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摘  要 

本文提出改善翼型气动特性的方法，本文采用了环量控制翼型增升技术，运用数值模拟手段分析了一种

后缘为圆弧状的环量控制机翼，研究了在翼型后缘尺寸不同的条件下三维机翼气动特性的变化。对其不

同攻角下机翼的气动力特性、漩涡结构等进行了研究。通过对数值仿真结果进行分析，对比升力、阻力、

升阻比和压力。速度云图结果表明随着翼型后缘圆弧尺寸改变，整体三维机翼的气动效率发生变化。后

缘尺寸偏小、圆弧趋于完整的圆机翼的气动效率越好。 
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Abstract 
In this paper, a method to improve the aerodynamic characteristics of airfoil is proposed. In this 
paper, the loop-controlled airfoil lifting technology is adopted in the study. Numerical simulation 
means are used to analyze the aerodynamic characteristics of a three-dimensional airfoil with an 
arc-shaped trailing edge under the conditions of different dimensions of the trailing edge. The 
aerodynamic characteristics and vortex structure of the wing under different angles of attack are 
studied. By analyzing the numerical simulation results and comparing the lift force, drag force, 
lift-drag ratio, pressure and velocity cloud diagram, the results show that as the size of the trailing 
edge of the airfoil changes, the aerodynamic efficiency of the overall three-dimensional wing 
changes. The aerodynamic efficiency of the circular wing with smaller trailing edge size and more 
complete arc is better. 
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1. 引言 

环量控制技术是基于 Coanda 效应衍生出来的。其主要原理是利用流体在曲面外形上的附壁效应，通

过在翼型后缘的切向射流的 Coanda 效应推迟边界层的分离，从而改变翼型后缘的驻点位置，可以极大地

提高翼型的升力。与传统的高升力装置相比，环量控制技术具有操作简单、重量轻、运动部件少的优点。

因此，可以减小由间隙流动引起的噪声，可以减小提升装置比重，并且可以降低制造和维护成本[1]。Rolf 
Radespiel 等基于环量的翼型控制原理，运用主动流动控制技术，在无缝襟翼的前后边缘结合吹气，测试

了不同吹气系数下的气动特性，并进行了大雷诺数下相关的风洞测试进一步证实了无缝襟翼的巨大应用

潜力[2] [3]。针对环量控制方面国内研究人员也进行了深入的研究。 
本文使用数值模拟方法研究环量控制翼型后缘尺寸变化对三维机翼气动效率的影响。通过对 S3010

翼型进行修形，数值模拟利用修形后的翼型所生成展弦比为 5 的机翼在不同攻角下后缘尺寸的变化所产

生的气动特性变化的研究。本文在不改变射流孔位置以及射流大小的前提下，利用环量控制原理对机翼

不同后缘尺寸下的气动特性研究，实现对整体三维机翼的增升效果。 

2. 计算模型数学分析 

2.1. 翼型的选择 

选择翼型时不仅需要考虑升阻比大的翼型，同时还为后期为课题研究内容做准备，通过对不同翼型

的比较，选择低速性能较好的 S3010 翼型作为原翼型。该翼型展开位置最大弯度 10.31%在 24.6%翼弦，

最大曲面 2.82%在 39.6%翼弦。利用 Profili 软件，将 S3010 翼型的数据点(点坐标)导出，将数据放大 1000
倍后复制进 CATIA 宏定义的 EXCLE 文件中，执行宏命令，含有翼型数据的点坐标在 CATIA 中自动生

成，并通过宏命令中的曲线命令通过样条曲线将所有的数据点连接成翼型。通过拉伸命令拉伸成直机翼。
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对 S3010 翼型进行优化改进，修改后的弦长为 177 mm，修形后的机翼后缘为圆弧状，射流口设计在机翼

上表面与后缘连接处。利用环量控制原理增加机翼的升力。模型图参考图 1。 
 

 
Figure 1. Three-dimensional diagram of an airfoil 
图 1. 机翼三维图 

2.2. 网格的生成和计算模型的选择 

图 2 中(a)为三维机翼计算域，计算域的整体网格采用结构网格划分，机翼表面也通过结构网格划分。

为了更好的模拟机翼的外部扰流所以整体计算域采用圆柱形，整体的尺寸大小直径为机翼展长的 10 倍，

以机翼的展长作为整体计算域的参考长度，计算域以机翼为分割点，前端长度为机翼展长的 10 倍向后为

展长的 20 倍。入口和出口的参考半径为机翼展长的 10 倍。没有考虑机翼内补气腔的影响，直接在后缘

连接处设有射流口，为了保证计算精度对射流口进行加密，研究不同后缘尺寸对机翼的气动特性的影响，

因此准备了半径分别为 3.0 mm、4.2 mm、6.2 mm、8.2 mm 的四套后缘为圆弧状机翼不同后缘尺寸的网

格进行计算对比，具体对比如表 1 所示。每一套网格设置的边界条件都以圆柱形外流域作为压力远场，

采用速度入口，压力出口。机翼表面设置为固定边界，机翼后缘的射流口设置为射流出口边界条件。在

射流速度与来流速度保持在 1.5 的比例工况条件下选择不同后缘尺寸的机翼进行仿真模拟。 
 
Table 1. Comparison of grids with different trailing edge sizes 
表 1. 不同后缘尺寸的网格对比 

3.0 4.2 6.2 8.2 

6,877,610 6,699,898 6,625,063 5,957,476 

 

 
(a) 

 
(b) 
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(c)  

 
(d) 

Figure 2. Calculation grid diagram. (a) Compute 
the domain grid; (b) Internal grid; (c) Mesh 
around the wings; (d) Mesh near the jet port 
图 2. 计算网格示意图。(a) 计算域网格；(b) 
内部网格；(c) 机翼附近网格；(d) 射流口附

近网格 
 

在 CFD 仿真中，网格的生成质量直接影响计算结果的准确性。本文使用快速高效的网格生成工具

ICEM 软件，对模型进行处理，通过该软件将模型进行分块。围绕着机翼将整个流体域划分多个块，对

块进行网格的细化。对每个块的边界进行节点划分，避免网格增长率过大导致粘性求解误差偏大。机翼

前缘和后缘会出现涡流现象，这两处压力梯度大，压力变化明显，为更加精确的求解这些物理现象，需

要在前缘和后缘布置较多的网格，以保证计算精度及流场计算的分辨率。机翼上表面射流口会产生压力

梯度变化，此处的网格也进行了加密处理保证计算精度。整体的内部网格如图 2(b)，前缘、后缘、射流

口出的网格得到加密，保证计算精度。为了精确模拟计算结果，故进行计算域划分，网格由商业软件 ICEM
生成如图 2 所示。计算域流场由商业软件 Fluent 模拟，求解器设置为基于压力的三维定常计算，湍流模

型选为适合外流场计算与混合流动的两方程湍流模型 k SSTω− ，速度压力耦合采用 Coupled 方式，为了

计算准确性离散格式选取了精度更高的二阶迎风格式[4]。 
湍流模型 SST k ω− 为低雷诺数模型，第一层网格节点高度壁面函数 y+ 的值应该控制在(0, 1)的范围

内。的定义如公式所示，其本身为无量纲度量值[5]： 

yy ωτ
ρ µ

∆
= ×＋  

式中： ωτ ——壁面处摩擦速度，具有速度纲量； 
ρ ——气体密度， 3kg m ； 

y∆ ——最接近壁面的网格高度； 
µ ——气体动力粘度， Pa s⋅ 。 

k SSTω− 是用来从近物面的 k ω− 模型过渡到远离物面的 k ε− 模型。这个组合结合了近物面 k ω−
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模型的鲁棒性、精确性和边界层外 k ε− 模型对自由来流不敏感性的优势[6]。 
根据 y+ 计算器将参考长度和来流速度输入得出值为 0.00972 保证第一层壁面高度不会过大，导致计

算结果失准。 
湍动能 k 的输运方程是通过给瞬态 N-S 方程乘以该方向的速度脉动，累加起来；然后给 RANS 方程

乘以该方向的速度脉动，累加起来；这两个计算结果相减，并整理方程得到湍动能 k 的输运方程[7]。通

过精确的方程推导得到湍动能 k 的输运方程： 

( ) ( ) ( ) 

k k k kpk pku k G Y S
t
∂

+∇ ⋅ = ∇ ⋅ Γ ∇ + − +
∂

 

比能量耗散率ω 的输运方程： 

( ) ( ) ( )p u G Y D S
t ω ω ω ω ωρω ω ω∂

+∇ ⋅ = ∇ ⋅ Γ ∇ + − + +
∂

 

两方程湍流模型 k SSTω− 的两个方程分别为湍动能 k 方程和比耗散率ω 方程。湍流粘性系数 tµ 可以

表示为这两个参数的函数[8]： 

*
t

kρµ α
ω

=  

其中系数 *α 代表低雷诺数湍流粘性衰减修正。 

3. 结果与讨论 

3.1. 不同后缘尺寸计算结果的分析 

从射流口开始的机翼后缘的凸面称为柯恩达表面。无论是在外部流动还是内部流动，柯恩达效应的有效

性都与柯恩达表面的几何参数和气动参数密切相关[9]。在本文中，我们设计了四组不同后缘尺寸不同的模

型。研究了在环量控制的机理下每组模型的气动特性[10]。选择 k ω− SST 的湍流模型，在其他条件保持不

变的条件下，进行模拟仿真，仿真结果分不同的方面进行对比分析，结果显示对比整体的升力系数和阻力系

数如图 3 所示，可以发现，当马赫数为 0.1 Ma 时，整体的升力系数随攻角而逐渐增加，当攻角达到 8˚时，

整体的升力系数达到最大值。通过比较发现，在 3.0 mm 后缘直径的条件下，升力系数达到最大值，而 3.0 mm
后缘结构产生最大升力系数的原因表明，在变化的影响下受环量控制的机翼后缘周围的流场，附壁射流的壁

附着时间比其他条件下的要长，这对主流流场具有很强的携带作用。使得整个流场具有更大的旋转度，这导

致机翼下表面的压力增加，上表面的压力降低从而增加了机翼的升力。当迎角超过一定值时(称为临界迎角)，
升力系数会随着迎角的增加而逐渐增加，从而增加粘性压力和阻力系数阻力。相反的是，升力系数开始减小，

并且阻力系数与迎角的平方成反比。当超过临界迎角时，分离区延伸到整个上机翼表面，阻力系数急剧增加。

同时整个机翼上下表面也有产生压力梯度的可能造成整体的阻力变大。这时飞机就可能失速。数下四种不同

的尺寸下机翼的升阻比发现每组数据均显示在 2˚迎角的时候升阻比最大，最大可以达到 31。 
0.15 马赫数下的升力系数、阻力系数和升阻比，在随着来流速度和迎角的变化，整体的气动参数对

比 0.1 个马赫数下的结果如图 3 所示整体的气动参数的对比结果显示升力系数增加的同时机翼表面的阻

力因素也在不断的增加，整体的升阻比相比较略有下降。 
观察所有机翼仿真结果的曲线图发现在 0.1 马赫数的来流下，4 套不同尺寸机翼的升力系数曲线图都

呈现逐渐增大趋势，阻力系数的增长相对升力系数的变化趋势则为由缓慢逐步变快。升阻比的变化在 2˚
时达到了峰值，随后出现下降的趋势，在 2˚时阻力还未达到增长临界值，整体升阻比展现出来的效果较好。 

0.15 马赫数下随着来流速度的增加，机翼的阻力增加，整体的气动效率对比于更低的速度有所下降。 
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(a) 

 
(b) 

 
(c) 
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(d) 

 
(e) 

 
(f) 

Figure 3. Comparison of calculation results. (a) Comparison diagram of 0.1 Ma lift coefficient; (b) Comparison diagram of 
resistance coefficient of 0.1 Ma; (c) Comparison diagram of 0.1 ma lift-drag ratio; (d) Comparison diagram of 0.15 Ma lift 
coefficient; (e) Comparison diagram of 0.15 Ma resistance coefficient; (f) Comparison diagram of 0.15 Ma lift-drag ratio 
图 3. 计算结果对比图。(a) 0.1 Ma 升力系数对比图；(b) 0.1 Ma 阻力系数对比图；(c) 0.1 Ma 升阻比对比图；(d) 0.15 Ma
升力系数对比图；(e) 0.15 Ma 阻力系数对比图；(f) 0.15 Ma 升阻比对比图 
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(a) 

 
(b)  

 
(c)  

 
(d)  

Figure 4. Pressure cloud diagram. (a) Pressure cloud map of 3.0 mm; (b) Pressure cloud map of 4.2 mm; (c) Pressure cloud 
map of 6.2 mm; (d) Pressure cloud map of 8.2 mm 
图 4. 压力云图。(a) 3.0 mm 压力云图；(b) 4.2 mm 压力云图；(c) 6.2 mm 压力云图；(d) 8.2 mm 压力云图 
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(a)  

 
(b)  

 
(c)  

 
(d)  

Figure 5. Trailing edge flow diagram. (a) Vortex diagram of 3.0 mm; (b) Vortex line graph of 4.2 mm; (c) Vortex line graph 
of 6.2 mm; (d) Vortex line graph of 8.2 mm 
图 5. 后缘流线图。(a) 3.0 mm 涡线图；(b) 4.2 mm 涡线图；(c) 6.2 mm 涡线图；(d) 8.2 mm 涡线图 
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3.2. 结果分析 

观察 4 套不同的后缘尺寸机翼对每一组算例做切片观察压力云图，如图 4 所示，可以发现机翼在有

来流的情况下上表面为低压区，下表面为高压区，上边面气流流过在上边面形成负压，使得上下表面压

力急剧变化，形成了升力，来流速度在同一时段没有发生突变，机翼附近气流收缩。机翼后缘开有射流

口，当上边面气流流过机翼后缘，射流速度相比于来流速度更大，对机翼后缘段施加了一个加速作用，

使得射流口到后缘那一段的表面气流加速造成了后缘有一个大的压力差，形成了比较明显的压力差。 
观察压力云图相同角度下，随着后缘尺寸的变大，机翼上表面的压力分布由小角度的梯度分布逐渐

趋于更加均匀分布情况。压力值分布也在逐渐增大。 
观察四组算例的流线图如图 5 所示，每一组机翼的流线分布若以能较好的扑捉到后缘的两个涡为基

准判断机翼后缘附壁效应。观察图示的流线图可以发现 3.0、4.2、6.2 都可以较好的扑捉到后缘的两个涡，

8.2 mm的流线图显示后缘的涡对附壁效应作用效果不是很好导致机翼的整体气动效率没有其他三组的效

果好。 

4. 结论 

本文利用数值模拟的方法能够精准地模拟到利用环量控制方法对不同后缘尺寸机翼的气动特性进行

研究分析。根据结果分析 3.0 mm、4.2 mm、6.2 mm、8.2 mm 四套不同的后缘尺寸机翼在不同速度下的

折线图、云图，发现每组的峰值均为 3.0 mm 时的数据最好，3.0 mm 所对应的后缘圆弧最完整。研究结

果显示在弦长、来流速度、攻角、射流速度与来流速度比值等因素均保持不变的条件下仅仅改变机翼后

缘尺寸，尺寸越小后缘的圆弧越完整，整体的气动效率越好。 
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