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摘要 在激波区使用 自适应壁对跨声速翼型上的激波 边界层千扰迸行控制
,

可改变

机翼的气动性能
。

这种被动控制可通过在翼型的激波区开一凹腔
,

其上覆盖一弹性橡胶膜柔

壁来实现
。

本文给出用
一

方程数值模拟这一 自适应控制翼型的跨声速粘性绕 流
,

提出

了一个适用于本特殊情况 物面边界局部地区在求解过程中有变化 的处理办法
。

并探讨了 自

适应柔壁对当代跨声速翼型绕流的影响
。

关键词 激波 边界层干扰
,

被动控制
,

超临界翼型
,

跨声速分离流
。

引 言

飞机的巡航效率与它的飞行速度成正比
,

所以飞得快
,

除了有
“

快
”

的优点外
,

还有

飞得远
,

耗油量少等优点
。

但是
,

当飞行马赫数达到超临界时
,

可能出现激波及其诱导

边界层分离
,

增加了阻力
,

降低了与之成反比的巡航效率
。

先迸跨声速翼型的近无激波

设计大大地改善了其在设计状态下的性能
,

但在非设计状态下
,

对其性能的主要影响仍

然是激波 边界层千扰
。

边界层分离和激波振荡相互作用导致众所周知的
“

抖振
” 。

因而

决定了这类翼型的运行极限
。

通过在翼型的激波区开一凹腔
,

其上覆盖封 闭 的弹 性 橡

胶膜柔壁
,

可实现被动控制激波 边界层干扰
。

翼型根据压力的不同而 自适应改变其形

状
,

从而改善非设计状态下超临界翼型的性能
。

改变的程度与凹腔的尺寸和 其 中的压

力及膜中的张应力有关
。

翼型形状的改变将引起激波位置和压力分布的改变以及边界层

情况的变化
。

激波前面压力较低
,

膜向上凸
,

导致激波化为许多弱压缩波
,

降低墒增和

波阻
。

在压 力较高的波后
,

膜向下凹
,

使这里突然增厚 或分离 的边界层对整个外部流

动的不利影响减少
。

与多孔通气凹腔 另一种激波 边界层干扰被动控制装置 的情况相

比
,

这一方法的优点是没有气体经过多孔通过凹腔的能量损失和在实际飞行 中细孔可能

被堵的问题
。

但两者作用的机理不同
,

效果也会不同
。

本文用
一

方程数值计算上述带有 自适应柔壁的翼型绕流流场
,

研究这种在求 解

过程 中壁面局部地区有变化的边界条件处理方法
。

并与一没有柔壁的超临界翼型的计算

结果和实验结果比较
,

探讨这一装置的效果
。

对于数值计算方法
,

采用
一

本文于 年 月 日收到
,

年 月 日收到修改稿
。
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〔‘三
隐式中心差分格式加人工粘性求解雷诺时间平均的全

一

方程和修正的
〔 〕湍流模型

。

用双曲型偏微分方程生成 型网格
。

计算结果表明这种方法对改

善翼型性能有一定效果
。

近年在中国科学院力学研究所亚跨超声速空气动力学研究室
,

高雷诺数跨声速空气

动力学组开展了先进跨声速翼型空气动力学特性的研究工作
,

内容涉及翼型高雷诺数试

验技术研究
、

雷诺数对超临界翼型气动特性的影响
、

被动减阻方法
、

低阻翼型设计方法

等
,

本文所述内容是本课题组长期研究计划的一部分
。

一
、

控制方程和边界条件

本文采用二维雷诺时间平均可压缩非定常没有简化的
一

方程
。

空气的 质 量力忽

略不计
,

假设气体是完全气体
,

使用了气体状态方程和傅立叶传热定律 由于假定了牛

顿流体
,

所以 的摩擦定律可应用 , 分子粘性系数由 定律给出
,

分

子 数取常数 尸 二 空气
,

湍流 数取
。

考虑到有激波的间断
, 一

方程写成强守恒形式 「’〕。 方程用来流的密度
、

速度
、

马赫数
、

比热比
、

分子

粘度等无量纲化 长度无量纲因子为翼型弦长
。

由于贴体坐标系使壁面边界条件的处理

变得精确和简单
,

将方程组从笛卡尔坐标系变换到非正交曲线坐标系
。

考虑到差分的 方

便
,

变换的结果为在计算平面 中
,

网格均匀且为单位长度
,

计算域为矩形
,

计算平面的

点与物理平面的点一一对应 除奇点外
。

这种变换关系在用双曲型微分方程生成 型网

格的过程中具体实现
。

湍流模型使用
一

代数模型
,

计算 中分三个区运用

湍流模型
,

即翼面边界层
,

近尾迹区 大约离尾缘 到 个弦长 和远尾迹区
。

在翼面

上使用二层代数模型
,

内层湍流涡粘度由
一

给出的表达式
,

外层略作

修改
,

以使其能够更好地处理边界层分离
。

即将原尾迹函数修改为 增加一项

二 , 一 , ‘一
诬 。 ·二 二二 必 玉 口二 。 , “ ,

这里
。

为分离区的高度
,

其它符号的意义见文献〔 〕
。

转挨点根据实验人工确定
,

从转

挨点以后应用上述湍流模型
。

上述封闭的控制方程还需给出适当的边界条件和初始条件才有确定的解
,

由于
一

方程采用了时间推进法求定常解
,

所以必须给出
。

的初场值
。

可以用来流条件的均匀

流场作为初场
,

也可用时间推进过程中的中间计算结果作为初场 其后的推 进求 解 中
,

雷诺数
、

转浪点等可改变
。

壁面边界条件为无滑移条件 和假设壁面绝热
。

壁面密度和压力由外推得到
,

计算域外边界的边界条件为 在 网格的外边界这条 形

曲线上 不包括 的封 口 ,

即下游边界
,

与翼型弦线重合 和 方向的速度分别为

来流速度乘以攻角的余弦和正弦
,

其它的所有流动参数为来流条件
。

在下游边界
,

压力

为自由流的
,

密度
、

速度分量等用外推确定
。

本文边界条件处理的主要问题在 自适应柔壁处
。

它随着压力的不同而改变形状
,

所

以在时间渐进过程 中形状是在不断变化的
,

最后与全流场一起趋于定常
。

在时间推进过

程中的每个时间步 柔壁上表面的压力 尸 是已知的
,

柔壁下表面凹 腔中的压力 户走
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给定的常数
,

柔壁上下的压力差将引起柔壁的弯曲变形
。

假定柔壁只能承受拉应力
,

则

压 力差与弯曲变形大小的关系根据材料力学可容易推导 出为

么

△尸 为柔壁上下的压力差 △尸 一 尸 一
,

为柔壁 中单位厚度 和单位变形的张应力
,

为

柔壁厚度
,

为曲率半径
。

这里假设 了柔壁抗弯能力为零 对橡胶膜基本真实
。

曲率半

径 为
一 ,

‘

,
“

丫 ,

小
,

所以 双

为柔壁上的笛卡尔坐标
,

洲 为柔壁变形的曲线方程
。

由于柔 壁 斜率比较
, ’《 ,

在上式 中忽略掉它
,

然后将上式代 入 式则有

万
“

一 八尸

假设 二 在柔壁 中为常数
,

积分 上式
,

得到

几五
、

﹂

· 一 尸 吐
、

下子
无 , · · 户 ’

了

‘,,卫落刹

边界条件为 川 。 州 一 。,

是凹腔的长度
。

积分采用数值方法进行
。 、

夕
、

和

凹腔的位置是 自由参数 或控制参数
,

它们决定这个装置对翼型绕流的控制情况
。

这样在时间推进过程 中的每个时间步
,

都可计算出一个确定的翼型形状
,

因而可生

成相应的网格 如图 至图
。

在实际计算时
,

每前进 步处理一次边界形 状比较合

图 均匀流初场未变形时的 网格

一一

么舟血血而而
沂沂认人扭上翔』』
厂厂

, 一

工针丧卫乌耳斗斗

读热瀚理理缴缴
二二 ‘长冬牛护宝书书落犷冬鲜鲜鲜 摹钾

赓粤纂肇罗鬓绮
图 收敛后柔壁变形的翼型网格

‘今

适
,

且并不一定重新生成网格
,

本文先做局部处理
。

因为柔壁上每点的位移主要是沿法
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向 刀 的
,

李片冀而流动方向 占的位移可忽略不计 如图
,

而且凹腔两端的位移为零班

川 一 。,

所以在凹腔范围里
,

网格点可沿 刀 方向向外以指数方式移动 爪
,

即在壁

而移动量为 夕 二 ,

向外以指数衰减
。

经过 述修改的网格
,

正交性和光滑性基本得到

了保持
。

这样就只需改变局部的网格点
,

而不需要在所有的网格点上迸行插值
,

这不但

可减少插值带来的误差
,

实践证明还起了加快得到稳定的收敛解的作用
。

为了保证网格

的品质
,

每次局部改变网格后验证网格在壁面的正交性
,

如果正交性不好 垂直网格线

与壁面夹角小于
“

或大于
“ ,

则重新生成网格
。

在计算一开始推进 一 步需

要重新生成一次网格
,

在接近收敛时就基本不需要再重新生成网格了
,

壁面正 交 性 为

详 这时柔壁的变化很小
,

这可能是加快收敛速度的主要原因
。

如果每推进 步
,

垂新生成一次网格 就必须在全流场进行插值
,

在计算的开始阶段没有问题
,

但接近收

敛时
,

误差下降很慢
,

很难下降到所需误差值
。

这时上述局部修改网格的方法就显示出

明 止的优势
。

二
、

网格生成和数值求解方法

本文选用 了双曲型偏微分方法生成 型网格
,

它具有比较快
,

生成近似正交网格和

对网格局部间距密度的控制比较容易实现等特点
。

网格生成从给定的物面开始
,

一层一

层向外推进直到最后一层为外边界
。

外边界是求出的
,

不能给定
。

型网 格尾迹区较

密
,

而近尾迹区对粘性流动的求解很重要
。

本网格周向取 个点
,

法向取 个点
,

其中周向有 点在尾迹区
,

翼面上的

个点在 自适应柔壁区 从 到 。 有 个点
。

从图 或图 可看出
,

网格周向

在前缘
、

尾缘
、

激波区 即柔壁区 等处加密
,

在这些加密控制点之间
,

采用

一维伸展函数
。

法向在翼面和尾迹处加密
,

向外以指数方式扩大间距
。

在柔壁发生变化时
,

网格修正为 当 宜 在 翼 面上对应
, 刀 时

尤 占
, 叮 一 占

, ,

言
, 刁 占

, 行
一

卜 一 刀

其 ,扫二 一 咨
, 一 。 ,

这里 二 , 刀 为柔壁上的笛卡尔坐标
,

州 由 式给出
,

,

为翼型上的笛卡尔坐标
,

占
, 刀 ,

言
,

的函数由网格生成得到 与翼型攻

角无关
,

等式左边的
,

是网格修正后的
,

等式右边是修正前的
。

在所讨论的范围

里
, 刀 与 大致是指数关系

,

所以网格的变化沿 刀以指数方式衰减
。

当 雪和 , 在以上范

围以外时
,

网格点不变
。

本文选用
一

的隐式近似因子分解法
。

对空间变量 包括对流项和压

力项 的通量向量以及所有粘性项 的离散都用二阶中心 差 分
。

时 间采 用一阶 差

分
。

离散后形成时间一阶精度
,

空间二阶精度的隐式差分方程
,

这个代数方程组 用近似

因子分解为 占方向 周向 和 刀 方向 法向 两个分支
,

然后交替扫描求解
,

因子分解的舒

一支形成一个 一维块三角矩阵
,

通过有效 的块消除方法求解
。 、

犷对 占
、 叮 的导数山

贴体网格数据计算
,

内点采用二阶 中心差分
,

边界点采用一侧差分近似
。

因为间断产
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高频数值源
,

它们可产生有限的数值振荡
,

使收敛速度大幅度下降
,

必须加人足够的耗

散以除去数值解 中的寄生振荡
。

不稳定在高雷诺数下更为明显
。

这些不稳定性可 由非线

性效应
,

分离区流动方向骤变
,

大的压 力梯度和计算域 中壁而和外边界的影响等引起
。

为了保持稳定性
,

在方程 中加入四阶显式耗 散项 和二阶隐式耗散项 的人工粘性
。

为了加快收敛速度
,

还使用
一

广与当地流动 量和网格尺 寸有关的 变 时 间步长
,

条件数取为
。

隐式格式一 ,封尺稳定
,

可取较大的时 间步 长
,

对它 的限制主要是在截

断误差方面
,

而不是在稳定性方面
。

对高雷诺数流动问题
,

计算域内的网格尺寸有可能

相差好几个量级
。

根据小尺寸网格和 条件确定的所允许的最小时间步长需要儿千

步才能得到收敛解
。

如果只对定常问题感兴趣
,

可对不同的网格点使用不 同的时间步长
。

定常流场是在给定初场的条件下
,

对时间积分推进得到的
,

须给出适 当的收敛准则
。

这

通过仔细考察升 力和阻 力系数
,

它们一般以衰减振荡的形式趋于定常值
。

三
、

计算结果和讨论

本文给出了 超临界翼型跨声速粘
由

性绕流的
一

方程计算结果
,

包括具有

飞适应柔壁控制和没有柔壁控制两种情况
。

图 和图 分别给出
一

这两种情况的压 力系

卜
匕

口目八
一

,

一

一无柔壁计算结果

—
一

有柔壁计算结果

特咨

﹂一﹄一一曰

﹂卜

⋯
一、︸

无柔 壁实验结果

一 无柔壁计算结果

—有柔壁计算结果

,

滩 名 吞
上

。

图 压力曲线的比较 图 有无柔壁尾迹总压损失的比较
魂 〕

〕

二
」

数曲线的比较和尾迹总压损失的比较
。

其 中图 还给 出了
一

入 〔。子
的实验结果 无柔

壁控制 做参考
。

来流马赫数 一 ,

攻角
。 ,

雷诺数 一 义 。。

柔壁

的抗拉能 力 取为 根据来流压 力单位化
。

凹腔 中的 ‘ 。值为 一 。 ,

腔深度为
,

腔长 二
。

无柔壁控制情况推进 步 对应无量纲 一 时即收敛
。

它以衰减振荡的形式收敛
,

达到了比较好的收敛指标
,

即升 力系数收敛到小数点四位
,

在 次迭代中 平均值 漂移小于
,

振幅小于 肠
。

四个方程的平均残差

在
‘

到
’

之间
。

具有柔壁控制 的情沉以此基础为初场只需向前再推进 步即可
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收敛
,

如果从头来
,

则需 次才能收敛
,

所以最好是先推进两三百次没有柔壁变形

的计算
,

以此基础为初场进行有柔壁变形的计算
。

图 中有柔壁计算结果的压 力曲线与无柔壁情况相比在 处有一个小激波
,

这

可能是由于此处正是柔壁开始点
,

这点有个小小的折角造成的
。

从图可以看出
,

这个小

激波使主激波比原来的弱了
,

升力系数稍有升高
。

图 是总压亏损曲线
,

横坐标是当地

总压除以来流总压 尸 , 尸 。 ,

纵坐标是与来流方向垂直的无量纲几何尺寸
。

可以

看出在 翼面
,

有 自适应柔壁控制的总压损失比没有的略小一点
,

这表明总阻 力稍有降

低
,

因为总压亏损是一种能量损失
,

这是由激波的嫡增和边界层粘性墒增造成的
,

它们

将动能转化成热能散发掉了
。

总压亏损反映出总阻 力的大小
。

总压是在离尾缘两个翼弦

长处计算的
,

由于有攻角
,

所以亏损曲线在 等于 下方
。

本例总阻 力减少
,

冀面摩擦阻 力没有减少
,

所以总阻 力的减少为波阻和形阻的减少
。

四
、

结 论

本文提出了一种在求解过程 中翼面局部地区随着流场变化而改变形状的自适应跨声

速翼型的
一

方程计算方法
,

给出了计算结果
,

并探讨了 自适应柔壁被动控制激波 边界

层干扰对一超临界翼型的影响
。

这种方法处理局部物面边界随着流场有弱的自适应变化

很有效
,

计算时间与没有 自适应边界情况的差不多
。

计算结果表明
,

自适应控制使原来

较强的激波化为两个较弱的激波
,

升 力略有增加
,

阻力稍有下降
。
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