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低雷诺数ＮＡＣＡ００１２平面叶栅流场直接
数值模拟

朱海涛，单　鹏
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：采用具有７阶精度的ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ　ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ（ＷＥＮＯ）差分格式，直接求解可压缩二

维非定常Ｎ－Ｓ方程组，研究了ＮＡＣＡ００１２翼型平面叶栅低雷诺数流动的特征．直接模拟及与文献对比的结果

表明：叶栅尾缘涡脱落的形成过程与圆柱绕流涡脱落的形成过程非常相似．平面叶栅尾迹区的２阶统计量与

孤立翼型尾迹区的２阶统计量具有相同的分布特征，但前者的强度显著大于后者．周期性的涡脱落不仅在上

下翼面形成非定常分离，也使得尾迹区某点的总压发生准周期性的变化．随着栅距的减小，翼型上的平均分

离位置向前缘移动；尾迹区某点的总压变化频率及其幅值均显著地增加；而且栅距越小，速度脉动２阶统计量

反而越大．
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｄｉｒｅｃｔ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｌｏｗ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ；ｃａｓｃａｄｅ　ｆｌｏｗ；

ｖｏｒｔｅｘ－ｓｈｅｄｄｉｎｇ；ＷＥＮＯ （ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ　ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）ｓｃｈｅｍｅ

　　低雷诺数流动对滑翔机、风力机、高空无人
机、微型航空器等飞行器及其动力装置的性能有
着重要的影响［１］．与高雷诺数流动相比，低雷诺数
流动通常处于层流状态，由于逆压力梯度的存在，
容易出现分离；在翼型或叶片的尾缘处，由于黏性
的作用通常出现周期性的涡脱落，形成类似卡门
涡街的尾迹．对于孤立翼型绕流，这些非定常流动
现象对翼型的升阻比等气动性能产生重要影响．
在叶栅内部，周期性的涡脱落极易诱发声学共振；
且上游叶片产生的尾迹对下游叶片的流动有着巨

大的影响．此外，低雷诺数流动中包含的非定常分
离、转捩和旋涡流动也是流体力学理论研究的重
要研究对象．因此，对低雷诺数流动的研究不仅具
有重要的实际应用价值，而且也具有一定的理论
研究意义．
低雷诺数翼型绕流已存在一定数量的理论和

实验研究结果以及大量的数值模拟结果．Ｌｉｓｓａ－
ｍａｎ对低雷诺数翼型的实验研究及其基础理论
问题进行了综述［１］；Ｍｕｅｌｌｅｒ等用烟丝法对低雷
诺数翼型的分离过程进行了流场显示［２］；国内，王
光华等用ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｍａｇｅ　ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ（ＰＩＶ）技术
研究了翼型尾迹的结构及其动力学和运动学机

制［３－４］．Ｔａｔｉｎｅｎｉ等对低雷诺数翼型绕流的分离过
程进行了Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）
模拟，配合ｅ－Ｎ 转捩预测方法得到了较好的结
果［５］；国内叶建等对低雷诺数翼型绕流的尾迹和
分离进行了直接数值模拟［６－７］．Ｆａｒｒｅｌ等通过添加
人工可压缩项得到了ＮＡＣＡ　００１２叶栅跨声速流
动的势流解［８］；Ｂｅｎｄｉｋｓｅｎ和 Ｈｓｉａｏ等分别用有
限体积法和有限元方法数值求解Ｅｕｌｅｒ方程得到
了与Ｆａｒｒｅｌ等相同的跨声速无黏解，并成为ＮＡ－
ＣＡ００１２叶栅跨声速无黏流动的公认解［９－１０］；

Ａｈｍｅｄ等对 ＮＡＣＡ００１２叶栅不可压缩流动进行
了ＲＡＮＳ模拟，并研究了栅距和攻角的影响［１１］．
目前，尚未见研究ＮＡＣＡ００１２叶栅中低雷诺数流
动的文献报道．
由于受实验条件的限制，目前还无法对流动

分离、旋涡、转捩等复杂现象以及湍流脉动及其各
阶统计量等流动细节，进行深入细致的测量．因
此，随着计算机硬件、高精度数值方法和并行技术
的不断发展，直接数值模拟已在逐渐成为探索复
杂流动机理，揭示其内部规律的极其重要的推进

工具［１２］．受计算资源的限制，当前尚不易进行具
有１０５ 以上实用飞行雷诺数量级的直接数值模
拟．但相较于 ＲＡＮＳ 和ｌａｒｇｅ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
（ＬＥＳ），直接数值模拟由于不依赖于任何湍流模
型，所得的数值结果更加准确、可靠；根据直接数
值模拟建立的数据库不仅可以给出各个流动时刻

清晰的流动图画，而且可以用来建立和检验各种
湍流、分离及转捩模型．同时，这些数据库也是研
究复杂流动内部机制的有力工具．
本文即以直接数值模拟为研究手段，对入口

为较低马赫数 Ｍａ∞ ＝０．３，较低雷诺数Ｒｅ∞ ＝
２０　０００的ＮＡＣＡ００１２平面叶栅流动进行了计算．
研究了在０°攻角下，翼型尾缘的涡脱落过程，翼
型表面的非定常分离及尾迹的结构，还对比研究
了孤立翼型和不同栅距叶栅的流场特征．

１　数值方法及程序验证

１．１　数值方法及计算网格

考虑一般曲线坐标下可压缩二维非定常Ｎ－Ｓ
方程组

Ｕ^
τ＋

Ｅ^
ξ
＋Ｆ^η

＝ １Ｒｅ
Ｅ^ｖ
ξ
＋Ｆ^ｖ（ ）η （１）

上式中左端第一项为非定常项，后两项为无黏项；
右端两项为黏性项，它们的具体形式可参见文献
［１３］．对无黏项，首先对其进行Ｓｔｅｇｅｒ－Ｗａｒｍｉｎｇ
分裂［１３］；然后对分裂后的正负流通矢量项采用具
有迎风效应的守恒型差分格式 ＷＥＮＯ计算其空
间导数．ＷＥＮＯ格式选用在光滑处有７阶精度，

间断处有５阶精度的 ＷＥＮＯ－７差分格式［１４］．原
始的 ＷＥＮＯ格式引入了较多的数值耗散，这不
利于对流动较光滑区域的直接数值模拟．在本文
的计算过程中采用了如下的相对限制器ＲＬ（ｒｅｌ－
ａｔｉｖｅ　ｌｉｍｉｔｅｒ）［１５］

ｗｋ ＝

Ｃｋ， 当ｍａｘ（Ｔｖｋ）／ｍｉｎ（Ｔｖｋ）＜Ａ
Ｔｖ
ｒｌ

且ｍａｘ（Ｔｖｋ）＜Ｂ
Ｔｖ
ｒｌ

ωｋ，
烅

烄

烆 其他

（２）

其中ｗｋ是 ＷＥＮＯ－７差分格式中第ｋ个模板的权
重，该格式共有４个插值模板；Ｃｋ 是第ｋ个插值
模板的最优权重，当选用最优权重时，该格式成为

２０４
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显式７阶偏斜差分格式；Ｔｖｋ 为第ｋ个插值模板
上的总变差，用来衡量该插值模板的光滑性；ωｋ
是 ＷＥＮＯ－７差分格式根据第ｋ个模板的光滑性
定义的权重，使用该权重时会在间断处或流动不
光滑处引入较大的数值耗散；实际计算时取

ＡＴｖｒｌ ＝５．０，Ｂ
Ｔｖ
ｒｌ ＝０．２．计算过程中可以发现数值

耗散较大的区域集中在有旋涡结构的尾迹区．黏
性项中包含的速度和温度的空间导数及黏性项的

空间导数均采用具有８阶精度的中心差分格式计
算．最后得到的关于时间的常微分方程组采用具
有ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ（ＴＶＤ）特性的３步

３阶精度的Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ格式求解．
叶栅流动直接数值模拟的计算网格为如图１

所示的 Ｈ型网格，为了显示清楚，在ｘ方向每隔

４０个网格显示１个，在ｙ方向每隔５网格显示１
个．翼型上分布了６００个点，总网格点数为２　０３１×
２０１．由于最后得到的是具有（准）周期性的数值
解，因此，初值影响是很小的．本文计算中以自由
来流为初值进行非定常计算．入口、出口采用二维
定常特征边界条件，列出如下

ｐｂ＝ （ｐ∞ ＋ｐｅ）／２＋ρｃ（ｖ∞ －ｖｅ）·ｎ／２
ｖｂ·ｎ＝ （ｐ∞ －ｐｅ）／（２ρｃ）＋（ｖ∞ ＋ｖｅ）·ｎ／２

ρｂ＝ρ∞（ｐｂ／ｐ∞）
１／γ

ｕｂ＝ｕ∞ ＋（ｖｂ·ｎ－ｖ∞·ｎ）ｎｘ
ｖｂ＝ｖ∞ ＋（ｖｂ·ｎ－ｖ∞·ｎ）ｎ

烅

烄

烆 ｙ

（３）

ｐｂ＝ （ｐ∞ ＋ｐｅ）／２＋ρｃ（ｖ∞ －ｖｅ）·ｎ／２
ｖｂ·ｎ＝ （ｐ∞ －ｐｅ）／（２ρｃ）＋（ｖ∞ ＋ｖｅ）·ｎ／２

ρｂ＝ρ∞（ｐｂ／ｐｅ）
１／γ

ｕｂ＝ｕｅ＋（ｖｂ·ｎ－ｖｅ·ｎ）ｎｘ
ｖｂ＝ｖｅ＋（ｖｂ·ｎ－ｖｅ·ｎ）ｎ

烅

烄

烆 ｙ

（４）
式中ｐ，ｃ，ρ，ｕ，ｖ分别为压强、声速、密度、ｘ和ｙ
方向的速度；ｎ为边界上指向计算域内部的单位
向量；∞，ｂ，ｅ分别为自由来流、边界处和由计算
域外插得到的相应物理量；γ＝１．４．翼型表面采

图１　计算区域及网格（ｘ方向隔４０取１，

ｙ方向隔５取１）

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ａｒｅａ　ａｎｄ　ｇｒｉｄｓ（ｅｖｅｒｙ　４０ｔｈ　ａｎｄ

５ｔｈ　ｎｏｄｅｓ　ａｒｅ　ｐｌｏｔｔｅｄ　ｉｎ　ｘａｎｄ　ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ）

用无滑移边界条件，绝热壁面；其余边界采用周期
性边界条件．
尽管采用了特征边界条件，但试算中可见，由

尾迹区旋涡在出口处产生的数值反射仍然对整个

流场产生明显的影响．为了进一步消除出口边界
数值反射对整个流场的影响，在出口处设置了ｘ
方向的带有滤波的边界反射扰动缓冲区［１６］．缓冲

区间为ｘ＝９．０～１２．０，沿ｘ方向布置了３０个间
距不断增加的网格；ｙ方向为整个叶栅通道的长
度．在缓冲区中，对每个守恒变量进行滤波操作；

每个时间步进行１次滤波．实际计算中采用较为
简单的显式滤波，滤波函数为

ｆ
－
ｉ，ｊ ＝

ｆｉ，ｊ＋σ［（ｆｉ＋１，ｊ＋ｆｉ－１，ｊ＋ｆｉ，ｊ＋１＋ｆｉ，ｊ－１）／４－ｆｉ，ｊ］
（５）

滤波强度σ定义为

σ（珟ｘ）＝α珟ｘβ （６）

其中珟ｘ是由缓冲区长度及起始和终止坐标定义的
归一化坐标；α，β为经验常数

［１７］，这里取α＝
０．０５，β＝２．０．这样虽然减少了有效的计算区域，
却大大地削弱了出口处数值反射对整个叶栅流场

的影响．

１．２　程序验证

为了检验本文发展程序的正确性和可靠性，

首先模拟了具有公认解的 ＮＡＣＡ００１２平面叶栅
的无黏跨声速流动，所得的数值解与公认解吻合；

然后求解了低马赫数层流平板边界层流动，与

Ｂｌａｓｉｕｓ解吻合甚好．
ＮＡＣＡ００１２无黏跨声速流动的计算采用与

图１相同的 Ｈ 型网格；翼型上布置了２００个点，

总的网格点数为８０１×１０１．入口马赫数 Ｍａ∞ ＝
０．８；栅距为ｄ＝３．６（３．６倍的翼型弦长，下同）；
攻角为０°．图２（ａ）为翼型表面压力系数分布图，

可见本文的数值解和公认解是吻合的，并且具有
更高的激波分辨率．
对于层流平板边界层流动的求解，入口处取标

准大气海平面处的大气参数，入口马赫数Ｍａ∞ ＝
０．１．计算网格在平板附近进行加密，网格总数为

１　５０１×１１１．入口和出口采用式（３）、式（４）所示的
特征边界条件，物面为绝热无滑移边界条件．图２
（ｂ）为平板层流边界层流动在Ｒｅｘ ＝１．４５×１０５

处的数值解与Ｂｌａｓｉｕｓ理论解的对比图，两者吻合
甚好．

３０４
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图２　程序验证算例

Ｆｉｇ．２　Ｅｘａｍｐｌｅｓ　ｆｏｒ　ｃｏｄｅ　ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

２　ＮＡＣＡ００１２平面叶栅直接数值模拟

本文通过直接求解二维瞬态可压缩 Ｎ－Ｓ方
程，对 ＮＡＣＡ００１２平面叶栅进行了直接数值模
拟．Ｎ－Ｓ方程根据自由来流的速度、密度、温度和
翼型弦长进行无量纲化；计算的无量纲时间步长
取为１×１０－５；开始计算时，每１０　０００个时间步输
出一个瞬态流场，当观测点的总压和升力系数出
现（准）周期性变化后，每１　０００个时间步输出一
个瞬态流场．入口马赫数Ｍａ∞＝０．３，入口雷诺数
Ｒｅ∞＝２０　０００；安装角为９０°；攻角为０°；除非特别
声明，以下的结果均为栅距ｄ＝３．６时的结果．

２．１　瞬时流场分析

图３是尾涡失稳前后的压力云图和流线图．
由图３（ａ）可见，在翼型尾缘附近存在一定的逆压
力梯度；压力呈上下对称分布，尾涡也基本上、下
对称，但由于上、下翼面分别产生负、正的涡量，一
对尾涡分别按逆、顺时针旋转．随着非定常计算的

推进，尾缘附近流场的涡量不断增强，这对尾涡也
不断地生长，但两者的生长速度并不完全相等．当
两者强度的差值达到某一临界点后，压力分布失
去上下对称性，生长较快的尾涡首先失稳．在图３
（ｂ）中，上翼面尾涡失稳，并与下翼面的主流发生
较强的剪切，在下翼面尾涡的末端形成一个高压
区．该高压区使下翼面尾涡附近的逆压力梯度增
大，促进了下翼面尾涡的生长．当下翼面尾涡生长
到一定程度，也会变得不稳定，从尾缘上脱落．这
样周而复始，不断地有上、下翼面的旋涡交替地从
尾缘脱落，形成尾迹中的涡街结构．这样的涡脱落
过程与圆柱绕流的涡脱落过程［１８］是相似的．

图３　尾涡失稳前后的压力－流线图

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ－ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｂｅｆｏｒｅ　ａｎｄ　ａｆｔｅｒ

ｄｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｖｏｒｔｅｘ　ａｔ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图４显示了翼型尾涡的交替脱落过程及在尾
迹区形成的涡街结构，其中Ｔ 是涡脱落周期．在
一个涡脱落周期刚开始时，即ｔ＝０时，如图４（ａ）
所示，上一个周期从翼型上表面脱落的顺时针方
向旋转的旋涡１已完全离开尾缘，进入尾迹；该旋
涡与主流作用，在翼型尾缘后的上半流场形成一
个低压区，下半流场相应位置形成一个高压区．该
高压区在上一个周期末尾促进了下翼面处逆时针

方向旋转的尾涡２的生长．此时，尾涡２已获得充
分的发展，变得不稳定；它与上翼面主流发生强的
剪切，在尾缘处上半流场产生一个高压区．该高压
区提供了上翼面尾涡３快速生长所需的逆压力梯
度；同时，使尾缘处上半流场的压力高于下半流
场．因此，尾缘附近的流体绕过尾缘，由上半流场
进入下半流场．在图４（ｂ）中，顺时针旋转的旋涡３
不断从上翼面主流中卷吸流体，快速生长，并使大
量的上翼面流体绕过尾缘进入下翼面．这部分流

４０４
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体与下翼面主流通过剪切作用在下翼面尾缘处形

成一个高压区，使旋涡２被切割，逐渐脱离尾缘．
在图４（ｃ）中，从下翼面脱落的旋涡２已经完全进
入尾迹区．旋涡３获得充分发展后变得不稳定，开
始从尾缘处脱落．该旋涡通过与下翼面主流的剪
切作用使得下翼面尾缘处又被高压区控制．下翼
面流体开始绕过尾缘进入上半流场；同时，由于有
逆压力梯度的存在，新的下翼面尾涡４开始生长．
上翼面旋涡３的脱落过程和下翼面旋涡２的脱落
过程完全一致．交替脱落的尾涡在翼型尾迹区形
成类似 Ｋａｒｍａｎ涡街的结构．图４（ｄ）为某时刻，
流场中的密度云图，尾迹中每个低密度区均与一
个旋涡结构对应．

图４　尾涡脱落过程的压力－流线图和尾迹区密度云图

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ－ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｖｏｒｔｅｘ－ｓｈｅｄｄｉｎｇ
ａｔ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ　ａｎｄ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ

ｄｅｎｓｉｔｙ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｗａｋｅ

图５分别是上、下翼面尾涡脱落后的涡量云
图．从图中可以看出，翼型表面附近流场的涡量很
大；上下翼面的涡量符号相反；在尾迹区，符号相

反的两种涡量相互作用产生具有相反符号涡量的

旋涡．

图５　尾涡脱落后的涡量云图

Ｆｉｇ．５　Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｖｏｒｔｅｘ－ｓｈｅｄｄｉｎｇ

周期性的涡脱落对整个流场产生巨大的影

响．尾缘处的涡脱落，在翼型后部产生非定常分
离．由于叶栅是静止的，因此分离点应满足

ｕｓ＝ｕｓｎ ＝
０ （７）

其中ｓ是指翼型表面切线方向．显然，分离点和摩
擦因数为０的点重合．图６（ａ）为翼型上表面摩擦
因数为０的点的位置随时间的变化曲线．可见翼
型表面上的分离区是非定常的．图６（ｂ）是尾迹中
心线上距翼型尾缘０．２倍弦长处总压随时间的变
化曲线．由于尾缘处周期性的涡脱落，使得尾迹区
该点的总压也发生着（准）周期的变化．

２．２　时均流场分析

当流动进入周期或准周期状态后，每０．０１个
无量纲时间输出一个瞬时流场，共输出７００个流
场，总计７个无量纲时间，约１０个涡脱落周期．对
所得的所有瞬态流场进行时间平均即得时均流

场．图７给出了时均流场的马赫数云图、压力－流
线图和涡量云图．可以看出时均流场上下对称；在
尾缘处有一对对称的尾涡；涡量的分布也上下对
称，但上下两部分的涡量符号相反．这与圆柱绕流
时均流场的特征相似．图８是翼型上下表面的压
力系数和摩擦因数的分布曲线；２条曲线几乎完
全重合，说明时均流场具有很强的上下对称性．根
据上一小节的分析，图８（ｂ）中的零点即为平均分
离位置．上下翼面均在０．７３０　１９弦长处．
图９是翼型尾迹区速度脉动量２阶统计量的

等值线图．可以看出，ｕ′ｕ′关于尾迹中心线上下

５０４
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图６　分离位置及尾迹中心某点总压变化的时间序列

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅ　ｓｅｒｉｅｓ　ｏｆ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｗａｋｅ

图７　时均流场马赫数分布图、压力－流线图

和涡量分布图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ，ｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ
ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ａｖｅｒａｇｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

图８　时均流场翼型表面压力和摩擦因数分布

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｋｉｎ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｆｏｉｌ　ｓｕｒｆａｃｅｓ

ｉｎ　ｔｈｅ　ａｖｅｒａｇｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

对称，在垂直于尾迹中心线方向上有２个上下对
称的极值点．ｖ′ｖ′也是关于尾迹中心线上下对
称，但在垂直于中心线方向只有一个极大值，且位
于中心线上．ｕ′ｖ′关于中心线呈反对称分布；在
垂直于中心线方向上也有２个上下对称的、绝对
值的极大值点．它们的共同点是其绝对值在流向
上均迅速增加到最大值，然后逐渐减小．其原因在
于速度脉动量主要来自尾迹区旋涡和主流的相互

６０４
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作用；在靠近尾缘处，旋涡的涡量较大，有较强的
卷吸能力，与主流的剪切较为强烈；随着涡量不断
耗散，两者之间的相互作用逐渐减小，速度脉动量
也逐渐减小．

图９　速度脉动２阶统计量的分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｅｃｏｎｄ－ｏｒｄｅｒ　ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ

文献［６］采用紧致差分格式———对流项和黏
性项分别采用具有３阶精度的迎风型紧致格式和

４阶精度的对称型紧致格式，计算了入口马赫数

Ｍａ∞＝０．３，Ｒｅ∞＝１０　０００的孤立翼型尾迹区速度

２阶统计量的分布．与该文献对比可以发现，叶栅
尾迹速度的２阶统计量与孤立翼型的相应２阶统
计量具有相同分布特征．表１给出了该文献０°攻
角的计算结果与本文不同栅距情形下的计算结

果．对比得到的基本规律为，栅距越小，各个速度
脉动２阶统计量反而快速地增大．
表１　叶栅和翼型尾迹速度脉动２阶统计量

最大值的对比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ　ｉｎ

ｔｈｅ　ｗａｋｅ　ｏｆ　ｃａｓｃａｄｅｓ　ａｎｄ　ａｉｒｆｏｉｌ

孤立翼型 ｄ＝∞［６］ ｄ＝３．６　 ｄ＝１．８　 ｄ＝１．０

ｕ′ｕ′ ０．０４６　 ０．０６６　９５　 ０．０７１　１７　０．０８６　２３

ｖ′ｖ′ ０．０５５　 ０．０７０　８２　 ０．０７８　７５　０．１１３　３６

｜ｕ′ｖ′｜ ０．０２７　 ０．０３３　０３　 ０．０３３　９１　０．０４３　３６

２．３　栅距的影响

为了研究栅距对叶栅流场的影响，本文对栅
距ｄ＝３．６，１．８，１．０三种情形进行了计算．图１０
是ｄ＝３．６，１．０两种栅距下时均流场的压力分布
云图，ｄ＝１．８的压力分布介于两者之间．可以发
现在翼型尾缘后面有２个上下对称分布的高压力
区．在瞬时流场中这２个区域总是高低压交错分
布，产生上下翼面分离所需的逆压力梯度．在时均
流场中，该区域的压力分布也与平均分离位置有
关．图１１是３种栅距情形下翼型上下表面压力系
数和摩擦因数的分布曲线；为了显示清楚摩擦因
数的零点，即分离的平均位置，图１１（ｂ）图只显示
了后０．４弦长内摩擦因数的分布．３种栅距对应
的平均分离位置分别为０．７３０　１９，０．７１８　８６，

０．７００　３７．由图１１（ａ）可知，随着栅距的增大，翼型
表面的压力显著地减小，而在图１０中尾缘后部高
压区的压力基本不变；因此，随着栅距的减小，尾
缘附近流场的逆压力梯度会明显地增大，进而分
离程度会增大，分离位置向前移动．

图１０　不同栅距下时均流场压强的分布

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐｉｔｃｈｅｓ

ｉｎ　ａｖｅｒａｇｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

图１２是３种栅距情形下，翼型表面等熵马赫
数的分布曲线和尾迹区一点总压的频谱图；该点

７０４
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图１１　不同栅距下翼型表面压力和摩擦因数分布

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｋｉｎ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｆｏｉｌ　ｓｕｒｆａｃｅｓ

ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐｉｔｃｈｅｓ

在尾迹中心线上距离尾缘０．２倍弦长处．其中横
坐标对应的是无量纲频率

ｆ＝ｆ０Ｌ０／Ｖ０ （８）

　　图１２（ａ），图１２（ｂ）和图１２（ｃ）中的主频率及幅
值分别为（６．５９１８，０．０２３７），（６．６４０６３，０．０４１　３８）和
（６．８３５　９４，０．０６８　１８）．可见，随着栅距的减小，总
压变化的主频率和幅值均增大．由图１２（ｄ）知，栅
距减小，翼型表面的等熵马赫数增大，即叶栅通道
内主流的速度增大；在主流的作用下，尾迹内旋涡
的迁移速度增加，因此，尾迹区的总压变化频率也
相应的增加．由上面分析知，随着栅距的减小，叶

图１２　不同栅距下尾迹区一点总压频谱图及

翼型表面等熵马赫数的分布

Ｆｉｇ．１２　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｓｐｅｃｔｒａ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ａ　ｐｏｉｎｔ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｗａｋｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｎ

ｔｈｅ　ａｉｒｆｏｉｌ　ｓｕｒｆａｃｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐｉｔｃｈｅｓ

栅后部的分离越大，逆压力梯度也越大；因此，在
尾迹中，旋涡与高速的主流的剪切作用也会越剧
烈，导致总压的变换幅值也显著地增大．在３种栅
距情形下，尾迹区２阶统计量的分布具有相同结
构；区别在于随着栅距的减小，３个速度２阶统计
量的绝对值均显著的增大．

３　结　论

通过对ＮＡＣＡ００１２叶栅的直接数值模拟得
到以下结论：

１）在非定常的计算过程中，首先在叶栅尾缘
处出现一对较稳定尾涡；随着计算时间的推移，翼
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型表面附近流场的涡量不断增强，尾涡逐渐失稳，
在尾缘形成周期性的涡脱落．在尾迹中形成类似

Ｋａｒｍａｎ涡街的结构；在翼型表面形成非定常分离．
２）涡量主要分布在翼型表面附近的流场中；
叶栅上下表面的涡量符号相反．在尾迹区，２种符
号相反的涡量相互作用，形成涡量符号交替分布
的尾涡结构．
３）在０°攻角下，时均流场具有较好的上下对
称性．尾迹区速度脉动２阶统计量的分布与低雷
诺数孤立翼型绕流的分布具有相同的特征；但强
度均比后者大．
４）随着栅距的减小，叶栅通道内的主流速度
不断增加，翼型表面的平均分离越大，分离位置向
越向前缘方向移动；尾迹区总压的变化频率和幅
值均增大．栅距越小，各个速度脉动２阶统计量反
而越大．
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