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要!以基于
+,J,$$%0

翼型的锯齿尾缘仿生叶片为研究对象%采用大涡模拟的方法研究锯齿相对

齿宽与相对齿高对锯齿尾缘叶片的气动特性和非定常绕流流场的影响规律和机制
*

研究表明%尾缘锯齿参数

对叶片气动性能的影响是复杂的非线性过程%在一定来流攻角范围内能提高升阻比%但失速提前
*

如在
3*#;

!

%#*0;

来流攻角范围内%不同相对齿宽系列叶片的升阻比高于原始叶片%升阻比与锯齿相对齿宽之间没有线性

关系
*

研究还表明%锯齿尾缘能延迟边界层分离%加速尾迹的流动掺混和能量扩散%改变非定常涡结构和涡脱

落频率
*

相对齿高的变化对非定常流动特性的影响更为显著
*

尾缘锯齿诱导的二次湍流射流和吸力面侧反向

涡对改变了原始叶片的绕翼环量%进而影响锯齿尾缘叶片的气动特性和绕流流场特性
*

关
"

键
"

词!仿生学&尾缘锯齿&大涡模拟&气动特性&边界层&尾迹&涡

中图分类号!

'"!%

"""""

文献标志码!

,

收稿日期!

"$%1/$3/%#

基金项目!国家自然科学基金!

1%%$2$33

%

1$3&2$&"

%

1%!$1"2&

"&上海市科委基地建设项目!

%!fh""2$3$$

"

作者简介!杨景茹!

%33$D

"%女%硕士生%主要从事仿生动力机械的研究
*

引用格式!杨景茹%杨爱玲%陈二云%等
*

锯齿尾缘叶片气动特性和绕流流场的数值研究(

E

)

*

航空动力学报%

"$%&

%

!"

!

#

"#

3$$/3$0*

F,+\E86

I

.G

%

F,+\,8)86

I

%

JCK+K.

A

G6

%

NO9)*+G<N.859).N:N9.5L(69N.(H

A

69<855L9.95ON.8:O85:96HQ)(TQ8N)H:(Q

98.Q(8)T8OL:N..9ONHO.98)86

I

NH

I

N

(

E

)

*E(G.69)(Q,N.(:

-

95NS(TN.

%

"$%&

%

!"

!

#

"#

3$$/3$0*

Q#6*$1-&'$*+*&$-7"%&*$"0

9

%&61--7&$&-3*$1+31-+&%0('"/

(1*'0+"(&1$("1'/137+*$$&3*03$&1'1%

4

*0

4

*

F,+\E86

I

/.G

%

%

"

%

F,+\,8/)86

I

%

%

"

%

JCK+K./

A

G6

%

%

"

%

f,U[N6

%

%

"

%

CW,+\FGN/

d

86

I

%

%

"

!

%*B5L(()(QK6N.

IA

96HS(TN.K6

I

86NN.86

I

%

W68ZN.:8O

A

(QBL96

I

L98Q(.B58N65N

96H>N5L6()(

IA

%

BL96

I

L98"$$$3!

%

JL869

&

"*BL96

I

L98YN

A

V9R(.9O(.

A

(Q Ĝ)O8
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为了获得气动特性优异'噪声低的翼型%气动

噪声已成为翼型结构与形状设计的重要指标
*

常

用雷诺数范围下%由于翼型边界层和尾缘的相互

作用%尾缘噪声是翼型主要的气动噪声源之一
*

目

前%国内外学者将尾缘锯齿这一仿生形态应用于

叶片尾缘噪声抑制
*%3&0

年
C(TN

(

%

)建立了锯齿

尾缘翼型的声学模型
*

后来
V8))N

A

(

"

)在此基础上

发现静音飞行的锯齿尾缘能够影响翅翼尾迹和

尾涡特性%从而达到降噪目的
*JL(6

I

等人(

!/1

)则

在前人的理论研究基础上开展实验研究%证实了

锯齿尾缘的降噪特性以及理论推导和实际效果之

间的差距
*

国内研究者也在近年开始了锯齿尾缘

的降噪研究(

2/3

)和侧重鸟类飞行动力学的仿生叶

片应用研究(

%$/%%

)

*

从已公开发表的研究资料看%锯

齿尾缘叶片的气动与噪声研究主要通过噪声频谱

分析等手段推断噪声源%而对锯齿尾缘如何影响

翼型绕流流场%从而降噪的机制缺乏详实的研究
*

同时尾缘锯齿参数对气动特性和绕流流场的影响

规律与机制也缺乏深入的发掘
*

本文根据长耳翼的尾缘锯齿参数%依据几

何相似设计锯齿尾缘仿生叶片
*

在来流雷诺数为

2j%$

1 时%采用数值模拟手段分析叶片的尾缘锯

齿参数在不同来流攻角!下文简称攻角%为
$;

!

%0;

"下对翼型气动特性和叶片绕流流场的影响%

重点研究临界攻角为
%";

下的非定常流动特性%

探究尾缘锯齿降噪的流动机理
*

:

"

长耳翼锯齿尾缘仿生叶片

图
%

是长耳翼尾缘的结构%根据文献(

%$

)%

长耳翅膀弦长
)

均值为
%%$<<

%翅膀尾缘呈现

不规则的三角锯齿%从翅膀根部到翼尖%三角锯齿

的尺寸增大%锯齿宽度
+

i%$

!

"$<<

%锯齿高度

<i1

!

"1<<*

那么%相对齿宽
+

$

)i$*$3

!

$*%0

%

相对齿高
<

$

+

i$*1

!

%*"1

%锯齿角
)

i#$;

!

2$;

%齿

高'齿宽等几何参数的定义参见图
%

!

R

"%该图为抽

象后的尾缘锯齿几何示意图
*

为便于下文研究分

析%将经过尾缘锯齿齿根的
%!%

截面与锯齿齿尖的

=!=

截面分别命名为
h.((O

翼剖面和
hO8

-

翼剖面
*

图
%

"

长耳翼尾缘的锯齿结构

P8

I
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BO.G5OG.N(Q)(6
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/N9.NH(T)

1

:T86
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T8OL

O.98)86
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NH

I

N:N..9O8(6

机械领域的仿生主要指结构和形状的仿生%

其根本在于保证叶片仿生特征与被模仿生物的几

何相似(

%"/%!

)

%本文首先依据锯齿尾缘几何相似进

行仿生叶片仿生设计
*

以弦长
)i"1$<<

的
+,/

J,$$%0

翼型构造原始叶片!下文以
M.8

I

86

表

示"%然后以相对齿宽
+

$

)

'相对齿高
<

$

+

为尾缘锯

齿参数得到两类
2

组叶片#

#

固定
<

$

+

i%

!即锯

齿角
)

i1!;

"%令
+

$

)i$*$0

%

$*%"

%

$*%0

获得
+

$

)

系列锯齿尾缘仿生叶片&

$

固定
+

$

)i$*%"

不变%

%$3
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令
<

$

+

i$*1

%

%*$

%

%*1

得到
<

$

+

系列仿生叶片%如

图
"

所示
*

叶片尾缘锯齿结构沿叶展方向周期性

分布%为节省计算资源%叶片展向长度设置为
!

+

%

此高度经证实能够有效模拟展向涡(

3

)

*

图
"

"

锯齿尾缘仿生叶片

P8

I

*"

"

?8(685R)9HNT8OL:N..9ONHO.98)86

I

NH

I

N

<

"

数值计算方法

<Y:

"

计算域及计算网格

图
!

为锯齿尾缘仿生叶片的数值计算区域拓

扑结构示意图
*

计算域由
,

%

?

两个子域组成
*,

域为包含叶片壁面的近壁区域%该域叶片表面'叶

片尾缘锯齿与尾迹区均需进行网格加密
*

图
#

给

出了
,

域的
M

型网格加密示意图%其第
%

层近壁

网格高度为
$*$%<<

%增长比为
%*$1*?

区域为外

围流动域%在
B!C

平面内%两域网格交界面的网

格尺寸相等
*

两个系列锯齿尾缘仿生叶片的网格

总数为
!0$

万
!

#0$

万%其中
,

域网格数
!2$

万
!

#2$

万左右
*

经验证计算%近壁区域%叶片表面的
C

c

图
!

"

数值计算区域拓扑结构示意图

P8

I

*!

"

>(

-

()(

IA

:5LN<9O85(Q6G<N.859)595G)9O8(6H(<986

图
#

"

锯齿尾缘叶片网格示意图

P8

I

*#

"

N̂:LH89

I

.9<(QR)9HNT8OL:N..9ONHO.98)86

I

NH

I

N

值均低于
%

%可以认为满足大涡模拟的要求
*

<;<

"

控制方程及边界条件

叶片绕流流体是运动马赫数小于
$*!

的空

气%可视为不可压流动
*

本文使用
P)GN6O

软件%采

用基于
8!

&

模型的
BB>

!

:LN9.:O.N::O.96:

-

(.O

"

模型对三维不可压的雷诺时均
+/B

!

+9Z8N./

BO(7N:

"方程组进行定常计算%其中控制方程的求

解采用压力
/

速度耦合的
BÛ SVK

!

:N<8/8<

-

)858O

<NOL(HQ(.

-

.N::G.N)867NHN

d

G9O8(6:

"算法%对流

插值选用
"

阶迎风格式
*

获得的定常流场收敛解

作为初场%采用
VKB

!大涡模拟方法"计算非定常

湍流场%大涡模拟中采用动力
B<9

I

(.86:7

A

/V8))

A

亚格子模型%从而获取锯齿尾缘仿生叶片的非定

常绕流流场信息
*

在非定常计算中%时间步长

"

/

#

"

,

%$

*

1

:*

计算区域的上下边界和左边界采用速度进口

边界条件%右边界为自由出流边界条件%叶片壁面

设壁面无滑移条件%计算域沿展向!即图
#

所示的

D

轴方向"的边界条件设置为对称边界条件%缩小

几何模型和减少计算量
*

<;>

"

网格无关性验证

本文设置了
!

套不同疏密的网格%

,

套网格

的近壁区域
C

c

i"

%其余网格
C

c值均低于
%*

在

攻角
.

i%";

下%对
+

$

)i$*%"

锯齿尾缘叶片气动

特性 进 行 了 三 维
[,+B

!

[N

A

6()H:/9ZN.9

I

NH

+9Z8N./BO(7N:

"模拟%如表
%

所示%给出网格几何

尺度对翼型升力系数
@

)

'阻力系数
@

H

计算值的影

"$3
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响
*

可以看出%随着网格数的增加和近壁面网格高

度的降低%升力系数变化了
$*%$̀

和
$*%1̀

%所以

可认为
#$$

万网格已达到无关%综合考虑计算时间

和计算精度%最终计算采用的网格数约为
#$$

万
*

表
:

"

验证网格无关性

=&5'*:

"

D"%(1$6&31"%"(

4

$101%0*

,

*%0*%-*

网格 网格数$
%$

2 近壁面网格高度
@

)

@

H

, !=$ $*$" %*$&$" $*$!$!

? #=$ $*$% %*$23% $*$!$1

J 2=0 $*$% %*$&$& $*$!$1

<;C

"

模拟方法可靠性的验证

为了验证本文数值方法的计算精度和可靠性%

本文依照参考文献(

%#

)的实验条件对
+,J,$$%0

翼型进行了数值计算%获得在不同攻角!

$;

!

%0;

"

下翼型的升力系数和阻力系数模拟值%如图
1

所

示
*

图中升'阻力系数的定义为

升力系数

@

)

#

V

%

"

2

K

"

E

!

%

"

阻力系数

@

H

#

M

%

"

2

K

"

E

!

"

"

式中
K

指来流速度&

2

空气密度&

E

为叶片垂直于弦

线的实际投影面积&

V

为叶片升力&

M

为叶片阻力
*

模拟值同实验值相比%整体趋势吻合良好%在

!;

!

%1;

攻角范围内%误差均低于
"*#̀

%计算误差

在可接受的范围内
*

表明在允许的误差范围内%本

文采用的数值方法获得的模拟值可以较好地代替

实验值进行研究分析%模拟方法可靠
*

图
1

"

+,J,$$%0

翼型表面气动参数的实验值与模拟值对比

P8

I

*1

"

J(<

-

9.8:(6(Q9N.(H

A

69<85

-

9.9<NON.:Q(.

+,J,$$%0RNOTNN6N@

-

N.8<N6O.N:G)O:96H

:8<G)9O8(6.N:G)O:

>

"

计算结果及分析

>Y:

"

锯齿尾缘参数对叶片气动特性的影响

本文数值研究了攻角
.

在
$;

!

%0;

范围内%原

始叶片及锯齿尾缘仿生叶片的空气动力学特性
*

图
2

为
+

$

)

系列叶片和原始叶片的升力系数'阻

力系数与升阻比随攻角变化的曲线图
*

图
2

"+

$

)i$=$0

%

$=%"

%

$=%0

叶片与原始叶片

气动参数分布

P8

I

*2

"

f8:O.8RGO8(6(Q9N.(H

A

69<85

-

9.9<NON.:Q(.

R)9HN:(Q

+

$

)i$=$0

%

$=%"

%

$=%096H(.8

I

869)R)9HN

由图
2

可见%小攻角时%

+

$

)

系列叶片和原始

叶片的升力系数'阻力系数的增长趋势基本相同
*

自
%";

临界攻角%

+

$

)

系列叶片的升力系数的增势

减缓%最大升力系数值随
+

$

)

的增大而降低%与原

始叶片相比分别降低了
"1*!#̀

%

!!*10̀

和

!!*13̀

%失速提前
*

在
%$;

!

%1;

攻角范围内%

+

$

)

系列叶片的阻力系数小于原始叶片%

%&;

攻角后阻

力迅速增加
*

图
2

!

R

"显示的升阻比分布综合体现

了升力系数和阻力系数的变化%在
3*#;

!

%#*0;

攻

角范围内%

+

$

)

系列叶片的升阻比高于原始叶片%

其中
+

$

)i$*%"

表现最为优异
*
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图
&

!

9

"为
<

$

+

系列叶片与原始叶片的升力

系数与阻力系数分布
*

该图表明临界攻角之前%升

力系数'阻力系数分布相似于原始叶片
*%";

攻角

后%

<

$

+

i$*1

和
<

$

+

i%=$

的叶片升力系数增长

减缓而
<

$

+

i%*1

的叶片升力系数依据保持原有

趋势%这表明
<

$

+

i$*1

%

%*$

锯齿尾缘叶片失速提

前
*

从图
&

!

R

"所示的不同
<

$

+

条件下叶片升阻比

分布可知%

<

$

+

系列叶片的最大升阻比随
<

$

+

增

加而降低%且对应的攻角向大攻角方向移动%这表

明高升阻比工作的攻角范围增加
*

在
%";

攻角下%

<

$

+

系列锯齿尾缘仿生叶片的升阻比相对原始叶

片分别提高了
%2*&$̀

!

<

$

+

i$*1

"%

%3*$2̀

!

<

$

+

i%*$

"和
%$*0#̀

!

<

$

+

i%*1

"

*

图
&

"

<

$

+

i$=1

%

%=$

%

%=1

叶片与原始叶片气动参数分布

P8

I

*&

"

f8:O.8RGO8(6(Q9N.(H

A

69<85

-

9.9<NON.:Q(.

R)9HN:(Q<

$

+

i$=1

%

%=$

%

%=196H(.8

I

869)R)9HN

相比原始叶片%锯齿尾缘叶片的有效弦长沿展

向周期分布
*

上述研究结果表明%周期性分布的锯齿

在大攻角工况时对叶片的气动性能产生明显影响
*

>;<

"

锯齿尾缘参数对边界层分离点的影响

本文通过对边界层分离起始位置的研究探寻

尾缘锯齿影响流动边界层发展的机制
*

根据流体

力学知识%翼剖面处的二维边界层分离点的预估

判据为

(

-

(

! "

?

?

#

$

#

$

!

!

"

这意味着分离处壁面切应力为零
*

又因为叶

片分离点附近的流体的三维流动性不强%可以近

似地根据壁面上首次出现切应力为零的点寻找分

离点位置
*

图
0

为叶片吸力面分离点位置随攻角的变化%

横坐标表示分离发生时的相对弦长
B

$

)

值%纵坐

标为攻角
.

*

该图表明仿生叶片尾缘锯齿对叶片表

面的边界层分离点位置有显著影响
*

如
%";

攻角时%

大多数
+

$

)

仿生叶片分离点位于
B

$

)i$*&3$

处%

相比原始叶片的分离点位置
B

$

)i$*&#1

%平均向

后推迟了
2*$#̀ *

图
0

!

9

"还表明%

+

$

)i$*%0

时尾

缘锯齿对附面层分离位置的延迟作用减弱%在某些

攻角下甚至使分离提前%如
%";

攻角下
+

$

)i$*%0

叶片
h.((O

翼剖面分离点相比原始叶片提前了

1*00̀ *

观察图
0

!

R

"%发现
<

$

+

系列叶片对边界

层分离有较好的抑制作用%效果优于
+

$

)

系列%且

抑制作用有随
<

$

+

增加而增加的趋势
*

在
%";

攻角

下%

<

$

+

i$*1

仿生叶片分离点推迟
!*$3̀

%

<

$

+

i

%*1

推迟
%3*0&̀

&

%0;

攻角下%

<

$

+

i$*1

叶片分

离提前%

<

$

+

i%*1

的分离推迟
1#*$"̀ *

图
0

"

叶片吸力面分离点位置随攻角的变化
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I

*0

"

'9.89O8(6:(Q98.Q(8):N

-
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?.((7:

等(

%1

)的研究表明叶片自噪声的产生

机制有
1

种%其中吸力面流动分离就是其中一种
*

>(<8<9O:G

等(

%2

)通过实验表明%翼型表面边界层

分离点的位置将影响该翼型的离散噪声强度
*

本

文图
0

表明尾缘锯齿几何参数的变化影响其上游

的叶片表面流动边界层%延迟其分离%这也意味着

尾缘锯齿有可能降低流动噪声
*

>;>

"

尾缘锯齿参数对尾迹流动的影响

为了探寻尾缘锯齿参数对叶片尾迹流动的影

响机制%本文研究了充分发展状态下的某瞬时

!

/i$*$2:

"的涡量'压强脉动等物理量的特征
*

图
3

为
%";

攻角下%原始叶片在
/i$*$2:

时

的涡量云图
*

可以看到%叶片吸力面侧的边界层内

出现分离涡%分离涡沿流动方向移动'发展%并与

压力面边界层在尾缘处混合后从尾缘处脱落%形

成了高涡量'类似涡街的尾迹涡结构
*

随着旋涡向

下游运动%一部分涡量逐渐耗散
*

图
%$

是
%";

攻角下%锯齿尾缘叶片
hO8

-

翼剖

图
3

"

原始叶片尾迹涡量云图!

.

i%"[

%

/i$*$2:

"

P8

I

*3

"

J(6O(G.(QT97NZ(.O858O

A

Q(.(.8

I

869)

R)9HN

!

.

i%"[

%

/i$*$2:

"

面在
/i$*$2:

时刻的尾迹涡量云图
*

与原始叶片

的涡量分布相比%锯齿尾缘叶片
hO8

-

翼剖面的涡

强度明显减弱%尾迹区亦不再产生类似涡街的尾

涡结构%这表明仿生叶片的尾缘锯齿结构影响了

叶片表面边界层分离涡产生和尾迹区流动掺混
*

图
%$

同时表明%随锯齿相对宽度
+

$

)

的增加%尾

迹区宽度增加%且边界层的厚度增长较快%边界层

影响区域面积增大%分离涡涡量强度提高&随锯齿

相对高度
<

$

+

的增加%分离涡涡量强度增高%但边

界层影响区域和尾迹宽度减小
*

图
%$

"

锯齿尾缘叶片
hO8

-

翼剖面的尾迹涡量云图!

.

i%"[

%

/i$*$2:

"

P8

I

*%$

"

J(6O(G.(QT97NZ(.O858O

A

Q(.R)9HNT8OL:N..9ONHO.98)86

I

NH

I

N(6hO8

--

)96N

!

.

i%"[

%

/i$*$2:

"

""

图
%%

给出了
%";

攻角下锯齿尾缘叶片
h.((O

翼剖面的尾迹涡量云图
*

可以看出%相比于
hO8

-

翼剖面%锯齿尾缘叶片
h.((O

翼剖面的边界层与

分离涡影响的区域变大%尾迹宽度增加%分离涡涡

量强度增加
*

尤其以
<

$

+

系列叶片的变化最为明

显%即有效弦长变化越剧烈%绕流流场的流动情况

越复杂%与主流的相互作用越强
*

图
%"

给出了
%";

攻角下%

<

$

+

系列叶片锯齿

尾缘点与原始叶片尾缘点的压力脉动频谱图
*

由

图可以看出%原始叶片压力脉动在
%#3*01Cg

处存

在明显峰值%该频率对应着尾缘处涡脱落频率
*

原

始叶片的涡脱落频率呈现明显的离散特性%而采

用锯齿尾缘叶片后%压力脉动的主峰值显著下降&

随着相对齿宽
<

$

+

的增大%锯齿尾缘叶片的尾缘

点涡脱落频率依次为
"1$

%

"$0*!!

%

3#*!#Cg

&低

频脉动占据主导地位
*

参考涡量云图!图
%$

和图

%%

"%可以推断%尾缘锯齿可以改变叶片的分离涡

脱落频率和非定常涡结构%影响叶片的绕流流场
*

图
%!

描述了
%";

攻角下%非定常流场达到稳

定的流动状态时!

/i$*$2:

"%原始叶片和
+

$

)i

$*%"

锯齿尾缘叶片的涡核心区分布及其瞬时速

度云图
*

涡核心区是由经单位化处理的涡螺旋度

Yi$*$%

的等值面构成%涡螺旋度
Y

的定义为(

%&

)
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图
%%

"

锯齿尾缘叶片
h.((O

翼剖面的尾迹涡量云图!

.

i%"[

%

/i$*$2:

"

P8

I

*%%

"

J(6O(G.(QT97NZ(.O858O

A

Q(.R)9HNT8OL:N..9ONHO.98)86

I

NH

I

N(6h.((O

-

)96N

!

.

i%"[

%

/i$*$2:

"

图
%"

"

<

$

+

i$=1

%

%=$

%

%=1

叶片与原始叶片尾缘点的

压力脉动频谱图!

.

i%";

"

P8

I

*%"

"

P.N

d

GN65

A

:

-

N5O.G<(Q

-

.N::G.NQ)G5OG9O8(69O

O.98)86

I

NH

I

NQ(.R)9HN:(Q<

$

+

i$=1

%

%=$

%

%=1

96H(.8

I

869)R)9HN

!

.

i%";

"

Y

#

:

*

%

$

:

!

#

"

涡螺旋度表征速度矢量
:

与涡矢量
%

的点

积与速度大小的比
*

如图
%!

所示%锯齿尾缘改变

涡系展向分布%涡核心区的厚度减薄%紧贴叶片壁

面
*

同时尾缘锯齿结构将大尺度涡破碎成小尺度

涡%加剧紊流掺混%如瞬时速度云图所示%锯齿尾

缘叶片涡核心区的瞬时速度分布较为均匀
*

图
%#

给出了
%";

攻角下%在相对弦长
B

$

)i

$*3"

位置处%

+

$

)i$*%"

锯齿尾缘叶片
?

!G

平面

上的静压与平均速度矢量分布
*

可见%锯齿间的流

体因受到压力面与吸力面之间的压力差的诱导作

图
%!

"+

$

)i$*%"

叶片和原始叶片的涡核心区

分布与速度云图!

.

i%"[

%

/i$*$2:

"

P8

I

*%!

"

f8:O.8RGO8(6(QZ(.ON@5(.N96H5(6O(G.(Q

ZN)(58O

A

Q(.R)9HN(Q

+

$

)i$*%"96H(.8

I

869)R)9HN

!

.

i%"[

%

/i$*$2:

"

用%引起了自压力面侧向吸力面侧的二次湍流射

流
*

该二次流在吸力面被主流挤压%在锯齿吸力面

形成了反向旋转的涡对
*

图
%1

!

9

"为吸力面侧的流线分布
*

可见%该反

向旋转的涡对被主流夹带%沿流向运动%与分离

涡'尾涡相互影响%在锯齿齿根部分产生比较强烈

的细长湍流脉动%从而加速尾缘附近的尾迹加速

流动掺混和能量扩散%使尾迹区的流动特性发生

变化
*

图
%1

!

R

"是
JL(6

I

依据实验结论提出的反
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图
%#

"

C!D

平面静压与平均速度矢量分布!

.

i%";

"

P8

I

*%#f8:O.8RGO8(6(Q:O9O85

-

.N::G.N96H<N96

ZN)(58O

A

ZN5O(.(6C!D

-

)96N

!

.

i%";

"

图
%1

"

锯齿尾缘吸力面侧流线与反向涡对示意

P8

I

*%1

"

BO.N9<)86N96HH89

I

.9<(Q9

-

98.(Q

5(G6ON./.(O9O86

I

Z(.O85N:(698.Q(8):G5O8(6

:G.Q95N6N9.:N..9ONHO.98)86

I

NH

I

N

向涡对的抽象模型(

%0

)

%本文的数值模拟成功捕捉

到与其模型一致的反向涡对
*

基于上述研究%本文提出叶片锯齿尾缘对气

动特性和绕流流场的影响机制#尾缘锯齿的存在

产生了锯齿间的二次湍流射流和吸力面侧的反向

涡对%二次湍流射流和反向涡对被主流夹带%沿流

向运动%影响了尾缘后驻点位置和尾缘涡结构与

涡量%改变锯齿尾缘叶片上的附着涡'尾涡等非定

常涡结构!图
%$

与图
%%

"%使锯齿尾缘叶片的流

动边界层与尾迹区的发展改变%同时锯齿尾缘叶

片绕翼环量随之改变
*

进而%改变锯齿尾缘叶片的

气动特性
*

前人的理论研究(

%

)和实验研究(

%0/%3

)表明#叶

片的尾涡区四极子声源强度与近尾缘处涡的展向

相关性成比例%离散噪声频率同尾缘周期性涡脱

落的频率密切相关
*

本文研究表明尾缘锯齿破坏

了尾涡的展向相关性%改变了尾迹区非定常涡的

结构与脱落频率%降低了尾缘锯齿附近的涡量强

度%应该有利于抑制尾迹区的四极子噪声源
*

C

"

结
"

论

根据本文数值计算结果可得如下结论#

%

"沿展向周期性分布的尾缘锯齿显著地影

响叶片的气动特性
*

在本文的研究范围内%尾缘锯

齿的相对齿宽
+

$

)

对气动特性的影响是复杂的非

线性过程%有且仅有一个
+

$

)

值使
+

$

)

系列叶片

的升阻比极值最大&随
<

$

+

增加%

<

$

+

系列的升阻

比极值降低%极值所对应的攻角增大
*

相对齿宽

+

$

)

对气动特性的影响弱于相对齿高
<

$

+

*

"

"相对齿高
<

$

+

对流场的影响比相对齿宽

+

$

)

更明显和更规律%

<

$

+

越大%其流动边界层的

延迟效果越佳%分离区与尾迹区影响面积越大%涡

破碎越迅速%流动掺混和能量扩散越明显
*

!

"尾缘锯齿间的流体受锯齿尾缘叶片吸力

面与压力面之间压差的诱导%产生二次湍流射流%

并在吸力面侧形成反向旋转的涡对
*

上述的因素

的共同作用影响锯齿尾缘叶片的气动特性和绕流

流场特性
*
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