算网格，首先遵循 Ｓｐａｌａｒｔ 的 ＤＥＳ 网格生成基本原

则［２２］，按照对流场的认知，对空间流场区域提前进

行了规划，以在不同区域设计获得更合理的网格分

布及间距。 如图 ３ 所示，规划的主要空间区域包括

Ｅｕｌｅｒ 区（ＥＲ）、ＲＡＮＳ 区（ＲＲ）、焦点区（ＦＲ），分离区

（ＤＲ）。 在上述空间网格区域划分的规划中，ＥＲ 区

的特点是，尽管占据了大部分空间区域，但由于在该

区域通常主要表现为无黏流特征，不涉及湍流或涡

流计算，因而在该区域采用一般的网格分辨率，就能

满足网格设计要求；ＲＡＮＳ 区主要是边界层附近相

应区域，在这一区域，计算网格需要满足 ＲＡＮＳ 计算

对边界层网格的一般要求，尤其在壁面法向上需保

证黏性子层到对数律层的网格分辨率；ＦＲ 区、ＤＲ
区均属于 ＬＥＳ 区，在这一区域需要设计满足 ＬＥＳ 计

算需求的网格，充分保证网格分辨率，以更精细地捕

捉空间涡流场结构。

图 ３　 ＧＬＣ⁃３０５ ／ ９４４ 结冰翼型流场区域的划分

按照上述规划原则，图 ４ 给出了实际采用计算

网格在 Ｘ⁃Ｙ 平面的示意图。 在具体的计算网格生成

中，采用了纯六面体网格生成策略，以保持其计算效

率和计算准确性高的优势。 同时，本文采用纯六面

体网格的另一个考虑是，相对四面体网格，空间网格

分布相对来说更加容易控制。
具体计算网格生成中，计算网格的远场边界位

于离机翼大约 ５０ 倍弦长的位置，以充分规避远场的

影响。 核心区第一层网格到壁面的法向距离约为

１．０×１０－５ ｍ，并且为保证核心区内具有较充分网格

密度，网格增长率取为 １．１。 由于采用三维非定常计

算，计算网格展向宽度取为 ０．４ｃ，对应的展向网格分

布数为 ８９。 最终生成的整个计算域，总的计算网格

单元数约为 １ ７１０ 万。 这与文献［８］采用 ＤＨＲＬ 方

法计算时给出的 １ ５００ 万网格规模的密网格规模基

本相当，也与文献［１０］采用 ＩＤＤＥＳ 方法计算时给出

的 １ ７５０ 万网格规模的基准网格规模基本密度基本

相当。 本文采用 １ ７００ 万网格规模的主要考虑有：
①充分保证网格生成中 ＲＡＮＳ 区和 ＬＥＳ 区的网格

密度；②基于文献网格规模经验，避免开展基于更大

网格规模的网格无关性验证。 实际上，文献［１０］的
研究表明，采用 ＩＤＤＥＳ 方法，基于 １ ７００ 万网格规模

给出的计算结果，尽管在流场结构捕捉精细程度上

有细微差异，但总体与 ３ ０００ 万网格规模的计算结

果基本相当。 这为本文计算中网格规模的确定提供

了参考依据。
计算中，边界条件为：远场采用 Ｒｉｅｍａｎ 无反射
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远场边界条件；物面采用绝热无滑移物面边界条件；
对称面采用周期性边界条件。

图 ４　 计算网格示意图

３　 计算结果及分析

正如前文多次提及的，ＷＭＬＥＳ 和 ＩＤＤＥＳ 模拟

必须采用三维非定常计算，以获得充分发展的三维

湍流结构。 为了加快计算，本文确定的基本计算测

策略为：首先利用三维稳态 ＲＡＮＳ 计算获得一个合

适的初始场，然后利用 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合方法（本文为

ＷＭＬＥＳ 和 ＩＤＤＥＳ）计算大约 ５ 个周期的流场特征时

间以建立较为充分发展的湍流非定常流场；之后，继
续计算 ３ 个流场周期的特征时间，以便对流场数据

进行统计获得平均场。 流场特征时间 Ｔ 定义为翼

型弦长 ｃ 与自由来流速度 Ｕ∞ 的比值，即 Ｔ ＝ ｃ ／ Ｕ∞ 。
在利用 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合方法进行非定常计算时，如
不做特殊说明，物理时间步均取为 Δｔ ＝ ２×１０－５ ｓ（对
应无量纲物理时间步长 ΔｔＵ∞ ／ ｃ 约为 ０．０００ ８），足够

小的时间步长充分保证了计算域中 ＣＦＬ 数小于 １．０
的收敛性条件成立。

值得指出，通过多少个流场特征时间来建立充

分发展流场，并采用多少个流场特征时间来计算平

均场，是 ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ 混合方法这类非定常计算方法

在实际应用中常涉及的一个基本问题。 目前，鲜有

文献针对这一问题展开讨论，也没有形成公认的普

适性确定原则。 理论上，建立流场的计算时间越长，
流场发展越充分；计算平均场的计算时间越长，平均

场相对误差越小。 但相应地，计算代价越大。 本文

计算中，采用 ５ 个流场特征时间来建立流场，并采用

３ 个流场特征时间来计算平均场，主要是从计算的

经济性及对该问题本身频谱特性［１０］ 的分析来综合

确定的。
表 １ 给出利用本文采用 ３ 种不同方法得到的升

力系数结果与风洞试验结果［２２］ 及文献［８］计算结

果的对比。 其中，文献 ［８］ 公布的 ＤＨＲＬ 方法是

ＤＤＥＳ 方法的一种变种，优于传统 ＤＤＥＳ 方法。
表 １　 总体气动特性比较

方法 升力系数 相对误差 ／ ％

风洞试验［２２］ ０．６６０ ０

ＤＨＲＬ［８］ ０．６４０ ０ －３．０３

ＲＡＮＳ ０．４８３ ３ －２６．７７

ＩＤＤＥＳ ０．６４６ ９ －１．９８

ＷＭＬＥＳ ０．６６３ １ ＋０．４７

由表中的数据对比可以看出，ＲＡＮＳ、ＩＤＤＥＳ 和

ＤＨＲＬ 计算得到的升力系数均小于试验结果，而
ＷＭＬＥＳ 稍大于试验结果。 相比之下，ＷＭＬＥＳ 方法

最接近试验值。
从该对比计算结果可以看到，对于本算例，

ＲＡＮＳ 计算无法准确地预测升力系数，在所有结果

中，相对误差最大，达到－ ２６． ７％。 同时，还可以发

现，通过本文 ＩＤＤＥＳ 和 ＷＭＬＥＳ 方法计算获得的升

力系数非常接近，且均优于文献［８］方法提供的计

算结果。
图 ５ 给出本文 ＷＭＬＥＳ 计算给出的翼型上方空

间流场典型涡结构示意图，其中，涡结构采用速度梯

度张量的二阶不变量表示，并用流向速度进行染色

得到。 从图中可以看出，本文计算得到了结冰翼型

后失速流场的充分发展湍流结构，由前缘双角冰诱

导产生的三维涡街结构清晰可见，并且，沿展向的三

维涡旋结构的涡脱落情况也清晰地得到解析。

图 ５　 典型瞬态流场的空间涡结构示意图

图 ６ 为不同方法得到的壁面平均压力系数对

比。 从结果来看，ＲＡＮＳ 几乎不能预测上壁面平均

压力系数 Ｃｐ，其中 ＷＭＬＥＳ 和 ＩＤＤＥＳ 都能给出与试

验数据非常吻合的结果。 相比之下，ＷＭＬＥＳ 和 ＩＤ⁃
ＤＥＳ 均能较准确地预测上表面平顶区域在 ０． ０ ～
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０．２５之间。 文献［８］中的 ＤＨＲＬ 可以给出比 ＲＡＮＳ
更好的结果，但在这方面不如 ＷＭＬＥＳ 和 ＩＤＤＥＳ。

图 ６　 不同方法得到的物面压力系数分布对比

由图中的计算结果可知，在上表面流场区域，流

场的加速（靠近角冰外缘）导致计算得到的吸力峰

值远大于试验峰值，分区 ＷＭＬＥＳ 方法计算得到的

上表面压力平顶与试验值基本重合，较好地描述了

压力恢复过程，与试验值吻合最好；ＩＤＤＥＳ 与分区

ＷＭＬＥＳ 方法计算结果总体一致，但压力恢复过程

略为陡峭；ＲＡＮＳ 计算得到的上表面压力平顶明显

低于试验值。 在下表面弱分离流动区域，ＲＡＮＳ、分
区 ＷＭＬＥＳ 和 ＩＤＤＥＳ 结果趋势基本一致。 这一结果

进一步证实，ＲＡＮＳ 方法在该类型大范围分离流动

模拟中一定程度存在模型能力不足的问题。
图 ７ 给出不同方法得到的平均流向速度场的对

比。 所有的模拟都给出了一个分离泡主导的空间流

场。 但是，以分离再附位置的预测作为判断依据，与
试验相比，ＲＡＮＳ 过度预测了分离泡，而 ＩＤＤＥＳ 和

ＷＭＬＥＳ 则没有。 本文中，ＩＤＤＥＳ 和 ＷＭＬＥＳ 预测的

分离线再附位置分别位于 ｘ ／ ｃ ＝ ０．４１７ ３和 ｘ ／ ｃ ＝
０．４１５ ３处，与试验给出的 ｘ ／ ｃ＝ ０．５３ 非常接近。

图 ７　 不同方法得到的流向平均速度对比

　 　 图 ８ 给出不同方法的 ９ 个监测点的平均流向速

度剖面数据与试验结果对比。 从图中结果可以看

出，在 ｘ ／ ｃ＝ ０．１２ 位置，所有的计算都能观察到较强

的回流，并且 ＩＤＤＥＳ 和 ＷＭＬＥＳ 都明显低估了速度

峰值。 除了前 ３ 个位置 （ ｘ ／ ｃ ＝ ０． １２，０． １５，０． ２０），
ＲＡＮＳ 计算均无法得到与其他位置一致的速度分

布，而 ＩＤＤＥＳ 和 ＷＭＬＥＳ 在各个站位都可以给出与

试验数据较为一致的速度分布计算结果。 相比之

下，ＷＭＬＥＳ 在几乎所有的站位均能给出与试验结

果趋势一致、符合程度最优的速度分布预测结果。

图 ９ 进一步给出了 ＩＤＤＥＳ、ＷＭＬＥＳ 与通过 ＰＩＶ
试验获得的脉动速度均方根（ＲＭＳ）对比。 从图中

可以看出，ＩＤＤＥＳ 和 ＷＭＬＥＳ 都能准确预测流场核

心区的速度脉动。 在 ｘ ／ ｃ ＝ ０．２３ 时，通过 ＩＤＤＥＳ 预

测了脉动速度的最大均方根为 ０．４２４ ５，而在 ｘ ／ ｃ ＝
０．２９时，通过 ＷＭＬＥＳ 预测了脉动速度的最大均方

根为 ０．４０９ ７，与试验中 ｘ ／ ｃ ＝ ０．３０ 处脉动速度的最

大均方根 ０．３４ 非常接近。 相比之下，本文 ＷＭＬＥＳ
优于同一套计算网格 ＩＤＤＥＳ 给出的计算结果。
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图 ８　 不同方法得到的各站位平均流向速度剖面数据对比

图 ９　 不同方法得到的脉动速度均方根（ＲＭＳ）云图对比

图 １０ 给出不同方法给出的所有 ９ 个监测点位

置脉动速度均方根结果与试验数据的对比。 从图中

结果可以看出，在双角冰附近，即 ｘ ／ ｃ＝ ０．１２ 处，所有

计算结果均显示出强烈的湍流脉动。 与试验数据相

比，所有结果都高估了脉动速度的均方根峰值。 相

比之下，如果观察所有 ９ 个监控站位，ＷＭＬＥＳ 可以

给出更好的脉动速度均方根预测结果。 在 ｘ ／ ｃ ＝
０．１２～０．５５ 的前 ７ 个位置，数值计算结果与试验结

果符合良好。 对于 ｘ ／ ｃ＝ ０．６０ 和 ｘ ／ ｃ＝ ０．７５ 的剩余位

置，尽管对脉动速度预测不足，但计算结果整体趋势

与试验一致。
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图 １０　 不同方法得到的各站位脉动速度均方根剖面数据对比

４　 结　 论

本文针对结冰翼型失速特性计算，提出发展了

一种结合壁面模化大涡模拟（ＷＭＬＥＳ）和大规模并

行计算的有效数值方法，并将其成功应用于 ＧＬ３０５ ／
９４４ 结冰翼型后失速流场计算，获得了满意的结果。
给出了包括总体气动力、速度曲线、平均速度场，脉
动速度均方根等在内的较为详细的计算结果，并与

试验数据和文献［８］公布的 ＤＨＲＬ 方法计算结果

（一种 ＤＤＥＳ 变种方法）进行了综合比较。 作为计

算的对比验证，同时给出了 ＲＡＮＳ 和 ＩＤＤＥＳ 计算的

对比结果。 研究得到以下结论：
１） 由于必须采用三维非定常计算，ＷＭＬＥＳ 或

ＤＥＳ 计算中，引入大规模并行计算非常必要。
２） 针对双角冰结冰翼型后失速流场特性计算，

与其他方法相比，ＷＭＬＥＳ 方法非常有效。 针对

ＧＬ３０５ ／ ９４４ 结冰翼型，本文 ＷＭＬＥＳ 方法能够较为

准确地预测总体气动力、压力平顶长度和压力恢复，
以及角状冰引起的剪切层失稳，并能较好地预测分

离和再附位置、速度脉动等关键参数；计算给出的升

力系数相对误差仅为 ０． ４７％， 远小于 ＲＡＮＳ 和

ＤＨＲＬ 的－２６．７％和－３．０３％。 相比之下，ＲＡＮＳ 方法

对该类型涉及大范围分离的问题并不总是有效。
３） 与 ＲＡＮＳ 和 ＤＨＲＬ 方法相比，ＩＤＤＥＳ 内在综

合了 ＤＤＥＳ 和 ＷＭＬＥＳ 的能力，针对翼型结冰诱导

的大范围分离流动，也不失为一种有效的方法。
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