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摘要：　 将传统机械式增升装置与先进环量控制技术结合有望改进现有飞行器起降性能．本文基于 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 平均

Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）方法，以二维翼型 ＮＬＲ⁃７３０１ 两段翼为研究对象，分别在主翼和襟翼部位施加环量控制，系统

分析了射流喷口位置、高度和动量系数对多段翼气动特性的影响．研究表明，喷口位置决定了基础气动力水平，喷口

靠后会导致 Ｃｏａｎｄａ 型面过小，附壁效应微弱；而喷口靠前则容易在下表面引起较大分离，降低增升效果．升力系数

基本随射流喷口高度减小和动量系数增大而增大，但存在多参数影响的非线性效应．喷口高度较小时增升效果较

好，过大的喷口射流速度较低，卷吸引射效应减弱，甚至会导致主翼环量控制失效．计算结果显示，对于 ＮＬＲ⁃７３０１
两段翼主翼或襟翼环量控制，动量系数 ０．０３ 是一个较为合适的选择，继续增大会引起控制翼面下表面较大分离，增
升效率降低．从压力分布上看，环量控制能够抬高主翼前缘吸力峰，改善上表面吸力和下表面压力，同时主翼射流的

卷吸引射作用有助于消除襟翼后缘边界层分离．此外，环量控制在三维条件下仍能有效改善机翼气动性能，但其控

制效果受展向流动影响，从翼根至翼尖逐渐衰减．以上结论可为多段翼环量控制设计提供参考，在实际应用中需要

通过数值优化寻找控制参数的最优组合，并兼顾升阻特性．
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０　 引　 　 言

飞行器环量控制（ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ，ＣＣ）是典型的主动流动控制技术（ａｃｔｉｖｅ ｆｌｏｗ ｃｏｎｔｒｏｌ） ［１］，相比于襟

翼、缝翼等依靠复杂机械装置［２］实现的被动流动控制技术，主动流动控制通过射流（ ｊｅｔ）等形式向流场内输

入能量来改善翼面气动特性，可在不增加气动部件的情况下大幅提高翼型升力并改善力矩特性，具有广阔的

应用前景．实验表明［３］，环量控制翼型的最高升力可达到 ９，而带有复杂机械式增升装置的传统翼型升力最

高在 ６ 左右，同时高速射流形成的“虚拟舵面”还可实现姿态控制［４］ ．Ｅｎｇｌａｒ 较早地开展了针对环量控制的一

系列研究，发现传统翼型应用环量控制技术后升力可以提升 ２ ～ ３ 倍，并可产生替代传统舵面的有效力和力

矩［５⁃６］ ．美国军方［７⁃８］将环量控制技术应用于 Ａ⁃６ 舰载机，使其起降距离缩短了 ６０％ ～６５％；英国 ＢＡＥ 公司与

克兰菲尔德大学［９⁃１０］则计划在其联合开发的 ＭＡＧＭＡ 无人机上将常规机械增升部件全部替换为射流环量控

制系统．国内，孙全兵等［１１］、王磊等［１２］、夏智勋和罗振兵等［１３⁃１４］均利用射流环量控制技术实现了对飞翼布局

验证机的增升和滚转 ／俯仰控制，验证了环量控制技术在姿态控制方面的能力．除此之外，环量控制技术在降

低气动噪声［１５］和提高隐身性能［１６］方面也具有一定优势．
广义上看，所有通过型面修型或加入射流引发翼面环量变化的方案都可视为环量控制技术，其中一类通

过将翼型后缘修型为弧面并加入切向射流，利用射流的附壁效应（ｗａｌｌ ａｔｔａｃｈｍｅｎｔ ｅｆｆｅｃｔ，亦作 Ｃｏａｎｄａ 效

应） ［１７］改变气流方向，使驻点相应后移，能够有效增大翼型的环量和升力，同时可以给后缘流动补充能量，推
迟边界层分离或减小分离区．其中后缘修型弧面亦作 Ｃｏａｎｄａ 型面（Ｃｏａｎｄａ ｓｕｒｆａｃｅ）．附壁效应的机理是：射流

因黏性带动周围流体向射流运动，并由更外围的流体连续补充（即卷吸引射效应）；当一侧被壁面阻隔之后，
卷吸引射同样存在但补充通道受限，这将在壁面一侧产生负压，两侧压差使射流 ／外流混合层偏转，压差不断

增大最终附壁．
国内外围绕翼型和翼身组合体等构型开展了较为全面的附壁效应环量控制研究．实验和参数影响研究
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方面，美国 ＮＡＳＡ 兰利研究中心开展了一系列风洞实验并构建了环量控制 ＦＡＳＴ⁃ＭＡＣ 全机模型［１８⁃１９］ ．Ｗｏｏｄ
等［２０］以及 Ａｂｒａｍｓｏｎ 等［２１］通过风洞试验以及数值模拟都得到了升力系数与射流喷口高度成反比关系的结

论．国内宋彦萍等［２２⁃２３］以涡轮叶栅为对象，发现射流附壁效果与射流速度和后缘 Ｃｏａｎｄａ 型面曲率密切相关，
射流速度越高越容易产生附壁效应，但 Ｃｏａｎｄａ 型面曲率过大容易导致射流分离，不利于增升减阻．张艳华

等［２４⁃２５］则发现超临界翼型在小攻角以及中等射流动量系数下可以获得较好的升阻特性．许和勇等［２６⁃２７］ 将环

量控制技术应用于钝后缘风力机翼型，并依据动量系数和控制效果将动量系数⁃升力系数曲线分为分离控制

阶段和超环量控制阶段，并指出分离控制阶段的控制效率最高．总体来看，国内外众多研究基本阐明了附壁

效应环量控制效果受到攻角、射流喷口高度、射流速度、射流动量系数和 Ｃｏａｎｄａ 型面曲率等多种因素影响的

事实．朱自强等［１］对环量控制技术的进展进行了综述，通过分析二维翼型标模、半模型子系统以及三维翼身

组合体全机实验等系统总结了环量控制在不同维度下的影响因素，并提供了可供 ＣＦＤ 验证的实验数据．
数值模拟方法方面，Ｓｈｒｅｗｓｂｕｒｙ［２８］以及 Ｓｌｏｍｓｋｉ 等［２９］利用 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ⁃ａｖｅｒａｇｅｄ

Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ，ＲＡＮＳ）方法对环量控制翼型进行了模拟，结果与实验数据表现出高度相似性．ＮＡＳＡ 兰利研究

中心的 ＭｃＧｏｗａｎ、Ｒｕｍｓｅｙ 和 Ｓｗａｎｓｏｎ 等［３０⁃３２］通过附壁效应环量控制标模 ＣＣ０２０⁃０１０ＥＪ 的模拟系统，总结了

不同湍流模拟方法及 ＲＡＮＳ 湍流模型的优缺点，指出 ＳＡ 模型及其旋转 ／曲率（ＳＡ⁃ＲＣ）修正方法、ｋ⁃ω ＳＳＴ
（ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｓｓ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模型等 ＲＡＮＳ 方法在低动量系数下可以得到与实验吻合较好的模拟结果，但对高动量

系数下的分离预测过晚；而大涡模拟（ｌａｒｇｅ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）方法同样可以在低动量系数下得到较好的

模拟结果，但高动量系数状态的模拟结果产生了明显错误．
可见，目前国内外对单段翼型 ／机翼附壁效应环量控制技术的作用机理、影响因素和模拟手段进行了广

泛的研究，但并未关注在传统机械式增升装置上施加环量控制的可行性和效果，对于多段翼复杂剪切层与射

流相互作用的流动机理暂无系统性分析可供参考．本文以 ＮＬＲ⁃７３０１ 两段翼为研究对象，采用 ＲＡＮＳ 数值模

拟探究附壁效应环量控制对多段翼构型气动特性的影响．本文首先采用附壁效应环量控制翼型 Ｓ８０９ 和原始

ＮＬＲ⁃７３０１ 两段翼构型验证 ＣＦＤ 数值方法和求解器在流动控制和多段翼绕流模拟中的可信度，随后分别将

ＮＬＲ⁃７３０１ 主翼和襟翼作为控制对象进行后缘修型和附壁效应环量控制模拟，重点研究射流喷口位置、高度、
动量系数以及 Ｃｏａｎｄａ 型面曲率等参数对于气动特性的影响，为揭示多段翼环量控制流动特性及开展多段翼

环量控制设计提供一定参考．

１　 数值模拟方法

从流动特性上看，Ｃｏａｎｄａ 效应环量控制的稳定状态仍然属于定常流动问题．根据 Ｓｗａｎｓｏｎ 等［３０⁃３２］ 的研

究，ＲＡＮＳ 方法在预测此类流动控制问题上表现较好，故本文采用开源 ＲＡＮＳ 结构网格求解器 ＮＡＳＡ
ＣＦＬ３Ｄ［３３］开展计算，该求解器迭代速度较快，计算精度和稳定性较高．

ＮＡＳＡ ＣＦＬ３Ｄ 求解的可压缩 ＲＡＮＳ 方程形式如下：
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式中，上方带“＾”标记的量为质量平均量，上方带“ －”标记的量为时间平均量；总应力 τｉｊ 包括分子黏性应力

τＬ
ｉｊ 和 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 应力 τＴ

ｉｊ， 其中 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 应力采用线性涡黏性假设（即 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ 假设）
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∂ｘｋ
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进行近似，从而完成对 ＲＡＮＳ 方程（式（１））的封闭，其中， Ｓｉｊ 为应变变化率张量， μＴ 为湍流黏性系数（也称涡

黏性系数）， ｋ 为湍动能．其余变量定义和具体形式可参见文献［３４］，本文在此不再赘述．
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在本文计算中，ＲＡＮＳ 方程（式（１））对流项采用基于三阶 ＭＵＳＣＬ 界面插值的 Ｒｏｅ 格式求解，黏性项采

用二阶中心差分格式离散，最终采用隐式近似因式分解方法进行时间推进求解．基于涡黏性假设的线性

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 应力本构方程（式（２））中的涡黏性系数通过引入湍流模型进行求解，其模型方程除对流项采用一

阶迎风格式求解外，其他数值求解方法与 ＲＡＮＳ 方程一致．此外，求解中还利用网格序列、多重网格以及残差

光顺等技术加速迭代收敛．
边界条件设置方面，计算域远场设置 Ｒｉｅｍａｎｎ 型入流 ／出流边界条件（ＣＦＬ３Ｄ 求解器边界条件编号

１００３，即 ｉｎｆｌｏｗ ／ ｏｕｔｆｌｏｗ），翼型表面为无滑移壁面边界条件（ＣＦＬ３Ｄ 求解器边界条件编号 ２００４，即 ｎｏ⁃ｓｌｉｐ
ｗａｌｌ） ．针对射流问题，通常引入动量系数

　 　 Ｃμ ＝
ｍｊＶｊ

０．５ρ∞ Ｖ
２
∞ Ｓ

（３）

作为衡量射流强度的参数，其中， ρ∞ 为自由来流密度，Ｖ∞ 为自由来流速度，Ｓ 为参考面积（二维问题中为翼

型弦长 ｃ），ｍｊ ＝ ρＶｊＡｊ 为质量流量，Ｖｊ 为射流喷口速度，Ａｊ 为射流喷口面积（二维问题中为射流喷口高度 ｈ），ρ
为喷口处射流密度．现有研究大多将射流喷口设置为“压力出口”边界条件，通过调整总压来控制动量系数，
但这样做射流速度与预期值存在一定的偏差．本文选用“给定亚声速入口”边界条件（ＣＦＬ３Ｄ 求解器边界条

件编号 ２００８，即 ｓｐｅｃｉｆｉｅｄ ｓｕｂｓｏｎｉｃ ｉｎｆｌｏｗ），通过各方向速度分量来确定射流大小及方向，能够保证质量流量

与动量系数对应关系更为准确．

２　 算 例 验 证

２．１　 Ｓ８０９环量控制翼型

Ｓ８０９ 翼型是 ２０ 世纪 ８０ 年代由 Ｓｏｍｅｒｓ 所设计的风力机翼型［３５］， 众多学者围绕此翼型展开了环量控制

等方面的研究．以原始翼型为基准， 参照文献［３６］的方法在翼型上下表面 ０．７５ｃ 处分别构建射流喷口， 喷口

高度 ｈ ＝ ０．００２ｃ， 并以上下喷口末端连线为直径构建半圆弧作为后缘 Ｃｏａｎｄａ 型面， 记该翼型为“Ｓ８０９⁃ＣＣ”．
图 １（ａ）给出了修型前后翼型几何形状的对比．

（ａ） 几何外形对比 （ｂ） Ｓ８０９ 计算网格 （ｃ） Ｓ８０９⁃ＣＣ 计算网格

（ａ） Ｔｈｅ ｇｅｏｍｅｔｒｙ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ （ｂ） Ｔｈｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄ ｏｆ Ｓ８０９ （ｃ） Ｔｈｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄ ｏｆ Ｓ８０９⁃ＣＣ
图 １　 Ｓ８０９ 翼型环量控制外形对比及计算网格

Ｆｉｇ． １　 Ｔｈｅ ｇｅｏｍｅｔｒｙ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄｓ ｏｆ Ｓ８０９ ａｎｄ Ｓ８０９⁃ＣＣ

注　 为了解释图中的颜色，读者可以参考本文的电子网页版本，后同．

选用 ２０１８ 年 ＡＩＡＡ 转捩预测研讨会［３７］上推荐的中等规模网格参数为原始 Ｓ８０９ 翼型生成 Ｃ 型计算网

格（图 １（ｂ）），其中翼型周向点数为 １ ０２９，法向点数为 １９３，计算域大小约为 ７８０ｃ，物面法向第一层网格高度

为 ６．４５×１０－６，保证本算例计算状态下 ｙ ＋ 均小于 １，满足低 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数流动模拟精度需要［３４］ ．为减小网格尺

度引起的计算误差，Ｓ８０９⁃ＣＣ 翼型计算网格在原始翼型网格基础上进行修改得到（图 １（ ｃ）），其中对后缘

Ｃｏａｎｄａ 型面以及射流喷口处网格进行了加密以更好地模拟局部的剪切流动（图 １（ｃ））．修型前后网格单元

总数基本相同．采用 ｋ⁃ω ＳＳＴ 湍流模型［３８］进行模拟，该模型经过广泛验证具有较强的逆压梯度和小分离流动

计算能力［３２］ ．
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计算来流 Ｍａｃｈ 数 Ｍａ ＝ ０．１， Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数 Ｒｅ ＝ １ × １０６， 攻角（ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ，ＡｏＡ） α ＝ １８°， 动量系数 Ｃμ

为 ０．０２．图 ２ 给出了原始 Ｓ８０９ 和 Ｓ８０９⁃ＣＣ 翼型计算压力分布与文献［３６］中结果的对比．可以看出本文计算

压力分布形态与参考结果基本一致，但下表面射流后方计算值稍有差异，这与 ＲＡＮＳ 方法计算分离流动的不

确定性以及求解器差异有关．

（ａ） Ｓ８０９ （ｂ） Ｓ８０９⁃ＣＣ

图 ２　 Ｓ８０９ 和 Ｓ８０９⁃ＣＣ 翼型表面压力分布与参考结果［３６］的对比

Ｆｉｇ． ２　 Ｓｕｒｆａｃｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｏｆ Ｓ８０９ ａｎｄ Ｓ８０９⁃ＣＣ ｗｉｔｈ ｒｅｆ． ［３６］

尽管 Ｃｏａｎｄａ 效应通常能够增强气流的附着性，但在某些特定条件下（如射流强度过高或后缘曲面设计

不当），射流和上表面边界层所形成的混合剪切层会绕过 Ｃｏａｎｄａ 型面与翼型下表面边界层相互挤压，在逆压

梯度作用下产生分离．从图 ３ 的流动形态可以看出，原始翼型在 １８°大攻角下出现了大范围的后缘边界层分

离（图 ３（ａ）），经过环量控制后分离点明显后移，分离区整体减小（图 ３（ｂ）），与其他流动控制方式效果相

近［３９］；同时，射流作用区域壁面附近的负压较大，附壁效应明显（图 ３（ｃ）），附着流动的实际分离角 φ 达到

１６７．３°（图 ３（ｂ））．从图 ３（ｄ）涡量图中也可以看出原始翼型上下表面的边界层、分离及射流加入后裹挟外流

（此例中实际为上表面分离的回流）偏转并附着在 Ｃｏａｎｄａ 型面上．但由于该工况下分离较大，加入环量控制

并不能完全消除分离．同时，射流强度与射流喷口位置、高度不匹配导致混合层绕过 Ｃｏａｎｄａ 型面在下表面发

生了新的分离，进一步降低了环量控制收益，升力系数仅由原始的 １．２９８ 提升到 １．３１８，这也反映出开展环量

控制参数优化的必要性．
２．２　 ＮＬＲ⁃７３０１多段翼构型

ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼作为典型的高升力标模，其主翼⁃襟翼缝道间距为 ０．０２６ｃ，搭接量为 ０．０５３ｃ， 襟翼偏角

为 ２０°（图 ４（ａ）），在荷兰宇航院进行了风洞实验［４０］，也被用来进行微射流控制研究［４１］ ．多段翼构型在低速

大攻角下往往伴随边界层转捩过程，因此除湍流模型外，还采用 γ⁃Ｒｅθｔ 转捩模型［４２］进行计算，该模型能够对

自然转捩、ｂｙｐａｓｓ 转捩以及分离诱导转捩进行比较准确的预测［３４］ ．

（ａ） Ｓ８０９ 流线图 （ｂ） Ｓ８０９⁃ＣＣ 流线图

（ａ） Ｔｈｅ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｏｆ Ｓ８０９ （ｂ） Ｔｈｅ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｏｆ Ｓ８０９⁃ＣＣ
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（ｃ） Ｓ８０９⁃ＣＣ 后缘压力云图 （ｄ） Ｓ８０９⁃ＣＣ 涡量图

（ｃ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ Ｓ８０９⁃ＣＣ （ｄ） Ｔｈｅ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｏｆ Ｓ８０９⁃ＣＣ

图 ３　 Ｓ８０９ 翼型环量控制前后流动特性对比

Ｆｉｇ． ３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｏｆ ｆｌｏｗ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ Ｓ８０９ ａｉｒｆｏｉｌ

参考上一小节 Ｓ８０９ 翼型的网格分布，在 ＮＬＲ⁃７３０１ 主翼和襟翼周向分别布置 ５５３ 个和 ２６９ 个网格点，近
壁区以外 Ｃ 型网格的规模为 １ ４４５×３６９，计算域左边界到翼型前缘约为 １００ｃ［４３］ （图 ４（ｂ））．近壁区网格如图

４（ｃ）所示，物面法向第一层网格高度为 ２×１０－６，保证本算例计算状态下 ｙ ＋ 均小于 １．

（ａ） ＮＬＲ⁃７３０１ 几何外形

（ａ） Ｔｈｅ ＮＬＲ⁃７３０１ ｍｕｌｔｉ⁃ｅｌｅｍｅｎｔ ａｉｒｆｏｉｌ ｇｅｏｍｅｔｒｙ

（ｂ） 远场网格 （ｃ） 近壁区网格

（ｂ） Ｔｈｅ ｆａｒｆｉｅｌｄ ｇｒｉｄ （ｃ） Ｔｈｅ ｎｅａｒ⁃ｆｉｅｌｄ ｇｒｉｄ

图 ４　 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼及其计算网格

Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ ｇｅｏｍｅｔｒｙ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄ ｏｆ ｔｈｅ ＮＬＲ⁃７３０１ ｍｕｌｔｉ⁃ｅｌｅｍｅｎｔ ａｉｒｆｏｉｌ

计算状态为 Ｍａ ＝ ０．１８５，Ｒｅ ＝ ２．５１ × １０６，α为 ６°和 １３．１°，图 ５（ａ）、５（ｂ）给出了不同模型计算的压力分布

与实验数据的对比，表 １ 给出了计算气动特性的对比．可以看出，转捩模型相较于其他模型在襟翼的压力分

布以及升阻力系数上与实验结果吻合度更高，对比文献［４４］采用不同求解器的计算结果，基本证明了本文

数值方法的有效性．因此，下文均采用耦合 ｋ⁃ω ＳＳＴ 湍流模型的 γ⁃Ｒｅθｔ 转捩模型进行计算．图 ５（ｃ）进一步给出

了 １３．１°攻角下 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼附近的流动形态，方便与后续环量控制状态进行对比．
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（ａ） 主翼压力分布 （ｂ） 襟翼压力分布 （ｃ） 流线图

（ａ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｉｎ ｅｌｅｍｅｎｔ （ｂ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌａｐ （ｃ） Ｔｈｅ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１
图 ５　 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼构型压力分布

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１ ｍｕｌｔｉ⁃ｅｌｅｍｅｎｔａｉｒｆｏｉｌ

表 １　 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼构型的气动力系数

Ｔａｂｌｅ １　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ＮＬＲ⁃７３０１ ｍｕｌｔｉ⁃ｅｌｅｍｅｎｔ ａｉｒｆｏｉｌ

α ／ （ °） ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｍｏｄｅｌ ＣＬ ＣＤ

６．０

ｋ⁃ω ＳＳＴ ２．３９９ ０．０３０ ５
γ⁃Ｒｅθｔ ２．４５５ ０．０２６ ５

ｒｅｆ． ［４４］ ２．４９９ ０．０２７ ４
ｅｘｐ ２．４１６ ０．０２２ ９

１３．１

ｋ⁃ω ＳＳＴ ３．０２０ ０．０６６ ５
γ⁃Ｒｅθｔ ３．１６８ ０．０５５ ８

ｒｅｆ． ［４４］ ３．２７２ ０．０５１ ２
ｅｘｐ ３．１４１ ０．０４４ ５

３　 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼构型环量控制修型

分别将原始 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼构型的襟翼和主翼作为环量控制对象进行修型，记为“ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿
ｆｌａｐ”和“ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ”．图 ６ 给出了修型前后的构型对比及对应网格．

（ａ） ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ 翼型及计算网格 （ｂ） ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ 翼型及计算网格

（ａ） ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ ａｎｄ ｉｔｓ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄ （ｂ） ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ ａｎｄ ｉｔｓ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄ
图 ６　 ＮＬＲ⁃７３０１ 环量控制构型及计算网格

Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ａｎｄ ｇｒｉｄ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１ ｗｉｔｈ ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ
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修型涉及的主要参数包括射流喷口位置和高度，在给定的射流喷口位置处将翼面打断，射流喷口与当地

翼面切线呈垂直关系构造．对于主翼环量控制修型（图 ６（ｂ）所示为射流喷口位于主翼 ０．９ｃ 时的情况），为保

持增升装置的气动外形特征，同时为射流影响区域留出足够的流动空间以免与主翼边界层发生干扰，将襟翼

向下并向来流方向平移，使主翼⁃襟翼搭接量保持 ０．０５３ｃ 不变，缝道间距调整为 ０．０６３ｃ ．本文主要研究射流喷

口位置 ｃｊ、高度 ｈ 以及射流动量系数 Ｃμ 对不同环量控制对象的影响，至于射流方向则保持与喷口垂直（即与

当地翼面切线平行）．在设置射流喷口边界条件时，利用式（３）求得给定动量系数 Ｃμ 下的射流速度 Ｖｊ，再按上

述射流方向设置 ｘ和 ｙ 方向速度分量．计算网格（图 ６（ａ）和 ６（ｂ））基于 ２．２ 小节原始构型网格修改得到．为了

更好地模拟后缘附近的剪切流动，参考上文 Ｓ８０９ 环量控制翼型的做法，对 Ｃｏａｎｄａ 型面以及射流喷口处网格

进行了加密．

４　 环量控制模拟结果与分析

选取攻角 １３．１°工况，该状态下原始 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼实验升阻力系数分别为 ３．１４１ 和 ０．０４４ ５，升阻比为

７０．５８．参考验证算例的计算经验设置 ＮＡＳＡ ＣＦＬ３Ｄ 求解器的迭代参数以确保下文所有算例均能达到稳定收

敛或小幅振荡收敛状态（其中振荡收敛状态下的力系数取最后 ５％计算步数的历史平均值即振荡中心）．图 ７
以两个环量控制参数组合状态为例，给出了稳定收敛和小幅振荡收敛状态的力系数收敛历史，计算状态和环

量控制参数在图中进行了标注．在下文的讨论中不再对收敛性进行特别说明．

（ａ） 稳定收敛状态 （ｂ） 小幅振荡收敛状态

（ａ） Ｔｈｅ ｓｔａｂｌｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ （ｂ） Ｔｈｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｗｉｔｈ ｓｌｉｇｈｔ ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ
图 ７　 力系数收敛曲线

Ｆｉｇ． ７　 Ｔｈｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

４．１　 襟翼环量控制

选取襟翼射流喷口位置 ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ ～０．９ｃｆｌａｐ，动量系数 Ｃμ ＝ ０～０．０５，喷口高度 ｈ ＝ ０．０００ １ｃ ～ ０．０００ ５ｃ（ｃ
为原始单段翼型弦长 １）．图 ８ 给出了 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ 在不同射流喷口位置和高度下的升阻力系数随动量

系数的变化曲线，图中水平实线标注了原始 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼构型在研究工况下的升阻力水平．一个明显的

特征是，在同一喷口位置下，升力有随射流喷口高度减小和动量系数增大而增大的趋势（图 ８（ａ）—８（ｃ）），
但并未随某一参数（包括喷口位置）呈现出严格的线性或单调变化特征，这是由于增升装置的复杂流动与射

流产生了相互干扰，造成了多参数影响的非线性效应，经典涡黏性湍流模型对大分离和流线弯曲流动预测精

度不足也引入了一定误差．此外，环量控制增升的同时也造成了阻力系数的增大（图 ８（ｄ）—８（ｆ）），且增升效

果越好通常阻力增长也更明显，这符合空气动力学基本规律．
４．１．１　 喷口位置的影响

从图 ８ 可以看出，由于修型会使弦长减小，因此喷口位置 ｃｊ 决定了修型后翼型的基础（即射流关闭 Ｃμ ＝
０ 时）升力水平均小于原始翼型，但过于靠后则会造成环量控制效果不明显（图 ８（ｃ））．图 ９ 进一步给出了 ｈ
＝ ０．０００ １ｃ，Ｃμ ＝ ０．０５ 时不同喷口位置对应的流动情况和 Ｍａｃｈ 数分布，可以发现 ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ 时后缘射流偏转

角度较大且下翼面没有出现大范围分离，此时的控制效果较为理想．结合其他喷口位置的流动情况可以发
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现：当射流强度和喷口高度相同时，喷口位置靠后会使 Ｃｏａｎｄａ 型面过小，附壁效应和增升效果微弱（图 ９
（ｄ）、９（ｅ））；喷口位置靠前则附壁效应明显，但绕过型面到达下表面的剪切层容易发生较大分离，造成增升

效果损失（图 ９（ｂ））．

（ａ） 升力系数 （ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ） （ｂ） 升力系数 （ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ） （ｃ） 升力系数 （ｃｊ ＝ ０．９ｃｆｌａｐ）

（ａ） Ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ （ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ） （ｂ） Ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ （ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ） （ｃ） Ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ （ｃｊ ＝ ０．９ｃｆｌａｐ）

（ｄ） 阻力系数 （ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ） （ｅ） 阻力系数 （ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ） （ｆ） 阻力系数 （ｃｊ ＝ ０．９ｃｆｌａｐ）

（ｄ） Ｔｈｅ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ （ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ） （ｅ） Ｔｈｅ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ （ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ） （ｆ） Ｔｈｅ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ （ｃｊ ＝ ０．９ｃｆｌａｐ）

图 ８　 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ 气动特性变化曲线

Ｆｉｇ． ８　 Ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ

４．１．２　 动量系数的影响

动量系数反映射流强度．图 ８ 表明，升力系数基本随着动量系数的增大而增加，但存在多参数影响的非

线性效应，在附壁效应较强（喷口位置靠前）时表现得尤为明显．选取 ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ，ｈ ＝ ０．０００ １ｃ 状态进行分析，
图 １０ 给出了不同动量系数对应的流动情况．从流线图上看，射流关闭状态下翼型后缘存在分离（图 １０（ａ））；
随着射流动量系数的增大分离减小，壁面附近均出现了低压区，后缘流线偏转角增大（图 １０（ｂ）、１０（ｃ）），分
离点也逐渐后移；但动量系数进一步增大造成了下表面更大的分离（图 １０（ｄ）），造成增升效率下降．事实上，
各个喷口位置和高度对应的升力系数曲线在 Ｃμ ＞ ０．０３ 后均出现了不同程度的拐折或斜率变化（图 ８），增升

效率低于 Ｃμ ＝ ０．０１～０．０３ 区间的情况．图 １１ 给出的 ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ，ｈ ＝ ０．０００ １５ｃ状态就是个更典型的例子，当Ｃμ

＝ ０．０３ 时襟翼下表面边界层就存在一个小的分离，随着动量系数增大到 ０．０５，下表面边界层被影响范围增

大，分离区覆盖了下表面的大部分区域，升力急剧衰减（图 ８（ａ））．
４．１．３　 喷口高度的影响

由式（３）可知，相同动量系数下射流喷口高度与射流速度成反比．从流动机理上看，较低速度的射流（喷
口高度较大）卷吸引射作用带来的压差较小，附壁效应较弱；反之，当喷口高度较小时附壁效应更强，升力改

善明显．从图 ８ 各个喷口位置下的升力特性可以看出，喷口高度较小时增升效果普遍较好，但还需考虑阻力

增大的问题．如图 ８（ａ）和 ８（ｄ）所示，当 ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ，Ｃμ ＝ ０．０３时，喷口高度 ｈ ＝ ０．０００ １ｃ和 ０．０００ １５ｃ对应的增

升效果均较好，但 ｈ ＝ ０．０００ １ｃ时的阻力却明显小于 ｈ ＝ ０．０００ １５ｃ时的情况．这说明在进行多段翼环量控制设

计特别是以增大升阻比为目的时，有必要通过数值优化方式寻找控制参数的较优组合．
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（ａ） ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ （ｂ） ｃｊ ＝ ０．７５ｃｆｌａｐ

（ｃ） ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ （ｄ） ｃｊ ＝ ０．８５ｃｆｌａｐ （ｅ） ｃｊ ＝ ０．９ｃｆｌａｐ
图 ９　 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ 翼型不同开口位置下的流场图

Ｆｉｇ． ９　 Ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄｓ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｊｅｔ

（ａ） Ｃμ ＝ ０．００ （ｂ） Ｃμ ＝ ０．０１ （ｃ） Ｃμ ＝ ０．０３ （ｄ） Ｃμ ＝ ０．０５

图 １０　 不同动量系数下 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ 翼型流场图

Ｆｉｇ． １０　 Ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄｓ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｏｍｅｎｔｕｍ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

对于襟翼环量控制，上述研究状态中 ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ，ｈ ＝ ０．０００ １ｃ，Ｃμ ＝ ０．０５ 下增升效果最好（相较于原始多

段翼升力系数提升 １８％）．图 １２ 给出了该状态下的翼型表面压力分布，可以发现，射流的加入改变了襟翼后

部压力分布，同时抬高了主翼前缘吸力峰，上表面吸力和下表面压力均有提升．但正如上文所述，较大动量系

数下增升效率下降，阻力增大明显．综合考虑升阻比的损失和修型位置对基础气动特性的影响， ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ，ｈ
＝ ０．０００ １ｃ，Ｃμ ＝ ０．０３ 状态损失了一些增升收益，但阻力变化更小，升阻比相较于 Ｃμ ＝ ０．０５ 工况约提高 １８．７％．
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（ａ） Ｃμ ＝ ０．０３ （ｂ） Ｃμ ＝ ０．０５

图 １１　 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ 翼型流场图 （ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ，ｈ ＝ ０．０００ １５ｃ）

Ｆｉｇ． １１　 Ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ （ｃｊ ＝ ０．７ｃｆｌａｐ，ｈ ＝ ０．０００ １５ｃ）

（ａ） 主翼压力分布 （ｂ） 襟翼压力分布

（ａ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｉｎ ｅｌｅｍｅｎｔ （ｂ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌａｐ
图 １２　 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ 环量控制前后压力分布

Ｆｉｇ． １２　 Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｆｌａｐ

４．２　 主翼环量控制研究

考虑到实际应用情况和对基础气动特性的影响，主翼修型位置不宜过于靠前，故选取主翼射流喷口位置

ｃｊ ＝ ０．９ｃｍａｉｎ；又由于主翼尺寸较大，喷口高度应与之匹配才能提供有效的射流控制，根据经验选取喷口高度 ｈ
＝ ０．０００ ５ｃ ～ ０．００２ｃ；动量系数 Ｃμ ＝ ０～０．０５．图 １３ 给出了 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ 在不同射流喷口高度下的升阻

力系数随动量系数的变化曲线，图中水平实线标注了原始 ＮＬＲ⁃７３０１ 多段翼构型在研究工况下的升阻力水

平．可以发现， ｃｊ ＝ ０．９ｃｍａｉｎ 主翼环量控制修型对基础升力特性影响较大，仅在较小的喷口高度和一定的动量

系数下才表现出明显的增升效果，但阻力系数均高于原始构型且在较小的喷口高度下随动量系数增大而急

剧上升．不同喷口高度对动量系数变化的反应不同．喷口高度 ｈ为 ０．０００ ５ｃ和 ０．００１ｃ时，Ｃμ ＝ ０．０３前升力随动

量系数增大而提高，但随着动量系数进一步增大升力下降，这导致对于 ｈ ＝ ０．００１ｃ状态，仅当Ｃμ ＝ ０．０３时才有

增升效果；喷口高度 ｈ 为 ０．００１ ５ｃ 时升力虽随着动量系数的增大一直提高，但直到 Ｃμ ＝ ０．０５ 时才出现与 ｈ ＝
０．００１ｃ，Ｃμ ＝ ０．０３ 状态相当的增升效果（但阻力增长稍大）；而对于喷口高度 ｈ 为 ０．００２ｃ 状态，升力则不随动

量系数变化，始终保持基础升力水平，这是由于喷口高度过大造成射流速度过低，压差不足阻碍了附壁效应．
图 １４ 给出了喷口高度 ｈ ＝ ０．００１ｃ 下不同动量系数的流场，可以发现修型后的 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ 翼型

在无射流状况下主翼和襟翼后缘均有分离泡存在（图 １４（ａ））．随着动量系数 Ｃμ 增大 （图 １４（ｂ）—１４（ｄ）），
主翼后缘分离泡逐渐减小、 脱落并消失， 后缘流线偏转角度逐渐增大， 同时襟翼分离泡也完全消失， 当 Ｃμ

＝ ０．０３ 时（图 １４（ｄ））实现了比较理想的流动控制效果，升力系数提升至 ３．４，且阻力系数增长不大（图 １３）；
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但当动量系数继续增大（图 １４（ｅ）、１４（ｆ）），射流剪切层偏转至下表面，在逆压梯度作用下产生了较大分离，
影响了主翼和襟翼缝隙之间的流场，增升效果损失较大，且阻力系数有明显增大（图 １３）．

（ａ） 升力系数 （ｂ） 阻力系数

（ａ） Ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ （ｂ） Ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ
图 １３　 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ 翼型气动特性变化曲线 （ｃｊ ＝ ０．９ｃｍａｉｎ）

Ｆｉｇ． １３　 Ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ （ｃｊ ＝ ０．９ｃｍａｉｎ）

（ａ） Ｃμ ＝ ０．００ （ｂ） Ｃμ ＝ ０．０１ （ｃ） Ｃμ ＝ ０．０２

（ｄ） Ｃμ ＝ ０．０３ （ｅ） Ｃμ ＝ ０．０４ （ｆ） Ｃμ ＝ ０．０５

图 １４　 不同动量系数的流场图 （ｈ ＝ ０．００１ｃ）
Ｆｉｇ． １４　 Ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｏｍｅｎｔｕｍ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ （ｈ ＝ ０．００１ｃ）

图 １５ 给出了其余喷口高度下 Ｃμ ＝ ０．０３ 时的流动形态，可以发现当 ｈ ＝ ０．０００ ５ｃ 时（图 １５（ａ）），射流速

度较大，后缘附壁效应较强，混合剪切层偏转过大而在下表面出现较大分离，从图 １３（ｂ）可见，此时的阻力系

数有较大增长；而当喷口高度较大时（图 １５（ｂ）、１５（ｃ）），射流因速度不足基本未产生附壁效应．
至于襟翼后缘分离泡在主翼进行环量控制后消失，可以通过修型前后表面压力分布的变化进行解释．图
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１６ 给出了 Ｃμ ＝ ０．０３时，ｈ ＝ ０．０００ ５ｃ和 ｈ ＝ ０．００１ｃ 工况下的压力分布与原始构型的对比，其中修型后的 ＮＬＲ⁃
７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ 构型主翼前缘吸力峰变高，上表面吸力增强；主翼射流的卷吸引射作用使得主翼尾迹向襟翼

方向明显偏转（对比图 １５（ａ）和图 １４（ｄ）与图 １４（ａ）可知），补充了襟翼边界层能量，襟翼前缘出现较大吸力

峰，消除了襟翼后缘边界层分离．

（ａ） ｈ ＝ ０．０００ ５ｃ （ｂ） ｈ ＝ ０．００１ ５ｃ （ｃ） ｈ ＝ ０．００２ｃ
图 １５　 不同喷口高度对应流场图 （Ｃμ ＝ ０．０３）

Ｆｉｇ． １５　 Ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｈｅｉｇｈｔｓ （Ｃμ ＝ ０．０３）

（ａ） 主翼压力分布 （ｈ ＝ ０．０００ ５ｃ） （ｂ） 襟翼压力分布 （ｈ ＝ ０．０００ ５ｃ）
（ａ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｉｎ ｅｌｅｍｅｎｔ （ｂ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌａｐ

（ｈ ＝ ０．０００ ５ｃ） （ｈ ＝ ０．０００ ５ｃ）

（ｃ） 主翼压力分布 （ｈ ＝ ０．００１ｃ） （ｄ） 襟翼压力分布 （ｈ ＝ ０．００１ｃ）
（ｃ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｉｎ ｅｌｅｍｅｎｔ （ｄ） Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌａｐ

（ｈ ＝ ０．００１ｃ） （ｈ ＝ ０．００１ｃ）
图 １６　 ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ 环量控制前后压力分布图

Ｆｉｇ． １６　 Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ＮＬＲ⁃７３０１⁃ＣＣ＿ｍａｉｎ
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总的来说，将主翼作为环量控制对象仍可以实现改善升力的目的，此时喷口高度是制约翼型控制效果的

重要参数，同时需要与合适的动量系数配合才能实现理想的控制效果．
４．３　 三维机翼的环量控制研究

如前述研究所示，基于二维翼型的分析已充分证明了环量控制技术对于提升多段翼型气动性能的可行

性与潜力．然而，真实的飞行器机翼处于三维流动环境中，其气动特性会受到翼尖效应、展向流动以及由此产

生的诱导阻力等关键因素的显著影响．因此为验证环量控制技术在更接近工程实际的三维状态下的有效性，
并探究其与三维复杂流场的相互作用机制，本小节选取设计参数 ｃｊ ＝ ０．８ｃｆｌａｐ，ｈ ＝ ０．０００ １ｃ，Ｃμ ＝ ０．０３ 以及基准

翼型构建了对应的三维机翼模型进行对比分析．鉴于多段翼常应用于大展弦比飞机，本文参照沈阳航空航天

大学“锐翔”四座电动飞机设计参数，构建了一个如图 １７（ａ）所示的三维近似平直翼，其计算网格见图 １７
（ｂ），物面法向第一层网格高度为 ２×１０－５，网格总量约为 ７００ 万．

（ａ） 机翼模型 （ｂ） 机翼计算网格

（ａ） Ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｗｉｎｇ （ｂ） Ｔｈｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｍｅｓｈ ｏｆ ｔｈｅ ｗｉｎｇ
图 １７　 机翼模型及计算网格

Ｆｉｇ． １７　 Ｔｈｅ ｗｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｍｅｓｈ

图 １８ 给出了施加环量控制前后 ３Ｄ 机翼的升阻力曲线．可以看出，基准机翼失速攻角相较于二维翼型

（１３．１°）提前，而环量控制机翼不仅使失速攻角推迟 １°，还显著提升了升力系数，直观体现了环量控制对气

动特性的提升作用．

（ａ） 升力系数 （ｂ） 阻力系数

（ａ） Ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ （ｂ） Ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
图 １８　 ３Ｄ 机翼气动特性变化曲线

Ｆｉｇ． １８　 Ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ３Ｄ ｗｉｎｇ

结合表面压力分布（图 １９）来看，原始机翼受翼尖涡诱导的展向流动影响，在靠近翼尖附近前缘负压区

出现“缺失”，且产生了流动分离．施加环量控制后，机翼上翼面负压区的面积明显扩展，翼尖处因流动分离导

致的负压区“缺失”得到有效抑制，机翼气动特性得到改善．进一步对展向不同截面流场结构（图 ２０）分析可
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知， 基准机翼在襟翼后缘存在明显流动分离， 且该分离随展向站位 （ｙ ／ ｂ ＝ ０．１，０．５，０．９） 呈现非均匀分布特

征．环量控制下，分离得到了明显抑制，但其改善效果在靠近翼尖区域有所下降，这可能是因为机翼后掠引起

的展向压力梯度变化所导致．

（ａ） 基准机翼 （ｂ） 环量控制机翼

（ａ） Ｔｈｅ ｂａｓｅｌｉｎｅ （ｂ） Ｔｈｅ ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ
图 １９　 ３Ｄ 机翼气动特性变化曲线

Ｆｉｇ． １９　 Ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ３Ｄ ｗｉｎｇ

（ａ） ｙ ／ ｂ ＝ ０．１ （ｂ） ｙ ／ ｂ ＝ ０．５ （ｃ） ｙ ／ ｂ ＝ ０．９
图 ２０　 机翼不同站位流场图 （ｙ ／ ｂ ＝ ０．１，０．５，０．９）

Ｆｉｇ． ２０　 Ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｗｉｎｇ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ （ｙ ／ ｂ ＝ ０．１，０．５，０．９）

５　 结　 　 论

本文基于 ＲＡＮＳ 方法开展了失速攻角下环量控制对多段翼气动特性影响的研究，分别以 ＮＬＲ⁃７３０１ 多

段翼襟翼和主翼作为控制对象，探究了喷口位置、喷口高度和动量系数等参数对环量控制效果的影响，主要

结论如下：
１） 在 ２Ｄ 状态下，喷口位置决定了基础气动力水平，喷口位置靠后会使 Ｃｏａｎｄａ 型面过小，附壁效应微

５３６第 ５ 期　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 杜一鸣，等： 多段翼附壁效应环量控制 ＲＡＮＳ 气动特性分析



弱；靠前则射流剪切层容易过度偏转在下表面发生较大分离．而在主翼开设喷口对基础升力特性影响较大，
其仅在较小的喷口高度和一定的动量系数下才表现出明显的增升效果．

２） 升力有随射流喷口高度减小和动量系数增大而增大的趋势，但并未随某一参数呈现严格单调特征，
增升装置流动的复杂性、射流 ／主流的相互干扰以及涡黏性湍流模型大分离流动计算误差造成了多参数影响

的非线性效应，附壁效应较强时非线性明显．
３） 喷口高度较小时增升效果普遍较好，喷口高度过大使得射流速度较低，附壁效应较弱，对于主翼环量

控制，甚至会导致环量控制失效．无论襟翼还是主翼环量控制，动量系数 ０．０３ 是一个较为合适的选择，大于

０．０３ 均出现了射流剪切层过度偏转导致的下表面较大分离，增升效率降低．
４） 襟翼和主翼环量控制均能抬高主翼前缘吸力峰，使上表面吸力和下表面压力均有提升．此外，主翼射流

的卷吸引射作用使得主翼尾迹整体向襟翼偏转，补充了襟翼边界层能量，有助于消除襟翼后缘边界层分离．
５） 相较于 ２Ｄ 翼型，环量控制在 ３Ｄ 状态下通过重塑机翼表面的压力梯度，有效扩大了上翼面负压区，

显著提升了机翼升力，抑制了后缘流动分离并推迟了失速攻角．然而，受 ３Ｄ 机翼展向效应的制约，环量控制

的附壁效应沿展向逐渐衰减，为环量控制技术在工程实践中的应用提供了参考．
本研究系统探讨了多段翼环量控制的附加增升效应，在揭示二维翼型环量控制参数影响机制的基础上，

进一步将研究拓展至三维机翼以评估环量控制对其气动特性的改善潜力．研究结果表明： ① 环量控制带来

的增升收益提升常伴随阻力增长； ② 二维翼型的环量控制效果受到多控制参数的非线性耦合影响；三维机

翼的环量控制附壁效应沿展向衰减．因此，在多段翼环量控制设计中，若以提升升阻比为核心目标，需通过数

值优化方法统筹 ２Ｄ 参数的非线性耦合关系与 ３Ｄ 展向效应的空间分布特征， 进而确定喷口位置、 喷口高

度、 动量系数及翼展方向调控策略的最优组合．本研究通过定性的参数分析与定量的 ３Ｄ 模型验证相结合的

方式， 系统揭示了环量控制关键变量的作用机制， 研究结论可为多段翼环量控制的理论研究与工程设计提

供参考．
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