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摘要 : 　采用了新型的转捩预测模式 ,将间歇因子耦合到湍流脉动输运方程中去 ,计及流体转捩的

内在因素 ,因而能够反映转捩的具体发展过程·　以二维不可压平板边界层和二维 NACA0012 翼型

为例 ,研究了该转捩模式在预测不可压转捩流动时的作用 ,得到与实验值符合良好的计算结果·　

同时也研究了该转捩模式在不同网格分辨率下的计算能力和对近壁面网格分辨率的要求·　
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引　　言

层流向湍流的转捩是流体力学中一个基础问题 ,当转捩发生后流动的许多性质将会发生

剧烈变化 ,如摩擦阻力、热交换等都会发生突变进而影响到物体的气动力、气动热等特性·　目

前对转捩的理论研究已比较成熟 ,流动之所以会由层流转捩为湍流 ,是因为湍流涡引起的局部

高剪切层导致流动的不稳定·　一种典型的认识就是将转捩分为 3 类 :自然转捩 ,该类型来流湍

流度特别小 ,因为线性小扰动往下游的传播 ,将会产生二维 TS 波并随着振幅的不断增大而失

稳发展为三维不稳定波 ,由此导致湍流斑的生成并不断增大直至发展为完全湍流 ;跨越转

捩[1 ] ,该类型来流湍流度稍微大些 ,边界层内扰动呈代数增长而不符合指数规律 ,直接出现湍

流斑并发展至湍流 ;分离转捩[2 ] ,该类型主要由于大的压力逆压梯度的存在导致层流边界层分

离 ,在层流边界层下游的高度不稳定剪切区会发生转捩 ,并伴随着分离泡的产生·　

对流动转捩的预测 ,一般主要集中于对转捩点位置的判断·　目前工业上经常采用的方法

是做实验获取大量实验数据 ,并将实验数据进行拟合成转捩的经验公式 ,如 Granville 法、Michel

公式法等 ,这种类型的方法虽然比较简单 ,但是对实验的依赖性比较大 ,受限于实验的具体操

作过程·　随着计算技术的发展 ,大涡模拟、直接数值模拟和稳定性分析方法等都得到了飞速发
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展·　前两种方法通过求解 NS 方程 ,对速度和压力脉动均进行详细的数值模拟 ,要求分析问题

的网格足够细密 (直接数值模拟要求网格量细致到湍流的 Kolmogorov 尺度) ,网格量特别大 (直

接数值模拟约为 Re9/ 4 量级) ,因而随着问题规模的增大以及几何模型的复杂化 ,计算量的要求

将空前增大 ,受限于计算机的软硬件要求导致计算周期的增长和计算难度的增大·　稳定性分

析方法包括扰动方程抛物化法 (parabolized stability equations)和基于线性稳定性理论的 eN 方法

等[3 - 4 ]·　而后者是工程上常用的转捩预测方法 , 该方法假设转捩过程由层流边界层产生的最

初的小扰动以不变的频率向下游发展 , 当扰动幅值放大到 eN 时认为流动由层流完全发展成

湍流·　因此放大因子 N 的确定就成了判断转捩的依据·　

基于 Reynolds 平均的湍流模式预测方法是利用湍流模式来预测转捩的方法 ,抓住了转捩

的统计特性·　湍流模式是通过对 NS 方程进行 Reynolds 平均 ,得到的关于脉动量 (Reynolds 应

力)的描述方程 ,可以模拟脉动量的发展演化 ,捕捉层流到湍流的转捩·　湍流模式方法对计算

网格要求不高 ,计算时间短 ,其应用前景比较广阔·　同时 ,合理的选择湍流模式在转捩预测中

也非常重要·　它的缺点在于因为湍流模式方程是针对于完全发展的湍流建立起来的 ,因而由

模式方程出发预测的转捩过早发生 ,转捩位置提前 ,转捩区较短·　为了更好地预测转捩 ,许多

学者对湍流模式方法进行了修正·　Zheng 等[5 ]直接在湍流模式方程基础上 ,加全应力限制 (to2
tal stresses limitation ,TSL)修正以更好地预测高 Reynolds 数流动转捩·　湍流模式方法并没有考

虑到转捩的内在机制 ,完全从统计特性上解决问题·　而考虑间歇性的湍流模式方法正是因此

而开始出现并发展起来的·　

在转捩过程中 ,因为湍流斑的存在 ,流动处在有脉动和层流的交替中·　这种同一空间位置

在不同时间内交替出现湍流或者层流的现象称为间歇现象·　此外在边界层的外缘也存在这种

现象·　定义间歇因子γ来表征这种间歇性 ,即在一段时间周期内流动处于湍流与处于层流的

时间之比·　若γ为0 ,则流动处于层流 ,若γ为 1 ,则流动为完全湍流·　将间歇因子与湍流模式

结合起来 ,就可以将转捩的细节嵌入具体计算过程 ,获得比较准确的结果·　1958 年 Dhawan 和

Narasimha 等[6 ]首先将间歇因子引入湍流模式 ,以间歇因子为加权系数 ,视流场为层流和湍流

的组合·　此后 Cho 和 Chung[7 ]于 1992 年 ,在 k - : 模式基础上耦合间歇因子γ,提出了 k - : - γ

模式 ,可以很好地用来解决平板射流、圆射流等自由剪切层运动·　2006 年 Menter[8 ]等提出了基

于当地变量的转捩预测模式 ,给出了关于间歇因子的输运方程 ,并通过数值计算得到了关于

Reθ
t
的经验公式 ,成功应用于三维流场计算·　国内也有不少学者做过相关研究·　王亮等[9 ]则

是在 k - ω模式基础上 ,建立了关于间歇因子的输运方程 ,生成新的 k - ω - γ模式 ,并成功预

测了亚声速、超声速、高超声速等条件下的边界层转捩·　

本文采用 Rt - γ转捩预测模式[10 ] ,这是在一方程 Rt 模式[11 ] 基础上 ,耦合了间歇因子的输

运方程得到的新的转捩模式·　相对于 k - : - γ模式和 k - ω - γ模式 ,本文模式少了一个湍

流传输方程 ,节省了计算成本·　将其应用于平板边界层和 NACA0012 翼型等的数值试验 ,并与实

验数据进行了比较·　结果表明 ,本转捩模式是一个优秀的转捩预测模式 ,兼具快捷性和准确性·　

1 　 Rt - γ转捩模式

1. 1 　基本控制方程

本文采用流体为不可压粘性流体 ,流场主要变量为速度 U 和压强 P·　经过 Reynolds 平均

后的 NS 方程为
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　　Dρ
D t

= 0 , (1)
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ν
5 Ui

5 xj
·　 (2)

本文湍流模式为一方程 Rt 模式 ,属于线性涡粘模式[12 ] ,采用了 Boussinesq 假设 ,同时 Reynolds

应力项表达为

　　τij =
2
3

kδij - 2νt S ij , (3)

其中 , k 为湍动能 , k = τii/ 2·　线性涡粘模式采用了各向同性假设 ,其重点在于如何表达湍流

涡粘系数μt·　在 Rt - γ模式中 ,引入无衰减涡粘性系数 R 来求取湍流粘性系数 ,其表达式为 :

μt = fμρR ,其中 fμ的函数表达式为

　　 fμ =
tanh (α( R/ ( Cμν) ) 2)

tanh (β( R/ ( Cμν) ) 2)
·　 (4)

无衰减涡粘性系数 R 满足的传输方程如下所示 :

　　D (ρR)
D t

=
5

5 xj
μ +

μt

σr

5 R
5 xj

+ρ( C1 - C2 f 2 f r) RPk - ρC3 D , (5)

在此 ,已经把湍流传输项和压力扩散项以系数 - μt/σr 与 R 建立关联·　等式右侧第 1 项为分

子扩散项 ,这是由于分子的传输过程导致 R 的扩散 ;右侧第 3 项为生成项 Pk ,代表了 R 由于流

动从外层均匀流发展到湍流时增长的速率 ,其表达式为

　　 Pk = νt
5 Ui

5 xj
+

5 Uj

5 x i

5 Ui

5 xj
-

2
3

Uk

xk

2

, (6)

这里已经运用了 Boussinesq 假设 ,通过湍流涡粘系数将 Reynolds 平均应力表达成时均应变率的

函数·　右侧最后 1 项为耗散项 D , 代表了转化成内能的速率 ,表达式为

　　D =

5 R
5 xj

5 R
5 xj

, 　　5 Q
5 xj

5 R
5 xj

> 0 ,

0 , 　　　　5 Q
5 xj

5 R
5 xj

≤0·　
(7)

间歇因子γ的传输方程为

　　D (ργ)
D t

=
5

5 xj
μ + (1 - γ)

μt

σr

5γ
5 xj

+

　　　　ργ(1 - γ)
Cμ Pk

R
( Cγ1 - Cγ2Γ) + Cγ3μt

5γ
5 xj

5γ
5 xj

, (8)

其中

　　Γ =
( R/ Cμ) 4/ 5

P3/ 4
k

Ui

Q

5 Ui

5 xj

5γ
5 xj

, (9)

　　Q = UlUl·　 (10)

方程中的模式常数取值如下 :

　　

α = 7. 2 ×10 - 4 , β = 0. 2 , Cγ1 = 1. 6 , Cγ2 = 0. 16 ,

Cγ3 = 0. 15 , σR = σr = 1. 0 , Cμ = 0. 09 , κ = 0. 41 ,

C1 = C2 +
κ2

2σR
, C2 =

12
11

β
α , C3 =

3
2σR

·　

(11)
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1. 2 　数值方法

在处理低亚声速流动时 ,对可压缩 NS/ Euler 方程 ,采用传统的 Riemann 求解器[13 ] ,因为数

值耗散和特征值发散 ,会造成收敛速度减慢·　因而 ,我们对基本控制方程采用预处理方程形

式[14 - 17 ] (preconditioned compressible NS/ Euler equations)·　预处理通过修改由特征值 Jacobi 矩阵

给出的信息传播速度 (signal propagation speed) ,来改变时间方向的迭代·　空间离散时采用 Rie2
mann 求解器求解通量 ,这是因为一般的固定模板插值求解通量会使计算结果出现数值震荡并

迅速发散 , 对于低速流采用了线性 Riemann 求解器·　空间离散为二阶精度并使用了 TVD min2
mod 限制器·　时间上采用点隐式格式·　

平板边界层计算时采用了 T3 系列实验数据 ,主要通过壁面摩擦因数来表征转捩·　壁面摩

擦因数是层流到湍流转捩的一个重要判据 ,最早由德国科学家布拉休斯 (Blasius) 通过边界层

方程进行了层流解的理论研究 ,给出了层流时的 Blasius 解·　而后对于平板湍流解也有学者给

出了经验公式 ,因而 ,我们可以通过壁面摩擦因数对转捩进行细致研究·　

当有转捩发生时 ,边界层内各物理量发生剧烈变化 ,并引发了物面气动性质的变化·　因而

通过对翼型的升阻力系数分析 ,可以看出转捩的影响·　我们对 NACA0012 在一定攻角下有无

转捩时的气动特性进行了分析·　

2 　算 例 分 析

2. 1 　不可压缩平板边界层

为了验证 Rt - γ转捩预测模式的性能 ,我们选取不可压缩平板边界层进行数值模拟 ,实

验结果来源于学者们在 Rolls - Royce 做的平板边界层实验[18 ] ,并与 Menter 的计算结果[8 ]进行

了对比·　分别进行了 T3A 和 T3B 两种工况的计算·　计算中 ,板长为 0. 25 m ,宽度为 0. 04 m ,来

流 Mach 数为 0. 2 ,来流湍流度 I 分别为 3. 5 %和 6. 5 % ,平板入口给定压力、温度和速度 ,上边

界同样给定压力、温度和速度 ,出口给定无回流 ,平板为无滑移绝热壁面·　

2. 1. 1 　T3A

如图 1 所示 ,给出了实验值、层流解和实验值 ,可以发现 ,本文预测的转捩位置大致与实验

值接近·　纵坐标 Cf 为壁面摩擦因数值 ,横坐标 Rex 为局地 Reynolds 数值·　其定义为

　　图 1 　摩擦因数沿平板表面分布 , I = 3. 5 % 　　　　图 2 　摩擦因数沿平板表面分布 , I = 6. 5 %
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　　 Rex =
U·x
ν , (12)

壁面摩擦因数最低点大致位于 Rex = 1. 8 ×106 附近·　发生转捩后 ,宏观的流体质点团之间通

过脉动互相剧烈地交换质量、动量和能量 ,从而产生了湍流扩散、湍流摩擦阻力和湍流热传导 ,

其强度相对于由分子运动所引起的扩散要大很多·　湍流边界层的速度剖面相对于层流边界层

更加饱满 ,在壁面上速度剖面的斜率比层流要大很多 ,这意味着湍流速度在近壁面处迅速增

大 ,从而壁面摩擦阻力也加大·　 Rt - γ模式在转捩完成后的湍流区与实验值保持一致 ,转捩

起始位置大致与实验值一致·　不足之处在于其对转捩区长度的预测以及对转捩后最大壁面摩

擦因数值的预测·　

2. 1. 2 　T3B

如图 2 所示 ,采用 Rt - γ模式计算后的结果和实验值拟合得非常好 ,相对于 Menter 模式

的转捩曲线 ,结果显示 ,转捩发生的位置相当提前 ,且转捩时经历的最小壁面摩擦因数也与实

验值相差较大 ,当转捩完成后处于完全湍流时 ,其曲线则相对于实验值偏高·　本文的结果在转

捩区的形状与实验值基本一致 ,尤其在转捩开始时·　在完全湍流区实验值与本文计算值则完

全一致·　在湍流度增大后 ,流动转捩类型变为跨越转捩 ,转捩区长度变短 ,从而 Rt - γ模式可

以更好地计算转捩·　从结果中还可以看出 , Rt - γ模式在模拟转捩完成后的完全湍流区时 ,

相对于 Menter 的转捩模式更加优秀·　

2. 1. 3 　网格依赖性分析

为了验证 Rt - γ模式的网格精度 ,通过降低平板边界层的横向网格精度 ,来比较 Rt - γ模

式在粗网格下的计算结果·　按照 y + 的量阶不同 ,将近壁面网格按 3 类情况处理 :即 O (0. 1) ,

O (1) , O (10) 这 3 类·　前两者因为网格还比较细密 ,故在计算时近壁面采用直接求解 ,最后 1

种网格近壁面较为粗糙 ,故在计算时采用了壁面函数近似求解以及直接求解两种方式·　依然

分析 T3A ,T3B 两种情况·　在计算时 ,仅存在网格上的差异 ,保持其他条件不变·　

　　　图 3 　摩擦阻力沿平板表面分布 (T3A) 　　　　　　图 4 　摩擦阻力沿平板表面分布 (T3B)

如图 3 和图 4 所示 ,T3A ,T3B 这 2 种情况下 3 种不同的网格尺度 ,当 y + 值为 10 的量阶时 ,

得到的转捩结果与实验值相差较大·　在相同的条件下提前发生了转捩并进入完全湍流区 ,这

可能是因为网格变粗后耗散性增大 ,在计算中成为虚假耗散 ,使得网格耗散性和物理本质中湍

流的耗散性混为一起 ,故在结果中表示为提前转捩·　当 y + 为小于等于 1 的量阶时 ,计算得到

的转捩点及转捩区位置均与实验值非常接近·　这是因为层流边界层与湍流边界层在 y + 小于
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5 时 ,近壁面的边界层速度剖面接近于直线 ,速度在横向的斜率为常数 , 所以当 y + 足够小时 ,

计算得到的速度斜率均一致 , 保持常数 , 从而 y + 在 O (0. 1) , O (1) 两个量级上得到的壁面摩

擦因数均相同·　这说明一方面只要保持网格精度在 y + = 1 量阶就可以得到正确的转捩解 ,反

映出正确的内在机制 ,没有必要将网格画得更加细密·　另一方面 ,网格不能太粗糙 ,当要处理

转捩问题时 ,因为转捩发生在近壁面边界层内狭窄区域 ,必须需要比较细的网格来详细计算湍

流脉动量 ,虽然可以用壁面函数来完成粗糙近壁面的计算 ,但是因为它是假定了流体在近壁面

的速度行为 ,是一种概括的湍流边界层速度分布 ,因而不能适用于具体的转捩问题计算·　

2. 2 　二维 NACA0012 翼型分析

NACA0012 翼型作为一个经典的对称翼型 , 几十年以来经常被应用于直升机、战斗机的

旋翼 , 具有广泛的适用性·　在一定攻角下该翼型表现出的失速特性更是学者们历来关心的问

题·　当有流体从机翼绕过时 ,因为逆压梯度的存在 ,流动一般会发生转捩 ,进而改变了流动的

气动特性细节·　为了更加仔细地研究机翼的气动特性 ,采用转捩模式是合理的、有必要的·　本文

采用 Rt - γ模式研究不可压机翼绕流 ,给出了在不同攻角下的气动参量参数 ,与实验值进行了对

比 ,同时 ,还采用了 Realizable k - : 模式对问题进行了分析 ,同转捩模式进行了结果对比·　

图 5 　NACA0012 计算网格

　　　图 6 　机翼上翼面压力分布 (0°攻角) 　　　　　　　　图 7 　机翼上翼面压力分布 (2°攻角)

计算中 NACA0012 弦长 c = 0. 76 m ,来流Mach 数为 0. 16 , Re = 2. 88 ×106 , U = 55 m/ s·　

8641 孙 振 旭 　　　赵 晓 利 　　　宋 婧 婧 　　　杜 特 专



依次计算了 0°,2°,4°,6°,8°,10°几个攻角·　计算后统计了阻力系数和壁面压强系数分布 ,并与

Gergory 等的实验结果[19 ]进行了对比·　图 5 为计算用网格·　

　　　图 8 　机翼上翼面压力分布 (4°攻角) 　　　　　　　　图 9 　机翼上翼面压力分布 (6°攻角)

　　　图 10 　机翼上翼面压力分布 (8°攻角) 　　　　　　图 11 　机翼上翼面压力分布 (10°攻角)

　图 12 　不同攻角下阻力系数比较

2. 2. 1 　 Cp 值比较

Cp 为压力系数 ,满足

　　 Cp = ( P - P∞) / (0. 5ρU2
∞)·　

只要获得了压力系数沿壁面的分布 ,就可以大致

获得机翼的升阻力系数 ,在实际应用时合理调整

机翼的强度要求 ,使得在特殊局部位置能够得到

恰当处理·　当机翼存在一定攻角时 ,逆压梯度的

存在可能导致在翼面位置发生转捩·　转捩导致了

机翼翼面气动特性发生巨大变化 ,如果在数值模

拟时不考虑转捩的影响而直接使用非转捩模式 ,

那么得到的计算结果将是灾难性的 ,甚至可能完

全错误的结果·　

图 6～图 11 为 Cp 在各个攻角下沿上翼面的分布 ,包括转捩模式、非转捩模式以及实验值
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3 组数据 (横坐标为 x/ c , c 为弦长)·　可以看出 ,因为转捩模式反映了流体运动的机理 ,准确刻

画了转捩的发生 ,故得到的计算结果与实验结果符合得很好 ;相反 ,采用非转捩模式时 (此处为

Realizable k - : 模式) ,没有考虑转捩的影响 ,计算时出现了尾涡脱落 ,使得表面压强分布出现

周期性脉动 ,表面压强分布震荡较大 ,严重偏离了实验值·　当攻角逐渐变大时 ,转捩模式预测

的压力系数分布与实验值也拟合得更好·　从另外的数值试验分析中 ,将 Realizable k - : 模式耦

合 leading edge 转捩方法进行计算 ,同样可以得到 Rt - γ转捩模式的结果·　但是从计算时间比

较可以看出 , Rt - γ模式计算结果收敛速度快 ,可以提前达到稳定解 ,而 Realizable k - : 模式耦

合转捩模式则要经过一段数值震荡后才能达到收敛 ,计算时间较长·　

随着攻角的变大 ,在上翼面上受逆压梯度的影响 ,流动迅速分离并导致转捩·　攻角越大分

离发生得越快 ,并且导致转捩也迅速发生·　所以 ,当采用非转捩的 Realizable k - : 模式计算时 ,

因为忽略了转捩的影响 ,使得上翼面的压力系数随着攻角的增大越来越偏离真实值 ,如图 11

所示·　同时因为转捩发生明显 ,采用 Rt - γ转捩模式的计算结果则是随着攻角的增大而越来

越接近实验值·　

2. 2. 2 　阻力系数 ( Cd)

阻力系数表达式为

　　 Cd = Fd/ (0. 5ρU2
∞) ,

其中 Fd 为机翼所受阻力·　阻力系数是机翼的一个重要无量纲参量·　图 12 为转捩模式和非转

捩模式预测的阻力系数与实验值的比较·　 Rt - γ转捩模式与实验值符合得比较好 ,随着攻角

变大 ,在攻角为 10°时出现较大误差·　而 Realizable k - : 模式因为模拟出了错误的流动规律 ,不规

律的尾涡脱落造成统计时存在较大误差 ,因而使得阻力系数偏离实验值太多而不具备参考性·　

3 　结　　论

本文对基于一方程线性涡粘 Rt 模式的 Rt - γ转捩模式进行了探讨分析 ,主要研究了该转

捩模式在亚声速下的应用·　该转捩模式基于局部变量 ,计算量小 ,计算速度快 ,能够和湍流模

式计算耦合完成对转捩的预测·　因为大规模三维复杂实验数据很难在一般的文献中发现 ,因

而本文的算例均选取了最基本的平板边界层实验和二维的 NACA0012 翼型实验·　通过对二维

不可压平板边界层和二维 NACA0012 翼型的研究 ,发现该模式能够在转捩区和转捩完成后的

充分发展湍流区 , 准确地模拟湍流物理量的流场规律 , 数值计算值和实验值符合得非常好 ,

表明 Rt - γ模式是一个精度非常高的转捩预测模式 , 可以精确进行高 Reynolds 数的转捩流动

计算·　通过对网格分辨率的分析 ,发现只要近壁面网格满足 y + ≤1 , 该模式就可以获得准确

数值解·　该模式可以自动捕捉翼型转捩过程 ,通过转捩模式求取的压力系数与实验值非常接

近·　

层流到湍流转捩是一个复杂的问题 ,在数值模拟时存在许多困难·　我们在采用湍流模式

方程时 ,要给出湍流量的初始值 ,本文是通过给定来流湍流度和湍流粘性比来设定初始值的·　给

定了湍流粘性比 ,也就给定了湍流长度尺度 ,因而是转捩的一个敏感参数·　为了正确地模拟转

捩 ,我们需要了解待解决问题的湍流尺度大小 ,这通常是非常困难的 ,给我们在数值模拟时增

加了难度·　

因为方程 Rt 模式在解决超声速、高超声速问题时具有很大优势 ,而高超声速流动转捩问

题在航空航天时是一个基础性问题 ,因而我们可以继续研究 Rt - γ转捩模式在高超声速时的
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适用性 ,可以预见 ,这是一个非常实用的简洁的转捩模式 ,非常适合于工程应用·　

致谢　本研究工作得到了北京大学工学院陈耀松教授和安亦然老师的大力支持和指导 ,
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N ume rical I nves t iga t i o n o n a Tra nsi t i o n Pre dic t i o n Model

SUN Zhen - xu1 , 　ZHAO Xiao - li2 , 　SONG J ing - jing1 , 　DU Te - zhuan3

(1. State Key Laboratory for Turbulence a nd Complex Systems , College of Engi neeri ng ,

Peki ng Univers ity , Beiji ng 100871 , P. R. Chi na ;

2. School of Aerospace , Tsi nghua Univers ity , Beiji ng 100084 , P. R. Chi na ;

3. Instit ute of Mecha nics , Academia Si nica , Beiji ng 100190 , P. R. Chi na)

Abs t ract : A new transition prediction model was introduced which coupled the intermittency effect

into the turbulence transport equations and took the characteristics of fluid transition into considera2
tion so as to mimic the exact process of transition. Test cases including two - dimensional incompress2
ible plate and two - dimensional NACA0012 airfoil , and the performance of this transition model used

in incompressible flow were studied. It was proved that the numerical results were well consistent with

experimental data . Meanwhile the requirement of grid resolution for this transition model was also

studied.

Key words : transition ; turbulent modeling ; intermittency ; grid resolution ; skin friction
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