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[ 摘要 ]   采用基于 k-ωsst 湍流模型的延迟脱体

涡 模 拟 DDES （Delayed-Detached Eddy Simulation）混

合算法对施加 Gurney 襟翼的两段翼进行了数值模拟，

重 点 讨 论 了 DDES 与 非 定 常 雷 诺 平 均 方 法 URANS 
（Unsteady Reynolds-Averaged Navier-Stokes）对 Gurney
襟翼分离绕流的数值模拟能力，并与试验结果进行对

比。计算结果表明 DDES 方法结合了 URANS 与大涡

模拟 LES （Large Eddy Simulation）的优点，在分离流场

脱体涡模拟方面具有优势，在 Gurney 襟翼的流场研究

中体现出更强的模拟能力。
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[ABSTRACT]   Turbulent flow over a Gurney flap is 
simulated using a hybrid method DDES (Delayed-Detached 
Eddy Simulation) based on k -ω sst model. The method 
combines the power URANS in the attached layers with 
the power of LES in separated flow regions. The numeri-
cal results indicate that the DDES model can forecast the 
separation and the vortex flow more accurately and pro-
vide more reasonable force coefficients. The results show 
DDES methods are very efficient to deal with the separated 
flow over Gurney flap.

Keywords: DDES  Gurney flap  k-ω sst turbu-
lence model  Separated flow

Gurney 襟翼放置于多段翼主翼后缘，是一种构造

简单而增升效果特别显著的增升部件，由于它在改善多

段翼气动性能方面具有很大作用，20 世纪 80 年代以来

国内外对 Gurney 襟翼进行了大量试验和数值研究 [1-5]。

目前在 Gurney 襟翼研究中采用较多的是求解雷诺平

均 N-S 方程组方法，在附体和小分离流动中，RANS 可

以取得较好结果，但难以准确模拟大范围分离流动。为

克服这一缺点，人们发展了可直接求解大尺度运动并仅

基于延迟脱体涡模拟方法对 Gurney 襟翼分离流动
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模拟小尺度运动的大涡模拟方法 LES，但在边界层模拟

中，LES 需要计算资源较高，且不能完全分辨出近壁流

动结构，边界层分离模拟并不准确。

为克服 RANS 与 LES 在模拟分离流动方面的缺陷，

近年来发展了 RANS/LES 混合算法，其中经典的混合算

法为 DES 算法（Detached Eddy Simulation），通过对湍流

模型的修正，使混合算法在近壁面表现为 RANS 特征，

在远离物面处体现 LES 亚格子尺度模型的作用。但

DES 混合算法对网格具有敏感性 [6]，网格在附面层内的

不恰当加密会使得混合算法在附面层内以 LES 方式模

拟，但其网格尺度远大于 LES 所要求的尺度，从而引起

模型应力损耗（MSD），甚至出现非物理分离现象 [7]。针

对此类问题的解决方法是在附面层内进行参数延迟控

制，保证在附面层内采用 RANS 而不是 LES，从而最大

程度避免了模型应力损耗问题，这种混合算法的改进称

为 DDES（Delayed Detached Eddy Simulation），即“延迟

脱体涡模拟”。这种 DDES 混合算法近年来得到迅速发

展，成功应用于多段翼 [8] 等领域。本文采用 DDES 混合

算法研究了施加 Gurney 襟翼的多段翼绕流，通过对比

试验数据，分析 DDES 混合算法对 Gurney 襟翼分离流

动的数值模拟。

1  数值方法

1.1  控制方程

本文运用有限体积法求解三维非定常 N-S 方程，直

角坐标系下的三维非定常 N-S 方程的积分守恒形式为：

          。� （1）

列向量为：

         W =
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*　中国商飞公司前沿课题（12GS08）资助。
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 。� （2）

式中，Ω 为流场中体积；S 为表面积；n 为单位外法向矢

量；τxx、τyy、τzz、τxy、τxz、τyz 为黏性应力分量，湍流黏

性系数由湍流模型给出，总的黏性系数为层流黏性系数

和湍流黏性系数之和。

控制方程的空间离散无粘通量采用 Roe 平均迎风

通量差分分裂（FDS）格式，粘性通量项用中心差分格式

离散，非定常计算采用双时间法 [9]，计算中引入伪时间

项，采用双时间迭代。

1.2  k-ω  sst 湍流模型

流场数值求解采用 Menter k-ω sst 两方程湍流模

型，模型方程为： 

∂(ρκ)
∂t +

∂(ρUiκ)
∂xi
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其中，混合函数 F1 定义为：

F1= tanh

(
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(
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( √

κ

0.09ωd
,

500µ
ρd2ω

)
4ρσω2κ

CDκωd2

))4，（5）

其中，交叉扩散项
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。

M-SST 模式的涡粘系数由下式给出：

                     vt = α1κ/max(α1ω, S F2) ，� （6）

其中，常系数 a1= 0.31，F2 为另一混合函数，定义为：

         F2= tanh
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式中，∂(ρκ)
∂t +

∂(ρUiκ)
∂xi

= P̃k −β∗ρκω + ∂∂xi

(
(µ + σkµt) ∂κ∂xi

)
为 k 方程中的湍流生成项；模式中系数通过以

下关系获得：

a = a1F1+ a2（1-F1），σk1= 0.85, σω1=0.5，β1= 0.075，

γ1=0.553，σk2=1.0，σω2=0.856，β2=0.0828，γ2=0.44。

1.3  DDES 方法

相对于传统的 URANS 湍流模拟方法，DDES 混合

算法可以更好地捕捉分离流动与流场细节。将上述两

方程湍流模型中的 k 方程修改为：	

   ∂(ρκ)
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∂xi

= P̃k −β∗ρκω · FDES +
∂
∂xi
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式中，FDES = max
(

Lt

CDES∆
(1 − FSST) , 1

)
  。

此处，Lt =
√
κ /β* ω，∆=max（∆x，∆y，∆z）是网格中心

到相邻单元中心距离中最大的一个。其中 F SST=0，F1 或

F2，F SST=0 为经典 DES，F SST=F1 或 F2 时为 DDES 算法。

由于 F2 转换比 F1 更为光滑，并且稳定性较好，因此得到

更多的应用 [10]，本文研究使用 FSST=F2 的 DDES 方法。

2  计算结果与分析

2.1  干净多段翼模拟

首先比较 DDES 算法与 URANS 算法对干净多段翼

模拟能力。以 NACA63（2）-215B 两段翼为例，计算雷

诺数 3.7×106，马赫数 M a=0.2。该翼型襟翼收起时巡航

状态参考弦长为 c，计算 DDES 与 URANS 均采用相同

的 C-H 多块网格，网格上下取 15c，来流上游方向与

下游方向取 20c，最靠近物面的一层法向网格间距为

10-5c，整个三维网格总单元数为 2.9×106。

DDES 混合算法通过结合 RANS 和 LES 的优点，可

以比较快速而有效地模拟工程应用中常见的大范围分

离流动。多段翼失速后的绕流具有大范围分离后的尾

流和脱体涡，观察失速后的流场状态和气动特性。图

2 为两个失速迎角状态 α =14°和 α =16°流线对比，可

以看到即便是相同的计算网格，在产生大分离流动时，

DDES 在失速绕流的流动方向可以捕获到更细致的涡系

结构，而 URANS 得到的漩涡结构更为单一和平滑。观

察流场与力系数可以发现 URANS 不能准确模拟分离流

动的三维和非定常特性，而 DDES 则很好地模拟出绕流

在失速分离流动中的细致漩涡运动。

2.2  施加 Gurney 襟翼的多段翼模拟

图1  NACA63(2)-215B三维计算网格

Fig.1  NACA63(2)-215B computational grids
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以施加 Gurney 襟翼的 NACA63（2）-215B 两段翼

为例，比较 DDES 算法与 URANS 算法对 Gurney 襟翼的

模拟能力，该模型曾用于 NASA Ames 中心进行 Gurney

襟翼的风洞试验 [11]。计算状态为：迎角 0°~16°，雷诺数

3.7×106，马赫数 M a=0.2。Gurney 襟翼应用于 NACA63

（2）-215B 两段翼并垂直于主翼翼型弦线方向，宽度

0.05%c，GF 右侧距主翼后缘的距离和高度分别为 d 和

h，计算中均取值为 1%c，图 3 为 Gurney 襟翼几何尺寸

与计算网格。翼型表面按绝热无滑移固壁边界处理，计

算域采用一维 Riemann 不变量处理远边界。

图 4 为 Gurney 襟翼升力系数曲线，观察两种计算

方法的模拟结果，可以发现 DDES 比 URANS 具有更

优模拟能力。随着攻角的增大，DDES 的时间平均升

力得到的最大升力系数与所对应的迎角更接近试验

值，而 URANS 与试验结果的计算误差有扩大的趋势，

模拟出了较高的失速迎角，最大升力系数也高于试验

值和 DDES 的计算结果，这主要是由于随着迎角增加，

URANS 无法对分离涡进行精确捕捉所造成的。

图 5 为迎角 α =11°时施加 Gurney 襟翼前后的截

面流线对比，这也是 Gurney 襟翼增升效果最明显的迎

角状态。图中可以看出小迎角下没有施加 Gurney 襟翼

时，DDES 与 URANS 两种方法对干净多段翼的流场模

拟基本类似。施加 Gurney 襟翼后，DDES 方法对增加

Gurney 襟翼后的多段翼复杂流场有良好模拟能力，可

以比较准确地模拟出 Gurney 襟翼前方及后缘襟翼上表

面的大范围流动分离，在流动方向可以捕获到更细致的

涡系结构。而 URANS 几乎不具备对复杂流动的模拟

能力，仅在 Gurney 襟翼前方模拟出较大的分离涡，并没

有刻画出后缘襟翼上表面的大范围分离区。截面流线

表明了 DDES 方法对施加 Gurney 襟翼后的复杂流态刻

画要比 URANS 计算更加细致，更符合实际情况。观察

施加 Gurney 襟翼前后的模拟结果更可以很直观地看出

DDES 是研究 Gurney 襟翼的有效手段。

图 6 为 另 外 两 个 典 型 增 升 迎 角 状 态 α =9 °和

α =10°下的截面流线，可以看到即便是相同的计算网

格，在产生大分离流动时，URANS 不能准确模拟施加

Gurney 襟翼所带来的复杂涡系和分离的非定常特性，

流场单一平滑，几乎没有分离涡的存在，这必然会造成

URANS 的计算值比试验值偏大的情况，而 DDES 则能

很好地模拟出 Gurney 襟翼所产生的绕流细致漩涡运动，

尤其是对后缘襟翼上表面的复杂流动进行了精确模拟。

c

1%c

0.05%c

1%c

图3  Gurney襟翼尺寸与计算网格

Fig.3  Size and computational grids of Gurney flap
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图4  Gurney襟翼升力系数

Fig.4  Lift coefficient of Gurney flap
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图5  施加Gurney襟翼前后截面流线

Fig.5  Flow streamlines in the cross section with and without 

Gurney flap

（a）α=14°  （b）α=16°  

图2  干净多段翼展向截面流线

Fig.2  Flow streamlines in the cross section with no Gurney flap
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Gurney 襟翼绕流具有大范围的尾流和涡系结构，图

7 为标准迎角 α =11°下多段翼力系数随无量纲化时间

的变化历程，从图中可以看出随着时间推进，URANS 计

算出的主翼和襟翼的力系数趋于常值，表明计算趋于收

敛。DDES 计算出的力系数随着时间呈大幅度无规律的

波动，相对于 URANS 表现出了明显的非线性，在一定程

度上反映了分离区的漩涡波动。

从以上的力系数和流场对比可以看出，由于 DDES

由于不再依赖当地网格单元中心到物面的最近距离，即

湍流的模拟与具体的物体几何外形没有发生直接的关

系，转而与当地网格本身的尺寸直接相关，因而可以得

到更为复杂和精细的漩涡结构，非常适用于 Gurney 襟

翼的分离流动研究。

3  结论

本文运用有限体积法，在数值求解 N-S 方程的基础

上，详细讨论了 DDES 混合算法在 Gurney 襟翼分离绕

流中的应用，得到了不同攻角下粘性流场和气动力的数

值计算结果，包括分离涡、力系数随迎角的变化情况。从

数值结果与试验结果比较来看，针对施加 Gurney 襟翼的

多段翼，DDES 混合算法可以很好地模拟出大分离流动

的非定常特性，更好地观察到施加 Gurney 襟翼后所产生

的分离区域，得到更准确的最大升力与最大升力迎角；而

URANS 无法捕捉施加 Gurney 襟翼前后的流场变化，并不

具备 Gurney 襟翼的模拟能力，可见 DDES 混合算法是研

究 Gurney 襟翼气动特性和流场分析的有效手段。
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（a）α=9° （b）α=10°

图6  不同模拟方法下Gurney襟翼展向截面流线的对比

Fig.6  Comparisons of flow streamlines in the cross section with 

Gurney flap by different simulation methods
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Fig.7  Force coefficient variations with nondimensional time
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