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数值分析

段静瑶!袁
"

巍!李秋实

!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国家级重点实验室%北京
$""$1$

"

摘
"""

要!为研究带有边界层抽吸的分布式动力系统尾缘射流对机身气动性能及推进效率的影响%将机身

简化为二维翼型%并加入尾缘射流及边界层抽吸的作用%利用数值模拟的手段来研究来流攻角&射流偏转角&

边界层抽吸对推进效率及气动性能的影响%为分布式动力系统的设计与应用提供初步的建议
)

结果表明在中&

小来流攻角!

#:

及
";<:

"的情况下尾缘射流及边界层抽吸能够提高升阻比%推进效率可超过
/"=

'而在大来流

攻角!

2:

"情况下射流偏转角增大使翼型的阻力大幅上升%对气动性能和推进效率产生极为不利的影响
)
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词!分布式动力'尾缘射流'边界层抽吸'计算流体动力学'推进效率
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现代航空运输的高速发展对民用航空运输机

的安全性&可靠性&环境相容性及经济性提出了更

高的要求
)

传统动力布局的飞机在提高升阻比&降

低耗油率&增大载运量等方面的提升已经非常有
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限%人们迫切需要寻找一种新的动力系统以满足

日益严峻的发展需求
)

分布式动力系统!以下简称

分布式动力"是使用多个小型或微型发动机代替

常规大尺寸发动机的动力系统(

$

)

)

研究认为%分布

式动力通过推力的重新分配达到降低噪声&缩短

起飞着陆时间&降低燃油消耗率及增大航程的

目的(

#

)

)

使用分布式动力时%通常将多个小型发动机

沿翼展方向置于机身上方靠近尾缘处%发动机嵌

入机身或十分靠近机身(

!.2

)

%一方面发动机进气道

对机身上表面的边界层产生抽吸作用%另一方面

尾喷管的射流势必对机身后部特别是尾缘分离流

产生影响
)

以往的研究表明%自机身尾缘附近发出

的射流能够补充尾缘分离流产生的尾迹亏损%从

而提高推进效率(

%

)

'同时不同的射流偏转角度对

翼型气动参数也有着不同的影响(

<

)

)

针对分布式动力发动机射流的研究中%通常

将飞机机身截面简化为二维翼型%并在尾缘处加

入射流
)

一些研究成果表明尾缘射流在一定适用

范围内对翼型的气动性能具有积极的作用(

0./

)

)

但

以往研究鲜有综合考虑边界层抽吸!

O'K5R,-

D

(,

D

G-75

C

G8M7'5

%

XHI

"与尾缘射流!

M-,7(75

C

GR

C

G

3

GM

"共同作用的研究成果
)

为综合考虑两者对机

身气动性能及动力系统推进效率的影响%同样以

二维翼型作为模型%在明确尾缘射流对流场及气

动性能影响规律的基础上%于机身上方加入边界

层抽吸的作用%模拟发动机位于机身后部上方所

带来的机背边界层抽吸效应%从而利用这种简化

的物理模型为分布式动力的设计与应用提出初步

的建议
)

;

"

研究对象

出于动力$机身一体化的考虑%当前的分布式

动力研究常以翼身融合体飞机!

O(G5RGR.W75

C

.

O'R

D

,7-4-,PM

%

XFX,7-4-,PM

"为平台
)

翼身融合体

飞机是一种新型高升阻比低燃油消耗率的大型运

输机%机身与机翼融为一体%如图
$

(

1

)

%是一种高

度集成的布局%在安全性&舒适性和环境噪声等方

面具有潜在优势(

$".$#

)

)

图中分布式动力位于机身

后部上方%与机身高度一体化
)

若在机身处截取翼

展剖面%则分布式动力可以看作在翼型上表面抽

吸边界层%并在尾缘附近排气(

$!.$2

)

)

为简化翼型结构%且不失一般性%本文选取

*>Z>""$#

翼型代表翼身融合体飞机的机身翼

展剖面
)*>Z>""$#

为对称翼型%最大厚度位置

图
$

"

翼身融合体飞机示意图(

1

)

]7

C

)$

"

Q4LGU,M74'PO(G5RGR.W75

C

.O'R

D

,7-4-,PM

(

1

)

为
!"=

弦长%翼型弦长设为
$U)

为在尾缘处加入

具有一定厚度的射流%对翼型进行修改%在原始尾

缘上游
#=

弦长处截得一个钝头尾缘%其厚度即

射流厚度
!

3

GM

^0;#%_$"

?!

U)*>Z>""$#

翼型

及钝头尾缘位置如图
#

所示
)

同时%为了加入抽吸

的效果%在上翼面取长为
2;!=

弦长的固壁作为

抽吸段
)

为对不同位置抽吸段的抽吸效果进行评

估%选取了两个抽吸位置%抽吸段前缘分别距翼型

前缘为
2#;1=

及
0/;/=

弦长%如图
#

所示
)

图
#

"

*>Z>""$#

翼型及钝头尾缘位置示意图

]7

C

)#

"

Q4LGU,M74'P*>Z>""$#,7-P'7(,5R

9

'87M7'5

'PO(K5MM-,7(75

C

GR

C

G

图
!

"

坐标系&来流攻角及射流偏转角的定义

]7

C

)!

"

@GP757M7'5'P4''-R75,MG8

D

8MGU

%

754'U75

C

,5

C

(G

'P,MM,46,5R

3

GM,5

C

(G

图
!

根据文献(

<

)定义了所使用的坐标系&来

流攻角及射流偏转角
)

翼型弦长与笛卡儿坐标系

的
"

轴方向相同
)

远前方来流的速度为
#

`

%来流

攻角为
!

%来流方向相对弦长方向沿逆时针偏转

则来流攻角为正%反之则来流攻角为负
)

射流速度

为
#

3

GM

%射流偏转角
"

定义为射流方向与弦长方向

的夹角%射流方向相对弦长方向沿顺时针偏转则

射流偏转角为正%反之则为负
)

升力的方向与来流

方向垂直%阻力的方向与来流方向相同
)

#0%
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数值方法

计算采用
](KG5M

软件中基于压力的耦合隐

式算法及
#

阶迎风差分格式%选取
Q

9

,(,-M.>((.

U,-,8

湍流模型(

$%

)进行求解
)

使用
IZT+

软件对

求解域进行结构化网格的划分
)

设原始翼型弦长

为
$

%则翼型距求解域上游及侧面边界的距离为

$%$

%距下游边界距离为
#"$

%如图
2

所示
)

网格在

翼型表面及尾缘附近加密%网格数达到
$2;<

万
)

图
2

"

计算域网格示意图

]7

C

)2

"

Q4LGU,M74'PUG8L'P4'U

9

KM,M7'5,(R'U,75

模拟计算飞行器在海拔
$$6U

处的巡航状

态%来流静温
%

`

#̂$<N

%静压
&

`

#̂#0""V,

%来

流马赫数
'

`

"̂;0

%雷诺数
()̂ %;$/_$"

<

)

计算

域进口采用压力远场条件%出口采用压力出口条

件%翼型表面为绝热无滑移壁面
)

计算中将参考压

力设为
##0""V,)

为了在尾缘处加入射流%将尾缘截面设为压

力进口%给定总温&总压&射流方向及射流静压
)

其

中射流静压
&

3

GM

取为无射流时翼型尾缘处上下表

面压力的平均值%总温&总压可由射流马赫数

'*

3

GM

!射流出口的马赫数"求得
)

射流马赫数
'*

3

GM

与翼型的阻力有关
)

将射流翼型看作自推进系统%

即射流产生的推力在来流方向上的分量与当地的

阻力相同%如下式#

+

ML-K8M.

3

GM

*

4'8

!

!,"

"

-

.

!

$

"

其中
+

ML-K8M.

3

GM

为射流产生的推力%

.

为当地的

阻力
)

认为翼型在翼展方向上的长为一个长度单

位%由推力公式%式!

$

"可以改写为

#

3

GM

*

#

3

GM

*

!

3

GM

*

!

#

3

GM

/

#

`

"

,

!

&

3

GM

/

&

`

"

*

!

3

GM

-

$

R

*

$

#

*

#

`

*

#

#

`

*

! "

$

4'8

!

!,"

"

!

#

"

其中
$

R

为阻力系数%

#

`

为远前方来流的密度%

#

3

GM

为射流的密度
)

在自推进假设下%翼型的净阻力系数
$

R5GM

应

等于或接近于
")

净阻力系数可由下式求得#

$

R5GM

-

.

5GM

$

#

*

#

`

*

#

#

`

*

$

!

!

"

其中
.

5GM

为净阻力%即翼型阻力与射流推力在来

流方向上的合力
)

为满足自推进假设%首先对无射流翼型进行

数值模拟%将其翼型阻力作为阻力初值%并由式

!

#

"得到射流速度初值%算出射流总温&总压%设定

边界条件%通过模拟得到该射流速度下的净阻力

系数
)

根据净阻力的大小%调整射流速度的大小并

重复以上步骤%从而得到使净阻力接近于
"

的射

流速度值
)

为在机身上表面加入边界层抽吸的效果%将

某段上翼面设为压力出口%使这段边界具有抽吸

流体的作用
)

计算中通过调节背压保证通过抽吸

边界的流量与通过射流边界的流量相等%模拟实

际情况下进气道与尾喷管的流量相匹配的情况
)

为验证网格划分及计算方法%对来流马赫数

为
";0

%来流攻角为
$;21:

的
*>Z>""$#

翼型进

行数值模拟%其中翼型弦长为
$U

%雷诺数为
1_

$"

<

%静温为
#//N

%静压为
%</<0V,)

图
%

中数值

计算与实验(

$<

)得到的压力系数
$

9

沿翼型表面的

分布曲线的对比可以看到%两者重合度较高%基本

吻合
)

此外%计算得到的升力系数
$

(

^";#2

及阻

力系数
$

R

"̂;""/<

与实验得到的
";#2$

及
";""01

相比误差较小%数值计算结果与实验结果较为符

合
)

上述数值模拟与实验结果的对比均表明%计算

所使用的计算网格与计算方法能够较为准确地模

拟流体流经二维翼型的流动
)

图
%

"

*>Z>""$#

表面压力系数分布曲线

]7

C

)%

"

V-G88K-G4'GPP747G5MR78M-7OKM7'54K-YG8'P

*>Z>""$#8K-P,4G

!0%
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结果与分析

首先考察仅带有尾缘射流的情况下射流偏转

角及来流攻角对气动性能及推进效率的影响
)

计

算在
!

^";<:

%

#:

及
2:

三个来流攻角下进行
)

每个

来流攻角下对
0

组不同射流偏转角的流场进行了

数值模拟!射流偏转角分别为
?$":

%

?#:

%

":

%

#:

%

%:

%

$":

及
$%:

"

)

射流边界条件的选取满足自推进

假设
)

图
<

给出了不同来流攻角下%升力系数
$

(

&

阻力系数
$

R

&升阻比
$

(

$

$

R

及推进效率
$

9

随射流

偏转角变化的关系图
)

其中推进效率
$

9

表示动力

装置作为推进器的有效性%为推进功率与循环有

效功率之比(

$0

)

)

将推进功率与循环有效功率的表

达式代入并简化%得到推进效率计算公式如下#

$

9

-

#

$

,

#

3

GM

$

#

`

!

2

"

""

图
<

中各系数的变化趋势与文献(

<

)中的结

果相近
)

图中还表示了
#:

来流攻角下无射流时的

气动参数
)

图
<

"

不同来流攻角下气动参数随射流偏转角的变化

]7

C

)<

"

>G-'R

D

5,U74

9

,-,UGMG-8Y,-

D

75

C

W7ML

3

GM,5

C

(G

W7MLR7PPG-G5M754'U75

C

,5

C

(G8'P,MM,46

下文中首先对来流攻角为
#:

时射流偏转角对

气动性能及流场的影响进行分析%在此基础上%进

一步探索不同来流攻角下射流偏转角的影响规律
)

=>;

"!

?<@

时射流偏转角
"

的影响

由图
<

可以看到%在来流攻角为
#:

的情况下%

射流偏转角为
":

时的升力系数&阻力系数及升阻

比与无射流情况下相比均较为接近%而随着射流

偏转角的增大%升力系数&阻力系数及升阻比均随

之提高%反之则随之减小
)

可见射流偏转角对射流

的效果具有重要影响
)

图
0

中给出了几组典型工况下的压力系数分

布%分别对无射流及射流偏转角为
?$":

%

":

%

%:

和

$":

的情况进行了对比
)

可以看到%射流偏转角为

":

时%表面压力分布与无射流的情况十分相近%这

与图
<

中气动参数对比得到的结论是相符的
)

当

射流偏转角大于
":

时%上下翼面的吸$压力在整

个弦长范围内均有所升高%且上翼面的吸力峰位

置向下游移动%上下翼面的压力差增大%翼型的升

20%
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力提高
)

这是由于当射流偏转角为正时%为了与射

流方向保持一致%上翼面的流体在尾缘附近加速

向下偏转%从而使上翼面的压力降低
)

因此%尾缘

射流向下偏转时的作用类似于尾缘襟翼%增加翼

型的弯度与环量%起到了增升的效果
)

射流偏转角

增大相当于进一步增加翼型弯度%故射流偏转角

越大增升的作用越明显
)

当射流偏转角小于
":

时%上翼面尾缘附近流体减速%整个上翼面压力增

大%吸力峰前移%而下翼面压力下降%

$

9

曲线所包

围的面积减小%翼型的升力下降
)

图
0

"!

#̂:

下不同射流偏转角的压力系数分布曲线

]7

C

)0

"

V-G88K-G4'GPP747G5MR78M-7OKM7'54K-YG8W7ML

R7PPG-G5M

3

GM,5

C

(G8,M

!

#̂:

此外%吸力峰峰值之后%气流在翼型上表面减

速%吸力峰峰值越高%气流减速受到的逆压梯度也

就越大%气流更易发生分离%产生的阻力也越大
)

从图
0

中可见%吸力峰位置随着射流偏转角的增

大向下游移动%且吸力峰峰值随之升高%相应地阻

力也就越大
)

故阻力系数随着射流偏转角的增大

而升高
)

升阻比则受到升力和阻力的共同制约
)

升

力和阻力均随着射流偏转角的增大而增大%但升

力的增大幅度更大%故升阻比也随着射流偏转角

的增大而升高
)

在推进效率方面%典型涡扇发动机在飞行马

赫数为
";/%

时%其推进效率约为
/"=

(

$/

)

)

由图
<

!

R

"可以看到%该分布式动力在大多数射流偏转角

范围内的推进效率均大于典型涡扇发动机的

/"=)

但随着射流偏转角的增大%推进效率随之下

降'当射流偏转角为
$%:

时%推进效率下降至
0/=

左右
)

图
/

给出了尾缘下游
#=

弦长位置处不同射

流偏转角情况下的相对速度分布!

#

为尾缘下游

的流速"

)

图中可以看到%当尾缘无射流存在时%尾

缘下游存在一个明显的低速尾迹区
)

而射流的加

入填补了部分低速区域%且射流偏转角越大%射流

的速度也越大
)

这是由于当射流偏转角增大时%阻

力升高%

4'8

!

!

a

"

"下降%由式!

#

"可知射流速度随

之上升
)

从式!

2

"中又可以看到%推进效率
$

9

与射

流速度
#

3

GM

呈负相关
)

故推进效率随着射流偏转

角的增大而下降
)

图
/

"

不同射流偏转角情况下的相对速度分布

]7

C

)/

"

[G(,M7YGYG('47M

D9

-'P7(G8W7MLR7PPG-G5M

3

GM,5

C

(G8

=><

"

不同来流攻角
!

下射流的影响

下面对不同来流攻角下气动性能及推进效率

随射流偏转角的变化进行分析
)

由图
<

可以看到%

不同来流攻角下升力系数均随射流偏转角的增大

而上升%与来流攻角为
#:

时的趋势相同
)

阻力系

数在来流攻角较小时几乎不随射流偏转角发生变

化%但在较大来流攻角下!

!

2̂:

"随射流偏转角的

增大而迅速上升
)

图
1

给出了不同来流攻角下射流偏转角为

$":

的马赫数云图
)

当来流攻角较小时%上翼面的

逆压梯度较小%随着射流偏转角的增大%逆压梯度

逐渐增大%但并不足以使边界层发生分离%如图
1

!

,

"&图
1

!

O

"所示%故阻力变化不大'当来流攻角

较大时%随着射流偏转角的增大%上翼面激波强度

增强并向下游移动%较大的逆压梯度使激波后的

边界层发生分离%上翼面边界层变厚%如图
1

!

4

"

所示%故来流攻角较大时翼型阻力随射流偏转角

增大而迅速上升
)

升力系数在不同来流攻角下的变化趋势大致

相同%因此大来流攻角下阻力的显著上升导致了

翼型在
2:

来流攻角下升阻比性能较差%且推进效

率随射流偏转角增大而迅速下降%如图
<

!

4

"&图
<

!

R

"所示
)

而来流攻角较小%

!

^";<:

及
#:

时%翼型

具有较好的升阻比性能%且在较大来流攻角下仍

保持较高的推进效率
)

=>=

"

边界层抽吸与尾缘射流的共同作用

接下来在上翼面加入抽吸的作用%探讨边界

%0%
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图
1

"

射流偏转角为
$":

时不同来流攻角下的马赫数云图

]7

C

)1

"

+,4L5KUOG-4'5M'K-8W7MLR7PPG-G5M754'U75

C

,5

C

(G8'P,MM,46,M

3

GM,5

C

(G'P$":

层抽吸与尾缘射流共同作用时对气动性能及推进

效率带来的影响
)

首先对两组抽吸段长度相同&抽

吸位置不同的翼型在
!

组来流攻角&

":

射流偏转

角下对其气动参数进行对比%选出合适的抽吸位

置
)

方案
$

的抽吸段距前缘为
2#;1=

弦长%位于

最大厚度位置下游在大来流攻角下易发生分离的

位置'方案
#

中抽吸段距前缘为
0/;/=

弦长
)

计算得到了各工况下的升$阻力系数&升阻比

及抽吸马赫数
'*

O(7

!抽吸入口的马赫数"%如表
$

所示
)

方案
$

在
2:

来流攻角下的抽吸马赫数过大%

抽吸流量无法与射流流量相等%故未列出数据
)

由

表
$

可见%来流攻角为
";<:

及
#:

时%方案
#

中的

升$阻力系数均大于方案
$

%方案
$

在
#:

来流攻角

下的升阻比较大
)

但方案
$

的抽吸马赫数较高%在

#:

来流攻角下甚至超过了
$)

而目前对分布式动

力的研究针对民用航空展开%对抽吸马赫数大于

$

的情况暂不做讨论
)

考虑到这方面原因%选取方

案
#

进行进一步研究
)

表
;

"

两组抽吸位置在不同来流攻角下的气动参数

A&8'*;

"

)*$"0

9

%&31-

,

&$&3*5*$+"(5/"1%

6

*+51"%

,

"+151"%+/15B01((*$*%51%-"31%

6

&%

6

'*+"(&55&-C

方案

来流

攻角

!

$!

:

"

升力

系数

$

(

阻力

系数

$

R

升阻比

$

(

$

$

R

抽吸

马赫数

'*

O(7

$

";< ";$$ ";""2! #%;1$ ";11

# ";!< ";""21 02;1% $;"#

#

";< ";#$ ";""0/ #0;#1 ";0%

# ";2/ ";"$"1 22;%2 ";0<

2 ";/0 ";"2<0 $/;<0 ";/2

""

针对所选取的方案%同样在
!

种不同来流攻

角及
0

组不同射流偏转角下进行了数值模拟%根

据计算结果%得到了不同来流攻角下翼型气动性

能及推进效率与射流偏转角的关系%并与不带抽

吸的计算结果进行对比%如图
$"

所示
)

图中可以

看出%加入边界层抽吸后气动参数的变化趋势与

抽吸前大致相同
)

不同来流攻角下的升力系数均

随射流偏转角的增大而升高%且同一射流偏转角

下%抽吸后的升力系数大于抽吸前%如图
$"

!

,

"所

示
)

选取来流攻角为
#:

%射流偏转角为
":

的情况

对边界层抽吸改善升力的原因进行分析
)

图
$$

给出了边界层抽吸对压力系数分布及

<0%
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图
$"

"

加入边界层抽吸前后翼型气动参数的对比

]7

C

$"

"

Z'U

9

,-78'5'P,G-'R

D

5,U74

9

,-,UGMG-8

W7ML

$

W7ML'KMO'K5R,-

D

(,

D

G-75

C

G8M7'5

马赫数分布的影响
)

无射流&射流以及射流和抽吸

!

种情况下的压力系数分布如图
$$

!

,

"所示
)

射流

偏转角为
":

时%射流对翼面压力分布几乎没有影

响
)

加入抽吸后%由于在抽吸段给定反压%压力系

数分布在抽吸段所在位置出现了一个低压平台
)

低压区域使激波位置后移%抽吸位置前的静压

下降
)

图
$$

!

O

"&图
$$

!

4

"中给出了加入抽吸前后的

马赫数分布%与图
$$

!

O

"相比%图
$$

!

4

"中激波强

度增强%位置更靠近下游
)

图
$$

!

,

"中在抽吸段下

游的表面压力突然升高
)

这是由于抽吸段不仅抽

吸了上游的边界层%其下游流体也被吸入抽吸段%

图
$$

"!

#̂:

%

"

"̂:

下边界层抽吸对翼型性能的影响

]7

C

)$$

"

TPPG4M'PO'K5R,-

D

(,

D

G-75

C

G8M7'5'5

,7-P'7(

9

G-P'-U,54G,M

!

#̂:

%

"

"̂:

00%
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使下游出现一个局部低速区域%如图
$$

!

4

"右上

角所示%图中红色线段表示抽吸段所在位置
)

在加

入抽吸前%翼型上表面的边界层较厚%边界层内的

流速较低%如图
$$

!

O

"所示'抽吸段的加入显著吸

除了上游的低速边界层%但抽吸段下游出现局部

低速区域%与压力系数分布中观察到的压力突变

的情况相符
)

抽吸段下游流动速度逐渐恢复正常%

上翼面压力高于抽吸前的情况%会降低翼型升力'

但其抽吸上游边界层对升力的积极影响更大%

$

9

曲线包围的面积扩大了%故加入抽吸之后升力提

高
)

其他来流攻角下加入抽吸后压力系数上升的

原因与
#:

来流攻角下的情况类似
)

从图
$"

!

O

"中可以看到%加入抽吸前后阻力

系数随射流偏转角的变化趋势是相同的%但同一

射流偏转角下射流对阻力系数的影响与来流攻角

及射流偏转角的大小有关#当来流攻角较小为

";<:

时%加入抽吸后阻力系数在整个射流偏转角

范围内均有所下降'当来流攻角为
2:

时%各个射

流偏转角下的阻力系数均明显增大'来流攻角为

#:

时%射流偏转角为负时阻力系数小于抽吸前的

情况%随着射流偏转角的增大%阻力系数增大的趋

势逐渐超过了抽吸前的情况%当射流偏转角超过

$":

后抽吸作用下的阻力系数已经大于抽吸前
)

图
$$

给出了
!

#̂:

%

"

"̂:

时加入抽吸前后的

马赫数分布%代表了小来流攻角在不同射流偏转

角下及中等来流攻角在较小射流偏转角下的典型

情况
)

抽吸段加速了上翼面的流动%并有效地抽吸

上游来流的边界层%减小了压差阻力与摩擦阻力
)

图
$#

中给出了
!

^2:

%

"

^$":

下边界层抽吸

前后的马赫数分布%代表了大来流攻角在不同射

流偏转角下及中等来流攻角在较大射流偏转角下

的典型情况
)

该工况下%加入抽吸前激波的位置已经位于

最大厚度位置之后且强度较强%激波后边界层已

经发生了分离%近壁面流动的速度较低%如图
$#

!

,

"所示
)

加入抽吸后%激波位置进一步后移至

%"=

弦长位置之后且强度更强
)

抽吸并不能改善

激波后边界层分离的情况%但能够作用于抽吸段

附近的边界层%使抽吸段下游的边界层厚度减小%

摩擦阻力下降
)

此时激波的位置已经超过了最大

厚度位置%最大厚度下游的表面压力下降
)

由于这

一部分翼面表面压力的合力在来流方向上的分量

与阻力方向相反%故这部分的表面压力下降势必

带来压差阻力的升高
)

与减小摩擦阻力的效果相

比%这一作用对阻力的影响更为明显%故抽吸的加

图
$#

"!

2̂:

%

"

$̂":

下边界层抽吸前后的马赫数分布

]7

C

)$#

"

+,4L5KUOG-R78M-7OKM7'5W7ML

$

W7ML'KM

O'K5R,-

D

(,

D

G-75

C

G8M7'5,M

!

2̂:

%

"

$̂":

入在较大来流攻角下使得阻力上升
)

升阻比与推进效率的变化规律与升力及阻力

的变化有关
)

抽吸使各工况下的升力均有所上升%

且对小来流攻角下的阻力特性影响不大%翼型在

小来流攻角下具有比加入抽吸前更好的升阻比性

能
)

但大来流攻角下的升力及阻力在抽吸作用下

均显著上升%故升阻比也变化不大%在大射流偏转

角下略有下降
)

而推进效率与阻力呈负相关的关

系%阻力越高%推进效率就越低
)

如图
$"

!

O

"&图
$"

!

R

"所示
)

D

"

结
"

论

本文利用
*>Z>""$#

二维翼型作为分布式

动力机身的简化模型%在翼型上加入尾缘射流及

边界层抽吸的作用%利用数值模拟手段对不同来

流攻角&射流偏转角情况下射流及抽吸对翼型气

动性能及动力系统推进效率的影响进行了研究%

得到了以下几点结论#

$

"在小来流攻角或中等来流攻角下%射流及

抽吸的引入对翼型气动性能的改善效果最好
)

中&

/0%
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小来流攻角下的升力系数随着射流偏转角的增大

而增大%同时阻力系数的变化很小'抽吸的作用改

善了各个来流攻角范围的升力系数%并使小来流

攻角下的阻力系数有所下降
)

两者的共同作用使

得翼型在较小来流攻角下具有较好的升阻比性能

并保持较高的推进效率
)

#

"大来流攻角下%较大的射流偏转角及抽吸

的引入使得上翼面流动更易发生分离%在改善了

升力系数的同时也带了更大的阻力%翼型在大来

流攻角下的升阻比及推进效率较低
)
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