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摘　 要： 为研究护卫舰飞行甲板气流场特性，获得较高精度的流场数据用于飞行仿真，利用 ＦＬＵＥＮＴ 对孤立简化护卫舰

进行数值模拟．通过合理的网格划分以及对求解方法的验证，讨论了不同网格形式及雷诺数对计算结果的影响，分析了

不同湍流模型对于舰船流场计算适用性，准确捕捉了飞行甲板处涡脱落频谱特征，提高了舰船气流场计算数据精确度．
研究结果表明，对于一些精确度要求较高的舰船流场计算，ＩＬＥＳ 模型较为合适．
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　 　 空气流过护卫舰上层建筑，与建筑物前壁面

碰撞出现的上洗气流和主流区气流结合而引起的

混乱的扰动气流，严重影响了飞行甲板区域的流

场特征，这个具有强烈随机性且扰动极强的流动

被称之为舰船空气尾流．由于贴壁物体周围存在

流动分离和非稳态分离剪切层与涡旋的复杂相互

作用，空气尾流包含了随时间变化的湍流结构，而
此湍流结构对于舰载机降落具有重要影响．为减

小舰载直升机的降落风险，操作人员必须通过冒

险和耗时的飞行试验（ＦＯＣＦＴｓ）研究舰载直升机

操作限值（ＳＨＯＬｓ） ［１－３］ ．
典型护卫舰简化模型 ＳＦＳ２ 的计算研究结果

逐渐得到了公布，Ｒｅｄｄｙ 等［４］ 使用商业 ＣＦＤ 软件

ＦＬＵＥＮＴ 的 ｋ⁃ε 湍流模型和结构化网格求解 ＳＦＳ２
周围的稳态流动．对于不同网格密度，可以看到流

场结构的重要变化．Ｌｉｕ 等［５］使用非线性扰动方程

（ＮＬＤＥ）对 ＳＦＳ２ 进行平均流场计算，获得了无粘

性，非稳态结果，验证了大尺度湍流和飞行甲板涡

脱落．作为舰船空气尾流中水平旋翼负载分析的

一部分，Ｗａｋｅｆｉｅｌｄ 等［６］使用稳态 Ｎ⁃Ｓ 求解器计算

了气流掠过 ＳＦＳ２ 的流动过程，风洞中得到的大尺

度流动特性在 ＣＦＤ 计算中得到了再现． Ｒｏｐｅｒ
等［７］对 ＳＦＳ２ 进行了验证研究，对求解所依赖的



网格在大流动梯度区域进行细化，然后将合成的

舰船空气尾流数据集成入了飞行驾驶仿真环境．
近年来，相对于 Ｒｏｐｅｒ 给出的比较结果，尽管

Ｙｅｓｉｌｅｌ 等［８］使用了 ＦＬＵＥＮＴ 和 ＣＦＸ 进行非稳态

模拟，但是计算精度仅得到了有限的提高．Ｓｙｍｓ［９］

使用 ｌａｔｔｉｃｅ⁃Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ 技术计算了时间精确的

ＳＦＳ２ 空气尾流，计算结果与实验结果吻合度

较高．
本文使用隐式大涡模拟（ ＩＬＥＳ）方法计算并

呈现 ＳＦＳ２ 的空气尾流时间精确的 ＣＦＤ 计算结

果．应用于舰船空气尾流的湍流模型，ＬＥＳ 是相当

新的改进，因为它有能力明确的求解高雷诺数流

动中贴壁物体周围存在的大量分离湍流结

构［１０－１１］，ＩＬＥＳ 相似于大涡模拟（ＬＥＳ），但是它更

节省计算时间 （略高于非稳态雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ
（ＵＲＡＮＳ）求解所花费的 ＣＰＵ 时间）．以立方体块

（图 １（ａ））为研究对象，进行 ＬＥＳ 与 ＩＬＥＳ 模拟计

算，提取垂向中线上压力系数计算结果 （图 １
（ｂ）），并将其与文献［１２］中实验数据进行比对，
结果显示 ＩＬＥＳ 计算精度略低于 ＬＥＳ 计算结果．本
文关于求解设置的描述将会在下文给出，同时有

ＣＦＤ 结果和风洞数据的详细比较．分析了 ＳＦＳ２ 空

气尾流结构中严重影响舰载机降落的主要流场

特征．
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（ｂ）基于 ＬＥＳ 和 ＩＬＥＳ 计算的压力系数结果

图 １　 基于立方体的计算结果

　 　 当前研究的主要目的是生成时间精确的舰船

空气尾流数据并将其用于仿真环境，为比较不同

湍流模型的特点，同时给出了在剪切流动中表现

较好的 ＭＭＫ 模型［１３］计算结果．

１　 数值模拟

１􀆰 １　 湍流模型

在标准 ｋ⁃ε （简称 ＳＫＥ）模型中湍流动能生成

项 Ｇｋ 为

Ｇｋ ＝ μｔＳ２ ． （１）
由 ｋ 和 ε 所得湍流粘度 μｔ 为

μｔ ＝ ρＣμ
ｋ２

ε
． （２）

　 　 在 ｋ 方程中耗散项是 Ｙｋ ＝ ρε，在 ε 方程中生

成项和耗散项是

Ｇε ＝ Ｃ１ε
ε
ｋ
Ｇｋ，Ｙε ＝ Ｃ２ερ

ε２

ｋ
． （３）

　 　 与标准 ｋ⁃ε 模型相比，ＭＭＫ ｋ⁃ε （简称 ＭＭＫ）
模型湍流动能 ｋ 方程的湍流生成项表达式不变，
同式（１）． 对涡粘性系数进行了修正，引入修正系

数 ｆ， 表达式变为

νｔ ＝ ｆＣμ
ｋ２

ε
． （４）

即

μｔ ＝ ρｆＣμ
ｋ２

ε
． （５）

式中修正系数 ｆ 被定义为

ｆ ＝ ｍｉｎ（１􀆰 ０，Ω ／ Ｓ） ． （６）
　 　 ＬＥＳ 中亚格子应力项是未知的，因此需要封

闭方程进行模拟计算．最基本的亚格子模型的涡

粘性表达式为

μｔ ＝ ρＬ２
ｓ ｜ 􀭵Ｓ ｜ ． （７）

式中 ｜ 􀭵Ｓ ｜ ＝ Ｓｉｊ Ｓｉｊ ，Ｌｓ是亚格子的混合长度，
Ｌｓ ＝ ｍｉｎ（ｋｄ，ＣｓＶ１ ／ ３） ． （８）

式中 Ｃｓ 为 Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ 常数，对于比较多的实际

流动问题， Ｃｓ ＝ ０􀆰 １ 获得了较好的模拟结果，因此

在 ＦＬＵＥＮＴ 中的默认设置值为 Ｃｓ ＝ ０􀆰 １，而 ＩＬＥＳ
计算不包含亚格子模型，即 Ｃｓ ＝ ０．
１􀆰 ２　 计算设置

计算使用的全部网格是由 ＡＮＳＹＳ ＩＣＥＭ 生

成，整个计算域采用全结构化六面体网格，如图 １
所示．舰船主尺度： 船长 ｌ 为 １３８􀆰 ６８４ ｍ，船宽 ｂ 为

１３􀆰 ７１６ ｍ，船高 ｈ 为 １６􀆰 ７６４ ｍ． 计算区域： 船前为

３ 倍船长 （３ｌ），船后为 ６ 倍船长（６ｌ），左右均为

１０ 倍船宽（１０ｂ），垂向为 １０倍船高（１０ ｈ），ｘ轴表

示船长方向由船艏指向船艉为正，ｙ 轴表示船宽

方向由左舷指向右舷为正，ｚ 轴表示船高方向由

下指向上为正（图 ２）．模型 ＳＦＳ２ 具体尺寸参数见

文献［７］．
边界条件：入口为速度入口（２０ ｍ ／ ｓ），船体
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和海平面分别为无滑移和自由滑移壁面，出口为

压力出口（１０１ ３２５ Ｐａ），计算区域顶部为速度入

口，两侧为对称边界．
护卫舰模型位于计算域中的阻塞率为 ０􀆰 ５％．

更大计算区域的模拟同时也被计算，宽度为 ２５ｂ，
垂向为 １２ｈ，上游为 ５ｌ，下游为 １１ｌ，此时阻塞率为

０􀆰 ３％．对于两种计算区域的结果，经过对比分析

发现小计算区域的阻塞率并不影响计算结果．

25b
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x
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图 ２　 计算域设置及整体网格分布

１􀆰 ３　 求解方法

首先进行稳态计算，然后激活非稳态求解进

行计算．基于自由来流速度和最小网格尺度并且

比较了文献［１４－１５］中 ＬＥＳ 模型计算所使用的无

量纲时间步长，选择时间步长为 ｔ ＝ ０􀆰 ００２．为测试

求解敏感性，使用一半的时间步长 （ ｔ ＝ ０􀆰 ００１）进
行比较．通过飞行甲板上速度分布以及速度波动

的谱分析和文献［９］的实验数据比较发现，改变

时间步长对于计算求解影响很小．
为得到最佳迭代次数，进行了测试计算．结果

显示每个时间步长内 １０ 次迭代导致残差收敛曲

线下降两个阶次大小，而其他参数至少 ３ 个阶次．
如果每次迭代数设置为 ２０ 次并不会显著地增加

收敛，却大大增加了求解运行时间．
非稳态采样开始之前为了减掉计算初期不稳

定所带来的误差，首先计算了大约 ２０ ｓ，接下来

１０ ｓ 的流动统计数据被进行平均化处理［１６］ ．一种

工况 ＣＦＤ 计算共计算约 １８ ０００ 个时间步长，进行

了 ５ ０００ 个时间步长的监测点数据采样．每个计算

在 １６０ 个 ＣＰＵ 核的并行计算集群上运行约 ２５０ ｈ．
１􀆰 ４　 网格划分

ＳＦＳ２ 几何体能够很容易的生成结构化网格．
设置船体表面第一层网格尺度以求解粘性边界

层．飞行甲板以及机库壁面附近的无量纲化距离

ｙ ＋ 为 ５０～５００，网格增长比率为 １􀆰 ３，由于网格数

量的限制，船首等其他部位的网格尺度相对较大．
尺度函数被应用以确保壁面周围的网格增长足够

光滑，并且在飞行甲板周围生成了一个网格加密

区．这个区域相似于 Ｓｐａｌａｒｔ 所说的 ‘计算关注

区’ ［１７］，在此区域网格单元需要精细并且可以充

分利用 ＬＥＳ 模型的优势．

为测试网格依赖性，使用三种网格尺度进行

计算．飞行甲板处壁面附近的第一层网格高度分

别为 ０􀆰 ０１ ｍ，０􀆰 ０１４ ｍ，０􀆰 ０２ ｍ，网格总数分别为

１２􀆰 ３×１０６（网格 Ａ），８􀆰 ８ × １０６（网格 Ｂ）（如图 ３），
３􀆰 ２ ×１０６（网格 Ｃ） ．

图 ３　 模型表面和计算域底面网格分布

２　 计算结果及分析

２􀆰 １　 网格分辨率对比

图 ４ 为不同网格 ＩＬＥＳ 计算结果对比，由平均

速度大小对比可以看出，对于不同的网格数量，速
度大小没有出现较大的差异．３ 种计算结果和文献

［９］的实验数据均吻合较好．网格的增加没有使计

算结果得到明显改善．在图 ４ 中，粗糙网格 Ｃ 的计

算结果与实验数据吻合度也相对较高，但是由于本

文目的是得到精确的流场数据以便于飞行仿真模

拟器的完善．基于计算集群的计算能力同时确保计

算结果的空间和时间分辨率，选取网格 Ｂ 用于下文

ＩＬＥＳ 计算，网格 Ｃ 用于 ＳＫＥ 和 ＭＭＫ 计算．
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图 ４　 不同网格计算结果对比

２􀆰 ２　 雷诺数

ＳＦＳ２ 几何体是贴壁物体，由尖锐边界和矩形

状的表面组成．通常假设流体流过这样的结构时

对雷诺数的敏感性较小，因此全尺度下的流场结

构能够在模型尺度下重现．ＣＦＤ 计算是全尺度的，
基于船宽 ｂ 为特征尺度的雷诺数为 ２􀆰 ２６×１０７ ．为
测试雷诺数敏感性，研究计算了 ０°风向角工况并与

风洞工况进行对比，风洞雷诺数为 ６􀆰 ５８×１０５ ．计算

结果显示流场结构本质上是相同的，而特定位置上

存在一些微弱不同． 文献［９］ 实验中飞行甲板处涡

旋中 心 以 及 附 着 点 位 置 为 （０􀆰 ２４ｌ′，０􀆰 ６ｈ′） 和

（０􀆰 ４５ｌ′，０），而本文计算结果为（０􀆰 ２１ｌ′，０􀆰 ７ｈ′） 和
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（０􀆰 ５４ｌ′，０），如图 ５所示，ｌ′和 ｈ′分别为飞行甲板长

和机库高．这些差异对于三维流场数据的进一步应

用并没有显著的影响，即使在提取有限个数据点

时，流场特征位置的微小不同也是可以接受的．
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图 ５　 对称截面平均流线分布

２􀆰 ３　 ０°风向角计算结果分析

图 ６ 为 ０°风向角时某直线位置处平均速度

分量的数据对比．直线位于甲板长度的 ５０％，机库

顶部位置处，宽度为船宽的两倍．直线位置的选择

基于直升机在甲板上的悬停位置．
图 ６（ａ）中接近舰船中纵面区域纵向速度 ｕ

出现减小，表明曲线所在位置受到机库脱落涡的

影响，显示了机库顶部的流动分离，在此处气流速

度朝下指向甲板，相应的切向速度下降趋势能够

在图 ６（ｂ）中看出． 对于速度 ｕ 的分布，本文计算

和文献［９］ 计算结果均显示出了明显的对称性，
然而文献［９］ 的实验数据却显示出了微弱的非对

称性． 对于垂向速度 ｗ 的预测 ＭＭＫ 和 ＩＬＥＳ 模型

均得到了很好的效果，两者差异较小．图 ６ 中风洞

数据展现出的整体速度趋势在 ＣＦＤ 模拟中均得

到了很好的重现，并且在许多位置显示了较高的

吻合度．
由图 ５ 流线图可以看出，当风向角为 ０°时，

飞行甲板流场结构被迎风机库边界的分离涡所控

制，机库上方的涡结构形成于烟囱上壁面边界处，
此涡结构影响范围较小并在机库上方很快附着．
但是烟囱结构引起的下洗气流仍然影响到了机库

上方气流的分离．准确预测脱落涡流场结构对于

数值方法是一种挑战，虽然分离点通常认为是尖

锐边界，但是使用涡粘湍流模型捕捉分离剪切层

中强烈的流线曲率是非常困难的，这也就导致了

数值模拟难以精确预测剪切区域的流动轨迹［１３］ ．
在图 ６ 中 ＳＫＥ 和 ＭＭＫ 模型整体计算结果和实验

数据吻合程度是可以接受的， ＭＭＫ 模型能够改善

涡粘湍流模型对于流动分离和附着的预测准确度，
但是对于纵向速度 ｕ 中间位置的预测仍然过小．
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图 ６　 直线上平均速度分量对比

２􀆰 ４　 谱特征分析

图 ７（ａ）和（ｂ）分别显示的是监测点平均速

度 ｕ和 ｖ 功率谱密度对比．谱特征是使用快速傅里

叶转换（ＦＦＴ）提取于 ＩＬＥＳ 模型计算监测数据，监
测点位于 （０􀆰 ５ｌ′，ｙ ／ ｂ ＝ ０􀆰 ４，０􀆰 ７５ ｈ′） ．

由图 ７ 可以看出 ＩＬＥＳ 和风洞得到监测点的

整体谱特征趋势吻合的很好．尽管 ＩＬＥＳ 数据在主

频率附近出现功率不足，但主流的平均速度分量

ｕ 如图 ７（ ａ）主频率的捕捉是非常准确的．在 ｆ ＝
０􀆰 ５～１􀆰 ３ Ｈｚ 时 ＩＬＥＳ 计算的功率仍然较小．值得

注意的是 ＩＬＥＳ 数据在达到峰值之前出现强烈衰

减，功率值甚至降低到了 １􀆰 ２．频率波动横向平均

速度分量 ｖ 的实验值见图 ７（ｂ），在 ０􀆰 ８５ Ｈｚ 处到

达峰值之前，功率谱密度值是稳定增长达到峰值

的，但是 ＩＬＥＳ 结果在 ｆ ＝ １􀆰 ０２ Ｈｚ 之前出现一个

峰值，此处频率值约为 ０􀆰 ７ Ｈｚ，两个峰值所对应

的频率与实验值相差均不大，本文选择 １􀆰 ０２ 作为

峰值主频．图 ７ 中计算结果显示了明显的峰值，准
确预测了微弱的涡脱落周期．

ＩＬＥＳ 模型对于舰船流场涡脱落频率的预测

是比较准确的，虽然整体功率值均小于实验数据，
但是整个衰减趋势是完全相同的．文献［３］提到在

船尾空气流场中全尺度的湍流能量被认为是在

０􀆰 １～１ Ｈｚ 之间，高于 ２ Ｈｚ 的频率干扰对飞行员

降落影响很小，因此本文计算结果用于飞行模拟

器是合适的．对于功率预测不足的问题可能是和
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网格尺度相对较大（对于 ＬＥＳ 计算）、数值耗散过

于严重有关．
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图 ７　 监测点平均速度分量功率谱密度对比

３　 结　 语

护卫舰飞行甲板气流场涡旋结构和流动特征

的准确预测是空气流场数值计算的关键．论文针

对典型护卫舰简化模型 ＳＦＳ２ 进行了数值模拟，得
到了精确的飞行甲板流场数据，验证了护卫舰流

场 ＩＬＥＳ 计算的可行性．ＩＬＥＳ 模型的计算精度仅次

于 ＬＥＳ，在工程应用上当 ＬＥＳ 的使用受到网格数

量限制时，可以使用 ＩＬＥＳ 模型进行计算．
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