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摘要:摇 研究了 NACA0012 翼型在低 Reynolds 数不同湍流度下的空气动力学特性. 既运用了有限

谱法和 QUICK 格式相结合的数值计算方法,又通过实验手段,研究了湍流度对流场的影响,并得到

了计算与实验相符的结果. 计算结果说明了有限谱法的高精度及与其他格式结合后应用的灵活

性. 对翼型受力和流场的结果分析显示:低湍流度下无明显的失速特征,高湍流度下失速特征明

显;湍流度还对边界层后的剪切层有很大影响,高湍流度的受力特征和流场结果与高 Reynolds 数

下的情形相似.
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引摇 摇 言

近年来,随着小型风机和微型空中飞行器等应用领域的兴起,低 Reynolds 数翼型的研究

逐渐受到重视[1] . 目前针对 Reynolds 数 Re = 102 ~ 104 下翼型的研究,有 Kunz 等[2]、Akbari
等[3]和 Alam 等[4],在数值模拟和实验方面对翼型进行了测力和流场的分析,但没有研究湍流

度对翼型的空气动力学特征的影响.
小型风机受到近地面气层和风场的影响,湍流度 (Tu 以| u忆 | / U,其中 u忆为脉动速度,U为

平均速度)通常可以达到 10% ,所处的流场状况不稳定,湍流度也时常发生变化. 文献[5鄄8]研
究了 Reynolds 数 (Re = 104 ~ 105) 的翼型,表明了湍流度的增加能够提高翼型的气动力学性

能. 但是对于较低 Reynolds 数下的翼型,分离泡失速现象开始消失[9],最大升力系数和失速角

的概念不再适用,湍流度高低对于翼型性能的影响值得探讨.
本文重点研究来流湍流度对较低 Reynolds 数下翼型受力的影响,选用 NACA0012 翼型.

本文既通过有限谱鄄QUICK 格式的方法对 Reynolds 数 (Re = 5 300 下)不同湍流度的翼型受力
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及流场进行了数值模拟分析,同时通过实验手段进行了测量验证. 本文侧重点在于数值模拟方

法,实验部分将另文讨论[10] .

1摇 计 算 方 法

复杂流场一直是阻碍谱方法计算的一个主要问题[11鄄14] . 原因在于谱方法的全域性与物体

形状或流场性质的局域性的矛盾. 为了使谱方法如同有限差分法、有限元法一样,可以计算任

意复杂形状和复杂性质的流体力学问题,王健平提出了有限谱法[15鄄17] . 这是一种以点为单位

的局域谱方法,既具有高精度的长处,又避免了全域性的短处,与其他高精度格式相结合,可以

构造各种各样的计算方法.
计算中,我们采用了 C 型贴体网格,因此需要把控制方程变化到计算坐标 (孜,浊) 下. 变换

后的二维粘性不可压缩流动的 N鄄S 方程的无量纲化守恒形式为
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其中, u,v 分别是 x 方向和 y 方向的速度分量, p 为压力, fx, fy 分别是 x 方向和 y 方向的体积

力. 记速度散度为 D = 鄣u / 鄣x + 鄣v / 鄣y,而 U,V 为计算平面内的逆变速度,表示物理平面内流体

总速度对于网格曲线坐标矢量的分量,它们与 u,v 的关系是:
摇 摇 U = J(y浊u - x浊v), V = J( - y孜u + x孜v) .
在式(1)中, fx, fy 分别是 x方向和 y 方向的体积力. 这个力是为了让流体加速到指定速度

而虚拟的作用于全场的力,与质点的位置无关,而只是时间的函数. 由于是从 0 时刻慢慢开始

加速,初始流场是均匀流场,计算过程中速度的增加也是相对平缓的,可以较快地提升 p 的迭

代时间.
假设无穷远处指定的速度大小为 v0,机翼的攻角为 兹, 我们取质量力为

摇 摇 fx( t) =
v0cos 兹

子 e -t / 子, (2)

摇 摇 fy( t) =
v0sin 兹

子 e -t / 子, (3)

其中, 子是一个时间常数,代表加速过程的快慢,显然,当时间 t趋于无穷大时,流场无穷远处的

速度大小也趋于 v0 .
在计算中,为了确保扰动速度可以影响到翼型周围流场并保证相应的湍流度,我们采取在

图 1 竖线的地方加扰动速度. 为了保证尾流湍流度为各向同性,扰动速度为

摇 摇
u = f(Tu) | sin(rand(摇 )) | ,

v = f(Tu) | cos(rand(摇 )) |{ ,
rand(摇 )函数为 C++中自带的随机数生成器. 随着 f(Tu) 选取的不同,湍流度也随之变化.

有限谱法(finite spectral method)是王健平提出的一种局域化的谱方法. 有限谱的插值公

式为
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图 1摇 扰动速度示意图 图 2摇 有限谱插值基函数 (N = 2)

Fig. 1摇 Schematic diagram of disturbance velocity Fig. 2摇 Finite spectral interpolation function (N = 2)

摇 摇 f(x) 抑 移
i +N

j = i-N+1
f(x j)WN(x - x j),摇 摇 xi 臆 x 臆 xi +1, (4)

其中

摇 摇 WN(x) = 1
N移

N

n = 0
Dncos

n仔x
N驻x,

摇 摇 Dn = 0. 5, n = 0,N,
1, n = 1,2,…,N - 1{ ,

Dn 为有限谱插值基函数,N 为有限谱的阶数. 以 N = 2 为例,W2(x) 函数形状如图 2 所示. 有限

谱基函数的特征:任意一点对其周围有限区域的影响,在其本身最大,向两侧迅速衰减;其函数

值也以式(1) ~ (4)的形式受周围有限区域的影响,如图 3 所示.
由于有限谱基函数具有无限可微及容易构造的特点,我们发展了有限谱鄄QUICK 格式. 具

体的内容参考文献[18].
下面以一个实例说明有限谱法的精度. 我们用有限谱法计算波动方程:
摇 摇 ut + ux = 0,

u(x,t) 定义在区间[0,1],初值条件为

摇 摇 u(x,0) = 移
N

n =
{

0
cos[2仔n(x + 0. 5)] - sin[2仔n(x + 0. 5 })] ,

其精确解为

摇 摇 u(x,t) = 移
N

n =
{

0
cos[2仔n(x + 0. 5 - t)] - sin[2仔n(x + 0. 5 - t })] ,

给出的离散点是 32 个,用三阶 (N = 3) 的有限谱法求各离散点 ux, 同时用三阶中心差分格式

计算此问题. 图 4 为计算结果. 从图 4 中,我们可以看到有限谱法相对于差分法的优越性,差分

法计算过程中出现了相位误差,而有限谱法没有相位差. 可见有限谱法在计算非定常波动问题

时,精度要明显优于有限差分法.
初始条件和边界条件

假设流体从静止状态开始运动,即计算的初始条件为

摇 摇 u0 = v0 = 0, p0 = 1.
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图 3摇 有限谱插值 (N = 2) 图 4摇 插值结果 (N = 3)

Fig. 3摇 Finite spectral method (N = 2) Fig. 4摇 Interpolation results (N = 3)

在无穷远边界处,物理量的一阶导数为 0 的条件为

摇 摇 鄣u
鄣浊 = 0, 鄣v

鄣浊 = 0, 鄣p
鄣浊 = 0.

在物面上,速度边界条件为 u = v = 0. 压力在边界的条件为
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孜 .

2摇 实 验 方 法

实验在香港理工大学水洞实验室循环式水洞中进行. 实验选用相同的翼型 NACA0012,翼
展 0. 27 m,弦长为 0. 1 m,翼型对应的 Reynolds 数和湍流度与计算实例相同. 有关实验装置及

具体的实验方法参见文献[10]. 这里只介绍最新测量中采用的粒子成像测速技术(PIV).
PIV 是一种瞬时、多点、无接触式的流体力学测速方法. PIV 技术能在同一瞬态记录下大

量空间点上的速度分布信息,并可提供丰富的流场空间结构以及流动特性. 另外还具有较高的

测量精度. 实验采用 Dantec 公司的 PIV2100 系统,流场示踪粒子选用直径为 20 滋m 的玻璃珠.
PIV 处理时使用的诊断窗大小为 8伊8,overlap 为 50% ,处理后得到的速度矢量场为 256伊256,
精度足以显示翼型表面流动状态.

3摇 结果与讨论

计算选用的翼型 NACA0012,如图 5 所示,我们采用的网格是 321伊108 的 C 型网格,机翼

弦长的无量纲长度是 1,从机翼表面到无穷远边界的距离是机翼弦长的 30 倍. 翼型对应的

Reynolds 数为 Re = 5 300, 湍流度为 0. 6%和 6% .
为了揭示湍流度对超低 Reynolds 数翼型受力的影响,本文从升阻力系数、流场显示及翼

型表面流动状态等对翼型流场进行全面综合的研究.
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图 5摇 翼型附近计算网格

Fig. 5摇 Grid near foil

3. 1摇 升力系数和阻力系数

图 6 和图 7 分别给出了升力系数 (CL) 和阻力系数

(CD) 在不同湍流度(Tu) 下随攻角(琢) 的变化情况. 可以

看到,计算结果和实验结果的趋势符合得很好. 由于低

Reynolds 数下翼型受力的测量具有微小的误差和细微的三

维效应,以及实际气流的粘性作用,导致实验结果比计算结

果稍小.
从升力系数曲线中观察到,在低湍流度 (Tu = 0. 6% )

下,升力系数 CL 随着攻角 琢 的增大而增大,由于分离泡的

消失,没有观察到失速的现象. 在高湍流度(Tu = 6% ) 下,
随着攻角 琢的增大,升力系数 CL 相对于低湍流度 Tu 有所增

图 6摇 不同湍流度攻角 琢 下翼型 CL 曲线 图 7摇 不同湍流度攻角 琢 下翼型 CD 曲线

Fig. 6摇 Dependence of CL on 琢 Fig. 7摇 Dependence of CD on 琢

大,并在攻角为 12毅 时达到最大值. 当攻角继续增大时,开始出现失速现象. 高低 2 种湍流度 Tu

下升力系数 CL 曲线有着明显的差别.
从图 7 中阻力系数曲线观察到,攻角为 0毅时,高低 2 种湍流度 Tu 下阻力系数 CD 差别很

小,当随着攻角的增大,高湍流度 Tu 下的阻力系数 CD 相对于低湍流度 Tu 下有增大的趋势. 在
高湍流度 Tu 下,攻角从11毅到14毅,阻力系数 CD 相对于低湍流度 Tu 提升得更为明显一些,正是

翼型失速的明显特征.
3. 2摇 流动显示结果

图 8 给出了不同湍流度 Tu 下翼型表面涡量图的计算结果,图 9 为实验的 LIF 结果. 2 种结

果符合得很好. 可以看出,在不同的湍流度 Tu 下,翼型表面的流场有着显著的区别.
1) 边界层分离点的位置不同,高湍流度 Tu 下,边界层分离点更靠前. 在小攻角时,高低 2

种湍流度 Tu 下,上沿的机翼后缘边界层开始发生分离. 低湍流度 Tu 时,层流边界层在很小的攻

角时即发生完全分离,没有出现边界层重新附着的现象,也不会产生升力突降的失速现象. 前
一部分的升力系数曲线已经充分证明了这一点.

2) 高湍流度 Tu 下,层流边界层分离后,层流边界层已经经受不起下游过大的逆压梯度,
于是会重新附着到翼型表面,形成分离泡. 分离泡使得翼型在较大攻角范围内保持边界层不与

翼面完全分离,使得环量相应地增加,根据 Kutta鄄Joukowskis 定理可知,升力也相应增大.
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图 8摇 翼型表面涡量图(计算结果) 图 9摇 LIF 结果

Fig. 8摇 Vorticity distribution of airfoil surface Fig. 9摇 Results of laser鄄induced fluerescence

(calculated results)

3) 高湍流度 Tu 相对于低湍流度 Tu, 剪切层保持层流稳定状态的距离缩短,转捩点提前,
Kelvin鄄Helmholtz(K鄄H)涡产生也较早.
3. 3摇 流场的数值模拟和 PIV测量结果

图 10 和图 11 分别为数值模拟和 PIV 测量的平均涡量场. 从图中可以明显地观察到,计算

和实验的结果符合得较好. 图中的实线代表逆时针方向的涡量等值线,为正值;而虚线代表顺

时针方向的涡量等值线,为负值. 涡量等值线集中的地方代表速度梯度大. 从涡量等值线可以

反映出边界层及剪切层的位置、发展及变化.

图 10摇 平均涡量场(计算结果) 图 11摇 平均涡量场(PIV 结果)

Fig. 10摇 Average vorticity field (calculated results) Fig. 11摇 Average vorticity field (PIV results)

观察 10毅攻角时的涡量场,当湍流度 Tu = 0. 6% 时,翼型前缘上表面出现了正的涡量场,
这代表了边界层与翼面完全分离. 当湍流度 Tu = 6% 时,原本保持分离的剪切层又出现了重新

附着,在涡量场上的表示则是翼面上的涡量为负值. 这与流动显示的结果是相符的. 湍流度 Tu

的增大对翼型前缘处的涡量并无明显影响,而对后缘涡量影响较大,同时我们也发现翼型上表

面后半部分涡量为正,这也代表了边界层分离后翼型表面出现了明显的回流现象.
图 12 至图 15 分别为计算和实验的平均速度场 u,图中实线和虚线分别表示速度的正负.

我们可以通过 u = 0 和 u = u肄 的轮廓线来判断边界层或剪切层的位置. 从图中可以看到,计算
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图 12摇 平均速度场 u (计算结果, 琢 = 5毅) 图 13摇 平均速度场 u (计算结果, 琢 = 10毅)

Fig. 12摇 Average velocity field u Fig. 13摇 Average velocity field u

(calculated results with 琢 = 5毅) (calculated results with 琢 = 10毅)

图 14摇 平均速度场 u (PIV 结果, 琢 = 5毅) 图 15摇 平均速度场 u (PIV 结果, 琢 = 10毅)

Fig. 14摇 Average velocity field u Fig. 15摇 Average velocity field u

(PIV results with 琢 = 5毅) (PIV results with 琢 = 10毅)

结果与实验结果符合得很好.
观察 10毅攻角时的速度场,湍流度 Tu = 6% 时,可以明显地看到 u = 0 等值线与翼型上表面

所包含的区域尚未扩展至翼型尾部,即仍是封闭的分离泡,而低湍流度 Tu 下,该区域已扩展至

翼型下游,表示边界层已完全分离.
3. 4摇 讨论

从升阻力和流场的结果可以看出,低湍流度 Tu 时翼型表面边界层很早就发生分离,观察

不到分离泡的形成,而高湍流度 Tu 下翼型表面在特定攻角下形成分离泡,并发生失速现象. 分
离泡产生则推迟了边界层的分离,使得翼型升力得到提升.

湍流度 Tu 增加引发分离泡产生的原因,可以从流动显示和流场结果中得到解释. 根据前

面的分析,湍流度 Tu 的增加加强了来流对边界层的扰动,使得层流转捩提前,从而促进了分离

泡的形成.
通过对流场平均涡量及平均速度场的分析,还发现了升阻力变化与流场的涡量极值点及

速度极值点等特征量密切相关,从而从另一个角度解释了翼型升阻力发生变化的原因.

4摇 结摇 摇 论

本文研究了 Reynolds 数为 5 300,湍流度 Tu 分别为 0. 6%和 6%下 NACA0012 翼型的绕流

问题,计算结果与实验结果相比,得出如下结论:
1) 有限谱与其他格式相结合的数值模拟方法,计算结果准确,具有较高精度;
2) 针对来流湍流度对低 Reynolds 数下翼型流场的研究,总结了湍流度对翼型流场和升阻

力系数的影响;
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3) 湍流度变化时,翼型的升阻力系数会发生质的变化,由于有分离泡的生成,在高湍流度

的情况下,流动会发生明显的失速现象.
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Effect of Turbulence Intensity on Airfoil Flow: Numerical
Simulations and Experimental Measurements

LI Shao鄄wu1,摇 WANG Shu1,摇 WANG Jian鄄ping2,摇 MI Jian鄄chun2

(1. State Key Laboratory on Turbulence and Complex Systems, Peking University,
Beijing 100871, P. R. China;

2. Department of Mechanics and Aerospace Engineering, College of Engineering,
Peking University, Beijing 100871, P. R. China)

Abstract: Effect of the turbulence intensity of the oncoming stream on the aerodynamic char鄄
acteristics of NACA鄄0012 airfoil was investigated by a direct numerical simulation. The numeri鄄
cal results were found to be consistent with the experimental measurements. Based on the fi鄄
nite spectral QUICK scheme, the simulation gets the high accuracy results. Both the simulation
and experiment reveal that the airfoil stall does not exist for low turbulence intensity, however,
occurs when the turbulence intensity increases sufficiently. Besides, the turbulence intensity
has a significant effect on both the airfoil boundary layer and the separated shear layer.

Key words: finite spectral method; turbulence intensity; boundary layer; shear layer; lift
force; drag force; airfoil stall
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