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基于联合射流的翼型动态失速流动控制研究
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摘暋要:动态失速控制对于提高翼型气动特性具有重要意义。采用联合射流方法对翼型俯仰动态失速控制进

行数值模拟,完成两方面的研究:一是射流关闭时射流通道对动态失速特性的影响,二是射流开启时不同射流

动量系数对动态失速控制的影响和分析。结果表明:射流关闭时,射流通道的存在对翼型上仰过程中附着流阶

段的气动特性产生不利影响,使得升力系数明显下降,但是对翼型下俯过程中失速分离流阶段的气动特性影响

不明显;射流开启后,动态失速特性得到极大改善,迟滞环面积显著减小,升力增加,阻力减小,且阻力和力矩的

峰值显著减小,原基准翼型力矩曲线的负阻尼区域消失。
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StudyontheFlowControloftheAirfoilDynamicStallUsingtheCo灢flowJet
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Abstract:Dynamicstallcontrolisofgreatsignificanceforenhancementoftheairfoilaerodynamiccharacteris灢
tics.Inthepresentstudy,theco灢flowjet(CFJ)flowcontrolmethodisnumericallyinvestigatedtocontrolthe

dynamicstallcausedbythepitchingairfoil.TwoaspectsregardingtheCFJimplementationarestudied:oneis

theeffectoftheCFJchannelonthedynamicstallcharacteristicswhenthejetisswitchedoffandanotheristhe

effectofjetmomentumcoefficientonthedynamicstallcontroleffectivenesswhentheCFJisactivated.Results

showthatthejetchannelwillsignificantlyaffecttheaerodynamiccharacteristicsintheattachedflowregimedur灢
ingpitchingup,butnothaveobviousinfluenceontheaerodynamiccharacteristicsinthemassivelyseparatingre灢
gimeduringthepitchingdownprocess.Whenthejetisactivated,thedynamicstallcharacteristicsissignificant灢
lyimproved.Theareasofthehysteresislinesaresignificantlyreduced,andtheliftissignificantlyincreased,

anddragisreduced.Thepeaksofthedragandmomentaresignificantlyreduced.Moreover,thenegativedamp灢
ingexistinginthemomentcoefficienthysteresislineofthebaselineairfoilisremoved,leadingtoacompletely

positivedampingduringtheentirepitchingcycle.

Keywords:co灢flowjet;flowcontrol;dynamicstall;pitchingmovement;jetmomentumcoefficient

0暋引暋言

动态失速现象广泛存在于直升机旋翼、风力机

叶片、机动飞行器、低雷诺数扑翼和鸟类昆虫的绕

流中。顾名思义,动态失速是发生在攻角随时间动

态变化的升力部件上的失速现象。由于动态效应,
动态失速的失速攻角一般大于相应的静态失速攻



角,具有增大最大升力的作用。但是,随之而来的

是升力部件吸力面动态失速涡的产生、移动和脱

落,形成非常复杂的流动现象,产生很大的阻力和

俯仰力矩峰值,给结构带来严重的振动载荷和稳定

性问题。对于飞行器来说,动态失速会极大地限制

机翼或桨叶的气动性能及飞行包线。因此,采用流

动控制手段对动态失速进行控制一直是空气动力

学领域的研究热点之一。
按照是否需要外部能量输入来分类,动态失速

控制分为被动控制和主动控制。被动控制方法包

括涡流发生器[1灢2]、格尼襟翼[3灢4]、固定前缘下垂[3]、
固定前缘缝翼[5]、仿生波状前缘[6]等。其中,组合

使用格尼襟翼和固定前缘下垂方法可以起到较佳

的控制效果,既可以减小迟滞环面积,又可以增加

升力并减小力矩系数负峰值。主动控制方法由于

其有效性和灵活性一直备受关注,形成了各种各样

的主动控制策略,且均可以达到不同程度的控制效

果,例如后缘偏转舵面[7灢11]、动态前缘下垂[12灢16]、前
缘或表面变形[17灢21]、射流型涡流发生器[22]、表面吹

气[23灢24]、合成射流[25灢29]、等离子体激励[30灢32]等。G.
C.Zha等[33]于2004年提出了一种新颖的零质量

组 合 吹 吸 气 控 制 方 法———Co灢Flow Jet(简 称

CFJ)。该方法在翼型前缘设计喷气口进行吹气,
同时在后缘设计吸气口进行等量吸气,从而达到零

质量射流的效果。翼型内部的气泵装置连接前缘

喷气口和后缘吸气口,实现气源的循环供给,因而

无需从发动机引气。不同于传统的基于薄膜振动

的单孔合成射流方法,该方法形成的射流属于连续

射流,可以灵活控制射流强度,能够向外流场中注

入更多的能量。此外,前缘喷气口处于吸力峰附

近,压强比后缘吸气口低,气泵所消耗的能量也更

小。静态翼型的风洞实验[34]和数值模拟[35]的结

果表明,CFJ可以大幅增升减阻并增大失速攻角,
使得 CFJ翼 型 具 有 非 常 优 异 的 气 动 性 能。A.
Lefebvre等[36]通过数值模拟初步研究了CFJ对旋

翼翼型动态失速的抑制效果,表明 CFJ对不同程

度的动态失速均有显著的抑制效果,但未进行更详

细的参数影响研究和流动分析。国内,刘沛清

等[37]最早对CFJ(论文称CFJ为联合射流)的静态

增升效果进行了跟踪研究;随后,朱敏等[38]将 CFJ
(论文称CFJ为协同射流)应用至螺旋桨的增效研

究中;XuH Y 等[39]将 CFJ应用至风力机翼型的

流动控制中。本文沿用刘沛清等[37]最早对CFJ的

译法,下文统一称 CFJ为联合射流。鉴于联合射

流方法的新颖性和其在流动控制中的应用前景,有
必要进一步针对其动态失速控制开展更为深入和

详细的研究。
本文采用计算流体力学方法,对翼型动态失速

的联合射流控制进行研究,主要对比不同射流动量

系数下的动态失速控制效果,并分析在射流关闭情

况下联合射流在上翼面的气流通道对动态失速特

性的影响。

1暋计算方法

1.1暋计算模型和网格

本文以 NACA0012翼型为基准翼型,通过对

基准翼型的修形得到相应的联合射流翼型 NA灢
CA0012灢CFJ,二 者 轮 廓 线 的 对 比 如 图 1 所 示。

CFJ翼型的前缘喷气口设置在距离前缘7%弦长

处,高度为0.45%弦长,后缘吸气口设置在距离前

缘85%弦长处,高度为0.90%弦长。吸气口高度

为喷气口高度的2倍,是为了避免等质量吸气时在

吸气口发生壅塞。

图1暋NACA0012与 NACA0012灢CFJ翼型对比

Fig.1暋ComparisonbetweenNACA0012airfoiland

NACA0012灢CFJairfoil

为了使数值模拟的喷气口和吸气口的气流更

加贴近实际情况,计算中保留高压气室和低压气

室。高压气室的右端边界为射流的入流边界,低压

气室的左端边界为射流的出流边界。此外,为了尽

可能保持射流的附壁效应,在上翼面设计射流通

道,通过将原翼型表面进行向下平移和微幅旋转

得到。
计算网格采用结构化网格,如图2所示,在

NACA0012基准翼型轮廓线之外采用常规的 O网

格拓扑,在高压气室、射流通道、低压气室的区域内

采用 H 形网格。为了使喷气口和吸气口附近表面
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网格点过渡更加光滑,进行局部加密。

图2暋NACA0012灢CFJ翼型的计算网格图

Fig.2暋ComputingmeshofNACA0012灢CFJairfoil

本文主要研究翼型俯仰运动所引起的动态失

速控制。翼型俯仰运动规律可描述为

毩(t)=毩0+毩m·sin(氊t) (1)

式中:毩0 为平均攻角;毩m 为攻角振幅;氊 为振动角

频率。

在俯仰运动中,一般使用无量纲参数减缩频率

毷来描述振动运动对来流的非定常影响程度,毷=
氊c

2·V曓
,其中c表示弦长,毷越大表示非定常效应

越明显。本研究中,翼型绕距前缘0.25弦长处做

俯仰振动,计算中网格采用整体刚性转动。

1.2暋数值模拟方法

流场模拟采用的控制方程为非定常雷诺平均

Navier灢Stokes方程,湍流模型为一方程 Spalart灢
Allmaras模型[40]。方程采用中心有限体积法离

散[41],其中无黏通量项采用 Roe格式[42]离散和三

阶 MUSCL格式插值[43],黏性通量项采用二阶中

心差分格式离散。物理时间推进采用双时间方

法[44],伪时间推进采用隐式 LU灢SGS迭代[45]。为

了进一步加快计算收敛速度,采用伪时间步的当地

时间步长方法以及 OpenMP 并行计算技术[46]。

壁面为无滑移边界条件,远场边界条件为基于黎曼

不变量分析的无反射条件[47]。高压气室的进气边

界采用入流边界条件,总压、总温、入流角给定,入
流速度由内场插值得到;低压气室的出气边界采用

出流边界条件,静压给定,密度、水平速度和垂直速

度均由内场插值得到。对于联合射流方法,通常采

用射流动量系数来反映射流强度的大小,其定义为

C毺 = m·Vj

1
2氀曓V2

曓S
(2)

式中:m· 为质量流率;Vj 为喷气口处的射流速度;

氀曓 为自由来流密度;V曓 为自由来流速度;S为参考

面积。

在非定常计算的伪时间迭代中,每隔一定步数

修正入流边界的总压值和出流边界的静压值,以达

到设定的射流动量系数值并保证入流质量流与出

流质量流相等。

2暋结果与讨论

2.1暋算例验证

为了验证本文计算方法的可靠性,首先对实验

模型进行计算对比,并进行网格无关性和时间步长

无关性验证。实验模型和状态取自文献[48],Ma

=0.283,Re=3.45暳106,毩0=15曘,毩m = 10曘,毷=

0.151。计算域取半径为50倍弦长的圆形区域,生
成三套单元数量不同的网格:稀网格200暳100,中

等网格300暳150,密网格400暳200。第一层网格

高度均为1暳10-5c,附面层内网格的增长比分别

为1.20,1.15,1.10。无量纲时间步长为dt=0.01
(以c/V曓 无量纲化)。采用此三套网格计算得到的

结果与实验值[48]的对比情况如图3所示,可以看

出:在翼型上仰过程的附着流阶段,升阻力和力矩

的计算值与实验值均吻合得很好,但是在失速发生

之后,计算值和实验值的吻合度有所下降,特别是

接近最大攻角时的峰值存在显著差别;动态失速发

生以后,流场以大范围分离涡结构为主导,本文采

用的RANS方法对于分离流动模拟存在固有的缺

陷,可能是出现上述差异的主要原因;但是,从总体

上看,计算值和实验值吻合较好。通过对比三套网

格的计算值可以看出,三套网格的结果差异不大,

特别是中等网格和密网格之间差别很小,可以认为

中等网格已经基本满足了网格无关性的要求。此

外,通过对比dt分别为0.005、0.010、0.015三个

物理时间步长的计算结果,验证了dt=0.010基本

满足物理时间步长的无关性要求。因此,下文统一

采用中等网格规模进行计算研究,相应的 NA灢
CA0012灢CFJ翼型网格在此 NACA0012中等网格

基础上通过补充射流通道和气室内部的网格而得

到,物理时间步长均采用dt=0.010。
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(a)升力系数

(b)阻力系数

(c)力矩系数

图3暋不同网格计算得到的气动力系数曲线

Fig.3暋Aerodynamiccoefficientcurvesobtained

fromdifferentmeshes

2.2暋射流通道对动态失速特性的影响

对于一种主动流动控制方法,其对原始外形的

改动所造成的气动特性影响是评估该方法可靠性

的一个重要方面。本文的联合射流方法在实施过

程中对上翼面的外形做了一定改动(如图1所示),

相比于原始翼型,其上翼面流动区域多出了射流通

道部分。在联合射流系统出现故障或者因其他原

因停止工作时,原射流通道将会对绕流产生影响。

射流关闭时,喷气口和吸气口均无射流通过,因此

可以认为喷气口和吸气口均为固壁边界,计算中不

考虑两个气室。翼型的俯仰运动状态与2.1节相

同。基准 NACA0012翼型和射流关闭后的 NA灢

CA0012灢CFJ_jet灢off翼型的计算结果对比如图4
所示,可以看出:射流通道的影响主要体现在翼型

上仰时的附着流阶段,升力系数和力矩系数的绝对

值明显下降,阻力系数略有增加;在动态失速发生

之后的分离流阶段,射流通道对气动特性的影响

很小。

(a)升力系数

(b)阻力系数
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(c)力矩系数

图4暋基准翼型和射流关闭翼型的迟滞曲线对比

Fig.4暋Comparisonofaerodynamichysteresis

loopsbetweenbaselineandjet灢offairfoils

上仰过程中瞬时攻角毩=16.71曘时基准翼型和

射流关闭翼型的流场对比如图5所示。

(a)基准翼型

(b)射流关闭翼型

图5暋上仰时基准翼型和射流关闭翼型的流场图

Fig.5暋Comparisonofflowfieldsbetweenbaselineand

jet灢offairfoilsintheupstrokeprocess

从上翼面前缘附近流场的放大图可以看出:基
准翼型前缘附近流动附着壁面,流线光滑,而 CFJ
翼型在喷气口处的台阶使得流动产生后台阶流动,
显著降低了台阶后上翼面的平均流速,因此 CFJ

翼型上翼面的低压水平下降,导致升力系数下降。
这解释了图4(a)中CFJ翼型上仰阶段升力曲线有

明显下移量的原因。另外,该台阶的存在也会使翼

型的分离时刻有所推迟。
下俯过程中毩=24.14曘时基准翼型和射流关闭

翼型的流场对比如图6所示,可以看出:二者流场

差别不大,射流通道的存在并没有显著影响流动结

构。实际上,从空气动力学原理的角度来看,固壁

形状的微小差异能够显著影响附着流状态的气动

性能,但是对大范围分离流动的影响很小。对于发

生了动态失速的下俯阶段,翼型背风面流动从前缘

开始即已处于大范围分离状态,而射流通道完全处

于分离区,故二者气动特性差异很小。

(a)基准翼型

(b)射流关闭翼型

图6暋下俯时基准翼型和射流关闭翼型的流场图

Fig.6暋Comparisonofflowfieldsbetweenbaselineand

jet灢offairfoilsinthedownstrokeprocess

2.3暋射流动量系数对动态失速控制的影响

基准 NACA0012翼型和射流打开后的 NA灢
CA0012灢CFJ翼型的计算结果对比如图7所示,可
以看出:联合射流极大地改善了翼型的动态失速特

性,翼型的失速程度和失速后气流再附着的时间大

幅降低,升力系数极大提升,阻力系数也显著下降,
在低攻角阶段由于较大的射流反推力甚至出现负
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阻力,同时阻力系数和力矩系数的峰值显著降低,
且射流动量系数越大,上述改善效果越明显。

(a)升力系数

(b)阻力系数

(c)力矩系数

图7暋基准翼型和CFJ翼型的气动力迟滞曲线对比

Fig.7暋Comparisonofaerodynamichysteresis

loopsbetweenbaselineandCFJairfoils

在此计算状态下,翼型从前缘开始出现分离,
由于联合射流从喷气口高速喷出的气流加速了翼

型上表面的流动,极大地提高了吸力峰处的流速,
而翼型前缘过高的气流速度在绕过相同曲率的前

缘时贴附翼型表面显得更加困难,因此联合射流使

此状态下的分离提前。且C毺 越大,提前得越多,各
翼型上表面前缘出现分离的时刻以及此时前缘吸

力峰处最大马赫数如表1所示,可以看出:在毩=
16.37曘时,原始翼型的前缘最大马赫数为1.22,此
时C毺=0.10的 CFJ翼型的前缘最大马赫数高达

1.55,因此它最早出现了分离。类似地,每种翼型

在出现分离时的前缘最大马赫数相比其他翼型是

最高的,过了该时刻前缘分离泡逐渐发展成分离

涡,前缘最大马赫数均有所下降。

表1暋出现分离时的攻角以及此时前缘吸力峰处

最大马赫数对比

Table1暋SeparationAoAsandmaximum Mach

numbersatleadingedgesofdifferentairfoils

C毺
Ma

毩=16.37曘 毩=17.06曘 毩=17.57曘 毩=19.21曘

C毺=0.10
1.55

(开始分离)
1.53

(已分离)
1.53

(已分离)
1.43

(已分离)

C毺=0.08 1.53
1.56

(开始分离)
1.49

(已分离)
1.39

(已分离)

C毺=0.06 1.48 1.54
1.56

(开始分离)
1.39

(已分离)

基准翼型 1.22 1.34 1.44
1.50

(开始分离)

暋暋为了深入地研究联合射流在此深失速状态下

的控制机理,各翼型在上仰时攻角分别为23.37曘、

25.00曘和 下 俯 时 攻 角 分 别 为 24.14曘、21.71曘、

20.02曘时的流场图如图8所示。虽然 RANS模拟

出的流场涡只是平均大尺度结构,但对其非定常脱

落过程进行分析仍有助于理解失速特性。
从图8可以看出:
随着上仰攻角的增大,各翼型的前缘分离泡逐

渐发展扩大成分离涡栙,如图8(a)所示,带标号的

涡均是指时间涡。此时毩=23.37曘,可以看出:此时

的C毺 越大,射流对分离涡的控制力度越大,使其

向后缘发展的程度也更明显。
在上仰至最大攻角毩=25.00曘时,如图8(b)所

示,翼型均失速,只是失速程度有所不同。此时

CFJ翼型的流场也比原始翼型的稍复杂,相比原始

翼型正在脱落的顺时针涡栙,C毺=0.06的 CFJ翼
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型的顺时针涡栙已经完全脱落,C毺=0.08的 CFJ
翼型的顺时针涡栙不仅完全脱落,且已在逆时针涡

栚的前面形成了新的顺时针涡栛,C毺=0.10的

CFJ翼型的顺时针涡栙也已经完全脱落,且由于较

强的射流将新形成的顺时针涡栛挤压在逆时针涡

栚前面发展演变,涡的整体位置也更加靠后。
下俯至毩=24.14曘时,如图8(c)所示,原始翼

型的升力系数跌至最低点附近,此时 CFJ翼型的

升力系数已到达最低点后的峰值点附近,且射流动

量系数越大,该峰值点越大,升力系数从最低点陡

增到该峰值点的时间也越短。此时原始翼型原来

的顺时针涡栙已经脱落,原来的逆时针涡栚也即将

脱落,新形成的顺时针涡栛向后缘运动的同时逐渐

与前缘一系列小涡合并。与原始翼型相比,CFJ翼

型的顺时针涡栛都已运动到尾缘,C毺=0.10的

CFJ翼型的顺时针涡栛更是已经脱落,并且所有

CFJ翼型的尾缘处又出现新的逆时针涡栜,射流强

度越大,该涡的发展越快,同时喷气口附近的一系

列小涡扩散得也更快。
下俯至毩=21.71曘时,如图8(d)所示,C毺 =

0.10的 CFJ翼型上表面的所有涡均已脱落完毕,
流动基本变为附着流,升力系数从陡增峰值点降到

新的极值点;C毺=0.06和C毺=0.08的CFJ翼型的

升力系数还未降到新极值点,原来的顺时针涡栛进

一步发展扩大,且原来的逆时针涡栜已经脱落形成

新的逆时针涡栞;而此时原始翼型原来的顺时针涡

栛才开始脱落,并开始形成新的逆时针涡栜。

下俯至毩=20.02曘时,如图8(e)所示,C毺 =
0.08的CFJ翼型上表面的所有涡基本快要脱落完

毕,只剩下最后一个刚开始脱落的逆时针涡栞,流
动开始逐渐转为附着流,升力系数也从陡增峰值点

降到了新的极值点,而此时C毺=0.06的CFJ翼型

虽然也完成了顺时针涡栛的脱落并剩下一个尚未

脱落的逆时针涡栞,但它的升力系数还未降到新的

极值点,还会继续形成新的顺时针涡。此时原始翼

型的流场较上一个状态无太大变化,只是涡的尺度

随着运动略微变大。
此后C毺=0.06的 CFJ翼型上表面的逆时针

涡栞脱落以后形成新的顺时针涡栟,待该涡脱落以

后流动逐渐转为附着流,当所有 CFJ翼型上表面

的涡都脱落完毕时,原始翼型的顺时针涡栛和逆时

针涡栜还一直保持缓慢脱落,待顺时针涡栛先脱落

后还会再形成最后一个新的顺时针涡栞,待该涡脱

落以后流动约在毩=9曘左右也转为附着流。
综合整个俯仰过程,可以看出,联合射流在深

失速状态下对翼型动态失速有着很好的控制效果。
虽然它提前诱导了前缘分离泡的出现,但也加速了

翼型上表面分离涡的运动和脱落,对比不同时刻的

流场图可以明显看到 CFJ翼型上表面失速涡的脱

落频率要比原始翼型快得多,使得 CFJ翼型在失

速后能更快地达到陡增峰值点,缩短整个失速周

期,更快地恢复到附着流状态,且射流强度越大,该
效果越明显。

暋暋暋暋暋(a1)基准翼型暋暋暋暋暋暋暋暋暋(a2)C毺=0.06暋暋暋暋暋暋暋暋暋(a3)C毺=0.08暋暋暋暋暋暋暋(a4)C毺=0.10
(a)毩=23.37曘,上仰

暋暋暋暋暋(b1)基准翼型暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b2)C毺=0.06暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b3)C毺=0.08暋暋暋暋暋暋暋(b4)C毺=0.10
(b)毩=25曘,最大攻角
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暋暋暋暋暋(c1)基准翼型暋暋暋暋暋暋暋暋暋(c2)C毺=0.06暋暋暋暋暋暋暋暋暋(c3)C毺=0.08暋暋暋暋暋暋暋(c4)C毺=0.10
(c)毩=24.14曘,下俯

暋暋暋暋暋(d1)基准翼型暋暋暋暋暋暋暋暋暋(d2)C毺=0.06暋暋暋暋暋暋暋暋暋(d3)C毺=0.08暋暋暋暋暋暋暋(d4)C毺=0.10
(d)毩=21.71曘,下俯

暋暋暋暋暋(e1)基准翼型暋暋暋暋暋暋暋暋暋(e2)C毺=0.06暋暋暋暋暋暋暋暋暋(e3)C毺=0.08暋暋暋暋暋暋暋(e4)C毺=0.10
(e)毩=20.02曘,下俯

图8暋俯仰过程中不同时刻的流场对比

Fig.8暋ComparisonofflowfieldsatdifferentAoAsduringpitchingprocess

暋暋两个时刻各翼型的压强系数分布曲线如图9
所示。

(a)毩=23.37曘,上仰

(b)毩=21.71曘,下俯

图9暋不同时刻各翼型的压强系数分布曲线

Fig.9暋PressuredistributionsatdifferentAoAs
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从图9可以看出:由于射流的作用翼型前缘吸

力峰附近有更强的低压区,在上仰毩=23.37曘时,压
强系数波动较大的区间即为分离涡所在的位置,显
然较大C毺 的分离涡要更加靠近后缘;在下俯阶段,
随着攻角的减小与失速涡的不断脱落,翼型压强系

数分布的区别也越来越小。
力矩回线之间的面积是一个气动阻尼指标,回

线的走向确定系统是正阻尼(逆时针)还是负阻尼

(顺时针)。而阻尼指标直接关系到系统的稳定性,
当负的气动阻尼(即力矩系数迟滞闭环中顺时针部

分所包含的区域)在整个振荡周期中超过正的气动

阻尼时,翼型会失去稳定性而引起失速颤振,从而

导致结构的疲劳损伤和系统失稳。因此动态失速

控制的主要目标是:既要保持动态失速能使最大升

力增加的优势,同时又要大幅降低阻力、负的俯仰

力矩峰值以及负的气动阻尼[49灢50]。一个俯仰周期

内升力系数峰值的变化情况如表2所示,可以看

出:在此深失速状态下,施加联合射流控制以后,最
大升力系数有不同程度的提高,最大阻力系数和力

矩负峰得到不同程度的降低,且射流动量系数越

大,降低的程度也越大。同时,从图7(c)可以看

出:原始翼型在上仰和下俯时的力矩曲线发生交

叠,出现了一定区域的负阻尼,而 CFJ翼型则均未

出现负阻尼,整个回线均为正的气动阻尼。

表2暋一个振荡周期内气动力系数峰值的变化

Table2暋Thevariationofaerodynamiccoefficientpeaksinoneoscillationcycle

C毺 CL,max 殼CL,max CD,max 殼CD,max CM,min 殼CM,min

基准翼型 2.2773 - 1.0469 - -0.5581 -

C毺=0.06 2.3998 5.38%濜 0.8863 15.34%濝 -0.5191 7.00%濝

C毺=0.08 2.3867 4.80%濜 0.7705 26.41%濝 -0.4469 19.91%濝

C毺=0.10 2.3515 3.26%濜 0.5553 46.96%濝 -0.2954 47.07%濝

3暋结暋论

(1)在联合射流关闭的情况下,射流通道对动

态失速特性有一定影响,主要体现在翼型上仰时的

附着流阶段,而对处于失速分离阶段的气动特性影

响很小。
(2)在打开联合射流的情况下,动态失速特性

得到了极大的改善,升阻力系数迟滞环和力矩系数

迟滞环的面积均显著减小,升力系数大幅提高,阻
力系数显著减小,且阻力系数和力矩系数曲线的峰

值显著减小。此外,联合射流可以完全消除基准翼

型力矩系数曲线所反映出的负阻尼区域,使得整个

俯仰周期内力矩系数曲线均表现为正阻尼。
(3)联合射流方法对于翼型动态失速问题具

有很好的控制效果和应用前景。
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