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圆柱绕流的环量控制
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摘　要:对用壁面射流控制圆柱绕流的问题进行了研究, 并探讨了喷口位置、多喷口吹气等问题。结果表明,

喷口位置对圆形翼型的气动特性影响很大;多喷口吹气既可以提高圆形翼型的最大升力系数又可以降低吹

气的能量消耗。
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Abstr act: This paper studies t he cont rol of the cir culation around a circula r cylinder with multi-slot blowing,

using the method of Navier -St okes equation simulation. Results show that, for single slot blowing, the slot

location affects the aerodynam ic characterist ics of t he cylinder gr eatly, the m aximum lift coefficient of the

cylinder is incr eased and t he energy expense of blowing is gr eatly reduced with multi- slot blowing.
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　　在具有圆形后缘的翼型上利用壁面切向吹

气,可使翼型产生大环量、高升力。此种翼型称为

环量控制翼型。其产生大环量的机理是吹气给边

界层补充能量,推动边界层分离点后移;同时吹气

气流对外流产生“裹携”作用,从而使绕翼型的流

动产生很大的环量[ 1, 2]。环量控制翼型的一个特例

是圆形翼型, 即圆柱
[ 3, 4]
。最近发展的一种无尾桨

直升机,就采用了环量控制技术。这种直升机的机

身为圆柱或近似为圆柱,以主旋翼的尾流为来流,

在机身上引出壁面喷流后, 产生一侧向力以平衡

主旋翼的扭矩,从而取代了尾桨,简化了直升机的

设计。

根据圆柱绕流的特点,其背风面流动的逆压

梯度很大,只有利用很大 CL(吹气动量系数)吹气

才能使流动不发生分离。而提高CL的方法就是增

大气室内总压(对于给定的喷口宽度)。当总压增

加到一定程度时, 喷口处的流动将发生阻塞。流动

经过膨胀而变为超音速流, 然后形成激波, 使吹气

对外流的控制作用受到严重削弱。这导致提出多

喷口吹气的想法, 不用增大腔内总压,而是增加喷

口数来增大吹气量。另外, 采用多喷口吹气,在吹

气量与单喷口相同时, 若产生升力系数可与单喷

口一样或小得不多的话,可降低能耗[ 5] ,这是因为

吹气的耗能与吹气速度的 3次方成正比,多个较

小的速度吹气比一个大速度吹气能耗小得多。基

于以上考虑(避免阻塞和降低能耗) , 将考察圆形

翼型在多个喷口吹气时的流动特性。为正确评价

气动效率,引入有效升阻比,其定义如下。

用 CD 表示翼面上(包括喷口上)压力及翼面

上的摩擦力产生的阻力系数,有吹气时,射流将产

生反作用力,其平行于来流方向之分量为推力, 用

CJ, T表示推力系数。吹气要消耗能量E , 将此能量

折算成阻力 DE= E/V∞(V∞为来流速度) , 设 CE, D

为 DE 的无量纲量,则:

多喷口翼型的有效阻力系数为[ 5]

CD, E = CD - CJ, T + CE, D ( 1)

CJ ,T =
2

Q∞V2
∞c∑

n

i= 1∫A
j

Qu
2
j cosHjdA

i
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CE, D =
2

Q∞V3
∞c∑
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i= 1∫A
j

Qu
3
j dA

i
( 3)

其中:Aj 为喷口截面积; u j为喷口处吹气速度; Hj

为 u j 与 V∞的夹角; i表示第 i 个喷口; n为喷口

数。用 CL 表示升力系数(其计及了射流产生的力

的升力分量) ,有效升阻比为

Ke =
CL

CD - CJ , T + CE, D
( 4)

　　单个喷口时, 用大 u j 吹气,可控制分离,获得

较大 CL 和较小 CD,但因 CE, D∝u3
j 很大, Ke 不大;
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多个喷口以小 u j 吹气,若控制了分离,因 CE, D不

大, Ke 将会较大。

本文首先研究了单喷口翼型在不同喷口位置

吹气时的流动特性;然后,研究了多喷口圆形翼型

的流动,并与单喷口翼型的结果进行了比较。

1　方　法

本文求解一般曲线坐标系下的二维可压缩雷

诺平均 Navier-Stokes方程。湍流模型采用 Bald-

win-Lomax 模型。对于附着流或含小分离区的流

动,该模型能给出很好的结果。在壁面射流处需作

处理。本文采用文献[ 6]的处理方法。图 1所示为

壁面射流的速度型的发展过程。在离喷口较近处,

速度型如A-A 截面的形状, 但很快会发展成 B-B

截面的形状。在速度型如 A-A 截面的形状时, 对

不同区域用不同的方法来确定湍流粘性系数。在

最大速度点以下的区域(即 d < d0) , 视为一般边

界层;在最小速度点以上的区域(即 d> d1) ,采用

Baldwin-Lomax 模型中给出的尾流区公式计算;

在最大速度点和最小速度点之间的区域用内外两

层的湍流涡粘性系数拟合来得到。当速度型如 B-

B截面的形状时,在最大速度点以下的区域视为

一般边界层;在最大速度点以上的区域采用尾流

区公式计算[ 5, 6]。

图 1　典型的 Coanda尾缘速度型变化示意图

差分格式选用 Beam-Warming 的隐式近似

因子分解格式, 其中的空间导数用二阶精度的中

心差分代替。除喷口处外,其它处边界条件按常规

方法给定。在喷口处给定总压和总温,这相当于腔

内的总压和总温图给定, 静压由外流场的压力外

插来确定(这样就反映了喷口条件由该处反压来

确定这一物理状况) , 静压确定后, 该处速度就确

定了
[ 5, 6]
。

在有喷口时翼型外形较复杂, 为使计算网格

具有光滑性、正交性和合理分布性。本文采用改进

的 T TM 方法[ 7]来生成网格。该方法用分区确定

源项方法,可以方便地控制网格的疏密分布,而且

光滑性和正交性都能较好的满足计算的要求。由

于本文研究的翼型尾缘流动非常复杂,很难确定

其尾流区位置。故本文的计算网格采用 O 型网

格。图 2所示为单喷口圆形翼型的计算网格。该

网格周向为 180个网格点, 径向为 66个网格点。

外边界取为圆形, 壁面最小网格间距为0. 0001c( c

为弦长) ,喷口宽度为 h/ c= 0. 002。关于远场边

界,通过试算,表明将外边界置于 10个半径外时,

计算结果就不再随外边界位置发生变化,因而本

文所计算中都将其置于 14个半径处。

本文计算雷诺数为 1×10
6
, 来流马赫数为

0. 1。

图 2　圆形环量控制翼型的计算网络

2　方法的验证

为检验以上方法, 本文先计算了扁椭圆翼型

单喷口吹气的情形(控制环量翼型) , 其存在实测

图 3　单喷口翼型的压力分布与实验比较

数据[ 2]。图 3为翼型上的压强分布与实验的比较。

图 4为喷口下游射流速度发展与实验的比较。由
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图 3、图 4可见,所计算的射流发展与实测的基本

吻合, 但也有一定差别;而整个流动的结果, 压力

分布, 与实验吻合较好。

图 4　Coanda尾缘壁面射流速度型的发展

( a)H= 39. 2°; ( b)H= 60°; ( c)H= 90°

3　结果与讨论

3. 1　不同喷口位置的单喷口圆形翼型

本节计算了喷口分别位于 Hj= 0°, 15°, 30°,

45°和 60°时,单喷口圆形环量控制翼型的绕流( Hj

是从圆柱顶部起始的)。

图 5给出了圆形环量控制翼型在 CL= 0. 16

下,其升力系数和阻力系数随喷口位置变化的曲

线。从中可以看到, 在 Hj 小于 30°时,翼型的升力

随喷口位置的后移而增加,阻力则略有减小;在 Hj

大于 30°时, 翼型的升力迅速减小, 阻力增大;而

在 Hj大于 45°以后, 翼型的升力(很小)和阻力(很

大)则基本保持不变了。

图 5　升力系数和阻力系数随喷口位置的变化

(CL= 0. 16)

图 6分别给出了相应的流场图。从中可以看

图 6 在不同喷口位置时的流场( CL= 0. 16)

( a)Hj= 0°; ( b) Hj= 15°; ( c) Hj= 30°; ( d) Hj= 45°; ( e )Hj

= 60°

出, Hj= 0°时(如图 6( a)所示) ,圆形翼型后缘存在

一个较小的分离区,流动在此形成了一对略向下

偏离中线的反向涡,前缘驻点也向下偏离中线。可

见在吹气作用下, 翼型有了一定的环量;在 Hj =

15°时(如图 6( b)所示) , 翼型后缘的反向涡结构

已不存在,只是在翼型后缘下表面附近存在一个
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极小的倒流区。前、后驻点向下偏移相当明显。说

明此时翼型的环量增大了许多。在 Hj= 30°时(如

图 6( c)所示) , 翼型前、后驻点进一步向下偏移,

移动量并不大, 但翼型上部流线的弯曲程度加剧

了,绕整个翼型的环量进一步增大。随着喷口位置

继续后移(如图 6( d)所示) ,在 Hj= 45°时流场与前

几种情形相比发生了较大变化,出现了大范围的

分离,前缘驻点又回到了中线附近。外流在经过翼

型顶部不久就开始脱离壁面,但喷口吹气气流与

壁面还是附着的(射流的附壁效应) , 并在翼型下

表面与下翼面流动汇合后一起流出。翼型的升力

随时间呈周期性变化, 但平均值比前几种情形要

小得多,说明此时喷口的吹气已经起不到控制流

动的作用了。图 6( e)是喷口位于在 Hj= 60°时情

形。其流场的结构与图 6( d)相似,只是其流场的

分离区更大一些。以上对流场的描述可以解释图

5中 CL, CD随 Hj的变化规律。

3. 2　多喷口圆形环量控制翼型

本节计算了二喷口、三喷口圆形环量控制翼

型在不同吹气动量系数 CL 下的流场,并与单喷口

圆形翼型的流场进行了比较。本节所参照的单喷

口圆形翼型为喷口位于 Hj = 30°的圆形翼型(因其

效果是最好的)。

二喷口翼型的 2个喷口位置为: Hj1= 28°, Hj2

= 35°;三喷口翼型的 3 个喷口分别位于: Hj1 =

30°, Hj2= 35°, Hj3= 40°。图 7( a ) , ( b)分别给出了单

喷口、二喷口及三喷口圆形翼型在不同CL 吹气下

的升力系数 CL 和 CD的变化的比较。从图 7( a)中

可以看到 2点:在同样的 CL 下,二喷口翼型与单

喷口翼型的升力相差不大; 但单喷口翼型在

CL= 0. 3038时就发生阻塞了, 升力系数达 CL =

9. 76就不能再增加了, 而二喷口翼型在发生阻塞

时 CL= 0. 46,升力系数可达CL= 12. 31(比单喷口

翼型阻塞时的升力提高了 24% )。这一结果说明

二喷口吹气优于单喷口吹气:首先,相同的 CL 下

产生了相同的 CL,那么,二喷口吹气所耗能量更

小;另外, 二喷口由于推迟了阻塞的发生,最大升

力系数可以更大。二喷口吹气(较单喷口)推迟阻

塞的发生,其中的道理是显然的。但前面曾说过,

对于圆形翼型, 逆压梯度极大, 大吹气速度(大

CL)才有效, 在这里为什么二喷口吹气(每个喷口

的射流速度较小)却产生与单喷口吹气(喷口射流

速度较大)相同的升力系数呢? 初步解释为:对于

相同的总 CL,若 n个喷口时, 每个喷口的吹气动

量系数可近似估算为CL, n≈CL/ n 。对于二喷口

吹气来说, CL, 2≈CL/ 2 , 即二喷口每个的吹气

动量较单喷口小, 但小得并不多,对外流的“裹携”

作用也小得不多, 且又有 2股射流“接力”作用, 因

而就达到了与单喷口吹气相同的控制作用。但可

以预见,当喷口继续增多, CL, n会继续减小, 导致

每个喷口的“裹携”作用太小,会使得前面喷口的

吹气不能控制住流动, 后面喷口处在分离区中, 起

不了作用,从而不能有效控制流动。当喷口数为 3

时, CL 就下降了(见图 7( a) )。

图 7( b)显示 3种圆形翼型是阻力系数均随

CL增加而减小,这与普通环量控制薄翼型的阻力

系数随 CL变化规律是一致的,但单喷口与二喷口

翼型的 CD 相差不多, 而三喷口翼型的 CD 较大

些,这也是由于其未能有效地控制流动而造成的。

尽管在实际应用中,有时为了获得很高升力,

往往不计较能量的消耗, 但在获得同样升力时二

喷口吹气的能耗较单喷口小,三喷口吹气因在相

图 7　多喷口圆形翼型的 CL 和 CD随 CL变化的

比较

( a)升力系数; ( b)阻力系数

同 CL下产生的升力系数小,其吹气的效益如何还
要比较一下 Ke曲线(图 8) ,从有效升阻比来看, 在

CL 约大于 0. 1后(这是我们感兴趣的范围,因 CL

太小,流动不能得到控制) , 多喷口吹气的 Ke大大

高于单喷口,在 CL 大于约 0. 2后, 三喷口的 Ke较
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二喷口还略大些。

图 8　多喷口圆形翼型的 Ke随 CL 变化的比较

4　结　论

( 1) 对于单喷口圆形翼型,其气动力特性受

喷口位置影响很大。

( 2) 在相同 CL下,单喷口吹气产生的升力较

高,但其有效升阻比小, 且易发生阻塞;三喷口吹

气有效升阻比大, 但因其“裹携”作用不大, 产生的

升力不高;二喷口翼型既可以产生较高的升力, 还

可以推迟阻塞的发生, 同时有效升阻比也大。
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