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【摘要】　利用在线式 PIV 系统 ( Par ticle Image Velocimetry ) , 在低速风洞中对 NACA0012翼型

在雷诺数 2. 39×105, 0°和 4°攻角下的近尾迹流动进行了实验研究。实验结果表明, 在较高的雷诺

数下翼型近尾迹流动是一种以旋涡的运动学和动力学特性为主导的湍流剪切流。在测量范围内,

翼型的尾缘处是近尾迹涡街的形成区; 尾缘后 0. 5 倍弦长的区域存在类似于卡门涡街的有序结

构, 是旋涡发展区域, 旋涡具有较好的稳定性; 距翼型尾缘 0. 5 倍弦长至 1 倍弦长的区域, 是翼

型近尾迹流动由有序走向无序区域, 旋涡开始破裂。翼型表面边界层对翼型近尾迹湍流剪切流的

演化有重要影响。实验结果还给出了近尾迹流动的平均速度、湍流强度和剪切应变变化率, 以及

速度脉动量的二阶关联量u′u′, u′v′和v′v′的分布。

　主题词: 　翼型　湍流尾流　运动学　　　　　　　　自由词: 　P IV

　分类号: 　V211　O357

1　引　言

　　在较高雷诺数下, 翼型尾流是一种典型的湍流剪切流, 其近尾迹是以旋涡流动为主导的流动现

象。翼型的几何形状、翼型附面层的演化、流动的压缩性、流动的压力梯度和翼型尾缘的几何形状

等, 对翼型的近尾迹的流动都有显著的影响。对翼型近尾迹流动的研究, 不但可以加深对翼型绕流

的认识, 提出更有效的流动控制措施以提高翼型的气动性能; 而且由于翼型近尾迹流动是一种有代

表性的湍流自由剪切流, 对其深入研究必然会促进对湍流剪切流的认识。

近年来随着实验手段和流动稳定性理论的发展,对自由剪切流的研究取得了很大的进展,

发现了几种有效的自由剪切流的流动控制措施。但由于原有实验手段的限制, 以及线性流动

稳定性理论的局限性, 阻碍了人们对湍流自由剪切流的进一步理解。

翼型近尾迹流动并不存在类似远尾迹的自相似性结构, 而且现有的研究结果很多是关于

平板近尾迹的流动, 如Chevr ay
[ 1]
和 Ramaprian

[ 2]
等。Hebbar 在低速情况下用热线风速仪对零

攻角对称翼型的尾流进行了详细的实验测量
[ 3]

, 其研究结果表明翼型尾流流动参数的显著变

化是由于翼型表面边界层在刚脱离翼型尾缘后区域内的旋涡迅速相互作用所致; 并基于速度

型将距翼型尾缘 50倍动量厚度处 (对应 0. 22倍弦长) 作为翼型近尾迹 (壁剪切湍流) 和远

尾迹 (自由剪切湍流) 的分界。Yao
[ 4]
利用 PIV 技术, 对弦长为 101. 6 mm 的自然层流翼型在

18. 1 m / s的风速和 4. 5°攻角的条件下的近尾迹流动进行了测量, 给出了翼型近尾迹流动所存



在的复杂流动结构图像。

本文利用在线式 PIV 系统, 在低速风洞中对 NACA 0012翼型在雷诺数 2. 39×105, 0°和

4°攻角下的近尾迹 1倍弦长区内的流动在 6个流向位置上进行了测量。旨在研究翼型近尾迹

湍流剪切流的统计特性和结构形态, 及其动力学机制, 如涡量的聚集、输运和演化, 旋涡的

形成、发展和破裂, 以及各种流动结构之间的相互作用等。

2　实验设备和实验方案

2. 1　实验设备简介

　　实验设备主要由低速风洞、PIV 系统和示踪粒子发生器等几部分组成
[ 5, 6]。实验所用的直

流式多功能低速风洞采用后部吸气方式, 稳定风速范围为 10～80 m/ s, 风洞的矩形切角闭口

式实验段尺寸为 0. 56 m×0. 8 m×1. 5 m。以 HP3852S 数据采集/控制系统为核心、以计算机

为监控器的风洞测控系统, 通过专用的风洞控制采集和数据处理程序, 来实现风洞控制、数

据采集和数据处理的自动化。

实验中所采用的在线式PIV 系统如图1所示, 以脉冲式双 Nd: Yag 激光器为光源, 激光

器的工作频率为 10 Hz, 可见光波长 532 nm , 每个脉冲能量 200 mJ, 脉冲宽度 9 ns。在 CCD

的采集区域内, 激光片光的厚度小于 1. 0 mm。采用 RS- 170式互/自相关 CCD作为图像记录

系统, 其分辨率为 768像素×484像素, 采集速度30祯/秒, 每两祯图像之间的最小时间间隔

约为 20 �s。在图像处理中采用了互相关分析方法, P IV 系统的控制和分析软件为 T SI 公司

Window s NT 4. 0下的图像采集和后处理软件—Insight NT。

图 1　PIV 系统示意图 图 2　翼型近尾迹测量实验示意图　　

在运用 PIV 等激光系统进行流动测量时, 成功的示踪粒子产生与散播是获得理想测量结

果的保障。本实验中所采用的 LZL 型粒子发生器是针对 PIV 测量合作开发的, 其基本原理是

通过物料的蒸发冷凝产生粒子, 生成粒子直径约为 0. 6～1. 2 �m, 可以满足实验测量的需要。

同时生成粒子具有无危害、不污染设备和良好的经济性等优点。实验中示踪粒子从风洞的入

口处加入, 既保证了粒子在测量域内的均匀散播, 同时又不干扰流场。

2. 2　实验方案

　　实验模型为标准的NA CA 0012翼型, 弦长 250 mm, 展长 560 mm , 实验布置如图2所示。

实验风速为 15 m/ s, 对应的以弦长为特征长度的雷诺数为 2. 39×105。实验中 CCD像素分辨
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率为 75. 53 �m/ pixel, 采集区域的大小约为 48. 34×36. 25 mm
2
, 图像分析时查问域大小为 64

像素×64像素。用于互相关分析的两祯图像的时间间隔为30 �s, 每个工况所采集的图像均为
128祯。

实验测量主要是在翼型的近尾迹区内完成的, 采集域沿流向分别设置在翼型尾缘以及距

翼型尾缘距离分别为 0. 1, 0. 3, 0. 5, 0. 7和1. 0倍弦长的 6个流向位置, 并对 0°和 4°攻角两

种情况进行了对比实验, 实验结果编号如表 1所示。

表 1　翼型实验结果编号 (X 为采集域距翼型尾缘距离, C 为翼型弦长)

X / C 0 0. 1 0. 3 0. 5 0. 7 1. 0

攻角 0°

攻角 4°

A0- 00

A4- 00

A0- 01

A4- 01

A0- 03

A4- 03

A0- 05

A4- 05

A0- 07

A4- 07

A0- 10

A4- 10

3　实验结果分析和讨论

3. 1　实验数据的统计分析

　　下面以 0°攻角情况下距翼型尾缘 0. 3倍弦长处的统计结果 (如图 3所示) 来说明翼型近

图 3　工况 A0- 03的一些统计量分布

尾迹湍流剪切流的平均速度 ( Speed)、湍流强度 ( T urbulence- Intensity ) 和剪切应变变化率

Txy , 以及速度脉动量的二阶关联量u′u′, u′v′和v′v′分布情况。其中湍流强度和剪切应变变化
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率的定义如下:

湍流强度 =
( 1/ 2) ( u′2 v′2)

U∞
× 100%　,　剪切应变变化率 =

�v
�x +

�u
�y

　　在 0°攻角情况下, 湍流强度和速度脉动量的二阶关联量u′u′和v′v′关于尾迹中心线对称,

u′u′表现为对称于尾迹中心线的双峰值分布, 峰值位于距尾迹中心线 25%尾迹宽度处, 在自由

流处量值最小, 尾迹中心线处次之; 而湍流强度和v′v′为单峰值分布, 量值由尾迹中心线向自

由流逐渐减小。剪切应变变化率 Txy 和速度脉动量的二阶关联量u′v′关于尾迹中心线反对称,

T xy和u′v′符号相反, 如在以顺时针旋涡为主导的尾迹上半部区域内, T xy为正, u′v′为负。由

T xy的定义可知, 在尾迹区域内其量值主要由 �u/ �y 决定, 即正的�u/ �y 对应于负的u′v′值。T x y

和u′v′绝对量峰值均位于距尾迹中心线 25%尾迹宽度处, 这也表明此处为尾迹速度型的拐点,

即此处尾迹流动是不稳定的。

对比0°攻角不同流向位置的统计结果, 还可发现沿流向翼型尾迹的宽度变厚; 湍流强度、

剪切应变变化率以及速度脉动量的二阶关联量u′u′, u′v′和v′v′绝对量值沿流向减小。

3. 2　瞬时速度场结构分析

　　在实验中, 翼型湍流尾流不但是指尾流本身为湍流运动状态, 而且还指翼型边界层在尾

缘之前已发展为湍流边界层。关于湍流剪切流的结构特征、发展和演变、稳定性分析等研究,

目前还主要依靠实验手段。由于篇幅所限, 在下面的分析中, 只给出 4°攻角情况下的有代表

性的实验结果 [ 6]。

3. 2. 1　工况 A0- 01和 A4- 01

　　距尾缘 16 mm 至 46 mm ( 0. 1< X / C< 0. 2) 的近尾迹区内 4°攻角测量结果如图 4所示,

图 4　工况 A4- 01的相对瞬态速度场

在该区的流动结构分析中采用沿流向以 0. 8 U e迁移的参考系。在翼型的近尾缘区域中, 存在

类似卡门涡街的交替排列的涡系结构。位于上部的涡为顺时针旋转, 位于下部的涡为逆时针

旋转, 由于涡的这种排列形式使得翼型湍流尾流在整体上呈现为波状。在距翼型尾缘非常近

的此区域中, 旋涡不但具有鲜明的集中涡形态, 而且已经交替排列起来, 这表明在翼型尾缘

处应存在着一种较强的动力学机制, 决定了翼型近尾缘处涡街的形成。因此利用这种动力学

机制, 在尾缘处实施恰当的控制, 不但可以有效地控制翼型湍流尾流, 而且可以显著地改变
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翼型的气动性能。而 0°攻角的翼型近尾缘的流动, 其旋涡的尺度和强度较弱, 并更易受到翼

型边界层的影响。

3. 2. 2　工况 A0- 05和 A4- 05

　　距尾缘 122 mm 至 155 mm ( 0. 5< X / C< 0. 6) 尾迹区内 4°攻角测量结果如图5所示, 在

图 5　工况 A4- 05瞬态相对速度场

该区的流动结构分析中采用沿流向以 0. 9 U e迁移的参考系。与近尾缘及一倍弦长处的测量结

果相比, 该区内涡的尺度更大, 排列更规则, 这表明从翼型尾缘到此处应是尾流中涡的发展

区。另外在测量结果中未观察到涡的合并现象, 因此翼型湍流尾流中涡的发展应主要是通过

旋涡对主流的卷吸作用来实现的, 而不是通过旋涡间的合并作用。旋涡的诱导作用, 使旋涡

周围的主流被携带进入和穿越尾迹, 从而使尾流两侧的主流发生联系, 进行动量、质量和能

量的交换。其相互间作用的结果, 使尾迹内涡迁移的速度和尺度沿流向不断增加, 表现为尾

迹速度的恢复和尾迹宽度的增加。相比之下, 0°攻角情况下此区域中旋涡已经开始发生破裂。

3. 2. 3　工况 A0- 10和 A4- 10

　　距尾缘 225 mm 至 256 mm ( 0. 9< X / C< 1. 0) 尾迹区内 4°攻角的测量结果如图 6所示,

图 6　工况 A4- 10瞬态速度场

在该区的流动结构分析中采用了沿流向以 0. 95 U e迁移的参考系, 这也表明了尾迹中涡向下

游迁移的速度在不断提高。与近尾缘和 0. 5倍弦长处的测量结果相比, 该区内的旋涡此时已
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经破碎, 涡街形态不再存在。集中涡的破碎表现为螺旋状散开, 将所携带的流体抛向四周, 涡

核膨胀并进一步被拉伸, 旋涡破碎后使流动趋向更加均匀。因此在距翼型尾缘 0. 5倍到1. 0倍

弦长的区域内, 应是翼型湍流尾流中涡的分裂和消亡区, 也是湍流尾流由有序走向无序的区

域。相比之下, 在 0°的测量结果中, 涡破碎更彻底, 流动更均匀。

4　结　论

　　本文利用在线式 PIV 系统, 在低速风洞中对 NACA 0012翼型在雷诺数 2. 39×10
5
, 0°和

4°攻角下的近尾迹1倍弦长区内的流动进行了测量。实验结果表明, 在较高的雷诺数下翼型近

尾迹流动是一种以旋涡的运动学和动力学特性为主导的湍流剪切流。

( 1) 在 0°攻角情况下, 湍流强度和速度脉动量的二阶关联量u′u′和v′v′关于尾迹中心线对

称, u′u′表现为对称于尾迹中心线的双峰值分布, 峰值位于距尾迹中心线25%尾迹宽度处; 湍

流强度和v′v′为单峰值分布, 峰值位于尾迹中心线处。剪切应变变化率T xy 和速度脉动量的二

阶关联量u′v′关于尾迹中心线反对称, 且符号相反。Txy 和u′v′绝对量峰值均位于距尾迹中心

线 25%尾迹宽度处。

( 2) 在所测量的范围内, 翼型近尾迹湍流具有比较复杂的流动形态和涡结构: 翼型的尾

缘处是其近尾迹涡街的形成区; 尾缘后0. 5倍弦长的区域存在类似于卡门涡街的有序结构, 是

旋涡发展区域, 旋涡具有较好的稳定性; 距翼型尾缘 0. 5倍弦长至 1倍弦长的区域, 是翼型

近尾迹流动由有序走向无序区域, 旋涡开始破裂。涡破碎时首先呈现出螺旋状, 向四周抛射

流体, 旋涡破碎后可以形成新的、尺度较小的涡。

( 3) 翼型湍流尾流中涡的发展主要是通过旋涡对主流的卷吸作用, 而不是通过旋涡间的

合并。通过旋涡的诱导作用, 旋涡周围的主流将被携带进入和穿越尾迹, 可以使尾流两侧的

主流发生联系。主流与尾迹相互作用的结果, 是使涡迁移速度和尺度增加, 表现为尾迹速度

的恢复和尾迹宽度的增加。翼型表面边界层对翼型近尾迹湍流剪切流的演化有重要影响。
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FULL- LENGTH PAPERS

DSMC PARALLEL NUMERICAL SIMULATION

ON VACUUM PLUME
Cai Guobiao, Liu Shijian, Wang Huiyu, Zhuang Fenggan

( School of Astronautics, Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he DSMC ( Dir ect Simulation Monto- Carlo) computer code of a

small nozzle vacuum plume w as refo rmed. T he computat ion showed that parallel comput ing

could g reat ly acceler ate computat ion, shorten comput ing t ime and enlarg e comput ing scale.

The parallel computat ion results accorded w ell w ith the sequential computation resul ts. An

example of DSMC parallel computat ion w as also completed successfully for a vacuum plume

and the computat ion results ag reed well w ith theo ret ical analysis. T he sequent ial computation

w on't be able to cope w ith this task.

Key Words　Nozzle plume　Numerical simulat ion　Monte- Carlo method

A PIV STUDY OF NEAR WAKE FLOW OF AIRFOIL

PART Ⅰ- KINEMATIC CHARACTERISTICS
Wang Guanghua, Liu Baojie, Liu Tao, Gao Ge

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Detailed 2D velocity f ields obtained from on- line PIV ( Part icle

Image Velocimetr y) measurements in a low speed w ind tunnel ar e used to invest ig ate f low

st ructures in the turbulent near w ake f low of a NACA0012 airfoil. T he Reynolds number on

chor d length is 2. 39×105, the angles of at tack are 0°and 4°. The experimental results indi-

cate that the turbulent near w ake f low is dom inated by the dynamic and kinemat ic character-

ist ics of vort ices at r elat ively high Reynolds number . According to the flow st ructures identi-

fied from instantaneous velo city fields, the vortex st reet is cr eated at the airfoil tail region.

St ructures in the vortex developing region ( within 0. 5 chord leng th) are similar to tho se for

the Karman vor tex str eet and st ructur es in the vortex br eak- up and dissipat ion r eg ion ( be-

tw een 0. 5 and 1. 0 chord length) change f rom organized to non- org anized. The results also

show that the boundary layer of the airfo il affects the st ructures in the near w ake flow . T he

fields of mean velocity , tur bulence intensity , st rain rate and correlat ion coef ficients o f EM-

BED Equation ar e also obtained.
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