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基于狭缝合成射流的湍流边界层流动控制实验研究

陆连山,李栋,郑杰,拜昱,曹真
(西北工业大学 航空学院,西安710072)

摘暋要:湍流边界层主动流动控制减阻是当下一个热门的研究领域。为了探究狭缝合成射流对平板湍流边界

层流动控制的减阻效果,分别在有无合成射流干扰的条件下利用恒温式热线风速仪测量湍流边界层的流向速

度,根据测量结果得到时均速度型、脉动速度型、偏斜因子、平坦因子,并进行对比分析;选取不同频率和强度组

合的典型合成射流激励条件,研究激励条件带来的减阻效果沿流向的变化。结果表明:受控湍流边界层减阻效

果、施加的合成射流特性和当地站位到狭缝的距离均有关;合成射流在靠近狭缝位置引起湍流边界层表面摩擦

阻力增加;远离狭缝,合成射流产生减阻效果,随流向距离增加,减阻效果先增强后减弱;高频合成射流比低频

合成射流减阻效果更强;脉动速度的功率谱密度和自相关性分析表明合成射流的作用效果沿流向逐渐减弱。
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Abstract:Activeflowcontrolfordragreductioninturbulentboundarylayerisahotresearchfieldnowadays.In
ordertoexploretheeffectofthesyntheticjetthroughaspanwiseslotonthefrictiondragreductionoftheturbu灢
lentboundarylayerofaflatplate,thestreamwisevelocityaremeasuredbyaconstanttemperaturehot灢wireane灢
mometerwithandwithoutsyntheticjet.Accordingtothemeasuredexperimentdata,themeanvelocitypro灢
files,fluctuatingvelocityprofiles,skewnessandflatnessareobtainedrespectively.Typicalcombinationsofdif灢
ferentfrequenciesandintensitiesofsyntheticjetareselectedtostudythevariationoftheforcingeffectinthe
streamwisedirection.Theexperimentalresultsshowthattheskinfrictiondragreductionintheturbulent
boundarylayerisrelatedtothecharacteristicsoftheimposedsyntheticjetandthedistancebetweenthelocalsta灢
tionandtheslot.Thesyntheticjetleadstoanincreaseoftheskinfrictiondraginthestationclosetotheslot,

andastheflowmoveddownstreamawayfromtheslot,areductionintheskinfrictionoccurredwiththetenden灢
cyoffirstlyincreasingandthendecreasing.Thereductionofskinfrictioncausedbythesyntheticjetofahigher
frequencyismorethanthatofalowerfrequency.Thepowerspectraldensityandautocorrelationofthefluctua灢
tingvelocitiesindicatethattheeffectofthesyntheticjetontheturbulentboundarylayerdecaysinthestream灢
wisedirection.
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0暋引暋言

随着全球范围内绿色航空的兴起,研制对大气

环境低污染的飞机已成为飞机制造商的一个迫切

需求,这就要求改善飞机的气动设计,减小飞行阻

力,从而减少燃料的使用。飞机减阻还具有重要的

经济价值,在航空民用飞机市场激烈的竞争中,减
小阻力是亚声速客机保持经济性优势的重要途径。

民航客机受到的表面摩擦阻力约占总阻力的

50%[1灢2],巡航状态下湍流边界层大比例占据机翼

与机身表面,且湍流边界层的摩擦阻力比层流大很

多,几乎是后者的10倍。因此,减小湍流边界层的

摩擦阻力一直是整个航空界关注的焦点,这对于提

升民用飞机性能,改善环境污染具有重要的意义。
湍流边界层中存在大量的拟序结构,又称相干

结构[3],其中在近壁区(y+ <60)分布有低速条带

和流向涡结构。低速条带在向下游运动的过程中

逐渐上举,诱导涡结构的产生;流向涡向下游运动

过程中将近壁区低速流体带离壁面,形成低速条

带。在低速条带和流向涡交互作用的动力学过程

中,还伴随有喷射和下扫过程,形成湍流的猝发现

象,并提供了近壁区雷诺切应力的主要来源。湍流

边界层减阻主要是从流动控制[4灢5]的角度来开展研

究的,主要技术思路在于干扰条带和流向涡的动力

学交互过程,抑制湍流猝发。流动控制方法可分为

被动控制和主动控制。被动控制包括小肋减阻[6]、
涂层减阻[7]等;主动控制包括壁面吹吸控制[8]、等
离子体控制[9]、壁面运动[10]、大涡破碎[11灢12]等。

合成射流[13灢14]广泛应用于主动流动控制领

域,它可以激发不同尺度的涡结构,作用于受控流

动时只传递动量而不输出质量,是一种高效的流动

控制手段。为了研究合成射流用于湍流边界层主

动流动控制的减阻问题,国内外已进行了大量的实

验和数值研究。M.Cannata等[15灢16]研究了展向合

成射流对充分发展的槽道湍流的影响,结果表明,
在1~16Hz的频率范围内,表面摩擦阻力减小,在

4Hz时,摩擦阻力减小幅度为22.4%;R.Rathnas灢
ingham 等[17]使用传感器和动作执行器对湍流边

界层进行近壁控制,实验结果表明,流向速度脉动

减小了30%,猝发频率降低了23%,平均壁面剪应

力降低了7%;E.Spinosa等[18]采用五孔合成射流

阵列对水槽中的平板湍流边界层进行流动控制实

验,发现当速度比(吹气相位平均射流速度与自由

来流速度之比)小于0.1时,射流孔下游的表面摩

擦力减小,但对所有速度比,相邻射流孔之间的表

面摩擦力增大;C.Y.Lee等[19]对采用阵列式合成

射流控制湍流边界层进行了直接数值模拟研究,该
阵列由4条流向的狭缝组成,其在研究中尽管没有

观察到减阻现象,但有助于人们理解湍流边界层近

壁区内的流动结构变化;J.Yao等[20灢21]开展了直接

数值模拟工作,研究展向壁面射流对槽道湍流的影

响;YeZX等[22]研究了含流向槽的合成射流阵列

对湍流边界层的影响,发现在合成射流阵列下游一

定距离内,可以观察到摩擦阻力的减小;王玉春

等[23]开展了扬声器激发的周期性吹吸作用于湍流

边界层的减阻实验研究;李立等[24]利用合成射流

控制平板湍流边界层外层结构,获得了5%~6%
的当地减阻率;王艳平等[25]开展了1600Hz高频

射流影响湍流边界层的实验研究,结果表明,高频

扰动抬升了拟序结构,减小了壁面摩擦阻力。
上述研究工作一部分是基于圆孔射流开展,为

了保证射流对边界层的扰动效应足够强,通常需要

组成小孔阵列,考虑到合成射流展向二维均匀性的

要求,小孔的加工精度要非常高,为开展研究带来

了不便之处;另外一部分基于狭缝射流开展研究,
但多缺少详细的射流特性描述。

尽管人们针对湍流边界层主动流动控制减阻

开展了持续研究,并取得了丰富成果,但依然有很

多机理问题没有认清。整体来看,该领域的技术成

熟度(TechnologyReadinessLevel,简称 TRL)尚
处在初级阶段,仅达到 TRL1级水平。现在,湍流

边界层主动流动控制减阻依然是一个热门研究

领域。
本文采用单条展向狭缝合成射流的方式干扰

湍流边界层中的拟序结构,其优点是单条狭缝就能

保证产生足够强度的射流,满足开展实验研究的前

提条件;狭缝展向布置(长度沿展向,宽度沿流向),
可以获得非常好的合成射流展向二维均匀性。在

静止大气中重点测量合成射流的详细速度特性,并
确定合成射流的参数空间;改变合成射流的主要控

制参数(激励频率和电压幅值),研究合成射流对特

定湍流边界层产生的影响,获取具体的减阻规律,
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以期为今后合成射流的实际应用提供一定的参考。

1暋实验设置

1.1暋风暋洞

实验在一座小型下吹式边界层风洞中完成,风
洞如图 1 所示。风洞实验段横截面为矩形,宽

720mm,高200mm,收缩段出口到核心实验区的

长度为2000mm。实验段下壁板是一块整体加工

的有机玻璃板,上壁板为硬质钢板,其上留有一个

流向长675mm、展向宽220mm 的矩形测量窗

口。风洞安装有一套三维移测系统,可实现热线探

针的移动和定位。风洞风速由变频电机调节,最高

稳定风速为20m/s,风速控制精度0.1m/s,风洞

背景湍流度低于5曤。

图1暋小型下吹式边界层风洞

Fig.1暋Photographoftheblowdownboundary

layerwindtunnel

1.2暋实验模型

采用风洞下壁板作为平板模型,开展湍流边界

层流动控制实验,如图2所示。在风洞下壁板距收

缩段出口90mm 处布置一根直径4mm 的绊线,
绊线下游25mm 处粘贴一张宽度50mm 的120
目砂纸。自由来流速度U曓 =15.5m/s,受控湍流

边界层在风洞下壁板上获得充分发展。距砂纸尾

缘1871mm处布有一条展向狭缝的射流模块,狭
缝的长度l=80mm,宽度b=2.3mm。射流模块

由两部分组成:上面的盖板和下部的方腔。盖板的

长宽均为100mm。下部的方腔为一个有机玻璃制

成的正方体结构,用螺钉将其固连在盖板的正下

方,在接触缝处添加玻璃胶保证其密封。腔体内铺

有两层细铁丝网和一层疏松多孔的海绵,以保证狭

缝射流的均匀性。

图2暋实验模型设置示意图

Fig.2暋Schematicofexperimentmodel

assembledinwindtunnel

实验所采用的坐标系定义为:以来流流动方向

为x轴正方向,下壁板前缘处x=0;以下壁板法向

为y轴正方向,壁面处y=0;z轴按右手坐标系定

义为沿风洞展向,下壁板展向正中心(即狭缝展向

正中心)处z=0。殼x表示狭缝下游站位与狭缝尾

缘的距离,L0 表示狭缝展向中间位置向下游的一

条直线。实验测量主要沿L0 线进行。

1.3暋测量方法

采用 IFA灢300 型 恒 温 热 线 风 速 仪 和 TSI灢
1218灢20型标准边界层探针分别测量狭缝下游L0

线上殼x分别为10、30、50和100mm 四个流向站

位的速度型(y,u),每个速度型在法向y 共有96
个测点。姜楠等[26]研究了湍流边界层微小尺度流

动结构的精细实验测量,指出测量的采样频率不能

低于10kHz。本文热线采样频率为40kHz,单个

测点采样时长为13.1072s,采样点数共524288
个。暋

测量没有合成射流干扰的基本流时,为了避免

狭缝对测量结果的影响,将有狭缝的射流板替换为

没有狭缝的光滑有机玻璃板。为了验证湍流边界

层已经充分发展,还在图2中L0 线上相当于狭缝

后缘处,即殼x=0mm 位置,进行基本流测量。对

于实验测得的速度型,本文利用双参数非线性拟合

方法求解壁面摩擦速度[27],再将时均速度型(y,u)
无量纲化为(y+ ,u+ ):

y+=y毻u氂
(1)

u+=u
u氂

(2)

式中:毻为流体的运动黏性系数;u氂 为壁面摩擦
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速度。
壁面剪应力及摩擦系数分别为

氂w =氀u2
氂 (3)

Cfx =2 u氂

U
æ

è
ç

ö

ø
÷

曓

2
(4)

表面摩擦阻力的减阻率定义为

殼氂w =氂wSJ-氂w0

氂w0
暳100% (5)

式中:氂wSJ为合成射流作用下壁面剪应力;氂w0为基

本流壁面剪应力;殼氂w
为正代表增阻,殼氂w

为负代表

减阻。

殼x=0mm 位置的基本流边界层参数如表1
所示,u氂 为壁面摩擦速度,毮* 为位移厚度,毴为动量

厚度,H 为形状因子,Re氂 为剪切雷诺数,Re毴 为动

量雷诺数。湍流边界层形状因子的理论值约为

1.3[28],实际中实验测得的形状因子在1.3~1.5范

围内均为合理值,由 H=1.332可以判断湍流边界

层已经充分发展。

表1暋殼x=0mm 处基本流边界层参数

Table1暋Boundarylayerparametersat殼x=0mm

参数 数值 参数 数值

u氂/(m·s-1) 0.605 H 1.332

毮*/mm 5.86 Re氂 1732

毴/mm 4.40 Re毴 4488

1.4暋合成射流特性

合成射流系统结构示意图如图3所示,信号发

生器产生一个特定频率和幅值的正弦信号,该信号

经功率放大器放大之后,分别输出到扬声器和示波

器,扬声器通过管路连接风洞下壁板上的射流模

块。扬声器振膜在输入激励信号的作用下发生周

期性振动,生成合成射流,通过狭缝释放至外部空

间。示波器实时监测输入至扬声器的激励信号。

图3暋合成射流系统示意图

Fig.3暋Schematicofsyntheticjetactuationsystem

实验中施加的合成射流方向均与壁面垂直。

在静止大气中,使用热线风速仪测量缝口处的合成

射流速度,射流速度随时间变化曲线如图4所示,

较高的峰值对应最大吹气速度,较低的峰值对应最

大吸气速度。

图4暋合成射流速度-时间关系示例图

Fig.4暋Timetraceofthesyntheticjetvelocity

控制合成射流特性的参数为激励信号的频率

fa 和电压Va。表征合成射流特性的参数为合成射

流的频率fSJ和射流速度vSJ。由于vSJ随时间变

化,以时间平均的最大吹气速度vb,max表征射流速

度vSJ。正弦信号有良好的保真度,故合成射流频

率与激励信号频率一致,即fSJ=fa,最大吹气速度

vb,max与激励电压Va 呈正相关。因此,可以用三个

参数构成合成射流特性的参数空间,分别是fSJ、

Va、vb,max,为便于统一,将Va 改写作VSJ。

距离狭缝中心y=1mm 高度处的合成射流参

数空间如图5所示。同一频率下,最大吹气速度随

电压增大而增大;同一电压下,最大吹气速度随频

率的变化呈现“两端高,中间低暠的马鞍形分布特

点。VSJ=40V时最大吹气速度随频率fSJ的变化

曲线如图6所示,该图进一步说明了这一现象。

图5暋合成射流参数空间(y=1mm)

Fig.5暋Parameterspaceofthesyntheticjet(y=1mm)
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图6暋合成射流最大吹气速度(VSJ=40V、y=1mm)

Fig.6暋Maximumblowingvelocity(VSJ=40V、y=1mm)

合成射流速度的空间分布如图7所示。图

7(a)为fSJ=100Hz、VSJ=28.6V 时最大吹气速

度随高度的变化曲线,可以看出:随高度增加,最大

吹气速度减小,表明合成射流的强度发生衰减;图

7(b)和图7(c)分别为合成射流最大吹气速度沿流

向和展向的分布,可以看出:合成射流的空间均匀

性良好。

(a)最大吹气速度沿高度变化

(b)最大吹气速度沿流向变化

(c)最大吹气速度沿展向变化

图7暋合成射流最大吹气速度空间分布

Fig.7暋Distributionofmaximumblowingvelocity

2暋实验结果和分析

合成射流的强度以相对幅值表征,定义为

A=vb,max

U曓
(6)

式中:U曓 =15.5m/s,为实验的自由来流速度。

合成射流无量纲化的频率f+ 定义为

f+=fSJ毻
毺2

氂
(7)

式中:u氂 为表1中 殼x=0mm 位置的基本流壁面

摩擦速度。

L0 线上殼x分别为10、30、50和100mm 四个

流向位置以殼x=0mm 处的基本流边界层位移厚

度毮*
0 =5.86mm 进行无量纲化,结果为 殼x/毮*

0 =
1.71,殼x/毮*

0 =5.12,殼x/毮*
0 =8.53,殼x/毮*

0 =
17.06。

2.1暋合成射流强度的影响

在合成射流频率fSJ=5Hz(f* =0.00021)

下,依次选取vb,max为2.0、3.1、6.2、9.3m/s(A 为

0.129,0.2,0.4,0.6)作用于湍流边界层。狭缝下

游殼x/毮*
0 =1.71站位处的边界层时均速度型、脉

动速度型、偏斜因子曲线和平坦因子曲线如图8所

示。为了便于比较,受控速度型以同站位基本流的

壁面摩擦速度进行无量纲化。
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(a)时均速度型

(b)脉动速度型

(c)偏斜因子

(d)平坦因子

图8暋不同合成射流强度控制结果对比

Fig.8暋Resultscomparisonatdifferent

syntheticjetintensities

从图8(a)可以看出:受控时均速度型与基本

流时均速度型在尾迹区重合,说明合成射流带来的

扰动作用范围始终处于边界层内部;施加合成射流

扰动后,时均速度在10<y+ <200区域出现亏损,
且合成射流强度越大,亏损幅度越大。

从图8(b)可以看出:中脉动速度在10<y+ <
200区域增大,且合成射流强度越大,脉动速度增

大幅度越大;近壁区脉动速度的大小与当地存在的

大量拟序结构有关,拟序结构数量越多,脉动速度

越大。拟序结构是近壁湍流猝发和摩擦阻力的主

要来源,拟序结构数量的增多会导致壁面摩阻的增

大,说明合成射流在 殼x/毮*
0 =1.71站位带来了一

定的增阻效果,且合成射流强度越大,增阻的效果

越明显。
从图8(c)可以看出:施加合成射流扰动以后,

偏斜因子曲线与零水平线的第一个交点对应的y+

值变小,说明流向涡的位置更靠近壁面,流向涡与

壁面的相互作用增强,从而导致壁面摩擦阻力

增大。
从图8(d)可以看出:施加合成射流扰动以后,

平坦因子在10<y+ <200区域减小。对于湍流平

坦因子的多尺度结构统计数据指出,平坦因子越

大,小尺度结构所占比例越大,平坦因子越小,大尺

度结构所占比例越大。说明施加合成射流扰动以

后,大尺度结构所占比例增大,壁面摩擦阻力增大。

2.2暋合成射流频率的影响

在合成射流强度 A=0.129(vb,max=2m/s)
下,依次选取激励频 率 fSJ为 5、20、80、100 Hz
(f+ =0.00021、0.00083、0.00332、0.00416)作
用于湍流边界层。殼x/毮*

0 =1.71站位处的边界层

时均速度型、脉动速度型、偏斜因子曲线和平坦因

子曲线如图9所示,可以看出:施加合成射流扰动

以后,时均速度在10<y+ <200区域出现亏损,脉
动速度在10<y+ <200区域增大,偏斜因子曲线

与零水平线的第一个交点对应的y+ 值变小,平坦

因子在10<y+ <200区域减小,这些变化趋势和

图8一致,表明合成射流在 殼x/毮*
0 =1.71站位产

生增阻效果,且随合成射流频率的增大,增阻效果减

弱。可以推断,在应用合成射流开展湍流边界层流

动控制实验时,相比合成射流的强度,合成射流的频

率是一个更敏感、与减阻效果更相关的参数。
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(a)时均速度型

(b)脉动速度型

(c)偏斜因子

(d)平坦因子

图9暋不同合成射流频率控制结果对比

Fig.9暋Resultscomparisonatdifferent

syntheticjetfrequencies

殼x/毮*
0 =1.71站位施加合成射流前后的壁面

摩擦速度、壁面剪应力以及表面摩擦系数如表2所

示。为了表示方便,将合成射流状态简记为(fSJ,

vb,max),例如,fSJ=5Hz、vb,max=6.2m/s简记为

(5,6.2)。

表2暋殼x/毮*
0 =1.71站位合成射流控制效果

Table2暋Syntheticjetcontroleffectat殼x/毮*
0 =1.71

控制状态 u氂/(m·s-1) 氂w/(N·m-2) Cf/10-3 殼氂w/%

基本流 0.6040 0.4258 3.037 0

(5,2) 0.6093 0.4333 3.091 1.76

(5,3.1) 0.6122 0.4375 3.120 2.73

(5,6.2) 0.6175 0.4451 3.174 4.52

(5,9.3) 0.6236 0.4539 3.237 6.60

(20,2) 0.6083 0.4319 3.080 1.43

(80,2) 0.6076 0.4309 3.073 1.20

(100,2) 0.6065 0.4294 3.062 0.83

暋暋从表2可以看出:合成射流在 殼x/毮*
0 =1.71

站位产生了增阻效果。

2.3暋合成射流沿流向的减阻规律

选取射流速度vb,max=6.2m/s(A=0.4),激

励频率fSJ分别为5、100Hz(f+ 分别为0.00021、

0.00416),研究合成射流在狭缝下游的减阻规律。

施加 合 成 射 流 前 后 狭 缝 下 游 四 个 流 向 站 位

殼x/毮*
0 =1.71、殼x/毮*

0 =5.12、殼x/毮*
0 =8.53以及

殼x/毮*
0 =17.06处偏斜因子曲线变化情况如图10

所示,可以看出:在合成射流作用下,偏斜因子曲线

与零水平线的第一个交点位置y+ 沿流向逐渐变

大,在 殼x/毮*
0 =17.06站位处又由大变小;殼x/毮*

0

=1.71站位没有合成射流作用的基本流偏斜因子

曲线与零水平线第一个交点位置对应y+ 更大,说

明在该站位产生增阻效果;相应的,殼x/毮*
0 =5.12

与 殼x/毮*
0 =8.53 站 位 则 产 生 减 阻 效 果,且

殼x/毮*
0 =8.53站位减阻更大,殼x/毮*

0 =17.06站位

依然表现出减阻效果,但减阻程度比 殼x/毮*
0 =

5.12站位弱;合成射流频率fSJ=100 Hz(f+ =

0.00416)比fSJ=5Hz(f+ =0.00021)表现出更

强的减阻效果。
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(a)殼x/毮*
0 =1.71

(b)殼x/毮*
0 =5.12

(c)殼x/毮*
0 =8.53

(d)殼x/毮*
0 =17.06

图10暋不同流向站位的偏斜因子

Fig.10暋Skewnessesatdifferentstreamwisestations

不同流向站位处合成射流的控制效果如表3
所示,可以看出:在 殼x/毮*

0 =8.53站位处,100Hz
的合成射流产生了最大6.35%的减阻效果。

表3暋不同流向站位处合成射流控制效果

Table3暋Syntheticjetcontroleffectatdifferent

streamwisestations

站位(殼x/毮*0 ) 状态
u氂/

(m·s-1)
氂w/

(N·m-2)Cf/10-3 殼氂w/%

基本流 0.6040 0.4258 3.037 0

1.71 (5,6.2) 0.6175 0.4451 3.174 暋4.52

(100,6.2) 0.6114 0.4363 3.112 暋2.47

基本流 0.5993 0.4192 2.990 0

5.12 (5,6.2) 0.5867 0.4018 2.866 -4.09

(100,6.2) 0.5847 0.3991 2.846 -4.73

基本流 0.5951 0.4134 2.948 0

8.53 (5,6.2) 0.5796 0.3921 2.797 -4.99

(100,6.2) 0.5753 0.3863 2.755 -6.35

基本流 0.5946 0.4127 2.943 0

17.06 (5,6.2) 0.5812 0.3943 2.812 -4.32

(100,6.2) 0.5804 0.3932 2.804 -4.57

暋暋VariableIntervalTimeAverage(VITA)技术

是检测湍流猝发的经典方法,通过检测近壁区的猝

发事件,统计出猝发次数,再对猝发的时刻做条件

平均,即可获得猝发事件的强度。猝发事件的强弱

直接对应拟序结构的多少,也关联着壁面摩擦阻力

的大小。湍流猝发增强,则拟序结构增多,壁面摩

擦阻力增大;反之,湍流猝发减弱,则拟序结构减

少,壁面摩擦阻力减小。在 殼x/毮*
0 =8.53站位处

利用 VITA方法得到的近壁区y+ =15附近速度

条件平均结果如图11所示。

图11暋VITA法检测的速度条件平均结果(y+ =15)

Fig.11暋Conditionalaverageofthefluctuating

velocity(y+ =15)
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从图11可以看出:施加合成射流控制以后,湍
流边界层的猝发强度减弱,fSJ=100Hz工况猝发

强度减弱程度高于fSJ=5 Hz工况,说明fSJ=
100Hz工况有更高的减阻率。

2.4暋合成射流在流向的强度变化

fSJ=100Hz(f+ =0.00416)合成射流作用下

狭缝下游不同流向站位处脉动速度的功率谱密度

(PowerSpectralDensity,简称PSD)曲线如图12所

示,采样点都在y+ 附近,对应脉动速度的峰值位置。
可以看出:在不同流向站位处,合成射流作用下的功

率谱密度曲线都出现了一个尖峰,如图中矩形虚线

框所标记,尖峰处对应的频率为100Hz,恰好是合成

射流的激励频率;随着流向站位的增加,尖峰逐渐减

弱,尖峰的变化表明湍流边界层中引入了100Hz的

扰动,扰动强度随着远离狭缝而逐渐衰减,说明合成

射流的影响随着流向距离的增加而逐渐减弱。

(a)殼x/毮*
0 =1.71

(b)殼x/毮*
0 =5.12

(c)殼x/毮*
0 =8.53

(d)殼x/毮*
0 =17.06

图12暋不同流向站位的功率谱密度曲线(y+ =15)

Fig.12暋Powerspectraldensityofthefluctuating
velocities(y+ =15)

狭缝下游不同流向站位处脉动速度的自相关

系数R 如图13所示,其中氂c为延迟时间,TSJ为合

成射流的周期,采样点与图12相同。

(a)殼x/毮*
0 =1.71

(b)殼x/毮*
0 =5.12

(c)殼x/毮*
0 =8.53
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(d)殼x/毮*
0 =17.06

图13暋不同流向站位的自相关系数(y+ =15)

Fig.13暋Autocorrelationcoefficientsofthe

fluctuatingvelocities(y+ =15)

从 图 13 可 以 看 出:在 距 离 狭 缝 较 近 的

殼x/毮*
0 =1.71站位处,施加合成射流扰动的自相

关系数出现强烈的周期性波动;而在距离狭缝较远

的站位处,自相关系数的周期性波动幅度减小;随
着流向站位的增加,自相关系数逐渐趋于平缓,表
明合成射流的影响随着流向距离的增加而逐渐

衰减。

3暋结暋论

(1)在靠近狭缝区域,合成射流对湍流边界层

产生增阻的效果。
(2)远离狭缝,合成射流对湍流边界层产生减

阻效果。随着当地站位与狭缝距离的增大,减阻效

果先增大、后减弱。激励频率较大的合成射流

(fSJ=100Hz,f+ =0.00416)比激励频率较小的

合成射流(fSJ=5Hz,f+ =0.00021)表现出更强

的减阻效果。
(3)合成射流引起壁面摩擦阻力的增加,主要

原因是合成射流使近壁区拟序结构数量增加,以及

流向涡结构更靠近壁面,拟序结构与壁面的相互作

用增强。合成射流带来减阻的效果,主要原因是合

成射流使拟序结构抬升,使其远离壁面,与壁面的

相互作用减弱。
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