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摘　　　  要：    针对旋翼翼型动态失速的模拟精度不高的问题，利用课题组发展的延迟分离涡（delay detached

eddy simulation, DDES）模型与 耦合模型 （ transitional delay detached eddy simulation, TDDES）进行非定常气

动特性研究，该模型引入新的 RANS（Reynolds-averaged Navier-Stokes equation） /LES（ large eddy simulation）转换函

数，减少了由 LES模型的网格依赖性引起的不确定性。选取 NACA0012和 SC1095翼型进行非定常计算，并

与 URANS-SST（unsteady Reynolds-averaged Navier-Stokes with shear stress transport）和 URANS- 模型的计算结

果进行对比，系统地验证了 TDDES模型对非定常气动特性的模拟能力。研究结果表明：TDDES模型相对于

URANS方法，能够更准确地预测升阻力系数迟滞回线及动态失速涡的演化规律，能够更准确地预测翼型的

分离流动，同时保持了 转捩模型较高的转捩预测精度和 DDES模型对分离流动的模拟能力。
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Abstract:   To  address  the  issue  of  poor  simulation  accuracy  for  the  dynamic  stall  of  rotor  wing
airfoils， this  study  employed  the  delay  detached  eddy  simulation  (DDES)  model  and  the    coupled

model  (TDDES)  models  developed  by  the  research  group  to  investigate  the  unsteady  aerodynamic
characteristics.  It  introduced  a  new  RANS(Reynolds-averaged  Navier-Stokes  equation)/LES  (large  eddy
simulation)switching function to reduce the uncertainty caused by the grid-dependence of the LES model.
Unsteady simulations were conducted on the NACA0012 and SC1095 airfoils. The results were compared
with those from URANS-SST (unsteady Reynolds-averaged Navier-Stokes with shear stress transport) and
URANS-  models to systematically verify the capability of the TDDES model in simulating unsteady
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aerodynamic characteristics.  The results  showed that，compared to  URANS methods， the  TDDES model
achieved higher accuracy in predicting lift/drag coefficient hysteresis loops and the evolution of dynamic
stall  vortices， as  well  as  the  separation  flow  of  the  airfoil  more  accurately.  Furthermore， it  retained  the
higher  transition  prediction  accuracy  of  the    transition  model  and  the  simulation  capability  of  the

DDES model for the separation flow.

Keywords:   dynamic stall；unsteady transition；unsteady rotor simulation；TDDES model；
separated flow

动态失速是空气动力学领域研究的重点问题

之一。静态失速是指在定常来流条件下物体（如

翼型）的迎角逐渐增大到一定程度时，物体表面

的气流开始分离，导致升力系数下降、阻力系数

急剧上升的现象。而动态失速是在非定常来流条

件下发生的更为复杂的流动现象，以发生大尺度

流动分离和形成动态失速涡（dynamic stall vortex,
DSV）为基本特征 [1]。与静态失速相比，动态失速

发生在非定常来流环境，迎角变化更快，气流分

离及涡的形成过程更为复杂。

动态失速现象存在于多种工程应用场景中，

如直升机旋翼、风电转叶、涡轮机等，会导致物体

表面载荷不稳定或结构故障。风电转叶在运行过

程中受来流风速的变化会出现动态失速，影响发

电效率和设备稳定性。直升机旋翼在飞行过程中，

由于挥舞、摆振、周期性变距等复杂性运动，会产

生复杂的非定常现象，使得直升机在高速飞行或

做大机动动作时发生严重的动态失速现象，导致

旋翼拉力减小、旋翼轴扭矩增大、桨叶颤振等不

良后果，降低了直升机的机动性能和安全性。因

此，揭示翼型的动态失速机理并掌握其动态气动

特性规律，进而开展融入动态特性的翼型气动外

形设计和分析评估，突破直升机旋翼气动设计关

键技术，提高我国新一代直升机气动和综合性能，

对加快新一代直升机和其他旋翼飞行器的研制有

重大意义[2]。

针对动态失速的特点和规律，国内外众多学

者展开了相关研究。俄亥俄州立大学的研究学

者[3-5] 通过风洞实验发现了在变自由来流速度下，

翼型仍然呈现出一定的非定常特性，升力系数和

力矩系数产生了明显的迟滞回线。McCroskey
等[6] 通过分析 NACA0012翼型及变前缘翼型的动

态失速气动特性，得到了不同迎角、缩减频率、前

缘外形等特征对翼型的前缘涡分离、气动特性

以及边界层分离的定性结论，指出前缘涡分离现

象是区别定常与非定常特性的重要特征。Gupta

等[7] 利用粒子图像测速技术对翼型表面的动态失

速涡的形成机理展开研究，进一步分析了翼型非

定常气动特性。国内的众多学者如王友进、史志

伟、林永锋、招启军、孔卫红、宋辰瑶和曾伟等[8-14]

分别对不同厚度的旋翼翼型在低马赫数状态下的

动态失速现象、变来流速度状态下的气动载荷特

性和不同来流脉动速度、来流基准速度以及翼型

迎角对动态分离特性的影响展开了研究。这些研

究揭示了翼型动态失速的特点，即动态失速的过

程伴随着涡的生成、发展、移动和脱落等，掌握流

场中涡结构的变化规律，有助于缓解甚至解决翼

型动态失速问题。同时，不同气动参数和外形参

数都会影响翼型的非定常动态特性。缩减频率和

迎角的增加会导致升力系数迟滞回线面积增加，

更容易诱发动态失速；自由来流速度的变化会影

响气流的边界层状态，进而影响动态失速的发生。

翼型的几何形状则通过改变气流的流动状态来影

响动态失速，例如，相较于钝前缘翼型，尖前缘翼

型更容易在前缘处引发气流分离发生动态失速。

动态失速通常以多种方式进行分类，如后缘

失速和前缘失速[15]、轻度失速和深度失速 [1]。后

缘失速和前缘失速以失速涡开始分离的位置进行

区分，而轻度失速和深度失速通常用来强调失速

的程度。翼型发生轻度失速时，气流开始在翼型

表面局部区域分离，但整体的气动力性能下降相

对较小。而深度失速阶段通常伴随大尺度的气流

分离，动态失速涡的脱落导致升力系数急剧下降、

阻力系数大幅上升，使翼型的气动特性变差。

随着计算机技术的发展，数值仿真方法被应

用于动态失速的研究。早期基于求解 N-S方程的

湍流数值模拟方法主要有雷诺平均模拟（RANS）、
大涡模拟（LES）和直接数值模拟（DNS）[16]。RANS
方法计算效率较高，但对复杂分离流动的模拟精

度有限，难以准确捕捉动态失速过程中的非定常

失速涡。LES方法能够较好地捕捉分离流动中的

失速涡结构，但计算量较大。DNS方法直接求解
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N-S方程，模拟精度高但需要使用大量的计算资源。

γ-Reθt

为克服上述方法的局限性，同时提高动态失

速的模拟精度，众多学者开始尝试不同的耦合模

型。You和 Hodara等 [17-18] 分别将 转捩模型

与尺度自适应模拟（scale-adaptive simulation，SAS）
和混合 RANS/LES模型耦合，计算并分析了平板

和临界、超临界圆柱绕流气动特性以及厚翼型的

大迎角气动特性；江雄、招启军、叶靓、高昌昊等[19-22]

分别使用双时间法、三阶 Roe-MUSCL格式、Roe-
分段线性格式、五阶 WENO-K空间离散格式等

高精度数值方法展开了相关研究；王清等 [23] 对

Leishman-Beddoes（L-B）模型进行改进，建立了旋

翼翼型动态失速后缘涡模型。赵国庆等[24] 构建

了一套基于运动嵌套网格技术和可压缩 RANS方

程的计算流体力学（computational fluid dynamics，
CFD）方法，捕捉了气动力迟滞效应以及翼型前缘

脱体涡的产生、演化和脱落过程。但在旋翼复杂

涡流场模拟方面，由于旋翼的跨声速特性、强可

压缩性的特点以及计算资源限制等因素，这些方

法并未广泛应用。同时，L-B模型通常只适用于某

种特定翼型，对气流再附过程中气动载荷的计算

不够准确，无法模拟流动细节，从而很难揭示旋

翼翼型的动态失速机理，不能够在工程上广泛应用。

近年来，翼型动态失速特性的研究开始采用

分离涡模拟（detached eddy simulation，DES）方法。

刘周和陈浩等[25-26] 使用混合 RANS/LES方法展开

了翼型的动态气动特性和分离流动研究；杜若凡

等[27] 针对延迟分离涡模拟（delayed detached eddy
simulation，DDES）方法中延迟因子对求解精度的

影响展开了研究。这些研究进一步验证了 DES
类方法兼顾了 RANS方法和 LES方法分别在边

界层和分离区的优势，在有效减少边界层网格数

量的同时，提高了对大分离流动的模拟能力，为

旋翼翼型的非定常计算提供了新的思路和方法。

但 DES类方法无法预测转捩，对于同时存在转捩

和分离的流动模拟精度不高。
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为了进一步提高对转捩和分离共存问题的计

算精度，Sørensen[28] 将 转捩模型与 DES模型

耦合，计算分析了 DU-96-W351厚翼型的大迎角

气动特性；乔磊等[29] 将基于相关性的转捩模型与

DDES模型结合，并通过 T3A平板案例证明了耦

合模型能够捕捉到转捩并给出了较为准确的

结果；  Sa等 [30] 利用 函数将 DDES-SST模型和

转捩模型耦合，模拟边界层内的非定常尾流

γ-Reθt

和层流/湍流过渡，通过 Eppler 387机翼的计算对

比，证明了 DDES- 模型能够预测强烈的层流

/湍流转捩现象，包括低迎角时的层流分离气泡和

高迎角时的气流分离。这些研究进一步证明了

DES类方法与转捩模型耦合后能够更准确地模

拟分离流动，预测转捩。但耦合模型仍存在显著

的网格依赖性问题，基于网格尺度划分 RANS/LES
区域的策略会加剧来流状态与网格密度的关联性，

影响转捩的预测精度。

γ-Reθt
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课题组[31-32] 在上述研究的基础上，发展了一

种新型 DDES模型和 转捩模型的耦合方法

（即 TDDES模型）。针对 LES模型的网格依赖性

问题，该方法创新性地引入基于流场物理特征的

RANS/LES转换函数。该函数通过识别边界层和

尾迹区特征，将流场划分为附着边界层（强制 RANS
模式）与尾迹/分离区（择优激活 LES模式）。周琳

等[32] 通过 A-airfoil和 DBLN-526翼型的静态气动

特性研究表明，TDDES模型保持了 转捩模

型较高的转捩预测精度和 DDES模型对分离流动

的模拟能力，特别适用于存在转捩、分离和激波

相互作用的旋翼翼型复杂流动。

尽管 TDDES模型有效缓解了传统 DES类方

法的网格依赖性等问题，但其在非定常动态气动

特性特别是动态失速涡演化模拟中的有效性仍需

系统验证。本文基于 NACA0012翼型和 SC1095
翼型，着重研究课题组改进的 TDDES模型对旋

翼翼型非定常气动特性的模拟能力，尤其是对动

态失速涡的演化模拟能力，深入分析旋翼翼型动

态失速机理，旨在为解决旋翼动态失速问题、提

高我国新一代直升机气动和综合性能提供有价值

的参考数据。

 1    数值模拟方法

 1.1   基准模型

γ-Reθt
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本文中 DDES模型 [33] 和 [34] 转捩模型均

基于切应力输运（shear-stress transport，SST）模型[35]

的 方程构造。  SST湍流模型的控制方程

为如式（1）所示：

∂k
∂t
+u j

∂k
∂x j
=

1
ρ

Pk −β′kω+
1
ρ
· ∂
∂x j

[(
μ+

μt

σk

)
∂k
∂x j

]
∂ω

∂t
+u j

∂ω

∂x j
=

1
ρ

Pω−βω2+
1
ρ
· ∂
∂x j

[(
μ+

μt

σω

)
∂ω

∂x j

]
+

2（1−F1）σω2
1
ω
· ∂k
∂x j
· ∂ω
∂x j

（1）
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DDES模型通过引入长度尺度 关联大涡

模拟尺度 和湍流模型尺度 ，将湍动能方程

的破坏项与长度尺度联系起来，通过网格密度实

现 RANS/LES模型的动态转换，如式（2）所示：

lDDES = lRANS− fd max（lRANS− lLES,0）

fd = 1−F1 lRANS =
√

k/（Cμω）

lLES =Cs∆ ∆ =max（∆x,∆y,∆z）

（2）

lLES lRANS

fd

k-ω lDDES

式中 由当地网格密度决定； 是湍流模型的

长度尺度，由湍流变量通过量纲分析 [36] 得到；

是边界层转换函数，转换函数的引入可以保证边

界层内必然使用 RANS模型，避免出现模化应力

损失（modelled stress depletion，MSD）和网格诱导

分离（grid induced separation，GIS）的问题 [37]。将

 SST湍流模型中的破坏项用 修正，得到

DDES模型的湍动能方程：

∂k
∂t
+u j

∂k
∂x j
=

1
ρ

Pk −
k3/2

lDDES
+

1
ρ
· ∂
∂x j

[(
μ+

μt

σk

)
∂k
∂x j

]
（3）
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模型通过在层流边界层中关闭湍动能

生成项和破坏项达到描述层流边界层的目的，在

转捩后的湍流边界层恢复为 SST湍流模型。

模型与 SST湍流模型的耦合方式为：

Pk,eff = γeff ·Pk

Dk,eff =min（max（γeff ,0.1）,1.0）Dk
（4）

γ-Reθt转捩模型和 DDES模型都是对湍动能

方程的源项进行修改，两种模型的直接耦合方法

在文献 [29]中已被验证。引入两模型后湍动能

方程的生成项和破坏项如式（5）所示，直接耦合模

型在层流边界层外恢复为原 DDES模型。

Pk,eff = γeff ·Pk

Dk,eff =min（max（γeff ,0.1）,1.0）
k3/2

lDDES

（5）

 1.2   TDDES模型耦合方法

本文采用的 TDDES耦合模型 [32] 引入一种新

的 RANS/LES转换函数。转换函数基于边界层和

尾迹区域的识别函数设计，在边界层内强制采用

RANS模型，LES模型只能在尾迹区和分离的边

界层区域中激活。

 1.2.1    边界层识别函数

fd γ-Reθt

F1

基于 SST模型的 DDES模型中边界层转换函

数 采用 Menter等[33] 在 SST- 模型中提出的

构造方式， 函数满足在边界层内为 1，在其他地

F1方等于 0。 函数具体构造方式为：

F1 = tanh（Γ−4）

Γ =min[max（Γ1,Γ3）,Γ2]

Γ1 =
500ν
d2ω

( Ma∞
Re

)2

Γ2 =
4ρσ2k

d2（Cd-k-ω）

Γ3 =

√
k

Cμωd

( Ma∞
Re

)
Cd-k-ω =max

(
ρ

2σ2

ω
· ∂k
∂x j
· ∂ω
∂x j
,1×10−20

)
（6）

Γ

Γ1 F1

Γ2 F1 Γ3

F1 FTDDES
1

式中函数 中的三项均与物面距离 d成反比，故

在远离物面时趋于 0； 确保 在黏性底层为 1；
确保 在边界层附近趋于 0； 为湍流长度尺

度与物面距离 d的比值，其在对数区等于 2.5，在
边界层边缘趋于 0。对于存在转捩的问题，翼型

的前缘存在较长的层流区，针对层流边界层，为

避免 MSD和 GIS的影响，Langtry等 [34] 将边界层

识别函数 改进为 ，如式（7）所示：

Ry =
ρy
√

k
μ

F3 = e
−
( Ry

120

)8

FTDDES
1 =max（F1,F3）

（7）

 1.2.2    尾迹区识别函数

Fwake

ω0

Fwake ω ≈ ω0

尾迹区识别函数 将 RANS/LES转换函数

与尾迹区的物理性质联系起来，保证尾迹区采用

LES模型。式（8）中 为入口处的湍流比耗散率，

在 的自由流中近似于零。

Fwake = e−
3ω0
ω （8）

 1.2.3    TDDES模型转换函数

fd
TDDES

fd
TDDES

TDDES模型中的转换函数是对全湍流 DDES
模型中初始的 RANS/LES转换函数的修正。转换

函数 将边界层和尾迹区识别函数合并到

TDDES模型的长度尺度的定义中，如式（9）所示。

修正后的 在附着边界层区域近似为零，在

尾迹区和分离边界层区域近似为 1。

Fwake = e−
3ω0
ω

fd
TDDES =（1−FTDDES

1 ）Fwake

lTDDES = lRANS− f TDDES
d max（lRANS− lLES,0）

（9）

 2    非定常动态失速计算条件

 2.1   动态失速计算模型

本文主要研究旋翼翼型做俯仰运动过程中的

航空动力学报 第 41 卷

20240792-4



动态失速特性，翼型绕 0.25倍弦长处做俯仰运动，

迎角以正弦规律发生变化，如式（10）所示：

α = αmean+αamp sin（2π f t） （10）

αmean αamp f

k

其中 是平均迎角， 是迎角振幅， 是振荡

频率。在动态失速等非定常流动问题中通常将振

荡频率无量纲化后得到缩减频率 ，用缩减频率

描述流体流动中非定常效应的强弱。

k =
ωc

2U∞
=
π f c
U∞

（11）

ω c

U∞

其中 表示翼型的振荡频率， 表示翼型的弦长，

表示自由来流速度。

本文选取 NACA0012翼型和 SC1095翼型进

行计算分析，翼型弦长均为 1 m，计算工况如表 1
所示。
 
 

表 1    振荡翼型计算工况

Table 1    Computation condition for oscillating airfoils

参数
NACA0012翼型 SC1095翼型

轻失速 深失速 轻失速 深失速

Ma 0.600 0.283 0.302 0.279

Re/106 4.80 3.45 3.92 3.60

αmean /（°） 4.86 14.91 9.74 14.91

αamp /（°） 2.44 9.88 9.90 9.87

k 0.081 0.151 0.099 0.156
 

 2.2   边界条件

∂T/ ∂n= 0

∂p/ ∂n= 0

由于 N-S方程需考虑黏性，因此在物面处速

度满足无滑移边界条件，翼型表面满足

和 ；在远场处取基于 Riemann不变量的

远场边界条件；翼型沿展长方向的两个平面设置

对称面边界条件。

 2.3   网格条件

y+< 0.8

翼型网格采用 O型拓扑，并对翼型前缘、后

缘的网格进行加密；在保证物面附近 的条

件下，第 1层网格高度为 10−6 m。为了检验网格

密度对 TDDES模型计算结果的影响，生成 4套网

格，展向×周向×流向分别为N1=33×409×161、N2=
33×609×161、N3=33×729×161和 N4=33×809×
161。计算状态 NACA0012翼型的轻失速算例，

翼型迎角按照式（10）以正弦变化规律做俯仰运动，

计算工况如表 1所示。

4套网格的计算结果对比如图 1所示。N1 网

格对翼型的非定常动态失速迎角和最大升力系数

的计算误差较大，不能准确模拟翼型的失速状态；

相比之下，N2、N3 和 N4 网格的计算结果更接近实

验值，误差更小，计算的收敛性更好。经过计算

对比，随着网格密度的增加，计算结果逐渐接近

实验值，计算精度更高，网格的收敛性变好。随

着网格密度增加，计算精度并未出现大幅度提升，

但需要更多的计算资源。
  

0.90
0.85
0.80
0.75
0.70
0.65c l

0.60
0.55
0.50
0.45
0.40

2.5 3.0 3.5 4.0 4.5 5.0
α

5.5 6.0 6.5 7.0

Exp.
N1

N2

N3

N4

图 1    不同网格的升力系数对比

Fig. 1    Comparison of lift coefficients for different grides
 

此外，缩减频率、马赫数、雷诺数、平均迎角

等参数的变化会影响气流分离和失速特性，当网

格密度不足时难以准确模拟不同参数下的失速现

象，进而影响动态失速涡的模拟精度。综合考虑

计算资源和计算效率，本文在进行算例验证时所

采用的网格均为 N2 网格，如图 2所示，此时的计

算结果在满足一定精度要求的同时，能有效控制

计算成本。
  

z

y x
z

y
x

图 2    N2 网格

Fig. 2    N2 grid

 3    非定常动态失速计算对比分析

 3.1   轻度失速状态计算分析

γ-Reθt

为验证 TDDES模型计算非定常气动特性的

有效性，选取 SC1095翼型进行轻度失速计算，分

别与 URANS-SST模型和 URANS- 模型的计

算结果进行对比，翼型网格如图 3所示，该网格结

构经过前期的网格密度验证，在保证计算精度的
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同时能够兼顾计算效率，计算工况如表 1所示。

 
 

前缘网格 后缘网格

图 3    SC1095翼型网格

Fig. 3    SC1095 airfoil grid
 

γ-Reθt

γ-Reθt

γ-Reθt

将 TDDES模型的计算结果分别与 URANS-
SST模型和 URANS- 模型的计算结果与实

验值[37] 进行对比。从图 4可以看出，URANS-SST
模型和 URANS- 模型的精度相近 ，TDDES

模型的计算结果相对于实验值的误差更小，精度

更高。在迎角上仰阶段，3种模型的升力系数、阻

力系数和力矩系数曲线基本重合，模拟精度相似，

但 TDDES模型预测的失速迎角和最大升力系数

更接近实验值。在迎角恢复阶段，TDDES模型的

计算结果误差更小，得到的阻力系数和俯仰力矩

系数与实验值相比误差更小，且在迎角为 7°～0°
时的计算结果与实验值重合，反映在升力系数曲

线上即为升力曲线迟滞回线面积误差更小。这是

由于 TDDES模型耦合了 DDES模型和 转捩

模型，在迎角增大时能更好地捕捉翼型前缘处的

气流分离和涡的生成，更准确地反映失速状态的

流动特征，在迎角恢复时能够更准确地模拟动态

失速涡的再附着过程，使得升力系数能更准确地

恢复到相应迎角下的理论值。

u v

图 5给出了 3种模型计算得到的翼型流场云

图，涡量通过式（12）计算得到，其中 、 分别为速

度在 x、y方向上的分量。在翼型的上仰过程，翼

型前缘处产生 DSV，并沿翼型表面对流，从而产

生一定的附加升力。随着迎角的增大，DSV开始

从翼型表面脱落，翼型出现动态失速现象，升力

系数突降。DSV移动的过程中产生的附加升力

会使翼型的失速迎角增大，由于 DSV诱导产生的

法向力距离翼型的气动中心较长，导致俯仰力矩

系数增大。在翼型迎角恢复的过程中，由于 DSV

及翼型运动的干扰，翼型表面气流的再附着过程

会有延迟，升力系数不能立刻恢复，明显小于相

同迎角状态下的升力系数。DSV随着翼型做俯

仰运动而产生、演化、脱落和再附着，引起了翼型

升力的迟滞现象，导致翼型在上仰和下俯过程中

相同迎角状态下的升力不对称。

 

(a) 升力系数

(b) 阻力系数

(c) 俯仰力矩系数

Exp.
URANS-SST
URANS-γ-Re
TDDES

Exp.
URANS-SST
URANS-γ-Re
TDDES

Exp.
URANS-SST
URANS-γ-Re
TDDES
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0 2 4 6 8 10
α
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图 4    SC1095翼型非定常气动力计算值与实验值对比

Fig. 4    SC1095 airfoil comparison of unsteady aerodynamic

calculated and experimental value
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ωz =
1
2

(
∂v
∂x
− ∂u
∂y

)
（12）

结合图 4和图 5，通过对 3种模型计算的流场

进行对比，可以发现 3种模型在翼型迎角增大时

的计算结果基本一致，但是 TDDES模型预测的

失速迎角和最大升力系数更接近实验值，对翼型

表面 DSV的捕捉也更准确。在轻度失速状态下，

气流开始在翼型表面局部区域分离，但整体的气

动力性能下降相对较小，升力系数仍能保持一定

的增长趋势，只是增长速度变缓。随着迎角恢复，
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在迎角（α）为 10.3°和 5.1°状态时，TDDES模型得

到的流场中 DSV再附着得更快，因此升力系数恢

复得更快，反映在升力系数图（如图 4（a）所示）中，

TDDES模型在迎角由 10°恢复至 5°时得到的升力

系数曲线与实验值基本重合。

γ-Reθt

γ-Reθt

由于轻度失速状态下翼型表面的黏性较小，

URANS-SST模型和 URANS- 模型在计算非

定常动态失速的分离和转捩时精度不够，导致升

力曲线线性段斜率计算值与实验值有较大误差；

而 TDDES模型耦合了 DDES模型和 转捩模

型，同时具有较高的转捩预测精度和对分离流动

的模拟能力，使其相比于其他两种模型计算精度

更高。但是由于耦合误差和原模型的计算误差，

导致 TDDES模型的计算结果相较于实验值仍存

在一定误差，且升力曲线线性段斜率和俯仰力矩

系数负峰值误差较大。此外，前缘失速涡在翼型

表面向后移动时，会诱导产生后缘失速涡（如图 5

所示，其中 wz 表示 z方向涡量大小）。相较于前

缘失速涡，后缘失速涡产生得更迟，演化得更快，

涡量更小。TDDES模型能更准确地捕捉这些涡

的变化，导致在失速状态下因 DSV的脱落而诱导

产生的法向力矩更大，俯仰力矩系数更大，使俯

仰力矩系数负峰值也存在很大误差。

 3.2   深度失速计状态算分析

 3.2.1    NACA0012翼型深失速状态

选取 NACA0012翼型进行深度失速计算，翼

型网格如图 6所示，计算工况如表 1所示。

 
 

前缘网格 后缘网格

图 6    NACA0012翼型网格

Fig. 6    NACA0012 airfoil grid
 

γ-Reθt

γ-Reθt

图 7给出了 NACA0012翼型的各种模型的计

算结果与实验值[37] 的对比。通过对比可知，在迎

角增大时，3种模型的计算精度相同，均能准确计

算翼型的气动力系数；在迎角减小时，TDDES模

型能够更准确地计算升力系数，尤其在迎角由

12°恢复到 5°时，TDDES的模拟结果更好，因此升

力曲线迟滞回线面积的误差小于 URANS-SST模

型和 URANS- 模型，同时对于阻力系数和升

力系数的模拟也优于 URANS-SST模型和 UR-

ANS- 模型。通过图 8的流场对比，可以发

现 3种模型在迎角上仰阶段时的流场基本一致，

但是在迎角恢复阶段（如图 8中 α=10.4°所示），

TDDES模型得到的流场中 DSV再附着得更快，
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图 5    SC1095翼型流场对比

Fig. 5    SC1095 airfoil flow field comparison
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因此升力系数恢复得更快。在深度失速状态下，

大尺度的气流分离区域迅速扩大，DSV的影响加

剧，升力系数急剧下降，阻力系数大幅上升，俯仰

力矩的波动加剧，翼型的运动稳定性受到影响。

γ-Reθt

相较于上述轻度失速算例，深度失速算例的

黏性更大，URANS-SST模型和 URANS- 模

γ-Reθt

型预测非定常动态失速的分离和转捩精度更高，

因此耦合后的 TDDES模型的计算精度也更高，

计算误差更小。此外，TDDES模型得到的失速迎

角以及最大升力系数大于实验值，这主要是因为

TDDES模型中对 DDES模型和 模型的分区

主要针对翼型的静态气动特性，虽然能够模拟翼

型的非定常动态气动特性，并达到很高的精度，

但为了能准确模拟非定常动态气动特性，预测翼

型的失速迎角，还需针对动态气动特性对模型进

行改进。

 3.2.2    SC1095翼型深失速状态

翼型网格如图 3所示，计算工况如表 1所示。

γ-Reθt

γ-Reθt

图 9给出了 SC1095翼型的各种模型的计算

结果与实验值[37] 的对比。相较于 URANS-SST模

型和 URANS- 模型，TDDES模型在迎角增

大时的计算值更接近实验值，升力系数线性段误

差为 7%，最大升力系数误差为 0.61%。通过对比

可知，TDDES模型的计算精度更高。在迎角减小

时，TDDES模型的计算结果虽优于 URANS-SST

模型和 URANS- 模型，但还存在一定误差，

但 TDDES模型对升力系数的计算更接近实验值，

升力曲线迟滞回线面积误差更小。

图 10展示了翼型做俯仰震荡时的流场细节。

当迎角处于 20.2°时，翼型处于预失速阶段，涡流

附着在翼型表面，由于翼型运动在后缘处产生低

压区，使后缘处产生涡流。由于翼型运动和低压

区惯性产生的涡流附着在翼型表面，平均流量仍

沿着翼型表面，导致翼型的表观厚度增加，升力

系数增大，升力曲线线性段斜率局部增加。迎角

由 20.2°至 22.2°，动态失速开始，分离点向前缘附

近移动，形成 DSV，后缘处的逆压流动增强，但

DSV还未离开翼型表面，升力系数继续增大。迎

角由 22.2°至 24.8°，DSV开始从翼型前缘处分离，

分离点移动至前缘顶点处，前缘失速涡增长至最

大并发生分离，同时诱导产生二级失速涡，后缘

失速涡开始分离，翼型进入完全失速状态，升力

系数达到最大，阻力系数最大，俯仰力矩系数负

峰值最大。迎角由 24.8°至 15.4°，分离点位置向

下游运动，DSV开始向翼型表面附着，升力开始

恢复。在深度失速状态下，翼型周围的流场变化

更加复杂，DSV的强度和影响范围更大，翼型的

气动力性受到 DSV的影响而急剧变化，这些现象

在 TDDES模型的模拟结果中得到了更准确的
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图 7    NACA0012翼型非定常气动力计算值与实验值对比

Fig. 7    NACA0012 airfoil comparison of unsteady aerodynamic

calculated and experimental values
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呈现。

在上述失速过程中，TDDES模型的结果中涡

的分离和再附着过程更快，模拟的更精确，能够

捕捉到失速涡的二次分离和二级涡的产生。结合

图 9和图 10分析可知，在迎角为 20.2°时，失速涡

在最大厚度处分开，位于后缘附近的失速涡先分

离，位于前缘附近的失速涡继续向前缘移动，此

时升力出现陡增，升力曲线斜率增大；在迎角为

22.2°时，TDDES模型的第一次失速涡分离结束，

进入二次分离，此时升力曲线斜率减小，升力系
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γ-Reθt

数增加缓慢。在迎角为 24.8°时，前缘涡完全分离，

并在前缘附近诱导产生二级涡，通过与 URANS-
SST模型和 URANS- 模型对比可知，二级涡

的产生使 TDDES模型计算得到的升力系数较大，

因此二级涡的产生能够使翼型发生动态失速时的

最大升力系数增大。
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图 8    NACA0012翼型流场对比

Fig. 8    NACA0012 airfoil flow field comparison
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 4    结　论

γ-Reθt本文基于 DDES模型和 模型的耦合模

型——TDDES模型，通过计算分析了 NACA0012
和 SC1095翼型的非定常动态气动特性，验证了

TDDES模型对非定常动态气动特性的模拟能力，

可以得到以下结论：

γ-Reθt

1） 本文选用 NACA0012翼型和 SC1095翼型，

分别在深度失速和轻度失速状态下，采用的 TDDES
模型与 URANS-SST和 URANS- 模型进行对

比验证。结果证明，在相同的计算条件下 TDDES
模型能够更准确的模拟翼型非定常动态气动特性。

在迎角增大时，3种模型的模拟精度比较接近，但

在对于失速迎角和最大升力系数的预测以及 DSV
的再附着过程的模拟，TDDES模型优势明显，精

度更高。这表明 TDDES模型能够准确模拟翼型

的非定常气动特性和 DSV的再附着过程，能够有

效捕捉动态失速过程中的关键流动特征，为翼型

非定常气动特性研究提供了可靠的模拟方法。

γ-Reθt

γ-Reθt

2） TDDES模型在深度失速状态下的模拟精

度更高，基本与实验结果一致；在轻度失速状态

下，模拟精度优于 URANS-SST模型和 URANS-
模型，但与实验值相比仍存在一定误差。由

于模型中对 DDES模型和 模型的分区主要

针对翼型静态气动特性，导致在计算动态气动特

性时俯仰力矩系数误差较大，后续需针对动态气

动特性对模型进一步优化改进，以提高模型在全

失速状态下的计算精度。

3） 翼型的非定常动态失速会伴随着 DSV的

产生、演化和消散，相较于前缘失速涡，后缘失速

涡具有产生迟、演化快、涡量小的特点，并且会使

失速状态下的俯仰力矩系数增大，显著影响翼型

的非定常气动特性。在不同失速程度下，这种影

响的程度和表现形式有所不同，深度失速时影响

更为剧烈。

4） 在某些流动条件下，翼型在发生动态失速

时会发生二次分离，产生二级涡。二次分离会使

升力系数出现陡增，升力曲线斜率减小；二次涡

的产生会使升力系数增大，这些现象对翼型的非

定常动态失速特性产生重要影响，TDDES模型能

够较为准确地捕捉和反映这些复杂流动现象，为

深入研究动态失速机理提供了有力支持。
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图 10    SC1095翼型深失速流场对比

Fig. 10    SC1095 airfoil flow field comparison at deep stall
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