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摘要 本文应用数值计算的方法着重研究了跨声速翼型开孔壁的减阻效果
。

计算采

用 了边界层与位流相互作用的模型
,

藉以了解开孔壁对激波强度及结构的影响和对边界层

控制的效果
。

通过对 翼型的计算表明
,

本文采用的 自然吹吸的开 孔 模 型能

够显著地削弱激波的强度
,

改善激波的结构
,

但会使粘性损失增加
。

在马赫数较小时
,

冀

型开孔后总阻力会增加
,

而在大马赫数时
,

开孔翼型的减阻效果才表现出来
。

这 种趋势是

与实验结果相吻合的
。

关键词 跨声速翼型
,

激波
,

开孔壁
,

空穴流动
。

引 言

对于来流马赫数为高亚声速的跨声速流动
,

翼型的阻力骤增的原 因有两方面 一是

强激波造成的损失引起较大的波阻
,

二是激波区的强逆压梯度诱导边界层分离
,

从而使

得型阻增加
。

因此减弱激波的强度是提高飞行器跨声速性能的有力措施
。

超临界翼型在

其设计状态下确实可得到较弱的激波
,

但对于某一 固定的超临界翼型其最佳马赫数和攻

角范围较小
。

当来流状态不在该最佳状态范围内时
,

有可能导致强的激波
。

本文采 用在

机翼表面开孔的方法可使飞机在较大的飞行状态范围内均获得一定的减阻效果
。

具体作

法是 利用在激波附近壁面开孔
,

使激波后高压气流通过开孔后壁内空穴流向激波前低

压区域
,

从而减弱激波强度
,

改变激波结构
,

以实现减阻的 目的
。

这己经引起了很多学

者重视
, 已有的一些计算与实验研究 仁‘一 ’表明

,

在一定的条件下
,

这种作法是可行的
。

在本文中将整个流场大致分为三部分 空穴内的流动 , 边界层内粘性流

动 边界层外的无粘流动
。

一
、

绕翼型的跨声速位流流场的计算

本文应用了非等嫡位流理论来计算外部流场
,

即在传统的等墒无旋位流理论中用准

本文于 年 月 日收到
,

年 月 日收到修改稿
。
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确的嫡变化关系式来代替等嫡假设
。

用这种非等嫡位流概念计算跨声速流动可以改善传

统 等嫡 位流方法的精度
,

扩大它的应用范围
。

其计算结果接近欧拉解
,

但比用欧拉方

程计算节省大量的计算机内存和机时
。

主控方程及边界条件

非等嫡位流的主控方程为〔’· ’

尸
夕

。 一

奥空、
劣

托
,

,

迥、

尤 一 ‘ 一

粉
, , 中“, 简

其中 一 。
显共二、

,

按流动的连续或间断性决定
。

灿 ”

边界条件有
在物面上

,

法向穿透速度 犷
,

犷
, , 梦 ,

其中 厂
,

为作粘性修正时位移厚度带来

的穿透速度
, 犷 。

为空穴的吹吸速度
。

在无穷远处
,

速度位 必 由均匀来流和绕翼型的环量二者共同决定
,

即

当亿 二 , , ’

, 时
,

厂
小 犷 一 拼 口一“ , 省丁

一 ‘ 〔 一 二 一 拼 〕
‘ 护

。 ”一
、 一

’ 一

“ 一 ” , 一
“

’ 一 ’

汀 “ 一
’

一 一
‘ 一 ’

一

其中 表示来流攻角
,

表示所求 少 值点的幅角
, 拼 为低速时翼型的零升攻 角

。

。

数值解法〔”

本文采用了与物面相拟合的贴体曲线坐标系
,

用保角转绘的方法在物 理 平 面 形成
“ ”

形网格
,

在单位圆内用 格式求解有限差分方程
。

具体的作 法是 先将 任意翼

型外部保角转绘到单位圆内
,

在这一过程中用了快速富里哀变换 技 术 然 后在

单位圆内采用一径向变换
,

以减轻圆心处速势奇性的影响
。

最后得到的计算平面内的守

恒形式的全位势差分方程为

, ‘,
, 一 石

。

温
‘ 、

,

, ‘
。少

小
石

· ‘万“ , 八 , ·

, 石
·中 ‘ ,

, 一 。 ‘ ,

其中万和 万是为了提供超声速区人工粘性
,

沿 和 方向引人的人工密度
。

用 格式求解方程
,

即可得到位流流场
。

二
、

边界层内粘流的计算

为了得到翼型的阻力和对位流计算结果进行修正
,

必须计及粘性效应
。

由于我们并

不需要了解边界层内部的详细结构
,

因此本文采用边界层积分方程
。

解边界层积分方程比

用差分法解微分方程所需要的计算量要少得多
。

求解边界层方程有两种思路 一是边界层

正解法
,

即由给定边界层外边界处的速度分布求解边界层内参数 , 另一种是边界层反解
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法
,

即由给定边界层内的参数分布 如位移厚度 夕 或壁面摩擦系数 , , 反解出边界层

外边界处的速度分布
。

当流动分离时
,

边界层方程 在 分 离 点处 出现奇 性 奇

点
,

此时边界层正解法失效
,

而用边界层反解法则可避免这个问题
。

本文计 算中对 转

披点前的边界层用边界层的正解法
,

而对翼型其余部分的边界层则采用边界层的反解法
,

并在计算中采用了人工转按
。

带开孔壁可压缩流边界层积分方程为

擎 鱼擎
,

、一川 一孕 卫竺卫生
。 以 一

艺 尸 。

占
。

占
。 , 。 , , , 八 。 、 ,

一万一
一
十 —

一二
一

十 乙 一二一 一 以 舀 七 十 二二一 一
日 谷 以。 口 尸‘ 双。

’

了

其中 , 为局部表面摩擦系数

一

为耗散系数

占

、 了 〕不 夕
夕立 一竺兰一一一

一
·

。

—
尸 , “

厂 ,

为壁面吹吸速度

斋
‘ 一

贵
一

“。

瓷卜
王 会

’ “ ,

念 令
一 ‘ ,

氏一氏一一

引人形状参数

占
,

占
。

, , 二二二一二二‘

则可得边界层反解法的基本方程 〔‘ 。 , ‘门

六
,

气
‘

几 犷宁 二一 一一不二二 ,
口月 飞 以

。 一 忿
。

。

六 占
,

一 丁一一一 十 一
二二 一犷二

以

一 止二一 , 广
,

。
犷。 识 用

。

, 。

气
写一一

,

一 十
一 。

优
。 。

, ,

气 占
,

十 —
不二二州

一、一

、

, , 。 犷 ,

— —
一 一 勺 二丫 二尸

。

了 阴
。

。 。 占,
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其中
,

和
, “ 是已知的

,

由方程 可确定 和
。 。

计算

时用龙格
一

库塔法从给定的起始点的
。

和 值往下游求解
。

引入新的变量

厚度参数
。

·

罢
。 。

占

拼。

层流时

形状参数

湍流时

占
,

了 , 飞 一甘

则可得正解法的基本方程组

会
· · 工、一 , 会杂

一 “ ·

鲁
· 一

箫
· · 一“

挚
一 、 执、

粤会
一

导
一

争警
。 犷。

其中 ,。 及
。

是已知的
,

由起始点的 和 汀 值往下游求解
。

本文依据文献 〔
,

〕中给出的一些经验方法和关系式确定速度型和 所 需的 辅助

关系式
。

对于不可压层流
,

在附着流区域采用 的相似解作为速度型
,

在 分离区

采用 的相似解作为速度型
。

对于不可压湍流附着流区的速度 型 采 用 指数

率
,

在分离区取 的相似解为速度型
。

可压流与不可压流参量之间 的关 系 可 用

变换关系式得到
,

对于湍流可取文献〔 〕中的关系式
。

温度型可由 。

关系确定
。

只要速度型确定了
,

并给出了所需的辅助关系式
,

就可以分别求

解上述边界层的正
、

反方法的基本方程组
。

关于边界层具体的计算方法和经验可参考文

献〔 〕
。

三
、

粘流与无粘流相互作用的计算

粘流与无粘流的相互作用有许多种匹配方法
,

本文采用穿透速度法
。

这种方法把边

界层粘性效应看成在无粘流中的翼型上布置点源 汇
,

这使翼表面有一个穿透速度
,

该

速度与无粘流迭加
,

就好像无粘流流过了一个变厚了的当量翼型
。

在本文中
,

总的穿透

速度为
,

‘

。 。

一 二 , 一

—
尸。

留 ,

式中括号内第一项表示边界层位移厚度效应引起的穿透速度
,

而第二项则表示开孔

壁的吹吸速度
。

本文中粘流与无粘流相互作用的祸合采用了经典祸合法和半反祸合法
。

分别求解无

粘流正问题 即给定翼型的几何外形求流场分布 和边界层正问题
,

然后通过穿透速度的

条件进行祸合是一种经典的祸合方式
。

本文在计算边界层积分方程的正解法时
,

采用了
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这种祸合方法
,

而在计算边界层积分方程的反解法时
,

采用了位流正问题与边界层反问

题的祸合方法
,

即半反祸合法
。

四
、

跨声速空穴流动

从图 的空穴翼型示意图可以看出
,

空穴表面位于激波附近
,

空穴表面下面是一个

驻室
。

这样
,

激波后的高压区气流就可通过驻室流向激波前的低压区
。

激波前后压差的

减小使激波削弱
,

并且由于激波前后的空穴吹吸作用 , 激波结构也可能改变
。

空穴的吹吸还会影响到边界层
。

波前

超声速区的少量吹气带人的能量增加了边

界层的混合率
,

从这方面来说
,

吹气可以

减缓流动的分离
。

一般来说
,

超声速区的

吹气主要是减弱激波和平缓压力梯度
。

但

是太强的吹气会使边界层增厚
,

甚至在吹

气区内发生边界层分离
,

以及使翼型后缘

区域的边界层厚度增大
,

这不仅会增大粘

图 跨声速空穴翼型

性阻力
,

而且减弱了弯度效应而导致升力的减小
。

另一方面
,

在强的逆压梯度区的吸气

可能有利于减缓波后边界层的分离
,

但会使激波增强
,

波阻增大
。

这些推论已被主动吹

吸的计算证明了〔‘ ’。

本文主要通过对 翼型固壁和开孔两种情况下压力分布

与总阻力的比较
,

来研究不同马赫数时翼开孔对阻力的影响
。

详细讨论见文献〔 〕
。

限于计算条件
,

并考虑到壁面的吹吸速度本身是一个小量
,

本文采用了一种最简单

的空穴流动数学模型
。

计算结果表明 ,

这种模型仍然可以定性地反映开孔壁对翼型空气

动力特性影响的趋势
。

由于开孔壁区域上的小孔是非常小的
,

而且相互靠得很近
,

空穴内的实际流动状态

是很复杂的
,

因此要精确地计算小孔内的气流流动是极其困难的
。

本文采用了类似处理

跨声速风洞开孔壁的方法
,

这种方法基于 定律
。

孔壁的吹吸类似于多孔介质中的渗流
,

流率就是由 。 定律控制的
。

定

律可以通过所谓毛细管模型从理论上导 出
。

设圆孔内的流动为 流
,

则通过圆孔的流量为

兀

拼
一

其中 尸 , , 尸 为圆孔上下端的压强
,

为圆孔长度
,

为圆孔半径
。

设壁面单位面积上有 个孔
,

则此面的平均流速可由下式求出

犷
汀

拼

, 一

一
二 , 石一

吕 拼 名
尸 , 一尸 尸 , 一 尸
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其中
汀 盆

于
拌

考虑到管 的粗糙度及出人 口处的收缩效应等因素
,

应对 厉
,

加一修正系数
,

即

矛
。 二 一 尸 一

‘

尸 一 尸

上式无量纲化后可写成下面形式
,

。 。
犷 。 一了

口 叹‘ , 一‘ ,

其中 犷 ,

即前面多次提到的吹吸速度 为空壁外表面的压力系数
,

动的计算确定 , 。 为空穴内流动的静压系数
,

由空穴内流动确定
。

严格地说
,

空穴内流动必须通过与外流联立求解
,

本文为了简单起见
,

的静压为一常数
。

通过空穴表面的净质量流量应为 。 ,

即

由孔壁 外流

假定空穴内

。。一 一 。 。, 犷 ,

一 。

其中 , 为空穴区域
。

将 代人 并注意到假定
,

为一常数
,

可得

将 代人 即可求得开孔壁壁面的吹吸速度

一似

护

⋯
‘

一。
一一一甘犷

其中 为孔穴系数
,

它与粘性及孔的尺度等有关
,

在本文中 是人工给

定的
。

孔穴系数 既可为常数
,

也可为坐标 二 的函数
。

本文采用正弦函数来定义
,

这样可

使靠近激波处的吹吸速度较大
,

离激波较远处的吹吸速度较小

口口

二 一 二 二 丢
劣 , 一

其中
二

为常数
, ,

为空穴区开始点的坐标
, 二 为空穴区结束点的坐标

。

五
、

数值计算结果与分析

本文对 翼型零攻角时不同马赫数的情况作了计算
。

图
,

图
。

来流马赫数 一 ,

攻角 二
。 ,

雷诺数

开孔区域从 二 ,

到 二

上下翼面对称开孔 二 。二
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从压力分布曲线上可看出
,

翼型开孔后
,

虽然吹吸速度不到来流的
,

激波 即

压力突跃 被削弱了
,

这 自然会使激波阻力减小
。

但是
,

总的粘性阻力是由压力分 布曲

线 , 积分而得
。

从 , 曲线上看
,

对于开孔区域的前面部分
,

、

开孔后的 , 曲线 比 固壁

壁壁孔固一

二 只【

一

一

而

弦长

图 。。 翼型压力分布

一 ⋯卜 一
自 二 生才 , 一 」

弦长

图 吹吸速度

时的 , 曲线下降了 负压下降
,

由于开孔区域的这段翼型表面是背风的
,

因此负压的

下降使阻力减小 , 而对于开孔区域的后面部分
,

开孔后的 , 曲线比固壁时的 , 曲线上

升了 负压上升
,

这种效果使阻力增加
。

因此
,

虽然波阻无疑是减小了
,

但总粘性阻力

却不一定减小
。

事实上本例计算结果表明
,

虽然翼型开孔后摩擦阻力系数 由

下降到
,

但总阻力系数却从固壁时的 变化到 , 增加了
。

这种波阻下降而粘性阻力和总阻力增加的现象可作如下解释 开孔壁的吹吸虽然使激波

的波阻减小
,

但波前的吹气使整个边界层位移厚度增厚
,

并使型阻增大
。

在本例中
,

由

于来流马赫数不算太大
,

因此激波减弱造成波阻的减小
,

尚不足以抵偿总粘性阻力的增

加
,

因而总阻力增加了
。

图 给出了吹吸速度分布
。

丫 《卜 孔壁

固壁

一
叮

弦长

图 翼型压力分布

弦长
图 吹吸速度

图

理

图
。

来流马赫数 二 ,

攻角 二
。 ,

雷诺数 尸

开孔区域从 到
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上下翼面对称开孔 二 二 。

从 , 曲线可以看出
,

与 例相比激波向后移动了
。

总阻力系数从 变化

到
,

增加了
,

也就是说本例中波阻的减小与粘性阻力的增加基 本抵消
。

从压力分布来看
,

开孔后激波形状有所改变
。

压力的增加大致分两次完成
,

即原来固壁

时的一道激波变成了强度较弱的 几形状的激波了
。

。

一

弦长

图 。。 翼型压力分布

图
,

图
。

来流马赫数 , ,

攻角 一 。
“ ,

开孔区域从 劣一 到 劣 一

上下翼面对称开孔 。 。二

从压力分布曲线看
,

开孔后孔壁前面

区域的压力曲线的下降 负压下降 远远超

过了后面区域的压力曲线的上升 正 压下

降
,

于是总阻力系数从 变化 为

。 ,

下降了
。

这说明
,

在本例

情况下由于马赫数较大
,

激波较强
,

波阻

在总阻力中所占比重较大
,

因此波阻的减

小超过了吹气造成的粘性阻力的增加
,

于

是总阻力减小了
。

从计算结果可以得到以下几点

开孔壁的 自然吹吸
,

的确可以减

弱激波
,

减小波阻
。

自然吹吸可以改变激波的结构
,

使固壁的直激波变成为强度较弱的 几形激

波
。

波前吹气会使分离加大
,

从而使

粘性阻力增加
。

弦长
图 吹吸速度

雷诺数

壁壁,孔固

一一

﹂胜砂

‘一一一司 一 一‘ 一目

马赫数
图 阻力随 变化

在马赫数较低的情况下
,

翼型开孔壁使阻力增加 在马赫数 较 高 情 况下
,

开
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孔壁使总阻力下降 图 给出了阻力随马赫数变化曲线
。

开孔壁翼型比超临界翼型有较宽的减阻马赫数范围
。

开孔壁对总摩擦阻力影响不大
。

在计算中
,

开孔区域和孔穴系数 的恰当选取对于减阻和计算收敛与否是重要

的
,

这需要一定经验
。

通过计算我们探索到的经验是 开孔区域应尽量使激波在其中央

几
二

与吹吸速度有直接关系
,

吹吸速度如果太小
,

开孔壁的效果不明显
,

吹吸速度太大

则计算不收敛
。

计算经验表明
’

二

的选取应使得吹吸速度不大于来流速度的 , 在

计算收敛和吹吸速度不是过小的情况下
,

开孔区域和孔穴系数的选取对阻力的影响比起

马赫数对阻力的影响是一个小量
。
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