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摘要：　 横流失稳是后掠翼边界层主要的失稳形式．实验和数值研究发现在后掠翼边界层转捩之

前，有一段较长的非线性幅值饱和阶段，因此线性稳定性不能有效预测横流失稳转捩过程，所以研

究横流涡的非线性演化过程就极为必要．以 ＮＬＦ（２）⁃０４１５ 翼型为研究模型，在来流 Ｍａｃｈ 数为 ０．８、
后掠角为 ４５°、攻角为－４°的条件下，用扰动方程计算了定常横流涡非线性演化过程．结果显示非平

行性起着更加不稳定的作用．当基本波的幅值到达 ０．１ 时，非线性作用开始明显．横流涡经历了非线

性幅值饱和过程，涡的形状呈现半蘑菇状，涡的涡轴与边界层外缘无粘势流平行．饱和涡使得原有

流场发生极大的扭曲，流向速度和展向剖面出现了拐点．
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引　 　 言

流动稳定性及层流⁃湍流转捩仍旧是流体力学和空气动力学未完全解决的重要问题．在飞

行器设计过程中，机翼保持层流能极大地降低壁面摩擦及传热［１］ ．因此，深入研究转捩机理、预
测转捩位置对机翼的优化设计和气动减阻有着十分重要的意义［２］ ．

后掠翼边界层是一类典型的三维边界层，Ｓａｒｉｃ 和 Ｒｅｅｄ 等［３］ 在他们的综述文献里对三维

边界层的失稳类型做了详细的介绍，有 ４ 种失稳形式：粘性失稳（Ｔ⁃Ｓ 失稳）、Ｇöｒｔｌｅｒ 失稳（凹曲

壁面）、前缘线失稳、横流失稳．对于后掠翼边界层来说，横流失稳被认为是最危险的失稳形式．
在后掠翼流动中，由于后掠角和弦向压力梯度的共同作用，使得无黏流线在展向平面内弯

曲，在边界层内，由于速度减小，而压力梯度沿法向基本不变，所以为使边界层内获得与边界层

外缘一样大的向心加速度，边界层内流线的曲率半径必须变小，因此在边界层内有了垂直边界

层外缘的速度分量，这一速度分量称为横流［１］，由于横流剖面存在拐点，因此会产生拐点失

稳，称为横流失稳．横流失稳是后掠翼转捩的主要原因之一．
横流失稳是由 Ｇｒａｙ（１９５２）首先发现的［４］，他在实验中发现与非后掠翼相比，后掠机翼的
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转捩位置相对发生在机翼的更前缘位置，说明横流失稳不同于 Ｔ⁃Ｓ 波的失稳．随后人们在实验

以及理论数值计算方面对横流失稳做了大量工作．
实验方面，Ｂｉｐｐｅｓ 等［５⁃８］的后掠平板实验，Ｓａｒｉｃ 等［９⁃１０］ 的后掠翼实验都对横流失稳的线性

阶段和非线性阶段做了比较细致的研究，发现了定常横流涡模态和非定常行进波模态．Ｂｉｐｐｅｓ
和 Ｍüｌｌｅｒ［１１］在他们的实验中观察到了定常涡和行进波的非线性饱和现象．Ｒｅｉｂｅｒｔ 等［１２］专门实

验研究了定常横流涡的非线性饱和过程．实验中还发现：当来流湍流度比较低的时候，定常横

流涡主导转捩；当来流湍流度比较高的时候，非定常行进波主导转捩．
理论研究方面，Ｇｒｅｇｏｒｙ， Ｓｔｕａｒｔ 和 Ｗａｌｋｅｒ［１３］对三维边界层做了理论研究，导出了三维线性

稳定性方程．Ｍａｃｋ［１４］在研究中发现，横流失稳包含两种模态：定常横流涡模态和非定常行进波

模态，线性稳定性理论预测的最大增长率模态为非定常行进波模态．Ｒｅｅｄ，Ｓａｒｉｃ 和 Ａｒｎａｌ［１５］ 在
综述文章中指出，横流失稳要经历一段较长的非线性饱和阶段，因此，基于线性稳定性理论的

ｅＮ 方法在横流失稳的转捩预测中需要修正．
针对横流扰动的非线性阶段的计算，主要有非线性抛物化稳定性方程（ＮＰＳＥ）和直接数

值模拟（ＤＮＳ）两种方法．Ｍａｌｉｋ，Ｌｉ 和 Ｃｈａｎｇ［１６］用 ＮＰＳＥ 方法计算了后掠 Ｈｉｅｍｅｎｚ 流的横流扰动

的非线性过程，得到的涡与实验中利用显示技术得到的涡形状相似，还研究了定常横流涡和非

定常行进波的相互作用．Ｈａｙｎｅｓ 和 Ｒｅｅｄ［１７］使用 ＮＰＳＥ 计算了后掠翼边界层中定常横流涡的非

线性演化过程，并研究了曲率、Ｒｅｙｎｏｌｄｓ（雷诺）数、非平行性对横流失稳的影响． Ｈöｇｂｅｒｇ 和

Ｈｅｎｎｉｎｇｓｏｎ［１８］用空间模式的 ＤＮＳ 计算了 Ｆａｌｋｎｅｒ⁃Ｓｋａｎ⁃Ｃｏｏｋｅ 边界层的横流扰动演化，得到了

饱和的横流涡．
国内对横流失稳的研究起步较晚，其中 Ｌｕｏ 和 Ｚｈｏｕ（罗纪生和周恒） ［１９］ 在 １９９８ 年用弱非

线性理论研究了 ＮＬＦ（２）⁃０４１５ 后掠翼的非线性幅值演化，三阶近似所得的结果和 Ｒａｄｅｚｔｓｋｙ
的实验结果吻合得很好．杨永、左岁寒等［２０］在西北工业大学的低湍流度风洞中，采用升华法研

究了后掠翼边界层中定常横流涡的不稳定性特征．Ｘｕ（徐国亮）等［２１］研究了后掠翼边界层中吹

吸对二次失稳的影响．黄章峰等［２２⁃２４］对后掠翼的线性阶段做了比较细致的研究，详细研究了攻

角、后掠角以及非平行性对横流失稳的影响，获得了与以往研究相一致的结论．横流不稳定性

主导转捩与 Ｔ⁃Ｓ 波失稳主导转捩最大的不同处就是横流扰动要经历一段较长的幅值饱和阶

段，而 Ｔ⁃Ｓ 波在偏离线性阶段后很短的距离就转捩到湍流．因此细致研究横流扰动的非线性演

化过程对于认识横流失稳的转捩机理具有重大作用．
本文采用扰动方程直接数值模拟了后掠翼边界层中定常横流涡非线性演化过程，获得较

为细致的流场细节．

１　 数值计算方法

１．１　 基本流求解方法

后掠翼基本流的计算采用有限体积法直接求解三维可压缩 Ｎ⁃Ｓ 方程：

　 　 ∂Ｕ
∂ｔ

＋
∂（Ｅ － Ｅｖ）

∂ｘ
＋

∂（Ｆ － Ｆｖ）
∂ｙ

＋
∂（Ｇ － Ｇｖ）

∂ｚ
＝ ０， （１）

式中， （ｘ，ｙ，ｚ） 为直角坐标系；ｔ为时间；Ｕ ＝ （ρ，ρｕ，ρｖ，ρｗ，ρｅ） 为守恒变量，ρ 为密度，ｕ，ｖ，ｗ分

别为 ｘ，ｙ，ｚ 方向的速度分量，ｅ ＝ ｃＶＴ ＋ （ｕ２ ＋ ｖ２ ＋ ｗ２） ／ ２，ｃＶ 为比定容热容，Ｔ 为温度；Ｅ，Ｆ 和 Ｇ
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为无粘通量；Ｅｖ，Ｆｖ 和 Ｇｖ 为粘性通量．机翼展向取等无限长，故流场量对展向的导数为 ０．
无量纲粘性系数 μ 由 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式确定：

　 　 μ ＝ Ｔ３ ／ ２ １ ＋ Ｃ
Ｔ ＋ Ｃ

， （２）

式中， Ｃ ＝ １１０．４ ／ Ｔ∗
∞ ，Ｔ∗

∞ 为有量纲的来流温度．
数值计算中，时间采用隐式 ＬＵ⁃ＳＧＳ 离散，对流项采用 Ｓｔｅｇｅｒ⁃Ｗａｒｍｉｎｇ 格式进行通量分裂，

然后用二阶 ＮＮＤ 格式对正负通量进行重构．外边界采用远场边界条件，壁面采用无滑移绝热

边界条件，展向采用周期边界条件．
１．２　 扰动演化计算方法

将瞬时量写为基本流量与扰动量之和：
　 　 ϕ ＝ ϕ０ ＋ ϕ′ ． （３）

将式（３）代入方程（１）中，减掉基本流量满足的守恒型 Ｎ⁃Ｓ 方程，得到守恒型扰动方程，将直角

坐标系下的方程转换到计算坐标系 （ξ，η，ζ） 下：

　 　 ∂Ｕ′
∂ｔ

＋
∂（Ｅ′ － Ｅ′ｖ）

∂ξ
＋

∂（Ｆ′ － Ｆ′ｖ）
∂η

＋
∂（Ｇ′ － Ｇ′ｖ）

∂ζ
＝ ０， （４）

式中， Ｕ′ ＝ Ｊ（ρ′，（ρｕ） ′，（ρｖ） ′，（ρｗ） ′，（ρｅ） ′） 为守恒扰动变量，（ρｕ） ′ ＝ ρ ０ｕ′ ＋ ρ′（ｕ０ ＋ ｕ′），Ｊ
为 Ｊａｃｏｂｉ（雅克比） 系数；Ｅ′，Ｆ′和Ｇ′为无粘扰动通量；Ｅ′ｖ，Ｆ′ｖ和Ｇ′ｖ 为粘性扰动通量．无量纲扰

动粘性系数

　 　 μ′ ＝ μ（Ｔ０ ＋ Ｔ′） － μ（Ｔ０） ． （５）
扰动演化的计算使用差分方法直接求解三维可压缩扰动方程．数值计算中，时间采用四阶

Ｒｕｎｇｅ⁃Ｋｕｔｔａ（龙格⁃库塔）方法离散，对流项采用 Ｓｔｅｇｅｒ⁃Ｗａｒｍｉｎｇ 格式进行通量分裂，扰动正负

通量由瞬时正负通量与基本流正负通量做差得到，而瞬时通量分裂和基本流通量分裂都按照

基本流的特征值正负分裂得到．采用五阶迎风格式离散正负通量，粘性项采用六阶中心差分格

式．壁面为无滑移绝热边界条件，法向外边界采用零边界条件，由线性稳定性理论计算得到的

特征函数作为入口边界条件，出口采用嵌边区条件，展向为周期边界条件．

２　 计算模型及程序验证

２．１　 计算模型

计算模型采用 ＮＬＦ（２）⁃０４１５ 翼型，弦长 ｃ ＝ １．２９ ｍ，后掠角 Λ 取 ４５°，攻角 θ 取－４°．计算模

型坐标示意图如图 １ 所示．（ｘ，ｙ，ｚ） 为弦向直角坐标系；（Ｘ，Ｙ，Ｚ） 为来流直角坐标系；（ｘｓ，ｙｓ，
ｚ） 为贴体正交曲线坐标系；（ｘｔ，ｙｓ，ｚｔ） 为横流正交曲线坐标系．

气体参数取高空 １０ ｋｍ 处的值，来流 Ｍａｃｈ 数 ０．８，来流温度 ２２３．３ Ｋ，单位 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数为

６􀆰 ８２×１０６ ．若后文中无特殊说明，带上标∗的量为有量纲量，没有该上标的量为无量纲量；下标

∞代表来流量．其中速度用来流速度 Ｕ∗
∞ 无量纲化，长度采用 ｃ × １０ －３ 无量纲化，Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数 Ｒｅ

＝ ８ ７９３， 相应的弦长 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数 Ｒｅｃ ＝ ８．７９３ × １０６ ．
２．２　 网格分布

机翼绕流基本流场计算的外围计算域取弦长的 ２０ 倍左右，机翼上下壁面各布 ４００ 个网

格；由法向（壁面引出的线）布 ２６０ 个网格，其最小网格尺度为 ０．０２ ｍｍ ．如图 ２ 所示．
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图 １　 计算模型及坐标示意图

Ｆｉｇ． １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

扰动计算的计算域，流向从 ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．０５ 到 ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．３５， 法向取 １０ 个边界层厚度，展向取

一个展向波长的长度，网格分布为流向×法向×展向＝ ２ ０００×２００×４０，一个流向波长内有 ２０ 多

个网格．计算域示意图如图 ３ 所示．

图 ２　 基本流计算域及网格 图 ３　 扰动计算域示意图

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ Ｆｉｇ． ３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ

ｔｈｅ ｇｒｉｄｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｂａｓｅ ｆｌｏｗ

２．３　 程序验证

２．３．１　 基本流计算程序验证

为了验证程序，计算了 Ｒｅｉｂｅｒｔ 等实验中的一个低速工况，其弦长 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数 Ｒｅｃ ＝ １．６ ×

１０６ｃｏｓ ４５° ．
图 ４ 为计算得到的压力系数与实验测得的压力系数，图 ５ 为边界层内速度剖面与实验结

果的比较，从图中可以看出，计算结果与实验结果吻合，说明程序［２５］是可靠的．
２．３．２　 扰动计算程序验证

为了验证扰动方程的程序，使用本文计算的基本流，计算了一个定常横流涡的演化，并且

与 ＰＳＥ 计算结果进行了对比．定常横流涡的展向波数 β ＝ ０．８，计算域入口选取弦向位置 ｘ∗ ／ ｃ ＝
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０．０５ 处，初始幅值为 １×１０－６ ．

图 ４　 压力系数沿弦向分布

Ｆｉｇ． ４　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｃｈｏｒｄ

（ａ） 弦向位置 ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．１ （ｂ） 弦向位置 ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．４

（ａ） Ｔｈｅ ｃｈｏｒｄ⁃ｗｉｓｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．１ （ｂ） Ｔｈｅ ｃｈｏｒｄ⁃ｗｉｓｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．４

图 ５　 来流方向速度剖面

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｐｒｏｆｉｌｅ ｉｎ ｔｈｅ ｉｎｃｏｍｉｎｇ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图 ６　 流向扰动速度 ｕ′ 的幅值

Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

图 ６ 为扰动方程计算的流向扰动速度的幅值演化与 ＰＳＥ 计算的幅值比较，从图中可以看

出，两者结果吻合得很好，说明计算结果可靠．
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３　 计算结果及讨论

３．１　 线性稳定性分析

图 ７（ａ）为不同弦向位置处的横流速度剖面，图 ７（ｂ）为横流速度剖面的广义二阶导数，从
图中可以看出，横流速度剖面存在广义拐点，因此会失稳．

（ａ） 横流速度剖面 （ｂ） 广义拐点

（ａ） Ｔｈｅ ｐｒｏｆｉｌｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｒｏｓｓｆｌｏｗ ｖｅｌｏｃｉｔｙ （ｂ） Ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｉｎｆｌｅｃｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔ

图 ７　 横流速度剖面和广义拐点

Ｆｉｇ． ７　 Ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｒｏｓｓｆｌｏｗ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｎｄ ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｉｎｆｌｅｃｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔ

在贴体正交曲线坐标系 （ｘｓ，ｙｓ，ｚ） 下对基本流做 ＬＳＴ 分析．
贴体正交曲线坐标系 （ｘｓ，ｙｓ，ｚ） 下的速度分量为（ｕ０，ｖ０，ｗ０），它们在不同弦向位置处的法

向分布如图 ８ 所示．ＬＳＴ 分析是基于局部平行性假设，从图中可以看出法向速度相较于流向速

度和展向速度小很多，因此近似满足这一假设，可以用 ＬＳＴ 分析其稳定性．

（ａ） 流向速度 （ｂ） 法向速度 （ｃ） 展向速度

（ａ） Ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ （ｂ） Ｔｈｅ ｎｏｒｍａｌ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ （ｃ） Ｔｈｅ ｓｐａｎｗｉｓｅ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图 ８　 不同弦向位置的速度剖面

Ｆｉｇ． ８　 Ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｈｏｒｄ⁃ｗｉｓｅ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

图 ９ 为弦向位置 ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．０５ 处的增长率 σ 云图，其中 σ ＝－ α ｉ，α ＝ α ｒ ＋ ｉα ｉ 为 Ｏ⁃Ｓ 方程

的特征值，彩色部分代表增长区域，从图中可以看出有定常横流涡模态 （ω ＝ ０） 和非定常行进

波模态（ω ≠ ０） ．而且最大增长率是非定常行进波模态．图 １０ 为不同频率下的中性曲线，从图

中可以看出定常横流涡失稳的波数范围最宽，随着频率增大，失稳的波数范围变窄．
图 １１（ａ）和图 １１（ｂ）分别为定常横流涡和 ω ＝ ０．１ 的非定常行进波的不同 β 的 Ｎ 值曲线，
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Ｎ 为幅值放大因子，Ｎ ＝ ∫ｘｓ
ｘｓ０
σｄｓ ．从图中可以看出 β ＝ １．２ ～ １．４ 时的 Ｎ 值最大．

图 ９　 ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．０５ 增长率云图 图 １０　 不同频率下的中性曲线

Ｆｉｇ． ９　 Ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｔｈｅ ｇｒｏｗｔｈ ｒａｔｅ ｆｏｒ ｘ∗ ／ ｃ ＝ ０．０５ Ｆｉｇ． １０　 Ｎｅｕｔｒａｌ ｃｕｒｖｅｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

（ａ） ω ＝ ０ （ｂ） ω ＝ ０．１

图 １１　 Ｎ 值曲线

Ｆｉｇ． １１　 Ｔｈｅ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｆａｃｔｏｒ Ｎ

３．２　 定常涡的非线性演化

选取 β ＝ １．３５ 的定常横流涡进行演化计算，计算了初始幅值分别为 ０．００１ 和 ０．０１ 的两个

算例，幅值按照流向扰动速度的法向最大值定义．
为了消除计算域内的非物理震荡，将入口的初始幅值从 ０ 逐渐增大到给定的幅值，使得计

算能够稳定．
图 １２（ａ）和图 １２（ｂ）分别为初始幅值为 ０．００１ 和 ０．０１ 的各次谐波的幅值演化曲线，从图

中可以看出，当基本波的幅值小于 ０．１ 时，为扰动的线性阶段， ＬＰＳＥ 与 ＤＮＳ 的结果符合较好，
ＬＳＴ 预测的幅值较小，说明流动的非平行性起着更加不稳定的作用．当基本波的幅值到达 ０．１
左右时，ＬＰＳＥ 的结果开始偏离 ＤＮＳ 的结果，说明非线性作用开始显著，非线性使得基本波的

增长率减小．当基本波的幅值到达 ０．２ 附近，幅值增长开始达到饱和，然后幅值处于一种动态

平衡状态．
下面我们来分析扰动的非线性演化，图 １３ 给出了不同流向位置处 （ｙｓ，ｚ） 平面的流向速

９７０１后掠翼边界层定常横流涡的非线性演化



度云图．从图中可以看出，随着向下游发展，横流涡在增长，会逐渐饱和，涡的形状呈现“半蘑

菇”状．

（ａ） 初始幅值 ０．００１ （ｂ） 初始幅值 ０．０１

（ａ） Ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ｉｓ ０．００１ （ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ｉｓ ０．０１

图 １２　 各次谐波的幅值演化

Ｆｉｇ． １２　 Ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｈａｒｍｏｎｉｃ ｗａｖｅｓ

（ａ） ｘｓ ＝ ６０ （ｂ） ｘｓ ＝ １２０

（ｃ） ｘｓ ＝ １８０ （ｄ） ｘｓ ＝ ２４０

图 １３　 （ｙｓ，ｚ） 平面流向速度 ｕ０ ＋ ｕ′ 的云图

Ｆｉｇ． １３　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｕ０ ＋ ｕ′ ｉｎ ｔｈｅ （ｙｓ，ｚ） ｐｌａｎｅ

图 １４ 给出了 （ｘ，ｙ） 平面的流向速度云图，同样可以看出， 横流涡在向下游发展的过程

中，逐渐增长，直至饱和．
图 １５ 为 （ｘｓ，ｚ） 平面的流向速度云图，图中的箭头代表无粘势流流线．从图中可以看出，横

流涡的涡轴方向与无粘势流流线方向近似平行．
图 １６ 为 ｘｓ ＝ １８０位置处垂直于涡轴方向平面内的速度矢量图．图 １７为 ｚ ＝ ２．３ 的涡位置处

的横流速度剖面，图中的虚线对应的法向位置代表涡心的位置，从图中可以看出涡心在比较靠

近边界层外缘的位置，涡轴的方向指向下游．
图 １８ 为 ｘｓ ＝ １８０ 位置处不同展向位置的流向速度剖面，展向速度剖面与流向速度剖面类

似，从图中可以看出，定常涡的增长使得速度剖面发生极大扭曲，使得流向速度剖面也产生了
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拐点，可能产生流向速度的拐点不稳定性，由此可以预计横流涡的饱和可能引发的二次失稳属

于拐点不稳定性．

图 １４　 （ｘ，ｙ） 平面流向速度 ｕ０ ＋ ｕ′ 的云图

Ｆｉｇ． １４　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｕ０ ＋ ｕ′ ｉｎ ｔｈｅ （ｘ，ｙ） ｐｌａｎｅ

图 １５　 （ｘｓ，ｚ） 平面流向速度 ｕ０ ＋ ｕ′ 的云图

Ｆｉｇ． １５　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｕ０ ＋ ｕ′ ｉｎ ｔｈｅ （ｘｓ，ｚ） ｐｌａｎｅ

图 １６　 与涡轴垂直方向平面内的速度矢量图 图 １７　 涡处的横流速度剖面

Ｆｉｇ． １６　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒｓ ｏｎ ａ ｐｌａｎｅ ｐｅｒｐｅｎｄｉｃｕｌａｒ Ｆｉｇ． １７　 Ｔｈｅ ｐｒｏｆｉｌｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｒｏｓｓｆｌｏｗ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｔｏ ｔｈｅ ｖｏｒｔｅｘ ａｘｉｓ ａｔ ｔｈｅ ｖｏｒｔｅｘ ｌｏｃａｔｉｏｎ

图 １８　 ｘｓ ＝ １８０ 位置处不同展向位置的流向速度剖面

Ｆｉｇ． １８　 Ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｐａｎｗｉｓｅ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｘｓ ＝ １８０
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４　 结　 　 论

本文使用直接数值模拟方法计算得到了后掠翼的基本流场，对基本流做了 ＬＳＴ 分析，用
ＬＰＳＥ 对定常横流涡的线性演化进行了计算，用数值模拟计算了定常横流涡的非线性演化，得
到如下的结论：

１） 当基本波幅值小于 ０．１ 时，ＬＰＳＥ 得到的幅值演化与 ＤＮＳ 的结果吻合，表明扰动幅值演

化为线性阶段，ＬＳＴ 得到的幅值演化比 ＬＰＳＥ 的小，表明后掠翼前缘的非平行性有使扰动更加

不稳定的作用．
２） 当基本波的幅值大于 ０．１ 时，非线性作用开始明显，基本波的幅值开始小于线性幅值

演化．
３） 基本波幅值继续增大得到 ０．２ 后，幅值增长开始达到饱和，然后幅值处于一种动态平

衡状态．饱和后的横流涡呈现“半蘑菇”状，涡轴的方向与无粘势流方向近似平行，涡轴方向指

向下游．
４） 饱和的横流涡使得流向速度和展向速度发生极大的扭曲，扭曲的速度剖面存在拐点，

因此饱和的横流涡可能引发的二次失稳属于拐点不稳定性．
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