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大振幅振荡来流条件下非定常气动力模型
计算验证与弱可压缩性修正

郭 力,吕计男,冯 峰,王 强*

(中国航天空气动力技术研究院,北京 100074)

摘 要:针对大振幅振荡来流条件下薄翼受到的非定常气动力,Isaccs和 Greenberg分别发展了非定常气动力模

型。这两种模型可以用于直升飞机桨叶与风力发电叶片的气动力分析,模型在不可压缩无黏来流条件下建立,但
实际流动不可避免粘性和弱可压缩性的影响,需要检验两种模型的适用性。针对粘性效应的影响,2014年Strang-
feld对于NACA0018翼型,通过风洞实验验证了在Reynolds数25万时,Isaccs和Greenberg的模型仍适用,实验的

Mach数为0.0326,流动近似不可压缩流动。针对可压缩性的影响,通过数值模拟方法进行了研究。首先重复了实

验在 Mach数为0.0326时的结果,并进一步考察了当 Mach数提高为0.1、0.2和0.3时非定常气动力的变化。结

果表明随着 Mach数的提高,升力系数的最高点逐渐高于模型,并且相位逐渐落后,在 Mach数为0.3时差别最明

显,非定常升力系数最高点计算与模型相差50%。此即表明弱可压缩性对模型的预测结果影响不可忽略。为了扩

展模型在 Mach数变化时的适用范围,对模型进行了弱可压缩性修正。通过考虑速度变化引起均匀来流中密度的

变化,修正了翼型附近流体密度,使其跟随来流 Mach数变化。采用此方法,将计算与模型的幅值差别减小到5%
左右。
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CFDverificationandweakcompressibilitycorrectionofunsteadyaerodynamic
forcemodelsappliedtohigh-amplitudeoscillatingincomingflows

GuoLi,LyuJinan,FengFeng,WangQiang*
(ChinaAcademyofAerospaceAerodynamics,Beijing 100074,China)

  Abstract:Thetwo-dimensionalairfoiltheoriesofIsaacsand Greenbergforunsteady
aerodynamicforcesarewidelyadoptedtoestimatetheaerodynamicperformanceofwind-turbanblades
andhelicopterbladeloads.Themodelsareestablishedundertheassumptionthattheincomingflow
isincompressibleandwithoutviscosity.However,theviscosityandcompressibilityareinevitable
andtheapplicabilityofthemodeltopredicttheaerodynamicforceinrealflowsneedstobe
checked.Fortheviscouseffects,Strangfeldetal.verifiedthemodelsexperimentallyusingthe
dataofNACA0018from windtunnelatReynoldsnumber0.25millionin2014.TheMach
numberoftheexperimentisnear0.0326,whichmakestheflowalmostincompressible.Tocheck
theeffectsofcompressibility,anumericalsimulationof NACA 0018isconducted.For
verification,theresultofStrangfeldetal.atMachnumber0.0326isrepeatedusingCFD.The
simulationfurtherextendstotheMachnumber0.1,0.2and0.3casestoinvestigateperformance
ofthemodelathigherMachnumbers.Theresultsshowthatmaximumliftcoefficientincreases



andthephaselagswithMachnumberincreasing.MaximumovershotisatMachnumber0.3,which
isover50% morethanthepredictionofthemodels.Theresultsshowthatthecompressibilityisnon-
negligibleandtheMachnumberisneededtobetakenintoaccountasasensitivefactor.Toextendthe
applicationrangeofMachnumber,acorrectionisaddedtothemodelstoaccounttheinfluenceof
weakcompressibility.Thecorrectionrelatesthevariationofdensityoftheincomingflowtothe
Machnumberchanging,whichchangesthedensityneartheairfoil.Astheaerodynamicforceare
proportionaltothedensity,thecorrectionwouldincreasetheaerodynamicforceasMachnumber
increases.Usingthecorrection,thedifferencesofthemodelsandsimulationiswithin5%.
  Keywords:Isaacs′smodel;Greenberg′smodel;unsteadyaerodynamicforce;lowMachnum-
ber;compressibilitycorrection

0 引 言

  旋转的叶片,如直升飞机的旋翼,风力机的叶

片等,即使在定常运动时,由于旋转的作用,其截面

受到的来流大小与迎角也会非定常变化。针对翼型

的平动与非定常迎角变化问题,Theodorsen在1935
年提出了非定常气动力的理论解[1]。Isaacs根据

Theodorsen理论加入了来流速度变化的影响[2]与迎

角变化的影响[3]。Greenberg考虑了速度脉动与翼

型运动的复合作用[4]。Mateescu在2006年发展了在

低速可压缩情况下非定常气动力模型[5],模型采用在

翼型前缘与脊(ridge)上的速度奇点的解,考察了刚性

与柔性翼型的平动与转动非定常性。Walker等考虑

了翼型在柔性变形情况下的气动力[6]。Ramesh发展

了模型用于考察前缘涡对于昆虫飞行的影响[7]。Cho
等采用3维非定常涡格(vortexlattice)方法,发展了

非定常气动力模型,用于考虑速度脉动引起的非定

常气动力对气动弹性稳定性的影响[8]。刘启宽等[9]

采用Greenberg公式分析了风力机叶片的挥舞特性。

Williams等采用 Greenberg模型[4]设计控制率,抑

制来流振荡引起的受力变化[10]。Jose等采用 The-
odorsen的理论分析了二维多段翼型间隙对非定常

气动力的影响[11]。Strangfeld[12]使用NACA0018翼

型通过实验对Iscaccs和Greenberg提出的模型进行

了考察。实验中翼型固定,来流速度做正弦变化。
来流的平均速度为11m/s,最大速度为16.5m/s,最

小速度为5.5m/s。在海平面条件下,平均速度对应

马赫数近似为0.0326,流动可以近似为不可压缩流

动。基于弦长的Reynolds数为2.5×105。实验考察

了迎角为2°与8°时升力系数随速度的变化。在迎角为

2°时实验结果振动较大。但通过前两阶Fourier模态

的拟合结果与理论吻合较好。在迎角为8°时实验较光

滑,但低估了最大升力系数。这是由于迎角8°时实验

中涡在翼型表面的分布与理论分布不同引起。

  Isaacs和Greenberg的气动力公式采用势流理

论推导。其试用范围为:二维不可压缩势流流动,
迎角α较小,满足近似关系α≈sin(α),来流不会反

向。本文通过计算,考察弱可压缩性对Isaacs和

Greenberg模 型 精 度 的 影 响。文 中 首 先 重 复 了

Strangfeld等的实验条件下升力系数随速度的变化。
然后对更高马赫数0.1,0.2和0.3时升力系数的变

化进行考察。

1 Greenberg、Isaacs非定常升力系数
气动力模型

  来流速度围绕平均速度做正弦振动时会引起翼

型受到的力和力矩也随着速度变化,做正弦变化。
设来流速度u做正弦变化的表达式为:

  u=u- 1+σsin(ωt[ ]) (1)
其中t为时间,来流的平均速度为u-,正弦变化的振

幅为σ,随时间变化的角频率为ω。在此来流作用

下,根据Isaacs的气动力公式,非定常升力系数

Cl(t)与定常升力系数Cl,st 之比为:

  Cl(t)
Cl,st

=1+0.5σ2+σ1+I(l1)+0.5σ( )2 sin(ωt)

  +σR(l1)+0.5( )k cos(ωt)

  +σ∑
∞

m=2
R(lm)cos(mωt)+I(lm)sin(ωt[ ]) (2)

其中R(lm)表示取函数lm 的实部,I(lm)表示取函

数lm 的虚部,k=ωc
2u-

为折合频率,c为翼型的弦长。

模型中的lm 为级数:

  lm =-m -( )i m∑
∞

n=1
Fn Jn+m(nσ)-Jn-m(nσ( )[ )

+iGn Jn+m(nσ)+Jn-m(nσ( ) ]) (3)
级数中Jm 为m 阶第一类Bessel函数。Fn 和Gn 为:

  Fn =Jn+1(nσ)-Jn-1(nσ)
n2 F(nk) (4)

  Gn =Jn+1(nσ)-Jn-1(nσ)
n2 G(nk) (5)

函数F(nk)=RC(nk[ ]) 和G(nk)=IC(nk[ ]) 为
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Theodorsen函数C(nk)的实部与虚部。Theodorsen
函数C(k)的表达式为:

  C(k)= H(2)
1 (k)

iH (2)
0 (k)+H(2)

1 (k)
(6)

式中 H(2)
1 为2阶1次Hankel函数,H(2)

0 为2阶0次

Hankel函数。Isaacs的理论也给出的非定常气动力

产生的力矩Cm(t)与定常情况下的气动力矩Cm,st(t)
之比:

  Cm(t)
Cm,st

=1+0.5σ2+2σsin(ωt)-0.5σ2cos2ω( )t

    +σ∑
∞

m=1
Rt( )m cos(mωt)+It( )m sin(ωt[ ])

(7)

Cl、Cm 和lm 的表达式为无穷级数,Strangfeld等[12]

将Cl中的无穷级数在第8项之后(m>8)截断;lm 的

级数表达式在第15项(n>15)后截断。其误差小于

10-6。

  根据Greenberg模型,非定常升力系数Cl(t)与

定常升力系数Cl,st 之比为:

  Cl(t)
Cl,st

=1+0.5σ2F(k( ))+σ1+F(k( ))sin(ωt)

   +σ0.5k+G(k( ))cos(ωt)

   +0.5σ2Gsin2ω( )t -0.5σ2F(k)cos2ω( )t
(8)

其中F(k)=RC(k[ ]) 和G(k)=IC(k[ ]) 为等式

(6)Theodorsen函数C(nk)的实部与虚部。Isaacs
的气动力公式不包括对尾迹中涡分布的假设,而

Greenberg的模型需要对尾迹进行假设从而得到封

闭的解。Greenberg模 型 给 出 的 非 定 常 力 矩 系 数

Cm(t)与定常力矩系数Cm,st 之比为:

  Cm(t)
Cm,st

=-kaσcos(ωt)+ 1+2( )a 1+0.5σ2[ F

+σ1+( )F sin(ωt)+σGcos(ωt)

+0.5σ2Gsin2ω( )t -0.5σ2Fcos2ω( ) ]t
(9)

式中a是取矩的点距离前缘的距离。在不可压缩无

粘势流假设下,对于翼型四分之一弦长的地方取矩,
无论迎角多少,得到的力矩系数近似为0[16]。文中

所有力矩均关于翼型的前缘取矩。

  图1为Iscaacs和Greenberg模型的比较。其中

实线为Isaacs模型结果,虚线为Greenberg模型结

果。无论对于升力系数,还是力矩系数,Greenberg
公式在最低点与最高点处低估了升力。但是在初始

位置与接近平衡点时两个模型结果相近。

(a)Liftcoefficient

(b)Momentcoefficient
图1 Isaacs模型与Greenberg模型比较

Fig.1 ThecomparisonofIsaacs’modeland
Greenberg’smodel

2 翼型绕流计算设置

  Isaacs模型与Greenberg模型均对于不可压缩

流动提出。为了与模型的适用范围接近,本文计算

采用的马赫数较低。分别考察了马赫数为0.0326、

0.1、0.2和0.3时,迎角为2°和8°的情况。其中马

赫数为0.0326近似为Strangfeld实验[12]的来流条

件。计算 采 用 HUNS3D 程 序[13]。通 量 部 分 采 用

AUSM+-up格式[14],AUSM+-up格式在马赫数较

低时可以保证格式的收敛性和精度[14]。湍流模型采

用SA模型[15],Reynolds数为Re=2.5×105。时间

推进采用双时间步方法,其中隐式迭代采用 LU-
SGS方法。计算采用2维网格,计算区域为矩形,
如图2所示。

  在流向与法向方向上为40倍的翼型弦长,出口

的上下两角导圆。翼型位于计算区域中央。迎角通

过翼型旋转设定。来流方向始终与入口垂直,上下

两个边界采用滑移无穿透边界条件,使得入口下游的

流场能够根据来流速度的变化进行调整,避免人为指

定带来的误差。入口边界指定速度,其随时间的变化

为式(1)。式(1)中σ=0.5与 Strangfeld等的实

验[12]所用振幅相同,ω=4.72×10-3根据Strangfeld
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的实验[12]中约化频率k=0.0074得到。

(a)Meshforcalculationofthewholedomain

(b)Zoom-inofthemeshnearthefoil
图2 迎角为8°时的计算区域网格

Fig.2 Meshfortheangleofattackat8°

  为了验证网格与计算条件的适用性,采用程序

对来流马赫数为0.0326、迎角为8°的定常情况进行

计算,并与实验进行对比。图3为翼型表面升力系

数。其中实线为计算所得结果,点为实验结果。在

翼型上表面与下表面上计算与实验吻合较好。在前

缘处,下表面得到的升力系数与实验接近。在前缘

上表面和尾缘处压力略高于实验所得值,但差别在

误差范围内。

图3 Mach为0.0326时翼型表面压力系数与实验对比

Fig.3 ComparisonofCFDcalculationandtheexperimentof
Strangfeldonthepressurecoefficient

3 非定常气动力特性分析

3.1 模型与计算比较

  为了验证程序在非定常时的计算结果,将计算

得到的升力系数Cl、力矩系数Cm 在马赫数0.0326
时与实验和理论进行了比较。为了方便比较,升力

系数采用定常状态做了归一化。非定常计算从定常

状态启动,为了消除启动时初始效应对计算的影响,
结果为速度变化第二个周期时的数据。图4、图5中

实线为Isaacs的理论结果,虚线为Greenberg的理

论结果,点划线为计算结果,实心圆点为Strangfeld
等的实验结果[12]。实验中压力传感器受到噪声的影

响,出现脉动[12]。为了减小实验时压力传感器噪

声 的 影 响,Strangfeld对其实验结果进行了2阶

Fourier模态的拟合,图中点线为Strangfeld拟合的

结果。

  图4为升力系数Cl。在2°和8°迎角时,升力系

数随迎角增长为线性关系。计算所得到的结果振幅

略高于实验和理论,在速度减小时升力系数减小相

对滞后。这是由于在马赫数0.0326时流动具有弱可

压缩性,入口速度变化需要一定时间传递到翼型附

近。

  图5为力矩系数Cm 。力矩关于翼尖取矩。与

图4计算得到的升力系数情况相似。计算得到的力

矩系数的振幅略高于模型实验相近,但是相位落后。
在马赫数0.0326时,计算得到的非定常升力系数Cl

、力矩系数Cm 略高于模型和实验,相位落后,但

误差小于5%,满足对工程问题的分析的精度要求。

(a)Angleofattackis2°

(b)Angleofattackis8°
图4 马赫数为0.0326时的升力系数

Fig.4 LiftcoefficientatMachnumber0.0326
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下面将采用相同的计算条件,在马赫数提高为0.1、

0.2和0.3时,分析马赫数提高对升力系数的影响。

(a)Angleofattackis2°

(b)Angleofattackis8°

图5 马赫数为0.0326时的力矩系数

Fig.5 MomentcoefficientatMachnumber0.0326

  马赫数小于0.3时,流动近似为不可压缩流动。
在定常状态下,马赫数为0.1、0.2、0.3的升力系数

与马赫数为0.0326时相同。图6为来流速度正弦振

动时升力系数随时间的变化。图中比较了马赫数0.
0326、0.1、0.2、0.3时非定常升力系数与Isaacs、

Greenberg模型的差别。图6(a)的迎角为2°;图6
(b)的迎角为8°。由于当马赫数升高时,实验的条件

不再适用,所以不将实验与计算进行比较。随着马

赫数的升高,非定常升力系数的最高点逐渐升高,
相位逐渐落后,其中对于最大马赫数0.3时与模型

的差别最大。

  马赫数变化,同样会引起力矩系数的变化。图7
为来流速度正弦振动时升力系数随时间的变化。随

着马赫数的升高,力矩系数与模型的差别逐渐增加。
其变化趋势与升力系数相同。在最大马赫数0.3时

差别对大。对于相同的马赫数,差别最明显的位置

位于速度最大的点,即ωt=π/2。而对于速度最小的

时候,ωt=3π/2时,速度模型与计算得到的力矩系

数最相近。

  由于计算与模型考虑的是非定常情况下的升力

系数、力矩系数采用了定常情况下的升力系数、力矩

系数作归一化。所以图6与图7中马赫数引起的

变化即可能为分子———非定常时升力、力矩系数的变

(a)Angleofattackis2°

(b)Angleofattackis8°
图6 不同马赫数升力系数比较

Fig.6 LiftcoefficientofdifferentMachnumbers

(a)Angleofattackis2°

(b)Angleofattackis8°
图7 不同马赫数力矩系数比较

Fig.7 MomentcoefficientofdifferentMachnumbers
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化,也可能是分母———定常升力、力矩系数的变化。
图8为在定常情况下将马赫数为0.1、0.2和0.3的

升力与阻力系数与马赫数为0.0326的情况相比。图

中方形表示升力系数之比,三角形表示力矩系数之

比。实心图形表示迎角为2°的情形,空心图形表示

迎角为8°的情况。

图8 定常流动不同马赫数升力系数、力矩系数

与马赫数0.0326时各个系数之比

Fig.8 TherateofsteadymomentandliftcoefficientsatMach
number0.1,0.2,0.3overthoseatMachnumber0.0326

  从图中可以看出,随着马赫数的增大,升力系

数与力矩系数逐渐增大,与马赫数为0.0326时的差

别也逐渐扩大。但是误差在5%以内,可以认为近似

相等。也就是升力系数与力矩系数在定常情况下随

着马赫数的增加基本保持不变。图6和图7中不同

马赫数时升力系数与力矩系数的差别主要由于非定

常部分引起。

  根Isaacs的理论[2],非定常流动产生的升力与

环量和速度相关。

  L(ωt)=ρu(ωt)Γ(ωt)+

  ρ
d
dt∫

c/2

-c/2
γb x,ω( )t 0.5c-( )x dx (10)

式中L(ωt)为非定常升力,Γ为绕翼型的环量,γb 为

受约束涡层(boundvorticitysheet),c为翼型的弦

长。Isaacs的模型与 Greenberg的模型考虑了速度

与环量受到的非定常效应的影响。不可压缩流动假

设下密度近似为常数不随压力的变化而改变。在本

文计算设置下,入口速度的变化会转化为压力的变

化从而驱动流场中速度发生变化。当考虑流体的可

压缩性时,压力变化会引起密度的变化。相对翼型,
入口来流速度变化时,也引起了来流的密度发生了

变化。下面将分析在入口速度发生变化时,(10)式
中密度与来流马赫数之间的关系,并对Isaacs的模

型与Greenberg的模型进行马赫数变化引起密度变

化的修正,使其能够反映来流马赫数对非定常升力

系数的影响。

3.2 弱可压缩性修正

  假设,弱可压缩与不可压缩的速度与涡量场相

同,可以采用Isaacs或 Greenberg模型描述。弱可

压缩性仅改变了式(10)中的密度项。设不可压缩流

动假设下模型预测的升力为LI ,弱可压缩假设下得

到的升力为L,根据(10)式得到两者之比R(ωt)为

密度之比:

  R(ωt)=L(ωt)
LI(ωt)=

ρ(ωt)
ρ∞

(11)

式中ρ为弱可压缩时得到的流动密度,不可压缩假

设下流动的密度为来流密度ρ∞ 。

  将密度ρ分解为两部分,一部分为来流密度ρ∞,
一部分为流动引起的密度的变化ρ′,即ρ=ρ∞ +ρ′。
将压力也分解为两部分,一部分为来流压力p∞,一

部分为流动引起的压力变化p′,即p=p∞ +p′。在

势流假设下流动沿流线满足Bernoulli定理。当马赫

数小于0.3时,定常流动近似为不可压缩。此时的

压力脉动量级为:

  p′~ 12ρu
2 (12)

为得到密度变化的比值,引入压力变化p′与来流压

力p∞ 的比值,并将声速与温度关系a= γRT0 代入

到理想气体关系式中,代替来流压力p∞ 得:

  p′
p∞

~ γ
2

ρu2

ρ∞a2= ρ∞ +ρ( )′
ρ∞

γ
2Ma2 (13)

式(13)中Ma 为来流马赫数,其大小随时间在平均

来流马赫数 Ma 附近做简偕振动,振幅与周期和来

流速度变化(1)式相同 Ma=Ma 1+σsin(ωt[ ]) 。

γ/2为常数,在量级分析中可以将此常数改为常数系

数K 而不影响最后得到的量级,由此可以将式(13)
变为式(14):

  p′
p∞

=K ρ∞ +ρ( )′
ρ∞

Ma2 (14)

根据式(12),流场中的温度假设为常数。对于等温

情况,压力变化与来流压力之比等于密度变化与来

流密度的比值:

  p
p∞

=ρ
ρ∞

⇒ p′+p∞

p∞
= ρ′+ρ( )∞

ρ∞
(15)

将等式(15)两边同时减去1得到。

  p′
p∞

=ρ′
ρ∞

(16)

将等温过程压力与密度关系式(16),代入式(14)得
到:

  ρ′
ρ∞

= ρ∞ +ρ( )′
ρ∞

KMa2 (17)

化简得到:
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  ρ′
ρ∞

= KMa2

1-KMa2 (18)

将式(18)等式两边同时加1,并代入式(11),得到的

压力与模型中的压力的比值为:

  R(ωt)=L(ωt)
LI(ωt)=

1
1-KMa2 (19)

由于升力系数为升力与参考面积、来流动压之比。弱

可压缩假设与不可压缩假设的参考面积、来流动压相

同。所以根据式(19)Isaacs、Greenberg模型预测的

升力系数Cl,I 与计算得到的升力系数Cl 有关系式:

  Cl

Cl,I
=L
LI

=R(ωt)= 1
1-KMa2 (20)

  为了与模型作比较,将迎角为2°和8°时平均来

流马赫数Ma 为0.0326、0.1、0.2和0.3情况下得到

的升力系数曲线除以式(20)R(ωt),若曲线重合则

修正关系式可用。关系式R(ωt)中的系数K 可以通

过最小二乘法得到,当K=1.8时对于各个平均来流

马赫数Ma 的情况,计算与模型误差较小。图9(a)
和(b)为升力系数通过修正的结果。与未修正的情

况相比,在来流马赫数升高的过程中,修正减小了

幅值误差。在马赫数最低点附近(ωt=3π/2),模型

与计算相近,修正对这部分没有改变。在马赫数最

高点 时(ωt=π/2),修 正 减 小 了 模 型 计 算 的 差

别,使得误差在5%以内。从图中还可以看出随着平

(a)Angleofattackis2°

(b)Angleofattackis8°
图9 升力系数可压缩性修正

Fig.9 Compressibilitycorrectionofthe
Isaacs’andGreenberg’smodel

均来流马赫数的升高,相位逐渐落后。这是马赫数升

高使得压缩性明显,入口的速度变化需要更长的时间

才能够传导到翼型上。而模型假设来流为不可压缩,
入口速度变化反映到翼型上的时间几乎为0。

  力矩为压力与矩心距离乘积的积分,不可压缩

与弱可压缩情况力矩系数采用的无量纲化系数相同,
因此力矩系数之比等于压力之比。根据式(15)与式

(11),不可压缩与可压缩时的压力之比等于升力之

比R(ωt)。

  p
p∞

=R(ωt) (21)

所以力矩之比为:

  Cm

Cm,I
= p
p∞

=R(ωt)= 1
1-KMa2 (22)

  将迎角为2°和8°时马赫数为0.0326、0.1、0.2和

0.3情况下得到的力矩系数除以式(20)R(ωt)得到

图10。R(ωt)中的系数K 同样取为K=1.8。与升力

系数情况相同,修正使得力矩系数变化的幅值与模

型相差在5%以内。

(a)Angleofattackis2°

(b)Angleofattackis8°
图10 力矩系数可压缩性修正

Fig.10 CompressibilitycorrectionoftheIsaacs’
andGreenberg’smodelformomentcoefficient

4 结 论

  本文采用计算方法,针对NACA0018翼型,在

来流马赫数分别为0.0326、0.1、0.2和0.3时得到了
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非定常升力系数随时间的演化。发现:

  1)在马赫数0.0326时计算结果与Isaacs的模

型、Greenberg的模型以及Strangfeld等[12]在2014
年实验的误差在5%以内。

  2)随着马赫数的升高,计算与Isaacs的模型、

Greenberg的模型的差别逐渐增加,在马赫数0.3时

差别最大,最大相差50%。

  3)通过考虑入口附近速度变化引起的密度变

化,修正翼型的来流密度,使得计算结果与Isaacs
的模型、Greenberg的模型差别在5%左右。
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