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Gao�Yong模型用于吹气环量控制翼型的研究
李志强, 杜曼丽

(北京航空航天大学能源与动力工程学院, 航空发动机气动热力重点实验室, 北京 100191)

摘� � � 要: 应用 Gao�Yong湍流模型模拟了吹气对翼型表面分离流控制的影响.结果表明,该模型不仅能够

对翼型绕流的分离点、表面压力分布、升阻特性等做出较好预测, 而且还能模拟出控制分离的吹气效果: � 有效

消除翼面分离涡;  ! 裹携∀翼面来流进一步提高升力系数. 提高吹气动量系数, 升力曲线上移的幅度也相应增

加; 而吹气角度对吹气射流!裹携∀作用的强弱也有一定的影响,当吹气方向相对于翼弦偏上时,吹气射流!裹携∀

来流与消除分离涡的作用增强, 升力提升更为明显.
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Abstract: Gao�Yong turbulence model was applied to simulate the inf luence of blowing jet on

the flow separat ion control of the airfoil surface. The results show that Gao�Yong turbulence model

can not only successfully simulate the location of separat ion and the aerodynamic force coef ficients,

but also effectively simulate the blowing effect of f low separation control. Other than increasing lift

by inhibiting flow separation vortex on the airfoil surface, the blowing jet can also induce much

higher lift through the "package effect" for ex ternal flow, especially at the condition of large angle

of attack. With the increase of blow ing jet momentum coefficient, the lift coefficient of the airfoil

increases under the same angle of attack. In addit ion, the angle of the blow ing jet has important in�
f luence on "package effect". And the posit ive angle of the blowing jet is more favorable to the lift

coefficients than zero and negative angle.
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� � 环量控制翼型是一种新型高升力翼型,其产生

高升力的机理是利用了! Coanda效应
[ 1] ∀, 即通过

设在翼型上的喷口吹气给边界层补充能量,使边界

层分离点位置被推迟,同时,外流受高速吹气射流

的!裹携∀作用,使绕翼型的流动产生很大的环量,

从而获得高升力[ 2] .环量控制翼型的这种独特优势

使其无论在航空领域,还是在航海方面均将具有广

泛的应用前景.目前,有关该技术数值研究的进展

却不大,关键原因在于翼型大攻角绕流难以给出准

确的模拟结果.翼型绕流是粘性流体力学领域中的

一类复杂流动问题,流场中不仅包含有逆压梯度、

曲率流动和旋涡流动,而且还有翼型头部的滞止区

等复杂流动现象, 属于典型的各向异性流动范畴.

传统的一方程模型( SA)、二方程模型( MENTER
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SST)以及非线性显式代数应力模型( EASM)等,尽

管经过多方面的修正,使其在一定程度上改善了模

拟复杂流场的能力[ 5] ,但是对翼型绕流问题仍难以

给出合理的模拟结果,主要原因在于现有的大多数

湍流模型均没能真实地反映流动的各向异性特

性[ 4] .本实验室发展的 Gao�Yong 湍流模型较好地

反映了流动的物理本质与各向异性特征,经过多年

的完善与算例验证,已基本证实了其对广泛范围的

复杂湍流问题的适定性.继成功地用来模拟大攻角

翼型绕流之后[ 5] ,本文工作致力于将 Gao�Yong 湍

流模型用来模拟翼型表面分离流的控制,并详细分

析和讨论吹气动量系数和吹气角度对吹气效果、环

量控制翼型性能的影响.

1 � 控制方程与计算方法

1.1 � 控制方程

下面直接给出不可压缩 Gao�Yong 湍流模型

的控制方程组,具体推导过程详见文献[ 6] (漂移量

有波浪上标) .
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式中  ij 和  
~

ij 分别为平均流的层流应力和漂移流

的层流应力,遵循广义牛顿定律所规定的应力和

变形率关系;  T
ij 和  

~ T
ij 分别为平均流湍流应力和

漂移流湍流应力. !ij 为各向异性涡粘系数张量,

由漂移位矢 �j 与漂移流 u
~

i 并矢构成; 漂移位矢 �j
由机械能方程( 5)得到,方向与流体微元的拉伸主

轴方向一致; [ T]为正交各向异性坐标系变换到

计算坐标系下的坐标变换矩阵.
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1. 2 � 计算方法

采用有限控制体积法对上式进行离散, 对流

项离散格式采用二阶精度的 H LPA( H ybrid line�
ar/ Parabo lic appro ximat ion)格式离散, 扩散项采

用中心格式离散; 为了避免使用非交错网格所引

起的非物理压力波动, 对有限体积界面上的速度

采用了 Rhie�Chow 动量插值, 得到的五对角代数

方程组采用 TDMA ( T ridiagonal�matr ix algo�
rithm)方法交替迭代求解.

本文所计算的翼型为NASA Lang ley 研究中

心设计的 NLF�0414 翼型的修改版
[ 1]

, 计算采用

与物面正交的 C 型网格.其生成方法是先对包围

翼型的半圆形区域采用椭圆形微分方程生成网

格,再采用代数方法补齐余下的部分,得到了正交

性,光滑性,以及疏密程度都很理想的网格(如图

1所示) .经过网格无关性验证后, 网格节点数为

131 & 30, 网格在前缘与尾缘加密.

在计算过程中所采用的边界条件处理为: 物

面除了吹气位置给定无滑移条件; 自由来流 R e=

200 000, 出口给定背压 p = 101 325 Pa; 外边界为

离开翼面 10 倍弦长,给定自由流边界条件;出口

诸物理量流向导数为零;吹气处给定吹气分速度

Uj x , Uj y ,其大小由吹气动量系数及吹气角度来确
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定.吹气动量系数定义为

C# =
�j U 2

j h

1
2
�∃ U 2

∃ c

( 9)

式中 �j和 U j 分别为吹气口处吹气射流的密度和

速度; �∃ 和 U ∃ 分别为自由来流的密度和速度; h

为吹气口的有效宽度; c 是翼型的弦长. Uj x 和 U j y

可通过吹气射流的角度由 Uj 计算得到.

图 1 � 计算网格

F ig . 1 � Computational g rids

2 � 计算结果与分析

对于环量控制翼型,吹气位置、吹气动量系数

与吹气角度无疑是影响到其性能的关键参数.对于

吹气位置一般选取在流动分离开始的位置,本文首

先模拟了在不吹气情况下翼型的升力曲线,观察了

绕翼型流场分布, 把攻角 ∃= 8∋时流场发生分离的

起始位置选为控制流动分离的吹气位置(如图 2所

示) ,大约处于 80%弦长的位置.保持该吹气位置

不变,本文重点模拟和分析了吹气动量系数( C#)和

吹气角度( %)对环量控制翼型性能的影响.图 3所

示为吹气角度( %)方向的确定示意图, 当吹气方向

与翼型的弦平行时, %= 0∋; 当吹气方向向上偏离 0∋

吹气方向时,吹气角度为正值;否则为负值.

2. 1 � 吹气动量系数对流动分离控制的影响

当吹气角度 %= 0∋不变时,不同攻角下吹气动

量系数对翼型升力系数( C l )的影响如图 4所示.

可以看出,与没有吹气时的升力系数相比,吹气后

的升力曲线整体上移, 并且攻角越大升力系数增

加越大, 8∋攻角时升力增加最大.而随着吹气动量

系数( C# ) 增大, 升力曲线上移的幅度也相应增

加. 当攻角为 8∋时, 不吹气翼型的升力系数为

1. 025;而在吹气条件下, C#= 0. 072时的升力系

数提高到 1. 217, C#= 0. 162 时升力系数则提高

到 1. 31.可见,吹气能够提高翼型的升力, 特别对

发生流动分离后升力的提高更加有效.

图5所示为 8∋攻角时不同动量系数下翼型表

面附近的流线分布. 可以看出,没有吹气时翼型尾

缘处有分离涡产生, 说明翼面流动发生了分离,而

1328



� 第 6 期 李志强等: Gao�Yong模型用于吹气环量控制翼型的研究

图 4� 不同吹气动量系数下升力曲线的分布图

Fig. 4� Dist ribution of lift co eff icient s under the

differ ent blowing jet momentum coefficients

吹气后分离涡得到抑制,这表明吹气气流为边界

层补充了能量,推迟了分离, 从而使分离区消除,

绕整个翼型的环量增加;并且当吹气动量系数较

大时,喷口吹气的气流速度较大,壁面射流除了推

迟边界层分离外, 还能对外流产生很强的!裹携∀

作用,从而更加有效地提高翼型地的升力.

吹气能够抑制分离涡的产生, 有效提高升力

的原因也可从翼型上下表面处的压力系数的分布

给出解释(如图 6 所示) .可以看出吹气后整体上

表面压力系数的分布曲线更加饱满, 上下表面压

差增大,升力增大.可以明显看到在翼型上表面吹

气位置后的压力突然降低,表明该处由于吹气使

得升力大大提高; 而在吹气位置之前的压力有所

增加,则可能是吹气影响了前方的流动造成的.另

外,也可以看出, 对于不同的攻角,吹气均可使翼

型上下表面间的压差增大,使得升力系数均得到

提高;与较大正攻角时的升力系数增加相比,在负

攻角或较小的正攻角情况下, 升力系数的增加幅

度较小,这说明只有较大的分离发生时,吹气才能

明显地提高升力系数.

图 5� 8∋攻角时不同吹气动量下的流线分布图

F ig. 5� Distribution o f the str eamlines for the ang le of at tack o f 8∋
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图 6� 不同攻角下翼型表面的压力系数分布

F ig . 6 � Sur face pr essure coefficient distr ibution with differ ent ang le of att acks

2. 2 � 吹气角度对流动分离控制的影响

不同攻角下吹气角度对翼型升力系数的影响如

图7所示,与没有吹气相比,不同吹气角度的射流均

能使翼型的升力提高.但通过对比可以发现, %> 0∋比

%< 0∋更有利于升力系数的提高,而 %= 0∋时的效果则

正好介于它们之间.其原因可由图 8的流线分布( 8∋
攻角)作出解释.与不吹气相比,尽管不同吹气角度

下的吹气射流均能抑制分离涡的产生,但吹气角度

对吹气射流!裹携∀作用的强弱却有一定的影响,在

+ 5∋的吹气角度下,吹气射流对外层气流的!裹携∀作
用更强,从而能够进一步增大环量提高升力.

图 7 � 吹气角度对升力系数的影响

F ig. 7� Effect of ang le of t he blowing jet on the

lift co efficients
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图 8� 不同吹气角度下的流线对比

F ig . 8 � Compar ison of the streamlines under the differ ent ang les of the blow ing jet

3 � 结 � 论

1) Gao�Yong湍流模式可以合理地模拟出翼

型表面的流动分离涡的结构和位置, 以及气射流

与主流相互作用, 这为该模型在翼型研究中的应

用打下了基础;

2) 通过吹气不仅可以有效地消除大攻角下的

尾缘分离涡,而且还通过吹气射流对翼面来流的!裹
携∀作用进一步提高各个攻角状态下的升力系数;

3) 吹气动量系数对吹气效果有较显著的影

响,随着吹气动量系数的增大,控制附面层分离的

效果越好,环量增加越大,升力提高也越大;

4) 吹气角度对吹气射流!裹携∀作用的强弱也

有一定的影响, 当吹气方向相对于翼弦方向偏上

时,吹气射流不仅能够有效地消除分离涡,而且对

主流具有更强的!裹携∀作用,使得升力提升更大.
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