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面向精准工程湍流模型的理论研究
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(湍流与复杂系统国家重点实验室,北京大学 工学院,北京　１００８７１)

摘　要:长期以来,工程湍流模型建立在量纲分析和经验修正的基础上,绝对预测能力不足而且模型参数的意义不

明确.关于湍流边界层的理论研究一直平行地在两条路线上前行,或是经验性地构造有关平均速度或动能的分

布,或是利用数值模拟等技术对于湍流脉动结构进行精细刻画.二者之间的分割导致对湍流边界层物理图像的不

完整,从而限制了对一系列相似性关系的揭示.新近发展的结构系综理论,立足于探索由于固壁对于流场的雷诺

应力各个分量所表现的拉伸对称性约束,完成了一个对于平均速度和动能剖面的统一描述,从而形成了一个构建

工程湍流模型的新思路:一方面,理论指导如何开展湍流 DNS(DirectNumericalSimulation)和 LES(LargeEddy
Simulation)的大数据分析,提炼对定量描述复杂流动有物理意义的多层结构参数;另一方面,指导开发物理图像清

晰、定量描述精确的新型湍流(代数)模型.结构系综理论揭示了壁湍流所共有的普适多层结构,完整地刻画了边

界层湍流的雷诺数、马赫数相似性,有望推动理论空气动力学研究进入一个定量化、精确化的新阶段.
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０　引　言

　　理论空气动力学研究的一个“卡脖子”问题在于

对湍流边界层的精确描述,具体反映在计算流体动力

学(ComputationalFuidDynamics,CFD)中的湍流

模型发展瓶颈上.高速发展的航空航天工程,对

CFD的计算精度、计算速度以及可计算工况的广度

不断提出更高的要求.然而,传统工程湍流模型建构

在量纲分析方法的基础上,所引入的经验参数(甚至

经验函数)数量众多,不具有普适性,每一次的修正都

会引进新的参数,而且都是依托风洞实验的宏观测量

来进行(后续)校正,缺乏对于流动的物理机理分析.
所以,对于工程湍流的预测依然停留在类似于中世纪

对行星轨道描述的托勒密阶段.因此,尽管近年来实

验和计算的数据猛增,并没有带来对边界层预测质量

的大幅度提高.背后的深刻原因是缺乏一个对描述

湍流边界层的完整理论.这也使得工程湍流模型的

适用范围始终是未知的,参数随空间和流动外界条件

的变化规律也是未知的.对于实际应用而言,这导致

了二个后果:一是计算精度有限,例如翼型阻力预测

的精度一直存在着无法修正的几十个Counts的偏差

(一个Count是１０Ｇ４),二是随流动物理条件改变时,
参数的变化规律未知,需要工程师的人为“艺术化”干
预.因此,对于复杂流动,尤其是涉及多种流态的流

动,CFD计算的绝对精度是不确定的,甚至难以完成

计算任务.一旦面对高超声速、临近空间等超常物理

环境、实验无法模拟的情况时,计算预测的不确定度

就构成了真正的“卡脖子”问题[１].

　　空气动力学研究自身还存在一个状况,就是基础

研究远远落后于工程模型研究的需要.关于规范壁

湍流的基本理论,即近一个世纪前的 PrandtlＧvonＧ
Karman的对数律理论,是不完整的,它只刻画了一

小部分流域(即所谓的对数区).而非对数区的流动

描述长期依赖于经验.对于风洞实验和计算机模拟

过的规范壁湍流,人们对非对数区已经形成了丰富的

经验知识,也拥有全流域的经验模型,能够对平均速

度剖面进行刻画(但对于动能剖面还不能进行有效刻

画).工程需求使人们只关注哪些预测能力还比较差

的流动(例如包含激波和分离的流动),或者是物理因

素未知的系统(例如,分子热运动的涨落效应明显的

稀薄气体,以及化学反应出现跨尺度耦合的燃烧等).
这就产生了一个错觉,认为对于基本的规范壁湍流

(如槽道圆管等)已经都清楚了.其实,对数律理论在

描述域上的不完整同时意味着理论框架的不完整,以
及对边界层物理描述的不完整,这一不完整正是其无

法向各类非规范壁湍流(即实际工程流动)进行应用

的原因.为了使湍流模型的研究出现突破(而不总是

修修补补),必须从根本上解决一些重大问题.著名

的湍流世纪难题,即完成对平板边界层的速度和动能

剖面的完整预测,就具有十分重大的意义.

　　于是,本文围绕着如何利用近几十年来高精度计

算和实验所积累的流动脉动的资料,在湍流研究的基

本概念上寻求本质性的创新展开讨论.我们认为,过
去几十年湍流基础研究进入了一个瓶颈,是因为研究

思路的局限,没有真正认识壁湍流的普适性原理[２].
本文所介绍的结构系综理论寻求建立从简单的规范

壁湍流到工程复杂湍流的一致性的研究框架,实现对

壁湍流的基础认识上的突破,从而产生在物理图像和

预测精度上远优于基于对数律理论的当代工程湍流

模型,从而带来工程湍流预测精度和确定性的本质性

的提高.

１　工程湍流模型研究的困难和出路

　　快速稳定的 RANS(ReynaldsAveragedNavierＧ
Stokes)计算是解决工程湍流问题最有效的选择,工
程上广泛应用的CFD模型,绝大部分基于 RANS方

程,其核心难题仍然是湍流模型.其问题主要在于,
一方面缺乏对湍流普适性原理的理解;另一方面,人
们希望的能够适用于各种流场的普适精确的湍流模

型没有出现,而不同湍流模型之间的区别又难以把

握,使得湍流模型对于其使用者的选择能力有很高的

要求[３].毫无疑问,创建适用于低速与高速、包含层

流到湍流的转捩过程、有化学反应、有多种组分的复

杂流动的精准湍流模型是空气动力学研究的核心难

题.

　　CFD计算的一大难点是湍流边界层,这是因为

其脉动和敏感特性,具体表现为转捩、激波、分离的位

置的高度敏感,决定了飞行器的整体力学特性.另

外,在发动机内部,还存在燃烧中化学反应与湍流的

交互作用,多组分气体的输运行为预测[４];更为复杂

的问题出现在近空间飞行器再入大气层过程中,飞行

器表面不同位置出现不同流态,甚至,连续介质力学

方程的适用性都是问题[１].近年来,快速发展的CFD
技术在飞行器气动外形设计中起到越来越大的作用.
气动优化设计方法中,流场的CFD计算量巨大.正是

由于上述湍流模型的不确定性,CFD 的气动优化设

计还没有真正开展大规模应用[５].以翼型计算为例,
转捩问题就是一个突出的未解难题,它涉及到在流向

由层流向湍流流态的转变,表现为速度、压力等物理

量的大幅度变化,并进一步与激波、分离等复杂流动
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结构相互影响,使得精确预测翼型在各种工况下的力

学性质(升阻力等)仍然是一个很大的挑战.

１．１　传统工程湍流模型研究的困难

　　常用的湍流模型包括BL(BaldwinＧLomax)代数

模型(零方程模型)、SA (SpalartＧAllmaras)一方程模

型,kＧω 和kＧε等二方程模型,以及其他更加复杂的

雷诺应力模型[６].这些模型构造的数学基础主要是

量纲分析,即对方程中(需要封闭)的高阶脉动量,从
量纲分析上给出依赖平均量的函数形式,附加待定的

(无量纲的)经验参数.虽然量纲分析是严格(普适)
成立的,但无量纲参数的选取则与流动物理有关系,
因此对于不同流动来说,经验的无量纲参数的数值就

不再普适.换句话说,由量纲分析所给出的函数形式

与边界层流动没有关联,使得湍流模型的物理内涵很

肤浅[７].过去,通过所预测的一些整体物理量(如升

阻力)与实验值的比较来确定这些参数,是充满侥幸

心理的,即希望这些参数是普适的.实践证明,这样

所确定的参数难以给出精确的预测,为此,人们不得

不一次次引进越来越复杂的函数变化(如kＧω 模型方

程里所包含的多个任意函数,或 Menter的转捩模型

中所包含的转捩函数).这一切表明,关于湍流边界

层的基本认识仍然停留在相对原始的层次上.

　　举例说,随着研究的深入,人们开始在kＧω 方程

中引进了对涡黏系数沿垂直方向附加的假设和新的

系数,使得系数数目巨大.波音和空客公司拥有强大

的风洞实验数据库(例如升阻力系数和压力分布系数

等),可以对这些参数进行校订,但是,这样的参数确

定带有强烈的经验性(一些参数针对特定流动的取值

是不公开的,属于商业机密).

　　以工程上广泛应用的 SA 模型[８]为例来说明.
该模型以涡黏系数封闭了雷诺应力项以后,增加了一

个主导涡黏系数ν~ 的方程,其数学表达式如下:
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SA模型把涡黏系数看作是一种物性,它与动量能量

一样满足某种平衡方程.方程(１)中引进３个待定函

数(即fv１,fv２,fω);这些函数中又引进χ、g、r 等新

变量,以及S
~
＝S＋

ν~

κ２d２fv２,S＝ ２ΩijΩij ,一共包含

７个自由参数(即cb１＝０．１３５５,cb２＝０．６２２,cv１＝７．１,σ
＝２/３,cω２＝０．３,cω３＝２,κ＝０．４１).注意到,方程(１)

右边的有效剪切应力S
~,以S

~
ν~ 表达了方程中的产生

项,这是一个奇怪的组合,依据就是对于有些流动,这
样计算效果更好.对于扩散项的处理借助了二方程

模型的研究经验,将其分为黏性输运项与黏性耗散

项,于是引入了cb２与σ两个参数,吸收了以往模型对

cb２的取值,如此,完成了方程的基本模化.

　　另外,方程(１)右边第二项中的－cω１
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描述为一个额外的破坏项(destructionterm).这一

项涉及到一个与ν~２
t 成正比的量纲表达(d 是距离壁面

的距离).通过与实验数据的对比,发现引入这一项

后,在对数区的预测结果更好.但是,由此引发了附加

的问题:在外区的耗散项减小得太慢.这就是为什么

Spalart和Allmaras引进无量纲函数fω 的原因:
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其中r＝
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S
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,d 为距最近壁面的距离.fϖ 的引

入,已经蕴涵了一个分层处理的概念,即外区和内区

有不同的物理状态.只是这里是以直觉的形式所给

出(没有深刻的理论依据),而以模拟计算的(后验)效
果为准则.

　　由于整个模型的构建过程依据的是直觉和量纲

分析,模型参数与实际流动的物理几乎是完全没有联

系的,这使得很难讨论模型参数如何随着流动物理条

件的改变而变化.而湍流的一个重要特性就是力学

性能随Re数、Ma 数、固壁外形等物理条件的变化呈

现非凡的相似律.缺乏与这些物理知识的联系,湍流

力学特性不可能得到精确的预测.

１．２　工程湍流模型研究的系统性分析

　　湍流模型研究的创新一直以来受制于人们的一

个认识,就是想拥有一个既普适、又精确的湍流模型,
但这二点对于复杂湍流现象来说几乎是对立的.崇

尚简单本质规律的物理学有这样一条公理,即一旦抓

住了事物的本质,就一定会有一个简单而又精确的表

达式出现.湍流研究的历史表明,不存在这样一个针

对所有湍流系统的本质模型,即湍流是复杂系统.

　　让我们用系统论的思维来考察湍流模型的构建.
由于多尺度脉动的激发,湍流运动存在内秉的复杂

性,即存在从大尺度到小尺度连续激发的湍流脉动,
它引出了湍流的非凡相似律.而不同湍流系统具有

空间不同的变化形态,由此也会产生大小尺度之间稍

许不同的相似规律,这就导致一旦以过于简单的量纲

约束来描述的湍流平均运动规律会表现出差异.那

么,是否存在相对于一类具有公共特性的湍流系统的
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普适物理原理呢? 我们认为是一定的,只要该原理反

映的是这一类湍流系统的公共特性.具体来说,针对

壁湍流,固壁约束就是其公共特性,可能存在能够表

述固壁的物理约束的原理,这就是本文后面要介绍的

李群拉伸不变性原理.

　　“一元二面”的系统论[９]主张,如果抓住系统的一

元,则对立的二面都得到掌控,此一元就是对于一类

湍流(如壁湍流)的普适原理.对于一个复杂系统,存
在多个对立的二面.首先,让我们来讨论内外二面,
这对应于湍流系统的两大类复杂性,即来自流动内在

的多自由度、多尺度性质,与来自于流动外部的多环

境特征(如压力梯度效应、温度涨落效应等),后者与

湍流运动的开放性密切相关.让我们把目标锁定在

具有公共外在特征的流动中,即最大限度地消除外在

复杂性,这就是把壁湍流选为研究对象的原因[１０].
注意到,过去相当长时间,湍流应用基础研究曾把研

究对象锁定在均匀剪切湍流,这是有很大问题的.二

者的差别是前者是真实流动,而且可以从简单的规范

壁湍流(槽道,圆管,边界层)向机翼、折角、凸起等复

杂外形延伸,后者是一个理想的人为设置,不能反映

湍流的本质[２],难以挖掘出真实壁湍流的普适规律

(如后面要揭示的多层结构).

　　另外一对二面是动静二面,湍流运动是非定常

的,其脉动是其动的一面,而(时间平均的)剖面则是

其静的一面.工程研究关心的是平均剖面的特性.
近年来,随着实验和DNS技术的发展,精确的测量和

数值模拟提供了大量的壁湍流的脉动场的信息.于

是,人们的热情大量倾注在对于脉动场湍流结构的研

究和刻画中.但针对湍流结构的基础研究与面向平

均速度剖面的工程应用研究之间的壕沟始终存在,甚
至出现一种日益扩大的地步.这正是湍流研究陷于

困境的一个原因.

　　因此,重要的突破口应该是构建从第一性的基础

性原理出发,又能直接服务于工程实践的湍流理论.

２０世纪３０年代,Prandtl和vonＧKarman所提出的对

数律理论[１１,１３Ｇ１４],正是有这样的影响力的理论,因此

成为２０世纪湍流理论研究的二大里程碑成果之一.
这一理论的出发点是基于对称性的思考.假设固壁

附近沿壁面的流动在近壁区和外区之间形成一个重

叠区,这里湍流剪切(即速度梯度)与壁面距离所选择

的单位无关,既可以用外区单位,也可以用内区单位.
这时,平均速度剖面满足对数律.这个简单的对称性

广泛存在于许多壁湍流当中,主宰了壁湍流的平均场

运动,也成为脉动场的约束机制(自壁面产生的涡结

构),这是PrandtlＧvonＧKarman长期能够指导工程实

践的原因.

　　但对数律是一个局部近似解,在出现分离、激波

等复杂流动时不再精确成立.因此,必须发现对数律

背后的更加普适的原理,才能够构建一个可以描述复

杂(现实)壁湍流的完整理论.这就是本文要讨论的

约束湍流边界层的更广泛的对称性原理,从这样的原

理出发可以构建更一般的复杂流动中精确的工程湍

流模型.值得指出的是,这项基础性课题必须按照基

础研究的方法来进行,即必须坚持从假设,到先验验

证,再到针对复杂流动的预测和检验这样一个长期的

努力,最终将能发展出一个与Blasius层流边界层理

论相平行的完整的湍流边界层理论,即完全把握Re
相似律的湍流边界层理论.这便是那个貌似简单、但
一个世纪来未曾取得突破的湍流世纪难题[１０].

　　这项基础研究需要同时抓住简单与复杂二面背

后的一元,为此,需要在研究方法上进行大幅创新.
概括地说,当把研究对象聚焦在壁湍流时,必须提炼

出能够反映固壁对流场产生(对称性)约束的相似变

量.这样的相似变量是普适的,不仅仅适用于对数

区,也适用于壁湍流的全流域,还适用于更加复杂的

流动.这就是下一节要讨论的结构系综理论所发现

的长度序函数的意义.于是,新理论既可以针对简单

的规范壁湍流来完善PrandtlＧvonＧKarman局部对数

律的近似,又能够扩展去刻画更加复杂的研究对象

(如压缩拐角,可压缩壁湍流,热对流,翼形流动等),
构成对真实湍流的刻画.

　　最后,针对工程湍流模型,人们已经意识到,CFD
计算中的网格和计算格式,在空间上必须保证动量和

能量平衡的某种守恒性[１５Ｇ１６],而湍流模型则是针对

(高阶)脉动结构所封闭产生的湍流耗散,它在时间维

度上保证动量和能量平衡的实现.时间和空间也构

成互补的二面,因此,网格和计算格式与湍流模型构

成CFD完整计算的二面.上面提到的优良守恒性的

格式[１５Ｇ１６],也体现了对称性在 CFD计算中的重要意

义.与之对应,湍流模型的研究也更需要挖掘在壁湍

流的脉动结构背后所主宰的对称性原理.只有揭示

了这样的普适对称性原理,才能给出适用于复杂流动

系统的高精度的工程湍流模型,满足工程需求[７].

２　结构系综理论新探索

２．１　结构系综理论研究框架

　　在航空航天应用中,人们希望精确预测飞机的气

动力与气动热特性(以实现增升、减阻、降噪和热防护

的设计需要),这就需要准确把握气动特性随飞行器

表面外形以及Re数、Ma 数的相似性规律.湍流模
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型的核心内涵应该就是把握这一相似性,因此湍流模

型背后的理论应该是相似性理论.而传统的相似性

理论Ｇ量纲分析Ｇ过于粗糙,没有能够反映出湍流这一

非平衡系统的特性.基于对称破缺的新的相似性理

论,也就是本文要介绍的结构系综理论,顺利实现了

这一突破.

　　２００８年以来,我们在北京大学开展了结构系综

理论的研究,力求从固壁所产生的基本对称性原理出

发,来挖掘壁湍流所存在的公共物理机理.经过近十

年的探索,结构系综理论在搭建这一应用基础研究框

架上取得了系列的进展,完成了从基本原理出发的规

范壁湍流刻画[１７Ｇ１８],并将理论成功应用于一系列复杂

效应流动的高精度刻画中,并在面向工程湍流的精准

湍流模型研究当中,取得了突破性的进展.

　　２００９年,首次以应力长函数(序函数)封闭了

RANS方程,实现了对平均速度剖面以及流向湍动

能剖面的精确刻画,提出以结构系综理论构建一个跨

越基础研究与工程模型开发的桥梁的目标[１９];之后,
系统的阐述了从第一原理出发刻画壁面约束产生的

对称性的理论框架Ｇ序函数分析方法[１９Ｇ２０].后续一系

列研究逐渐表明,这一分析框架能够成功的刻画一系

列壁湍流流动,并为工程湍流模型的开发提供了新的

理论方法;２０１２年,基于李群分析方法给出了基函数

表达式背后的拉伸不变性原理[２１],应用这一分析方

法,在之后的研究中,对卡门常数、圆管与槽道流动定

量区别、边界层流向发展等壁湍流研究的核心话题给

出了深入的探索[２２Ｇ２３];２０１３年给出了规范壁湍流中

基于多层结构的普适卡门常数(κ＝０．４５)新定义方

法[２４],由此对壁湍流研究的一个核心话题———卡门

常数的普适性提出了独特的见解;２０１６年,构建了对

全流域和全Re数相似律的解析湍流边界层理论[２３],
同时给出了平板边界层,槽道,圆管三类规范壁湍流

的统一表述,并且用从理论上明确了圆管与槽道不同

几何外形变化对流动的影响[２５],以及首次给出了边

界层湍动能理论[１８,２６Ｇ２７];２０１７年,在经历与国际湍流

界的充分交流和争论以后,该研究的核心成果Ｇ基于

李群拉伸不变性原理的壁湍流理论终于在JFM 杂志

发表[１７];次年(２０１８年),推广到全部雷诺应力分量

(即包含对平均速度剖面和动能剖面的统一理论)得
以完成并发表[１８].至此,结构系综理论的理论研究

框架基本建立.

　　在２０１０年由壁湍流的几位国际著名学者所发表

的一篇综述文章中[１２],平均速度剖面的Re 相似性、
粗糙表面的相似律、对数律的流域范围和卡门常数κ
的普适性被列为几个未解决的核心话题.结构系综

理论对这四个问题都作出了完整的解答.

　　已经有研究成果表明,结构系综理论的研究框架

是普适的,能够延伸到各类非规范流动研究,适用于

对各种复杂效应的物理刻画,如壁面粗糙元效应[２８],
可压缩效应[２９]等;并能够完成包含多种流态的热对

流系统(RBC,RayleighＧBenardConvection)的平均

剖面的刻画[３０].其中值得指出的是,对于大雷诺数

流动,黏性尺度变得非常小,以至于小雷诺数下近似

光滑的壁面,也会出现粗糙元效应[１２].另外,在高超

声速飞行器设计中,可压缩效应是重要的物理因素.
研究证明,以规范壁湍流的多层结构函数形式,引入

参数的缓慢变化,可以对这些复杂流动给出准确刻

画.这说明结构系综理论所阐述的对称性原理是普

适的.

　　另外,研究证明,结构系综理论是分析现有工程

湍流模型的有力工具,它修正了kＧω 模型,给出能够

同时精确预测平均速度剖面和流向湍动能剖面的

SEDＧkＧω 模型[７,２７],并产生了能够预测多种复杂工

况(翼形、转捩等)新型代数模型(SEDＧSL模型)[３１].
后者正在完善过程中,以实现能够直接服务于工程实

践的初衷.

　　壁湍流的结构系综理论是 PrandtlＧvonＧKarman
的对数律理论的延伸.那么,它是如何挖掘壁湍流中

的对称性的? 层流平板边界层满足严格的拉伸不变

性(即普拉修斯解),在湍流状态下,脉动的出现必然

导致原先的对称破缺,产生一种新的对称性.结构系

综理论首先寻找合适的相似变量,追随物理学家朗

道,把这样的变量称为序函数.与湍流脉动的特征尺

度相对应的长度序函数进入我们的视野,被认为是能

够反映系统对称破缺的相似变量.结构系综理论认

为,一旦找到序函数,即找到最简洁的刻画壁湍流中

对称破缺的解析表达.这一思想在拥有湍流边界层

的数值解的今天就变得非常容易贯彻,果然,我们从

大量DNS数据分析中确认了存在满足这一特性的长

度序函数,它具备连乘的幂次解形式(SED基函数).
如光滑圆管的雷诺剪切应力长度序函数的表达时由内

区解(y＋ 的函数,上标＋代表用壁面单位归一)和外区

解(r的函数,r为离边界层边缘的距离,或圆管槽道

半径)的乘积来表示:

　　l１２(y＋;r)＝Φ(y＋)Ψ(r) (５)
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(６)与(７)式中的基本函数满足一个广义李群拉伸不

变性预设,这是从严格李群拉伸对称性的幂次解(单
层结构)通过对称破缺演变而来的多层结构,这是非

平衡系统的特色,即所有的非平衡系统(例如湍流)都
拥有相对于平衡态系统的某种对称破缺.于是,结构

系综理论从基本原理上给出了湍流系统的特征.由

于包括层次跃迁的广义李群拉伸不变性具有普适的

形式(如公式(６)和(７)中的跃迁函数拥有相同的形

式),这便构成一个在壁湍流中的普适物理原理,即对

称破缺产生多层结构的原理是普适的.或者说,多层

结构的解析表达在壁湍流中是普适的.结构系综理

论揭示的这一普适原理,是对 PrandtlＧvonＧKarman
的对数律理论的极大的拓展,在未来描述复杂工程壁

湍流时将会产生重要的影响.

　　这一描述也是对传统对称性分析方法的发展.
应用最广泛的对称性分析就是量纲分析,其背后的原

理就是关于物理基本变量(如时间,空间,质量等)的
拉伸不变性.前面提到,现代工程湍流模型在封闭

RANS方程时主要就是运用了量纲分析,所以湍流

模型满足了物理基本变量的拉伸不变性.但是,我们

认为,复杂流动的出现对应的是一系列的对称破缺,
仅仅从满足对称性的约束出现,是无法对复杂流动的

物理开展细致描述的.结构系综理论所引进的广义

拉伸对称性假设,跳出了传统对称性分析的框架,大
胆地对各类壁湍流的对称破缺的普适机理开展探索.
在过去的几年中,我们已经针对几类规范壁湍流系统

开展了严格的验证.对于规范壁湍流的平均速度剖

面的刻画,普遍达到９９％的精度,对于动能也基本达

到９５％的精度,这是前所未有的.这样的高精度的

一个意义是其多层结构的物理描述参数对流动条件

的高度敏感,从而这些参数的变化可以描述更加复杂

的流动.有迹象表明,函数形式(６)与(７)不仅仅对于

规范壁湍流严格成立,而且普遍适用于更加复杂的流

动,只需使参数随着流动的物理条件而缓慢变化(它
们于是构成所谓的慢变量).这一面向对称破缺的对

称性分析将如愿完成对于湍流这一非平衡系统的描

述,就像非平衡态热力学一样.后者是基于热力学参

数(温度、压强等)的时空演化,而复杂壁湍流的刻画

将表现为普适多层结构参数在空间的变化.实践证

明,这样的演化所给出的是对各类复杂流动的细致精

确的刻画.于是,一个能够在普适原理指导下开展复

杂流动的精细多层结构刻画的方案诞生了,这就是结

构系综理论的意义.

　　上述理论建构与主流湍流研究的 DNS和 LES
形成了互补.DNS和 LES所给出的是对于特定流

动参数下的流场的精细刻画,而结构系综理论所构建

的是不同流动参数的流场之间的相似性关联.一个

大家普遍关注的问题是,为什么数十年来 DNS和

LES的长足进步,没有能够为工程湍流模型的建构

提供直接的支撑? 这是因为,对于 DNS和LES的大

数据分析,一直沿用的是传统的过于注重脉动结构的

分析方法,缺乏对于壁湍流整体(相似性)运动规律的

探索.结构系综理论为解决这一问题提供了一个出

路:壁湍流的公共原理来自于固壁带来的对称性约

束,DNS和 LES的大数据可以来验证这一命题(即
验证(６)与(７)).而一旦通过检验,则可以遵循系统

的方法确定多层结构参数,从而确定湍流涡黏系数沿

垂直方向的分布,于是直接封闭 RANS方程,用于工

程计 算.于 是,结 构 系 综 理 论 在 DNS(LES)和

RANS之间构建了一个桥梁,背后所依据的原理是

固壁所带来的广义拉伸对称性(或对称破缺原理).

　　于是,结构系综理论把湍流理论的另外一对关键

的二面统一起来了:普适性的原理(简单)与具体流动

的多层结构参数(复杂).定义序函数所依据的原理

是简单的,函数形式也不太复杂(连乘的形式),而多

样化的具体流动体现在多层结构的参数随空间的变

化上.前者是理性的结论,是简单的,后者则是由经

验数据所提供的.对湍流复杂系统的描述需要的是

理性与经验的统一;实践证明,脱离经验的湍流理论

是没有价值的.

２．２　结构系综理论的技术路线

　　结构系综理论研究的技术路线是,用序函数分析

方法从实验和计算数据中提取流动中的对称破缺的物

理信息.它包含如下几个步骤:(１)定义合适的序函

数,验证壁面约束的广义拉伸不变性(即普适的对称破

缺);(２)从数据中分析提取序函数的多层结构参数;
(３)针对流动条件的变化,决定多层结构参数的变化规

律,这是该流动的物理信息.具备如此精细变化信息

的多层结构描述,既可以给进一步的基础研究提出物

理机理的命题,同时可以直接用于构建工程湍流模型.

　　序函数的出现反映了流动中的对称性的影响.
验证对称性(或对称破缺)行为与定义序函数是一件

事的二个方面,前者属于基础研究关心的话题,后者

则直接有工程意义.以往湍流模型的研究是寻找脉

动量与平均量的关系,实践证明,对于不同流动,不存

在普适的关系.但这里我们寻找的序函数是一类新

的相似变量,它反映的是边界(固壁)的影响,所以它

对于一类流动可能是普适的.实践证明,这一概念具

有很强的可拓展性.例如与不可压缩边界层相比,可
压缩边界层中不仅存在动量输运问题,还存在能量的
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输运问题,因此,在可压缩流动中不仅存在主宰动量

输运的应力长函数,还存在主宰能量(内能或者温度)
输运的能量长函数.

　　在壁湍流中所发现的最为重要的序函数是长度

序函数,如应力长函数,它刻画的是湍流脉动涡结构

的特征尺度.另外,可以证明,序函数的比值仍然为

序函数(正如无量纲量的比值仍然是无量纲量一样).
另外,还有一类完全受壁面控制的量(如总应力,总热

流等),壁面对它们拥有强烈的约束(如壁面为常数),
这些量与壁面量之差也满足序函数的性质.

　　序函数确定以后,确定参数是定量刻画流动细节

的一步,也是提取具体流动的物理规律的关键一步.
序函数中的参数构成对具体流动的精细刻画.于是,
针对不同流动确定序函数参数的数值则构成对于流

动的个性化描述的重要内容,也是对于具体流动开展

定量研究的内容.进一步针对一系列流动来考察序

函数参数的变化,并给以物理解释,则成为揭示流动

物理机制的重要内容,为各种工况下开展精准的工程

计算创造条件.

　　这里,我们简单介绍多层结构参数的确定过程.
规范壁湍流的应力长函数中的参数已经通过与 DNS
数据的比较被完全确定下来.例如光滑圆管中的应

力长的内区函数的一般形式是:

　　Φ(y＋)＝l０
y＋
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sub
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(８)

其中黏性底层的厚度y＋
sub＝９．８,缓冲层厚度y＋

buf＝
４４．７,长度函数的系数l０＝０．９６７(非常接近１).特别

值得指出的是,当y＋ ≫y＋
buf时,

　　Φ(y＋)≈l０
y＋

buf

y＋２
sub
y＋≈κy＋ (９)

这里,κ就是著名的卡门常数.代入上述参数值,我们

得到κ≈０．４５,这是我们依据最新的实验和计算数据对

著名的卡门常数的重新标定,比过去所确定的数值

(０􀆰４１)大了１０％.值得指出的是,这个数值对槽道、圆
管和边界层是普适的,不像一些文献中对于不同的流

动需要不同的卡门常数[３２].在更加复杂的流动中,例
如存在压力梯度效应的翼型表面流动,或者存在密度

和温度变化的高速可压缩边界层壁面附件的运动,这
些参数会有变化,卡门常数也因此会变化.结构系综

理论给出了确定卡门常数的系统性的方法[２４].

　　参数的确定过程,再一次采用了基本原理与经验

事实相结合的思路.给定序函数之后,有两种确定参

数的方法,一种是对DNS数据进行分析,通过局部近

似逐层地确定参数的取值;另一种是基于已有的经

验,考虑从已有流动到新的流动中多层结构物理的变

化,人为地设置多层结构的修正,将新的预测与实验

或计算数据进行比较,来确定新参数的有效性.前者

为先验地确定参数(必须有充分精确的 DNS数据),
后者为后验地确定参数,它的意义是不需要很多的测

量数据,因此可以适用于更多的复杂流动.两种方法

的交叉使用是最有效的.

　　由于序函数的参数具有明确的物理意义,因此,
结构系综理论的研究引发了一系列基础研究新话题.
例如,在流场中寻找与应力长函数所对应的流动结

构,或者考察多层结构某一层厚度变化背后的物理机

制(涡运动、能量平衡机制),等等.而物理意义明确

的参数,又方便工程师在应用时进行调节.只要直观

上对流动物理结构的变化有所认识,就可以对工程模

型中的参数进行调节.这样,基础研究与工程研究就

可以进行深层次的互动,工程研究者可以针对更多更

复杂的流动提出更多的序函数,而基础研究者则可以

针对新的序函数考察其背后的对称性,及其参数变化

的物理机制.总之,对物理机理的理解与对复杂流动

的预测能力能够同步提高.

２．３　对传统湍流模型的改进

　　工程上应用广泛的湍流模型,实际上已经隐藏了

多层结构的假设(因为这是壁湍流中客观存在的物理

结构).借助结构系综理论的序函数分析方法,可以

细致地考察湍流模型中的多层结构设置.这一分析

从局部平衡关系出发,推导传统湍流模型参数与

SED多层结构参数的关系,从而根据多层结构与物

理条件之间的关系,给出对传统湍流模型的修正.例

如,对于kＧω 模型的分析和修正亦已完成,下面对之

进行一个简单介绍.

　　针对 Wilcox２００６年版的kＧω 模型[４]开展分析,
我们发现需要开展三个修正:第一,修正卡门常数为

０．４５;第二,需要引进非线性涡黏系数,来修正圆管中

心区的对流效应;最后,需要引进一个新的介观区,其
中出现湍流耗散的奇异标度,它会带来湍动能的第二

个峰值.通过三个修正,首次给出了能够同时高精度

地预测平均速度(图１)和湍动能剖面(图２)的新型的

SEDＧkＧω 模型[７,２７].

　　有意义的是,这里介绍的多层结构分析方法可以

同时给出湍动能方程的解析表达,从而建立模型经验

参数与多层结构参数之间的定量关系,给出具备明确

物理意义的湍流模型参数化方案.而且,可以通过逐

层考察多层结构信息在模型中的表达,输入准确的多

层结构信息,完成对现有湍流模型的优化.
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图１　SEDＧkＧω 平均速度剖面预测结果与实验数据的比较,
红色的点是普林斯顿超级圆管实验数据,

黑色的线是模型计算结果[７]

Fig．１　Comparisonofthemeanvelocityprofilespredictedby
SEDＧkＧω modelwithexperimentalmeasurements．

TheredopensymbolsarefromPrincetonsupperpipeexperiment．
TheblacklinesarefromtheSEDＧkＧω model[７]

图２　SEDＧkＧω 动能剖面预测结果与实验数据的比较,
红色的点是普林斯顿超级圆管实验数据,

黑色的线是模型计算结果[２７]

Fig．２　Comparisonofthekineticenergyprofilespredicted
bySEDＧkＧω modelwithexperimentalmeasurements．

TheblackopensymbolsarefromPrincetonsupperpipeexperiment．
TheredlinesarefromtheSEDＧkＧω model[２７]

２．４　基于结构系综理论的湍流新模型:SEDＧSL
　　由于结构系综理论可以从应力长函数给出涡黏

系数的完整表达,于是就可以直接给出一个 RANS
方程的代数模型,这就是新发展的SEDＧSL模型(SL
是应力长stresslength的开头英文字母).我们在下

一节着重介绍SEDＧSL模型应用于刻画实际流动的

一系列结果.而这一模型的诞生,首先解决了一个重

大问题,即对于从层流到湍流的转捩(见第３．１节),
其次,在一系列航空航天应用相关的流动(翼型、机翼

等)获得精度远超出传统湍流模型的结果.

　　结构系综理论对湍流边界层给出了清晰的多层

结构的物理图像,因此不断将基于结构系综理论的湍

流模型应用于更加复杂的流动,有望为工程实践提供

计算快捷准确(建立在准确的应力长函数基础上),同
时又可以不断应用于新的流动的计算工具.这是一

个与DNS和LES相互补充、共同推进的过程:即通

过相关的DNS或LES的研究,总结出具体复杂流动

的物理机制和多层结构的参数变化规律,从而产生精

确的符合Re相似性的工程湍流模型.

３　非平衡流动的结构系综理论

　　工程实践中面对的许多复杂流动是非平衡流动.
但是,对于工程设计而言,重要的物理量依然是这些

流动的统计定常性质,因为所有的工业产品都必须长

期稳定地运行.因此,结构系综理论本质上是可以讨

论这些流动特性的.例如从层流到湍流的转捩,以及

分离流动.这些流动中出现了新的对称破缺,但是壁

面约束依然存在,我们只是需要确认,对应于非平衡

流动的对称破缺是否可以由多层结构参数的缓慢变

化来刻画? 这就是结构系综理论应用于刻画非平衡

流动的总的思路,实践证明,对于相当大一类的非平

衡流动,这个思路不但是可行的,而且导致了新型、精
确的工程湍流模型的产生.

　　例如,我们发现,在从层流到湍流的转捩的全过

程中,沿垂直壁面方向的多层结构始终存在,函数(８)
形式没有变化,大部分参数不变,沿流向变化的二个

多层结构参数l０ 和y＋
buf,它们是慢变量.这种改变恰

恰反映了流动物理结构沿流向的变化.另一个例子

是可压缩流动中不仅存在动量输运,而且存在内能

(温度)输运,后者定义了新的温度长序函数,刻画负

责温度输运的涡结构的尺度.温度长序函数与应力

长序函数拥有同样的函数形式,只是参数略有变化,
反应了两者在输运上的差异[２９],对这些内容的研究

引发了可压缩边界层新的雷诺比拟理论的建立,为可

压缩湍流平均场的性质注入了新的物理内容.

　　下面,我们针对一些具体的研究问题,介绍如何

运用结构系综理论的思想和方法,取得对非平衡湍流

系统的更加精确的刻画.

３．１　对转捩模型的创新

　　对转捩过程的建模始终是空气动力学研究中的

一个重点,依据第 二 届 国 际 阻 力 预 测 会 议 (drag
predictionworkshop,DPW)上 Rumsey 等人的报

道,影响CFD计算结果的前三要素是湍流模型、转捩

模型以及网格,其中湍流模型占据约１５％,转捩模型

占据约１１％[３３].Durbin(２０１８)[３４]指出:将转捩过程

嵌入到RANS模型中对于工程师来说是一个非常大

的挑战.

　　当前最受重视的是基于局部变量的转捩模式,一
种形式是引入一个关于间歇因子γ 的输运方程,其
基本假设来自于 Warren和 Hassan[３５],引进表达流
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场某一位置上保持为湍流状态的时间比例:

　　μeff＝(１－γ)μnt＋γμt (１０)
其中μeff为有效黏性系数,反应出从层流到湍流转捩

过程中流动黏性系数的变化.其值在转捩结束后应

与湍流黏性系数相等,而在转捩之前的区域,γ 反应

出层流边界层中不稳定扰动波的影响.比较有代表

性的转捩模型为 Menter[３６]提出的γ－ReθT 转捩模

型,符松等[３７]在此基础上提出了形式较为简单的kＧ
ωＧγ 三方程转捩模型(其中k 是湍动能,ω 是单位耗

散率,γ 是间歇因子),对原有转捩模型进行了优化,
提出了统一的脉动动能输运方程,而间歇因子γ 的

输运方程为:

　　∂(ργ)
∂t ＋

∂(ρμjγ)
∂xj

＝
∂

∂xj
(μ＋μeff)

∂γ
∂xj

é

ë
êê

ù

û
úú＋Pγ－εγ

(１１)
这里,方程右边最后二项分别为产生和耗散,它们的

设置是借助了 Dhawan和 Narasimha从实验数据拟

合所得到的经验公式.间歇因子的输运方程与动能

和耗散率输运方程组成完整的方程组进行求解.这

一模型可以对一类由第一和第二不稳定模态所激发

的自然转捩过程预测转捩起始的位置,但依然由一个

经验函数Fonset决定.这一模型的特点是能够应用于

较宽的马赫数范围,从亚声速至超声速以及高超声

速,对于流动转捩的捕捉效果都比较好.对于更一般

的非自然转捩,则没有自洽的转捩预测模型.

　　当前,人们偏向于基于局部变量的模型,主要是

考虑到对于复杂非平衡流动的适应性.但是,我们发

现,基于局部变量的经验规律形式会比较复杂,这是

因为它附加了从固壁前缘到转捩点之间的演化过程,
而这一过程高度非线性,以及与物理工况相关(非普

适).由此产生的模型的复杂性很大,精度还不能令

人满意,同时又不能对不同转捩机制(如来流湍流度,
压力梯度,局部分离转捩,以及壁面扰动等)进行统一

的刻画.所以,对于工程师来说,对流场开展转捩计

算仍然是十分困难的事,更为困难的是高超声速飞行

器边界层转捩问题,由于飞行状况的改变,涉及更多

的复杂因素,Anderson[３８]很早就指出,高超声速转捩

的“雷诺数”ReT,与边界层外沿的马赫数、为自由来

流的单位雷诺数、飞行器头部曲率半径、壁面温度、来
流总温、迎角、壁面质量流量(由于吹吸或烧蚀)、物面

粗糙度、环境因素、表物面外形特征(比如圆锥的半锥

角)、压力梯度、横流速度梯度、化学反应特征时间和

程度等十三个因素有关.近年来,随着高超声速飞行

器研究的开展,人们发现,对于不同的工况,上述因素

所起的作用没有明显的规律,风洞实验、飞行试验、稳

定性分析和数值模拟等研究方法,都仅能从一个或少

数几个方面开展研究[３９],并且研究发现,很多因素的

影响上存在相互矛盾的地方[４０],我们认为,适用于低

雷诺数和高超声速转捩的湍流模型研究,需要在基础

理论认识上产生实质性的突破.结构系综理论在抓

住壁湍流基本原理的基础上,能够以慢变量参数的缓

慢变化,研究多种复杂效应下壁湍流流动,在转捩模

型研究中取得了突破性的进展.

　　下面,我们介绍结构系综理论对于转捩的刻画.
从系统的角度看,转捩模型需要刻画的是一个系列的

不稳定事件的综合结果,如果在系综层面上会发现其

简单性.具体来说,在转捩发生前后的任何一个位置

上,流场在垂直壁面的方向上都受到壁面的对称性约

束.在层流区是Blasius对称性,在充分发展的湍流

区则是SED理论所发现的多层结构对称性.从平板

前缘开始,序函数在流向方向的变化应该是这二种对

称性之间的转换.由于多层结构的对称性比较弱,可
以设想一个从后往前的变化策略,即从多层结构变化

到Blasius单层结构的模型.我们发现,如果令多层

结构中的二个参数在流向也按照层流Ｇ湍流二层结构

的方式进行如下变化:

　　l０＝l∞
０

x
x１

æ

è
ç

ö

ø
÷

０．５

１＋
x
x１

æ

è
ç

ö

ø
÷

１０
é

ë
êê

ù

û
úú

－γl/１０

(１２)

　　
y＋

buf＝y∞
buf

x１

xyb

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１．２ x
x１

æ

è
ç

ö

ø
÷

５．５

􀅰

　　 １＋
x
x１

æ

è
ç

ö

ø
÷

１０
é

ë
êê

ù

û
úú

－６．７/１０

１＋
x
xyb

æ

è
ç

ö

ø
÷

１０
é

ë
êê

ù

û
úú

１．２/１０

(１３)
其中x 表征流向变化坐标,x１ 为转捩特征位置;l∞

０

和y∞
buf 对应充分发展区近壁区特征涡的尺度和缓冲

层的厚度;在式(１２)和(１３)中,多层结构的跃迁陡峭

参数取为１０.式(１２)所表达的是l０ 在流向方向的两

层结构,流向变化标度０．５是来自于层流的布拉修斯

标度;但在对应于壁面吹吸扰动触发的转捩过程时,
来流扰动不再重要,转捩完全是局部产生,这时陡峭

因子取２０(即表示陡峭发生).这说明,式(１２)能够

描述不同类型的转捩,这是比传统转捩模型的优势之

处.式(１３)描述了过渡层厚度y＋
buf在流向所满足的

三层结构,其中第一层的标度为５．５,满足 T３系列平

板实验数据的测量结果(DNS的结果表现为１．５);第
二层标度为１．２,它们不随雷诺数变化.三层结构可

以刻画由大扰动所引起的旁路转捩过程中的过冲现

象,而在自由来流湍流度较小或者外界环境扰动较小

(无过冲现象)时退化为与式(１２)一样的流向两层结

构.这里,参数xyb描述的正是存在过冲现象时,转
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捩区向充分发展区过渡的特征位置.研究发现,对于

零压力梯度不可压平板转捩流动,它与转捩位置x１

满足标度关系 Rexyb ≈ (Rex１/５．２×１０５)０．５(其中

Rexyb ＝
xybU∞

ν
为转捩雷诺数);经过数据验证,转捩

位置与来流湍流度的关系满足,

　　Rex１ ≈３．３×１０６ １＋
Tu
０．６５
æ

è
ç

ö

ø
÷

４
é

ë
êê

ù

û
úú

１．５/４

(１４)

其中临界湍流度Tuc＝０．６５由图３中的数据拟合经

验得来,它具有重要的物理意义,表征自然转捩与旁

路转捩的分界线;在湍流度远小于０．６５％时,Rex１≈
３．３×１０６ 基本不变;在湍流度大于０．６５％时,转捩位

置与湍流度成简单的－１．５的标度关系.公式(１２)
和(１３)中的参数相当普适,于是,就构成了(含转捩

的)SEDＧSL代数模型.

　　下面,我们简单汇总SEDＧSL代数模型对一系列

流动进行的计算结果,包括自然和强迫转捩流动(图

３)、充分发展的极高雷诺数边界层(图４)和可压缩边

界层(图５)等.SEDＧSL模型在这些算例中均取得了

极好的计算效果.

　　首先对于不可压缩平板转捩流动,精确地刻画了

整个转捩过程,如图３所示.一共对比了七组工况,
其中四组实验数据,分别为S&K平板边界层转捩实

验[３４]以及 T３系列平板实验[４１Ｇ４２],两者都是测试转捩

模型的基准实验.S&K 实验的湍流度非常低,为

０􀆰１８％,所以对应为自然转捩;平板边界层转捩 T３
系列实验则给出了零压力梯度平板流动受不同来流

湍流度影响下的转捩剖面,分别为 T３AＧ,T３A 及

T３B,自由来流湍流度分别为０．８７％、３．５％和６．５％.
不同来流积分尺度下对比的数据为 Brandt等[４１]所

给出的DNS计算结果.

图３　SEDＧSL模型(红色线)对平板转捩流动

摩阻系数的预测与实验(实心符号)和
直接计算模拟(空心符号)[３４,４１Ｇ４２]的比较

Fig．３　Comparisonofthestreamwisedevelopmentofskin
frictioncoefficientfortransitionalflatplateflowsbetweenthe

SEDＧSLprediction(redlines)withexperimental(filledsymbols)
anddirectnumericalsimulation(opensymbols)data

　　充分发展的极高雷诺数边界层速度剖面的对比

如图４所示,对比的数据为普林斯顿超级圆管的边界

层实验数据[４３].在不同雷诺数下,模型计算的结果

与实验数据的每一个点的偏差都在２％以内,与实验

测量的误差几乎等同.

图４　SEDＧSL模型(红线)对充分发展的湍流边界层

平均速度剖面的预测与实验数据(黑色点)的比较.
结果显示,模型对实验数据在雷诺数

全范围内实现了精确刻画[４３]

Fig．４　Comparisonofthemeanvelocityprofilesfor
fullydevelopedturbulentboundarylayersatavailable

ReynoldsnumberbetweenSEDＧSL’sprediction(redlines)
andexperimentalandnumericalmeasurements

(blackfilledsymbols)．Highlyaccuratedescriptionscover
theentireavailablerangeoftheReynoldsnumber[４３]

　　对于超声速和高超声速边界层流动,SEDＧSL模

型同样能够对转捩以及充分发展区的流动行为进行

精确刻画,如图５所示.对比的数据为 DNS(Ma＝
２􀆰２５)可压缩平板流动的计算结果[２９].此DNS算例所

加的扰动的方式为壁面吹吸扰动,对应地模型参数

gamma１设置为２０,转捩位置的设置与DNS所加吹吸

扰动的位置一致.结果表明,SEDＧSL模型实现了对平

均场剖面(速度,温度)的精确刻画.其中 Retau＝２３０
处的剖面为转捩区的平均场剖面.计算的速度剖面

及温度剖面与DNS数据的偏差都在５％以内.

　　SEDＧSL转捩模型似乎像先前曾出现的低雷诺

数湍流模式,它最大的特点是方便与成熟的 CFD湍

流模型进行对接.有观点认为这只是一种数值上的巧

合[３１].我们的研究表明,采用对转捩位置的新的表

述,有希望建立更为简单精确的湍流转捩模型,在包括

发动机在内的更为复杂的流场的研究中发挥作用.

３．２　翼型流动的预测

　　与基于间隙因子的湍流模型对比,SEDＧSL模型

最大的特点是其参数拥有明确的物理意义,故此可以

针对不同流动进行调节,并获得对实验结果的精确刻

画.例如,针对NACA００１２和RAE２８２２两大类翼形

流动的数十个不同工况,随着l∞
０ 和y∞

buf 两个参数的

稍微调节,SEDＧSL代数模型给出了接近实验误差极
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(a)

(b)

图５　SEDＧSL模型(红线)对Ma＝２．２５可压缩

平板流动的预测与直接数值模拟的比较.
(a)流向不同位置处的平均速度剖面;(b)平均温度剖面.

黑色点为实验结果,红色线为模型计算结果[２９]

Fig．５　Comparisonofthemeanvelocityprofiles(a)and
meantemperatureprofiles(b)ofcompressibleflatplateflow

atMa＝２．２５betweenSEDＧSL’sprediction(redlines)
anddirectnumericalsimulation[２９](opensymbols)

限的升阻力系数预测.

　　针对 NACA００１２和 RAE２８２２两大类翼形的跨

声速流动(Ma 数在０．７附近),SEDＧSL模型参数为

l∞
０ ＝０．３,y∞

buf＝８５,对比的数据为 AGARDReport中

公布的经典的实验数据[４４Ｇ４５].经过系统地来流马赫

数及迎角修正,计算的升阻力系数结果如图６和图７
所示.比较了SEDＧSL,BL,SA 三个湍流模型所计

算的升阻力系数.SEDＧSL的计算结果明显优于其

他两个非常著名的模型.

　　进一步,对于大迎角分离情况下的翼型流动,通
过对应力长的多层结构形式进行少许的优化,增加能

够反映逆压梯度效应的主流分离层以后,SEDＧSL模

型同样获得对于大迎角分离流动的精确刻画.图８
与图９展示了以 NACA４４１２大迎角分离流动[４６]和

NACA００１２临界迎角下周期性涡脱落流动[４５]的计算

结果.图８展示 NACA４４１２尾部分离泡附近,六个

位置处的速度剖面对比;图９则展示 NACA００１２在

临界迎角发生周期性涡脱落时,某一时刻的平均场行

为与相关DNS数据[４７]的对比.

　　初步应用于三维机翼流动,SEDＧSL模型也取得

了不错的结果,如图１０所示.对比的数据为 M６三

维机翼实验数据,出自 AGARDReport[４８],图１０给

出了某一位置处表面压力系数的对比结果.值得指

出的是,该结果还可以继续优化,因为客观上存在横

图６　RAE２８２２翼型不同迎角下的升阻力系数计算结果对比,
黑点线是实验数据,红色是SEDＧSL计算结果,

蓝色是SA模型计算结果,绿色是BL模型计算结果

Fig．６　Comparisonofliftcoefficients(CL)anddragcoefficients
(CD)forRA２８２２airfoilflowunderdifferentattackangles．
Blackfilledsymbolsareexperimentalmeasurements[４４];

redopensymbolsarefromSEDＧSLmodel,

greenfromBLmodel,andbluefromSAmodel

图７　NACA００１２翼型不同迎角下的升阻力系数

计算结果对比.图例同图６
Fig．７　Comparisonofliftcoefficients(CL)and
dragcoefficients(CD)forNACA００１２airfoilflow

underdifferentattackangles．LegendisassameasFig．６

(a)实验测量(沿黑线)的分离区流场
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(b)分离区不同位置((a)中黑线所标示)的平均速度剖面

图８　SEDＧSL模型对NACA４４１２分离区流动

(Ma＝０．０９,AOA＝１３．８７°)的计算结果

与实验和其它模型的比较[４６]

Fig．８　ComparisonofNACA４４１２airfoiltrailingedge
separationunderMa＝０．０９,AOA＝１３．８７°[４６]

(a)SEDＧSL模型计算的非定常分离的某一瞬间的流场

(b)某一瞬态的 DNS计算结果

图９　SEDＧSL模型对NACA００１２大迎角非定常分离

流动d的刻画(Ma＝０．３,AOA＝１５．１８°)[４７]

Fig．９　ComparisonofNACA００１２airfoilseparation
flowforMa＝０．３,AOA＝１５．１８°[４７]

流,而横流对于多层结构所产生的影响是可以考虑

的,最终能够实现对每一个剖面的激波位置的精确预

测,而这一点目前任何湍流模型都做不到.

(a)

(b)

图１０　(a)M６机翼表面压力系数分布;
(b)SEDＧSL和SA模型计算的 M６机翼在展向位置

z＝０．９５的表面压力系数分布与实验[４８]的比较

Fig．１０　(a)SketchofM６wing;(b)Comparisonofsurface
pressurecoefficientatz＝０．９５betweenexperiments[４８]

andmodels(includingSEDＧSLmodelandSAmodel)

　　SEDＧSL模型的成功具有示范性的意义.它表

明,平衡流动中典型的沿垂向的多层结构可以通过引

进多层结构参数沿流向(甚至展向)的变化来刻画非

平衡的复杂流动.我们相信,这一思想可以推广至包

含激波和分离等具有二维和三维效应的流动,因为只

要固壁存在,系统的对称性依然是存在的,而更加复

杂的流动行为可以通过引进参数的空间变化来实现.
更加值得指出的是,一旦通过与实验数据的比较得到

精确的力学效应(如升阻力系数)的预测的同时,我们

同时获得了多层结构参数沿空间的变化规律,后者正

是对湍流边界层的物理刻画.

　　SEDＧSL是一个简洁的代数模型,代数模型的关

键点是以合适的函数(常见的是各类应力长函数)来
刻画湍流黏性系数,从而封闭求解 RANS方程,而确

定这一函数的形式需要先验的对流动的特性有丰富

的认识,而传统代数模型参数固定且无具体物理意义

(混合长与流动结构的联系不明确),这也是其适用范

围狭窄,精度有限的原因.而SEDＧSL模型通过考察

各种流动中多层结构的具体表达,发展个性化的精确

的参数化方案,并由此可以给出流动的分类标准,从
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而对各类流动开展定量预测.这一模型发展的前景

是乐观的.

３．３　超声速流动(气动力＋气动热)的预测

　　高超声速飞行涉及到高马赫数低雷诺数带来的

黏性干扰效应,同时还存在由于分子距离增大而带来

的真实气体效应和稀薄气体效应.在这些应用问题

中,突出的是对高速飞行所带来的气动加热问题的预

测.真实的情况还涉及到由此带来的振动激励、离
解、电离、化学反应等一系列效应,要完成对这一系列

效应的精确预测,沿着传统的修修补补的思路前进是

难以实现大突破的,需要从理论层次上探索这些现象

背后的普适物理原理[１].这里我们聚焦在关于热流

的预测问题.

　　结构系综理论认为,在可压缩边界层运动中,不
仅存在决定动量输运的应力长函数,而且拥有针对能

量(内能)输运的温度长函数,它们的定义如下:

　　l＋
uv ＝ －ρu″v″＋

􀭰ρ＋ ∂􀭹u＋

∂y＋

; (１５)

　　lθ ＝ －ρT″v″
􀭰τ
􀭰ρ

∂􀮃T
∂y

(１６)

由于两个过程都受到壁面的约束,因此它们都满足广

义李群拉伸对称性.实践证明,这些函数是分析可压

缩边界层DNS数据的有力工具.例如,吴斌等[２９]发

现,在引入温度加权因子之后,

　　l＋
Θ ＝

􀮃T＋

􀮃T＋
ref

æ

è
ç

ö

ø
÷

β

l＋
θ (１７)

动量方程的总应力和能量方程的总热流在边界层外

区具有相同亏损形式的拉伸不变解,也同样存在与规

范壁湍流类似的多层结构.这一发现给出了一个雷

诺比拟理论[２９,４９],完成了对平均速度和温度剖面的

精确刻画(详见参考文献[２８]).

　　引入广义雷诺比拟[４９],SEDＧSL模型可以开展对

于热流的预测,构成对可压缩平板流动的完整预测框

架[４５].如图１１~图１３所示,涵盖的流况包括存在热

流的可压缩平板流动 DNS算例(图１１)和实验流动

(图１２),以及高超声速尖锥流动实验算例(图１３).

　　对于存在壁面热流的可压缩平板流动,以 Ma＝
４．５的冷壁算例为例,图１１给出了模型计算的不同流

向位置处的平均速度剖面以及平均温度剖面与 DNS
数据[２９]的对比,可以看到SEDＧSL模型预测与 DNS
数据的偏差在５％以内[３１],预测精度远高于BL以及

SA模型.

(a)平均速度剖面

(b)平均温度剖面

图１１　SEDＧSL模型(实线)对冷壁可压缩边界

(Ma＝４．５,Twall/T_inf＝２．５)的预测结果

与直接数值模拟结果(点)的比较[２９]

Fig．１１　ComparisonbetweentheSEDＧSL’sprediction
(redlines),BAmodel(bluelines)andSAmodel(brownlines)

withdirectnumericalsimulation(symbols)ofcompressible
flatplateflowundercoldwallboundarycondition[２９]

(Ma＝４．５,Twall/T_inf＝２．５)

　　对于存在壁面热流的可压缩平板流动,对比参照

的实验算例为 Mee提供的超声速风洞实验结果[５０],
包含马赫数５．５~６．３,雷诺数１．６×１０６~４．９×１０６ 冷

壁下四个自然转捩的算例,来流湍流度为０．４％,壁面

温度为常温３００K,其他参数如表１所示.计算结果

如图１２所示,可以看到SEDＧSL模型对于不同来流

雷诺数下的热流转捩过程都进行了细致精确的刻画.

表１　超声速平板实验算例的参数设置

Table１　Parametersettingforcaseofsupersonicplateexperiment

Case １ ２ ３ ４

Ma ６．３ ６．２ ６．１ ５．５

Re/m １．７×１０６ ２．６×１０６ ４．９×１０６ １．６×１０６

T_inf ５７０ ６９０ ８００ １５６０

　　对于超声速尖锥流动,计算对比的实验数据为

NASA兰利研究中心在马赫数６超声速风洞所测量

的数据[５０],包含八组不同流况下的尖锥流动数据.
尖锥模型长６３５mm,半顶角为５°,前缘鼻尖的钝化

半径为 ０．００２５４ mm.实验雷诺数的变化范围为

(０􀆰３~２．０３)×１０７,壁面温度为来流总温的０．５９倍,
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壁温与无穷远温度的比值为４．８３８(冷壁),来流湍流

度为０􀆰４％,具体流动参数如表２所示.壁面热流的

计算结果对比如图１３所示,SEDＧSL模型同样实现

了对于不同来流雷诺数下壁面热流的精确刻画.

图１２　SEDＧSL模型(实线)对冷壁可压缩边界层

不同雷诺数下壁面热流的预测结果

符号为实验数据[５０];红线为SEDＧSL模型的预测结果

Fig．１２　PredictionofStantonnumberforcompressible
transitionalflatplateflowundercoldwallboundarycondition

Theblacksymbolsareexperimentalmeasurements[５０];
theredlinesarefromSEDＧSLmodel

表２　尖锥流动的参数设置

Table２　Perametersettingforcaseofflowoverstraightcone

Case Re T０/K T∞/K Twall/K
A ２．０３×１０７ ５１９．２６ ６３．３２ ３０６．３６
B １．７７×１０７ ５１９．２６ ６３．３２ ３０６．３６
C １．４１×１０７ ５０５．３７ ６１．６３ ２９８．１６
D １．０５×１０７ ５０５．３７ ６１．６３ ２９８．１６
E ９．１９×１０６ ５０５．３７ ６１．６３ ２９８．１６
F ９．１９×１０６ ４４９．８２ ５４．８６ ２６５．３９
G ７．２２×１０６ ５０５．３７ ６１．６３ ２９８．１６
H ３．６１×１０６ ４９１．４８ ５９．９４ ２８９．９７

　　对未来展望,即使在稀薄气体中,壁面约束产生

的对称性约束依然存在,因此,依然可以用序函数分

析方法进行验证.但是,对于复杂效应的出现,会出

现新的对称破缺,需要添加新的预设,考察多层结构

在不同维度(不同统计量)上的表现.这一设想需要

通过数据来进行验证.

　　针对超高空飞行器实验数据难以获取这一难题,
值得指出,结构系综理论所实现的最主要的成功在于

Re数的相似解.因此,从实验室测量结果向实际飞

行结果进行外推,是结构系综理论的一个最主要的应

用.未来,我们将针对相关工况,在刻画壁面约束下

的能量输运过程中,依据序函数给出的定量预测,给
出雷诺数、马赫数变化的预测.

图１３　SEDＧSL模型(实线)对超声速尖锥

流动壁面热流的预测结果.
符号为实验数据[５０];红线为SEDＧSL模型的计算结果

Fig．１３　Predictionofwallheatfluxfortransitional
supersonicstraightconeflow．

Theblacksymbolsareexperimentalmeasurements[５０];
theredlinesarefromSEDＧSLmodel

３．４　关于流动控制机理的研究

　　当前流动控制与湍流结构研究密切相关,近年来

随着计算实验技术的进步,对于壁面涡结构的产生、
演化从定性上有了丰富的认识,认识到马蹄涡、条带

涡结构、大尺度相干结构等多种湍流结构,这些相干

结构被认为是时间和空间上稳定的,与边界层质量、
动量、热量的输运密切相关.但是尽管大多数人都认

同相干结构对于理解壁湍流极为重要,但是对相干结

构究竟是什么,以及其在流动中所扮演的角色依然存

在着争议[１２].

　　相干结构的研究对于壁面控制起了重要作用,基
于现行机制优化控制的减阻策略在低雷诺数的实验

室流动中取得进展,但随着雷诺数上升,这些减阻机

制的效果逐渐降低[５１].壁面应力长函数(一类序函

数)的系数对应了特征涡结构的大小,主宰了湍流动

量、能量的输运过程,同时,依靠序函数分析方法,可
以得到精确的壁面摩阻预测.通过用SED解析理论

对沟槽边界的平均速度剖面进行刻画(譬如对来自

Choietal．(１９９３)[５２]以及EIＧSamnietal．(２００７)[５３]

的实验数据),可以得到了减阻前后多层结构参数的

变化行为.具体来说,减阻表现为速度剖面的对数区

抬升,表现为y＋
buf增加或者卡门常数减小.这一涡层

４１ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　 　　　　　第３７卷



厚度的变化,对应于壁面减阻机制背后的物理要素.
于是,结构系综理论对边界层多层结构受边界变化的

影响形成了一个描述的框架.这一研究还处于初步

探索阶段,未来需要大力推进.

３．５　关于CFD技术发展

　　目前,CFD的发展距离高精度、高效率、高可靠

性的理想依然有一定差距,其原因在于 CFD理论的

湍流数学模型部分基础依然薄弱[３].近年来,我国学

者在CFD计算的网格和算法技术上已经有了丰富的

积累研究[５４],主要瓶颈还是集中在湍流模型上,此
时,可靠的解析解的存在对于 CFD的验证起着特别

重要的作用.尤其在涉及大分离和转捩等流动的计

算时.主流意见认为,RANS方法不可能正确模拟

分离,因此,国际学术界趋向于研究 LES或者 DES
等非定常的混合算法.但是建立在空间滤波基础上

的LES,与建立在时间平均基础上的 RANS计算,其
混合尚处于经验的范围[５５].我们认为,建立在对湍

流边界层深刻认识基础上的 RANS研究仍然有广阔

的前景.随着对规范壁湍流认识的推进,人们一定会

从基础研究层次上加深对于湍流边界层分离的物理

机理的理解,从而使工程湍流模型对分离的预测更加

精准.

　　即使对于LES或混合算法,高效的计算依然依

靠对复杂流动中的壁函数的认识[３],因此,结构系综

理论对壁函数的精确刻画会对 LES和 DES等混合

算法的研究起到重要的作用.这也将成为今后一个

阶段的重要研究课题.

４　结　论

　　近年来,随着计算和测量技术的进步,湍流研究

已经积累了大量的数据.由于理论上一直没有实质

性的突破,导致在湍流模型的开发中,还是一直停留

在对已有模型的修补上.大量的修补使得工程应用

的湍流模型变得越来越复杂、也越来越难以控制模拟

效果.针对这样尴尬的研究现况,必须下大力气,寻
求根本性的突破.本文报告了结构系综理论在实现

这一突破上已经产生的可喜进步.

　　湍流理论的突破,以能够充分挖掘大量数据背后

的普适规律为标志.一个好的理论不仅能够描述一

种流动,而是要能够描述一系列工况下的流动,尤其

是要能够比较容易地将一类型流动的规律向其他流

动进行推广.结构系综理论已经初步实现了这一目

标,它建立的规律顺利地从圆管和槽道流动推广到边

界层流动,并从低速推广到高速流动,以及从光滑壁

流动到粗糙面(乃至大气)的流动.这些流动都拥有

普适的多层结构,只是多层结构参数随流动的不同而

呈现有规律的变化.一旦从经验数据中确定了这些

参数的变化规律,它将立刻形成一个对于相关流动的

精确刻画.

　　于是,从具体流动的经验数据中验证对称性原理

的有效性和提取多层结构参数,就成为结构系综理论

应用于未来湍流研究的一个主要内容.值得指出的

是,这正是一个成熟理论的标志,即具有将一个规律

呈现在人们面前的同时(即验证原理),还有相应的数

据分析方法(即提取参数),能够从数据中挖掘规律,
并指导工程模型的建立.从这一点上来说,结构系综

理论实现了一个理论上的重大突破.

　　于是,从结构系综理论出发所产生的湍流模型,
具有传统湍流模型所不具备的一个特点,即参数具备

明确的物理意义.因此,在与实验数据的对比过程

中,一旦一些参数进行了调整,人们立刻清楚地认识

到湍流边界层的物理变化(例如拟涡层厚度的变化),
甚至可以追溯到流动的哪些物理要素出现了变化.
这一知识正是在应用中所急需的,因为有了这样的框

架,工程师便可以大胆地对未知流动开展参数调节的

试验,从而有针对性的对湍流模型进行细致而准确的

调整.目前,结构系综理论只是针对有限的一些标准

模型进行了参数确定和验证,相信在未来一段时间

内,随着更多研究者的参与,它会在大量复杂流动的

计算中得到验证和推广,从而建立起从规范流动到工

程标模(翼形、压缩拐角等),再到实际工程复杂流动

的一条龙的多层结构演变图,从而实现各类复杂流动

的精确预测.特别需要指出的是,在这一过程中,不
但工程流动的预测会变得非常准确(直抵实验测量的

极限精度),还会带来工程边界层流动的物理信息.
这些信息的日积月累,将为湍流研究提供一个不断扩

展的知识和数据库,从而有希望回答诸如决定转捩点

位置的关键因素是什么,有多个壁面存在下的流动特

性等关键的问题.

　　复杂系统研究的方法论注重经验研究与理论研

究之间的互相衔接和迭代.序函数概念的诞生,产生

了一个由实验/计算数据出发,通过计算序函数来系

统分析湍流结构效应的研究平台.这一平台填补了

一个长期缺失的空白,即在定性的物理机理研究与定

量的工程湍流模型研究之间的空白,这一空白的填补

使得数值模拟基础研究的大量知识可以用于提升工

程湍流模型的质量.总之,只要有(DNS或 LES或

实验)数据,序函数分析方法就能够进行多层结构的

定量刻画,给出精确的参数化方案,从参数的变化当

中,可以提取流动结构的变化,这些物理机制的认识,
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最终可以应用到湍流模型的设置当中.这将迎来工

程湍流研究的新阶段.

　　为什么结构系综理论能够实现研究方法上的突

破? 在于结构系综理论抓住了壁湍流运动中物理结

构的生成法则———即某种广义拉伸不变性所描述的

对称破缺是湍流结构生成过程中的宏观体现.今天,
高分辨率的数值计算给出了整个流场的所有细节,为
我们寻找或验证这样的广义拉伸不变性提供了良好

的条件.但是,这里所说的生成法则(即广义拉伸对

称性所对应的对称破缺)是隐藏在湍流随机场中的有

序物理结构背后的,是在系综层面上的.过去,关于

湍流级窜过程的经典描述,也属于这一类的生成法

则,在描述均匀各向同性湍流的耗散过程时受到理论

家的关注.而贴近流体物理的拟序结构研究,虽然增

进了人们对湍流物理机制的形象理解,却忽略了背后

的湍流系综的生成法则的探讨[１５],因而并没有产生

对应用研究有极大推动意义的定量结果.

　　结构系综理论所揭示的是普适的对称破缺原理

(或生成法则),这是关于湍流脉动场与平均场背后公

共的物理机制,也就是对称性约束的意义.对称破缺

决定了湍流平均场的行为,也同时约束了湍流脉动结

构.以往关于湍流 RANS方程的对称性研究,将相

似变量锁定在平均速度上,所以长期未能得到有益的

结果.结构系综理论定义的相似变量是长度序函数,
是由平均场(平均剪切)与脉动场(雷诺应力)共同决

定的.这一序函数物理上刻画了湍流涡结构的尺度,
数学上成为定义广义李群拉伸不变量的关键相似变

量.这样的理论设置抓住了湍流运动的物理本质,从
而方便有效并完整地刻画了壁湍流中真实存在的物

理结构Ｇ多层结构.

　　值得指出的是,多层结构是壁湍流的本质性结

构,它把普适性和个性、简单性与复杂性进行了有机

的统一.任何固壁附近的湍流都拥有形式普适的多

层结构,但不同物理条件下的多层结构在定量上略有

变化;对于更加复杂的非平衡流动,多层结构参数可

以表现出空间或时间上的缓慢变化.于是,结构系综

理论创建了可以应用于各类复杂流动的序函数分析

方法,从经验数据中提取多层结构参数在空间的变

化,从而形成对于真实复杂工程流动的系统化的建模

方法,用于湍流模型的开发.
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