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低雷诺数下二维翼型绕流的流场特性分析
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摘要: 采用高精度有限差分格式,对低雷诺数下二维翼型绕流进行了直接数值模拟,计算了雷诺数为 110×

104,NA CA 0012翼型 0°, 4°以及 10°攻角下的流场。计算结果表明:在 0°和 4°攻角条件下,翼型绕流尾迹区的统

计特性相似, 0°攻角下的统计量值具有很好的对称性;在距翼型尾缘 013弦长以后的尾迹区,旋涡排列成类似

涡街的结构,涡量的极值、压力的极小值都位于旋涡中心,沿着流向,涡量极值的绝对值逐渐减小,压力的极小

值逐渐增大。10°攻角下,翼型上表面从前缘开始分离,尾迹区统计分析结果所得图象与 0°和 4°完全不同,数值

上较后者结果大;在翼型尾缘处,涡量的卷吸,高压力区域的形成,是旋涡脱落的条件,正向和反向旋涡的交替

脱落,形成了类似涡街的结构。
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Abstract: U sing h igh o rder f in ite d ifference schem e, a direct num erica l sim u la t ion

(DN S) of low R eyno lds num ber flow around a NA CA 0012 airfo il w as carried ou t. T he

R eyno lds num ber based on cho rd is 110×104, the angles of a t tack are 0°, 4°and 10°. T he

compu ta t ion resu lts ind ica te that the sta t ist ica l t ra its of w ake region are sim ilar a t angles of

a t tack 0°and 4°. In the w ake region distancing tra iling edge 013 cho rd, o rdered vo rtex streets

ex ist, the ex trem um of vo rt icity and m in im um of p ressu re are located in the cen ter of vo r2
t ices. A long the st ream line, the ab so lu te value of vo rt icity decreases gradually,w h ile the m in2
im um of p ressu re increase step by step. T he sta t ist ica l t ra its of w ake region at angle of a t tack

10°are differen t from that a t o ther tw o angles. T he ab so rp t ion of vo rt icity and fo rm at ion of

h igh p ressu re reg ion are tw o condit ion s of vo rt ices shedding.
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1　引　言

　　翼型的非定常绕流流动研究在飞行器及叶轮

机械设计中有着非常重要的作用[1 ]。翼型绕流、边

界层的非定常分离特性、翼型的尾迹流动以及尾

迹涡系的结构,都包含了丰富的旋涡运动学、动力

学问题,始终是涡动力学的重要研究对象。在叶轮

机中,叶片边界层的分离和转捩位置的变化,将对

叶轮机的性能产生很大的影响[2, 3 ]。通过对这些流

动现象进行深入的研究,可以清晰了解其内部物

理图象,提出更有效的流动控制方法,设计出具有

更好气动性能的翼型; 同时也会丰富我们对涡动

力学的理解。

现有的研究结果, 许多都来自于实验: H eb2
bark 在低速情况下用热线风速仪对零度攻角对

称翼型的尾流进行了详细的实验测量[4 ] , Yao 利

用 P IV 技术,对自然尾流翼型的近尾迹流动进行

了测量[5 ] ,王光华和刘宝杰等利用 P IV 技术研究

了翼型近尾迹流动的运动学和动力学机制[6, 7 ]。但

是,热线风速仪测量得不到瞬态的整个流场信息,

而 P IV 技术的测量窗口大小有限,且响应频率较

低。要得到整个流场的时空高分辨率的非定常演

化信息,目前看来,数值模拟方法不失为一种较好

的解决方法。

由于目前现有的湍流模型难以对转捩,分离

等流动过程进行准确的描述,基于雷诺平均N 2S

方程求解 (RAN S)难以反映这些流动特征[8 ]。从

研究流动机理的角度出发,利用高精度数值模拟

方法如直接数值模拟 (DN S)和大涡模拟 (L ES)

等,可以给出清晰细致的物理流动图象;其结果可

以为流动控制提供新的思路和方法;同时,利用高

精度数值模拟计算结果建立的数据库,也有助于

建立和校验适于描述分离和转捩等流动现象的湍

流模型。

随着计算机硬件性能快速提高和并行计算等

方法的应用,直接数值模拟作为一种模拟真实流

动的有效方法,获得了越来越多的应用[9 ]。本文采

用高精度差分格式,直接离散二维非定常N 2S 方

程, 在 雷 诺 数 为 110 × 104 的 条 件 下, 对

NA CA 0012翼型不同攻角下的流动进行了计算,

得到了流动的周期解。本文选取了 0°, 4°和 10°不

同攻角进行计算,以比较不同攻角的流动特性。通

过对大量计算结果的分析,研究了低雷诺数下绕

翼型流动的统计特征,分析了翼型表面非定常分

离流动,以及尾迹流动结构,并总结了尾涡脱落非

定常分离流动的机制。相比于求解雷诺平均的N 2
S 方程,直接数值模拟虽然增加了计算时间,但由

于其不依赖于模型,计算结果准确可靠,对于研究

翼型绕流的物理机制极为重要。

2　数值计算方法

　　本文对N 2S 方程的离散采用了由傅德薰、马

延文等发展的高精度有限差分格式[10～ 12 ]。

2. 1　N-S方程的求解

　　曲线坐标系下二维非定常可压缩的控制方程

为:
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各项定义参见文献[ 10 ]。对流项经矢通量分裂后

采用 3阶迎风紧致格式U CD 3离散,矢通量分裂

采用曲线坐标下的V an L eer 格式, 最终分裂为

E
±, F
±的形式。

2. 2　对流项

　　以 Ν方向为例,令 f 为沿 Ν向的对流通量,分
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　　连同边界条件,上述离散构成一个关于一阶

导数变量的带状线性方程组,很容易求解。

2. 3　粘性项

　　粘性项采用 4 阶对称紧致格式 SCD 4 离散。

例如对 5
5 Ν Λ 5 u

5 Ν 令 Λ 5 u
5 Ν= g ,且设G 为

5 g
5 Ν的差

分逼近式,则 SCD 4为:
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　　而 g 中的一阶导数项仍需应用类似于上式

的方法事先求出。Ν和 Γ方向的对流项和粘性项
离散后得到的半离散形式:

5Q
5 t

= R (Q )

这里独立变量守恒通量Q = J
- 1 (Θ, Θu , Θv , e) , R
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为空间导数项的差分算子。对上述方程采用 3步

3阶精度R unge2Ku tta 方法推进求解:
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3　计算结果分析与讨论

3. 1　计算结果的统计分析

　　计算域如图 1所示,翼型弦长为L (图中坐标

用弦长无量纲化,下同) ,计算域的左边界距翼型

前缘 2L ,右边界距翼型尾缘 316L ,上下边界距翼

型弦线为 3L。采用C 型贴体网格,节点数为 815

×100。计算中的雷诺数R e= U ∞L öΜ= 110×104,

其中U ∞是无穷远来流速度。

图 1　计算域及网格 (网格为间隔取点) , x 和 y 坐标

以弦长无量纲化

F ig. 1　Computational dom ain and m esh: 815×100

nodes (every 5th node in C2direction and

2nd in no rm al direct ion are p lo tted)

　　由文献 [ 1 ]可知在 110×104 的雷诺数下, 尾

迹区已为湍流流动。图 2 (a) ,图 2 (b)和图 3 (a)分

别对应 0°, 4°和 10°攻角下湍流强度在计算域中的

分布,其中湍流强度定义为:

T u =
(1ö2) (u′2 + v′2)

U ∞

式中: u
′2和v
′2都取周期解的一个周期做平均。

从图中可以看出, 0°和 4°攻角的图画较为相

似,除了尾迹区的狭长带条区域外,计算域内的湍

流强度都接近于零, 4°的带条区较于 0°的宽一些,

湍流强度值在整体上也较 0°的大。10°的流动图画

与 0°和 4°的流动图画相差较大,湍流强度值总体

上比前两者大的多。这主要是由于攻角增大,翼型

对于来流的扰动也相应增大,翼型前缘过早的分

离,导致尾迹中的涡运动更为活跃的缘故,这与文

献[ 13 ]中流动显示结果是吻合的 (参见图 4)。

图 5分别为距尾缘 1倍弦长区域内 (0< x <

1) , 0°攻角和 4°攻角的湍流强度、速度脉动量的二

阶关联量u′v′, u′u′, v′v′(u′v′, u′u′, v′v′都取周期

解的一个周期做平均)的计算结果。分析图象可以

发现:对于 0°攻角 (图 5 (a1)～ (a4) ) ,湍流强度 T u

和u′u′, v′v′关于尾迹中心对称, 其中u′u′表现为

对称于中心线的双凸峰, 而u′v′关于中心尾迹反

对称,二者符号相反,表现为明显的双尾结构; 相

比之下 4°攻角的图画 (图 5 (b1)～ (b4) ) ,已经显

现出明显的不对称性, u′u′下半部的峰值大于上

半部的峰值,对应u′v′,其下半部的绝对值峰值也

大于上半部的绝对值峰值。二者的区别还表现在:

对于各个统计量, 4°攻角的绝对值都大于 0°攻角

的绝对值, 4°攻角尾迹的宽度也大于 0°攻角的宽

度。但是二者也存在共性,结合图 2 和图 5 可以看

出: 0°攻角和 4°攻角的对应图画在形态上是相似的;

沿着流向,尾迹的宽度都不断变厚; T u , u′v′, u′u′,

图 2　0°和 4°攻角下计算域内湍流强度的分布

F ig. 2　T urbu lence in tensity at angles of at tack 0°and 4°respectively
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图 3　10°攻角下计算域内统计量的分布

F ig. 3　Statist ical resu lts a t angle of at tack 10°

图 4　115°和 14°攻角下的流动显示结果 (R e= 115×105,M a∞= 01054) [13 ]

F ig. 4　F low visualizat ion at angles of at tack 115°and 14°respectively,

R e= 115×105,M a∞= 01054, quo ting from ref. [13 ]

v′v′沿流向迅速达到极值后, 其绝对量值都逐渐

减小。分析其原因,由于翼型尾缘旋涡的不断脱

落,使尾迹区出现了类似涡街的结构,从而导致了

速度脉动 u′, v′的出现,开始时由于流动速度低,

而旋涡涡量较高,有很强的诱导能力,通过吸卷主

流流体,旋涡得到增强; 但随着流动速度的提高,

旋涡与主流之间、旋涡与旋涡之间相互作用的结

果使旋涡涡量减少, 逐渐变弱。由此脉动速度

ûu′û , ûv′û (取周期解的一个周期做平均)都经历

一个由小到大,然后再逐渐减小的过程;在垂直于

流向的方向上, ûv′û只有一个最大值, 位于中心

线,而ûu′û有两个最大值,关于中心线对称, T u ,

14第　1　期 叶建等: 低雷诺数下二维翼型绕流的流场特性分析



图 5　距尾缘 1倍弦长区域内湍流统计量,标记 (a)和 (b)分别对应 0°和 4°攻角

F ig. 5　Statist ical resu lts a t angles of at tack 0°and 4°co rresponding to (a)

and (b) , in the w ake region distancing tra iling edge 1 cho rd

24 航 空 动 力 学 报 第　18　卷



图 6　0°攻角下翼型尾迹的涡量—流线、压力—速度矢量图

F ig. 6　 Instan taneous con tours of vo rt icity2stream line, p ressure2velocity field

in w ake region, angle of at tack equals 0°

u′v′, u′u′, v′v′的结构都可以由此得到解释。对于

4°攻角, 由于旋涡脱落的不对称, 必然导致 T u ,

u′v′, u′u′, v′v′图象的不对称。这些结果与文献

[ 6 ]的结果定性一致。

通过对比图 3和图 5,可以发现, 10°攻角的计

算结果与前两者的差别很大,图象完全不同,没有

对称性, 统计量的数值都远较 0°和 4°的数值大。

这是由于在 10°攻角下翼型上表面已经完全分

离,不断有大的涡结构脱落的缘故。

3. 2　翼型尾迹流动结构分析

　　由于绕翼型流动的非定常性,对不同攻角下

的周期性流场,我们都取了 20个左右的瞬态流场

进行研究,画出了尾迹流动的涡量- 流线、压力-

速度矢量图, 通过比较发现: 对 0°和 4°攻角的情

况, 翼型尾迹图象总体上非常相似, 其中 0°攻角

下的图象非常规则, 具有代表性; 而在 10°攻角

下,出现了非常严重的分离,流场结构与前二种情

况差别较大。由于攻角大,分离几乎不可避免,旋

涡不断从尾缘处脱落下来,在尾缘后 3 倍弦长的

地方旋涡依然存在。

图 6是 0°攻角下翼型尾迹的瞬态流场图,由

于涡量、压力在尾缘后 0～ 3L 范围内的变化较

大,为了清楚的显示它们的变化趋势,将其分为两

个部分画出: 其中标记 (a)和 (b)的分别为尾缘后

0～ 115L 和 115L～ 3L 的流场 (注意: 图中涡量、

压力等值线的变化范围不同) , (1)和 (2)分别为涡

量—流线、压力—速度矢量图。旋涡从尾缘处向下

游运动,尾迹的速度亏损不断减少导致其迁移速

度逐渐提高,为了显示出旋涡结构,就必须减去相

应的迁移速度,通过比较发现,当流向的速度减去

0185U ∞时,在 013L～ 3L 范围内都可以较好的显

示出旋涡结构,所以图 6 中的流向速度是减去了

0185U ∞的结果。

从图中可以发现: 在 013L 以后的区域,旋涡

排列成类似涡街的结构,涡量的极值点与旋涡的

中心相对应,其中正的极值点对应来自翼型下表

面的涡量,负的极值点对应来自翼型上表面的涡

量。压力场中压力的极小值也和旋涡的中心对应。

沿着流向,涡量的极值逐渐减小,涡量的分布也更

接近于圆形,对应压力场压力的极小值也逐渐增

大,正负旋向旋涡在垂直于主流方向上的距离逐

渐减少。这些都说明,旋涡与主流之间,旋涡与相

邻旋涡之间都存在着较强的相互作用,随着旋涡

向下游运动,一部分涡量被消耗掉,结果使旋涡不

断减弱,涡量的分布接近于圆形,并且更加均匀;

同时,旋涡的旋转速度也不断减小,导致旋涡中心

34第　1　期 叶建等: 低雷诺数下二维翼型绕流的流场特性分析



图 7　10°攻角下尾缘旋涡脱落过程的涡量—流线、压力—流线图

F ig. 7　V o rtex shedding p rocess of tra iling edge, con tours of vo rt icity2stream line,

p ressure2velocity field of differen t t im e, angle of at tack equals 10°

的压力相应增大;主流与尾迹是不断混合的,尾迹

的速度亏损趋于零。这些结果与文献[ 7 ]的结果定

性一致。

3. 3　翼型尾涡脱落非定常分离流动机制分析

　　图 7展示了 10°攻角下尾缘旋涡脱落的过程。

其中,标记 (a)和 (b)分别对应涡量—流线和压力

—流线图,标记 (1) , (2) , (3)和 (4)分别对应时间

t= 0, t= 3ö40T , t= 3ö20T , t= 9ö40T 的瞬态流

场,其中 T 为 10°流场周期解的周期。

从图中可以发现, 10°攻角下翼型在非常靠近
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前缘的地方就开始分离,除了主涡 (脱落涡)以外,

存在着明显的二次涡结构。 t= 0, t= 3ö40T 对应

于顺时针旋转旋涡 (图中标记为旋涡 1)的脱落, t

= 3ö20T , t= 9ö40T 对应于逆时针旋转旋涡 (图中

标记为旋涡 2)的脱落。首先分析旋涡 1, 从图 7

(a1)可以看出,在旋涡 1的作用下,翼型下表面的

涡量 (红色部分)已经通过尾缘被卷吸到翼型的上

表面,由于下表面涡量与涡 1的涡量相反,导致涡

1的生长被切断;另一方面,对照图 7 (b1) ,由于旋

涡的作用,在涡 1的上游形成了高压力区域 (红色

部分) ,迫使涡 1向下游运动。正是这两者的共同

作用,才导致了旋涡 1的脱落,也正是这两者的作

用,几乎使脱落涡前方涡 2的位置保持不便,促进

了它的生长。其次分析旋涡 2,从图 7 (a2)和 (a3)

可以看出,在涡 2的作用下,翼型下表面的涡量被

卷吸到涡 2 内,促进了它涡量的增长,同时,翼型

上方的主流也被卷到了它的下面; 在图 7 (b3)中,

涡 2上方也存在类似图 7 (b1)的高压区。两者共

同作用,促使旋涡 2脱落,同时也促进了前方涡 4

的生长。顺时针旋转涡和逆时针旋转涡的交替脱

落,形成了类似涡街的结构。由此可见,无论对于

顺时针脱落涡、逆时针脱落涡,对涡量的卷吸,高

压力区的形成,都是旋涡脱落的条件,同时也促进

了下一个脱落涡的发展壮大。正是这个过程的反

复进行,才产生了尾迹区类似涡街的结构。

4　结　论

　　在 0°和 4°攻角条件下,对雷诺数为 110×104

翼型绕流的尾迹区进行统计分析,所得流动图画

大致相似, 0°攻角下的统计量值具有很好的对称

性。在距翼型尾缘 013L 以后的尾迹区,旋涡排列

成类似涡街的结构,涡量的极值都位于旋涡中心,

压力的极小值也位于旋涡中心,沿着流向,涡量极

值的绝对值逐渐减小,压力的极小值逐渐增大。在

10°攻角下,翼型上表面从前缘开始分离, 尾迹区

统计分析结果所得图象与 0°和 4°完全不同,数值

上较 0°和 4°结果大。在翼型尾缘处,涡量的卷吸,

高压力区域的形成,是旋涡脱落的条件,正向和反

向旋涡的交替脱落,形成了类似涡街的结构。
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