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摘 要：协同射流（CFJ）是一种基于吹吸气技术的新概念流动控制方法，从提出至今逐渐受到广泛关注。本文

围绕协同射流的基本原理、基本概念、研究方法及应用研究进展情况进行了较为全面的综述，回顾了协同射流

的提出过程，梳理了协同射流基本概念以及风洞实验和数值模拟的研究现状，阐述了协同射流方法在翼型/机
翼、控制舵面、旋转叶片、概念飞行器设计中的应用研究进展，并提出了协同射流研究中的 5个关键问题，包括协

同射流的气源问题，三维、动态层面的协同射流研究，协同射流控制引起的力矩问题，协同射流气动/结构一体

化设计及安装问题，协同射流的功耗问题，可为今后开展协同射流研究提供参考。
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0 引 言

增升减阻一直以来都是飞行器设计追求的目

标，随着人们对流动分离现象的关注，对流动分离

的预测和控制已成为空气动力学的研究热点之

一。为了在增升的同时最大限度地抑制流动分

离，推迟失速的发生，人们提出了前缘缝翼、开缝

襟翼、多段翼等增升装置［1］。其原理是在增大翼型

弯度的同时使迎风面气流通过缝隙形成高速射

流，该高速射流可增强翼型绕流抵抗逆压梯度的

能力，从而有效地控制流动分离，推迟失速。

不同于前缘缝翼、开缝襟翼、多段翼等机械式

增升装置所形成的被动射流，气源式增升装置所

形成的主动射流动量可调，使用灵活。随着翼型

设计方法渐趋成熟，单纯依靠外形设计来实现增

升减阻难以满足日益严苛的指标要求，这使得主

动射流方法在飞行器上的应用需求越来越大。例

如，波音 C-17、YC-14和前苏联 AN-72都采用了

外部吹气式襟翼［2］，日本的水上飞机 US-1及后续

机型采用了内部吹气式襟翼［2-4］，NASA在通用研

究模型 CRM上的吹气式襟翼研究工作也在持续

进行中［5-7］。根据势流理论分析，翼型的最大升力

系数极限是 2π (1+ t/c)［1］，其中 t为翼型厚度，c为

翼型弦长。该公式假设流动不发生分离，翼型不

发生失速，因此是理论上的升力系数极限，对于圆

柱，厚度和弦长相同，其理论升力系数极限为 4π。
而旋转圆柱升力测定的实验却发现，提高圆柱转

速可以使圆柱的升力系数突破势流理论极限［8-12］。

此类研究工作表明，只要向流动中注入能量，翼型

的升力系数便可以获得提高，这为主动射流控制

方法提供了理论支撑。常见的主动射流方法有射

流 型 涡 流 发 生 器［13-15］、环 量 控 制［16-18］、合 成 射

流［19-20］、振荡射流［21-22］等。近些年来，协同射流

（Co-flow Jet，简称 CFJ）作为一种新概念主动流动

控制方法也逐渐受到关注，其通过前缘吹气和后

缘吸气同时对流动进行控制，后缘吸气回收了高

能射流，降低了射流系统的增压要求，且吹气和吸

气的质量流相等，因此该方法具有低功耗、零质量

射流的特性。

协同射流概念自 2004年提出［23-24］至今，已经

从升力面增效研究发展到了控制面增效研究以及

旋转叶片的增效研究，从单纯协同射流翼型研究

推广到协同射流概念飞行器研究。在研究方法

上，无论是风洞实验还是数值模拟都开展了不同

层面的研究。在协同射流方法得到广泛关注的当

前，对研究现状和已有结论进行梳理，能够得出协

同射流的研究规律，同时指出当前研究的不足以

及面临的挑战，为协同射流的进一步发展提供参

考。因此，本文将对协同射流及其应用进行尽可

能全面的综述。

1 协同射流概念的提出

根据是否依赖于外部能量的输入，增升装置

可以分为无动力增升装置（即机械式无气源增升

装置）和动力增升装置（即气源增升装置）［3-4］。普

朗特早在 1904年和 1913年就分别提出吸气边界

层控制和吹气边界层控制的概念［1］。但由于动力

增升装置对气源、结构和材料等要求较高，人们更

多地采用前缘缝翼、开缝襟翼等无动力机械增升

装置［1］。

由势流理论得出的升力系数极限公式可知，

圆柱外形厚度与弦长相同，具有理论上最大的升

力系数。多段翼是一种在升力系数方面向圆柱外

形逼近，同时阻力系数也远低于圆柱外形的翼型

形式，因此在很长一段时间内研究者们致力于多

段翼的研究工作［25-28］，1975年，A. Smith［1］对多段

翼的空气动力学原理进行了分析，认为其受缝隙

效应、环量效应、空间流场压强恢复效应以及各翼

段边界层效应等的影响。尽管多段翼的气动机理

与上述几项密切相关，但最直观的感受是缝隙间

形成的射流起到了抑制流动分离的效果。本文将

开缝襟翼、缝翼等增升装置缝隙所形成的射流称

为被动射流，而由动力系统供气形成的射流称为

主动射流。

环量控制方法是最典型的主动射流控制方法

之一。M. Burnazzi［29］在进行环量控制襟翼研究时

指出，在环量控制基础上，在适当位置配合使用吸

气控制能进一步增强绕流抗逆压梯度的能力，从

而可适当减小环量控制的射流强度，节约射流增

压系统的功耗。本文要讨论的协同射流同样结合

了吹气控制和吸气控制，此外，与环量控制相比，

应用协同射流时没有钝后缘的要求，因此不需要

襟翼或者后缘切换机构，更利于结构减重。以翼

型作为气动增效的研究对象时，协同射流在翼型

上翼面的吸力峰值区附近布置吹气口，而在上翼
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面后缘压力恢复区布置吸气口，后缘和前缘的压

差有利于促进气流循环，减少射流增压系统功耗，

同时前缘吹气使上翼面速度型变得饱满，后缘吸

气能进一步增强翼型环量，因此理论上协同射流

能以较低功耗实现增升目的。

协 同 射 流 概 念 最 早 于 2004 年 由 Zha G C
等［23-24］首次提出并应用到外流翼型和内流叶栅的

流动控制研究中，示意图分别如图 1~图 2所示。

Zha G C等［23］基于如图 1所示的 NACA2415基准

翼型和协同射流翼型，对控制前后的气动性能进

行对比分析，显示出了显著的增升减阻效果，此外

还进行了协同射流与环量控制的理论功耗对比以

及二者对发动机推力和推进效率的影响对比；D.
Car等［24］采用如图 2所示的协同射流方法增强压气

机定子叶片通道内的流动扩散过程，并分析了这

种方法的可用性和功率影响。

Zha G C等［30-31］又于 2005年通过风洞实验验

证了协同射流翼型在增升减阻及增大失速裕度方

面的优势，同时对比了两个不同射流口高度的气

动性能差异；随后又相继开展了单独吹气、单独吸

气的对比研究［32-36］，研究结果均表明协同射流的增

升减阻效果均好于单独吹气或单独吸气情况。此

后 Zha G C团队及国内外其他研究团队都开展了

持续性的研究工作，不断推动协同射流流动控制

方法的发展。需要说明的是，国内一些研究人员

发表的关于协同射流研究的中文论文中，对其英

文名称“Co-Flow Jet”的翻译有所不同，如刘沛清

等［37］最早将该技术翻译为“联合射流”，张明昊

等［38］在该技术的综述论文中将其翻译为“共流吹

气技术”，葛铭纬等［39］将该技术翻译为“同向射

流”。从公开文献和学术交流情况看，更多倾向于

使用“协同射流”这一译名［40-45］，因此本文也沿用

“协同射流”名称。在协同射流翼型研究的早期，

人们重点关注协同射流的有效性，并未考虑内置

增压系统的功耗问题，这一阶段属于初期研究阶

段。自从等效阻力、修正升阻比［46-47］和修正生产效

率［48］等概念提出后，应用协同射流时的经济性成

为了性能评价指标之一，这更加符合实际应用

需求。

2 协同射流基本概念

2. 1 协同射流常用无量纲量

（1）动量系数

在射流流动控制方法中，常用动量系数衡量

射流强度，其表达式如下：

Cμ=
ṁVj

1
2 ρ∞V

2
∞S

（1）

式中：ṁ为射流质量流率；Vj为射流速度；ρ∞ 为自

由来流密度；V∞ 为自由来流速度；S为参考面积，

对于翼型而言，参考面积取弦长。

文献［30-31］还提出采用射流喷口面积作为

参考面积，并将其称为射流动能系数，同时指出射

流动能系数同最大升力系数及失速裕度的相关性

要好于射流动量系数，而射流动量系数则与减阻

程度的相关性更好。

（2）功耗系数

协同射流内部增压系统的功耗可根据增压前

后的气体参数来计算：

P= ṁcpT 1
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（2）

式中：cp为气体定压比热；T1为增压前射流气体的

总温；η为增压系统的效率；P1和 P2分别为增压前

及增压后射流气体的总压；γ为比热比，对于气体

图 1 NACA2415协同射流翼型［23］

Fig. 1 NACA2415 airfoil with co-flow jet［23］

图 2 协同射流定子叶片［24］

Fig. 2 Stator blade with co-flow jet［24］
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在标准状态下为 1. 4。
其无量纲形式为功耗系数：

Pc=
P

1
2 ρ∞V

3
∞S

（3）

（3）升阻力系数

协同射流翼型的升力系数为

CL=
RL- FL，CFJ

1
2 ρ∞V

2
∞S

（4）

阻力系数为

CD=
RD- FD，CFJ

1
2 ρ∞V

2
∞S

（5）

式中：RL 为翼型所受表面力在升力方向的分量；

FL，CFJ为射流反作用力在升力方向的分量；RD为翼

型所受表面力在阻力方向的分量；FD，CFJ为射流反

作用力在阻力方向的分量。

可见，协同射流翼型的升阻力计入了吹气射

流的反推力和吸气射流的冲压阻力，能够体现翼

型所受气动力的真实情况。关于协同射流翼型升

阻力系数的详细推导过程可参考文献［32］。

（4）修正升阻比（气动效率）

修正升阻比的表达式为

( LD )
c

= L
D+ P/V∞

（6）

式中：P/V∞ 为将增压系统的功耗转换为阻力，称

为等效阻力De，其无量纲形式即为功耗系数。

CDe=
De

1
2 ρ∞V

2
∞S
= P/V∞

1
2 ρ∞V

2
∞S
= Pc （7）

因此，修正升阻比的最终无量纲表达式为

( LD )
c

= CD

CD+ Pc

= CD

CDc
（8）

式中：CDc为修正阻力系数。

对于常规翼型，功耗系数为零，此时修正升阻

比即为翼型本身的升阻比。而对于协同射流翼

型，修正升阻比概念综合考虑了翼型气动性能收

益与射流增压系统的功耗，是衡量协同射流翼型

气动效率的重要指标。本文认为，修正升阻比的

概念以及修正生产效率的概念适用于任何其他主

动流动控制方法，且基于这样的定义方式，可以对

比各种不同主动流动控制方法的综合气动收益

情况。

（5）修正生产效率

飞机的运载能力是由飞机在最大航程内所能

运送的总重量来衡量的。一般将最大航程和总重

量的乘积定义为飞机的生产效率（Productivity Ef⁃
ficiency）。对于常规飞机，生产效率系数为

CPE =
C 2
L

CD
（9）

对于协同射流翼型或采用协同射流的飞行

器，用修正阻力系数 CDc作为生产效率的分母便可

得到修正生产效率 C 2
L/CDc，该参数和修正升阻比

可用于衡量协同射流翼型或飞行器的综合气动

性能。

关于上述协同射流无量纲量的详细推导，可

参考文献［32，46-48］，此处不过多介绍。

2. 2 协同射流的形式

（1）有源协同射流与无源协同射流

根据是否携带实际的气源系统，协同射流可

分为有源型和无源型两类。有源型又分为外置气

源和内置气源两种形式，外置气源指在吹气端外

接高压气罐或高压气泵，在吸气端外接真空罐或

真空泵。内置气源指在翼段内部安装增压泵，形

成完整的射流回路。无源型主要指通过等离子体

激励器产生射流。目前绝大多数协同射流研究都

采用有源型，其中内置气源是应用协同射流的最

实际形式，但目前大多数风洞实验研究仍采用较

易实现的外置气源形式。

近年来，随着等离子体流动控制方法的不断

发展，已有相关研究用等离子体发生器来替代射

流型涡流发生器、合成射流、环量控制等流动控制

中的传统射流气源［49］。2020年，Li B等［50］开展了

等离子体协同射流的风洞实验研究，该研究用等

离子体激励器形成射流回路，但实验中等离子体

对气流的诱导作用较弱，给出的最大诱导速度仅

3. 38 m/s，远小于有源型射流的速度（目前外置高

压气源的实验速度可达 231 m/s［51］）。因此有源型

协同射流还将是今后研究的首选形式，以等离子

体激励为代表的无源型协同射流则可用于特殊射

流形式的流动机理研究，比如脉冲型协同射流。

（2）连续协同射流与离散协同射流

协同射流应用在机翼上时，按照射流孔的空

间分布形式，可将协同射流分为连续型和离散型

两种形式，其中连续型是最常见的射流孔分布形

4
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式。由于离散型射流的喷口能够同时产生展向涡

和弦向涡，从而产生更有效的掺混作用，B. Dano
等［51-52］提出了离散型协同射流概念，如图 3所示。

对于离散型协同射流，通常使用堵塞度（Obstruc⁃
tion Factor，简称 OF）来表示喷口堵塞面积与整个

射流喷口面积之比，对于一个给定的堵塞度，通常

用密集度来表示射流喷口的疏密程度。

B. Dano等［51］通过风洞实验分别研究了离散

型协同射流的流场结构及其对增升减阻和功耗的

影响，结果显示，堵塞度越大，增升效果越明显，但

功耗也更大。相同堵塞度下，射流喷口数量越多，

即喷口越密集则气动性能增效越好。流场结构显

示，在射流孔后方以展向涡为主，在堵片后方则是

展向涡和流向涡并存，这种涡结构增强了射流的

扩散和掺混能力。国内，宋超等［40-41］通过数值模拟

的方法得出了同样的结论，还对比了相同功耗下

离散协同射流和连续协同射流的增升减阻效果，

其结果显示，相同功耗下，离散协同射流增升减阻

效果好于连续协同射流。巩文秀［53］也开展了离散

型协同射流的相关研究，同样证明了喷口越密集

的离散协同射流的控制效果更好。

（3）恒定协同射流与脉冲协同射流

按照射流质量流是否随时间变化，可将协同

射流分为恒定协同射流和脉冲协同射流。恒定协

同射流是最常见的射流形式。近年来，Xu H Y团

队［53-54］也开展了脉冲协同射流的研究。研究结果

显示，脉冲射流的增升减阻效果显著优于恒定射

流，但脉冲射流在射流开启期间将与恒定射流相

等的质量流在更短的时间内喷出，需要更大的喷

口总压，导致能耗有所增加［54］。

等离子体作为激励源时易于开展脉冲协同射

流的实验研究工作。Li B等［50］对比了基于等离子

体的脉冲协同射流和恒定协同射流的流场结构，

分析了脉冲射流对流动分离的抑制机理：脉冲激

励时，在激励开启时流场中存在一系列贴近翼面

且向下游发展的相干涡结构，当激励关闭时，相干

涡结构在惯性作用下继续运动，同时涡尺度和影

响范围逐渐变大，向着远离翼面方向耗散的涡能

够将诱导的动能传递出去，这有利于射流和主流

的充分掺混，因而起到比恒定射流更有效的抑制

分离作用。

3 协同射流研究方法

3. 1 风洞实验研究

协同射流的实验研究中，最初采用外接气源

方式实现射流循环，如图 4所示。

B. Dano等［55］基于风洞实验采用 DPIV（Digi⁃
tal Particle Image Velocimetry）流 场 显 示 技 术 和

VDA（Vortex Detection Algorithm）涡检测算法开

展了协同射流掺混机理的研究，对比了基准翼型

失速及施加协同射流控制后的涡结构，发现控制

后的失速涡结构区域显著减小。实验获得了协同

射流翼型的前后缘湍动能场分布图，结果表明：前

缘附近湍动能明显，说明在前缘处存在很高的速

度梯度，也表明该处存在很大的湍流掺混；在后缘

位置看不到明显的湍动能，这是由于射流对翼型

图 3 离散型协同射流［51］

Fig. 3 Discrete co-flow Jet［51］

（a）吹气端

（b）吸气端

图 4 外接气源方式［30］

Fig. 4 External air source test［30］

5



第 13 卷航空工程进展

尾 迹 动 量 损 失 的 补 充 作 用 使 得 此 处 速 度 梯 度

减弱。

虽然外接气源的实验方式易于实现，但并不

符合协同射流的实际应用情况，此外，外置的气源

管路还会影响风洞天平的测量。2017年，Zhang S
L等［56］采用内置风扇的方式开展了协同射流的内

置气源型风洞实验，如图 5所示。该实验在翼段内

安装了 16个小型风扇，实验风速为 10 m/s，射流动

量系数为 0. 081 3，按照其给出的数据计算射流速

度约为 25 m/s。

2018年，Zha G C等［57］也开展了内置气源的协

同射流风洞实验，如图 6所示。与上述方案不同的

是该方案在翼段内安装了 5个流道独立的斜流式

压气机，该实验另一个目的是验证协同射流翼型

的超高升力特性。实验测得最大升力系数可达

8. 6，超过了所用基础翼型的理论升力系数极限

7. 6，因此证明了协同射流翼型的超升力特性。根

据文献［58］中给出的数据，吹气口速度大约为

30 m/s左右。针对该实验方案，文献［59-61］基于

超椭圆函数开展了内部管道的设计研究；文献

［62-64］分别对实验中的斜流式压气机转子、定

子、导流片、气泵区域流道进行了设计。此外，为

了使压气机设计状态和吹/吸气管路中的流动状

态相匹配，文献［58，65］还开展了斜流式压气机和

吹/吸气管路的一体化设计。

关于等离子体协同射流的风洞实验研究，最

具代表性的为文献［50］开展的等离子体型协同射

流实验，这里简要介绍实验方案。该实验将翼段

分为内外两部分，在内部翼段及流道上布置 8对等

离子体激励器（如图 7所示），但该方案最大射流速

度是 3. 28 m/s，远小于上述两种气源型实验方案

的射流速度。

本文认为，在协同射流的风洞实验方面应该

重点开展内置气源形式的实验研究工作，因为该

形式更符合协同射流在机翼上的实际应用需求，

而外置气源形式和等离子体无源形式，则可作为

内置气源形式的补充。

3. 2 数值模拟研究

协同射流数值模拟研究中普遍使用的是基于

雷诺时均模型的 RANS方法。协同射流概念刚提

出时就是采用 RANS方法来进行增升减阻效果的

验证［23］，在经过初步验证后才开展了风洞实验以

进一步考察其效果［30-31］。RANS方法对协同射流

翼型升阻力系数的预测结果与实验测定结果趋势

基本一致，在小攻角时吻合良好，但在较大攻角时

偏差较大。但目前的研究均指出 RANS方法能够

图 5 内置气源（涵道风扇）方式［56］

Fig. 5 Internal air source（ducted fan）test［56］

图 6 内置气源（压气机）方式［57］

Fig. 6 Internal air source（compressor）test［57］

图 7 等离子体协同射流［50］

Fig. 7 Plasma co-flow jet［50］
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定量地反映出规律性结果。例如 Zha G C等［66］通

过 RANS方法对协同射流翼型的尾迹速度型进行

了研究，结果表明，小攻角时协同射流翼型的速度

损失为负，因此产生了推力，但推力会随攻角的增

大而减小。在协同射流翼型和基准翼型的表面等

熵马赫数对比中，也可以看出协同射流翼型驻点

靠后，翼载荷变大，说明协同射流翼型比基准翼型

有更大的环量。文献［33，36］采用 RANS方法对

比了无吸气和有吸气时翼型增升减阻效果及流场

特 征 ，表 明 吸 气 可 进 一 步 增 加 环 量 ，弥 补 尾 迹

损失。

Yang Y等［48］用 RANS方法计算出了协同射流

翼型的超升力现象，又分别从流场云图和涡结构

解释了这一现象：脱体后缘涡形成了一个虚拟翼

面，虚拟翼面及翼型后缘受脱体驻点的高压影响，

再加上翼型前缘附近的超低压吸力峰效应，使得

协同射流翼型产生超高升力。Wang Y等［67］采用

RANS方法对射流喷口改大后的协同射流翼型进

行了数值模拟，得到了同样的涡结构，并发现在最

大升力系数对应的攻角前后在翼型周围呈现不同

的涡结构。最大升力系数攻角之前，翼型周围流

场是三层涡结构，但是当攻角达到最大升力系数

所对应的攻角时，涡结构变为四层，同时第三层涡

突然增强。该文献认为第三层涡的突然增强可能

是协同射流翼型获得超高升力的原因。

也有部分研究采用非定常 RANS（URANS）
方法对协同射流进行模拟。A. B. Khoshnevis等［68］

使用 URANS方法对协同射流翼型 CFJ0025-065-
196 的 升 阻 力 极 曲 线 进 行 预 测 ，与 文 献［66］中

RANS计算结果相比，其结果同实验结果的吻合度

有所提高，这是由于URANS方法对于大攻角流动

中的非定常混合过程的捕捉要好于定常 RANS方

法 。 Xu K W 等［69］基 于 NASA Hump 外 形 使 用

URANS方法开展了协同射流的流动控制机理研

究，计算得到的协同射流涡量分布规律和文献

［67］中 RANS结果的涡量分布规律基本一致。

若要研究协同射流更精细的流场结构，可以

使用 RANS/LES 混合方法（如 DES，DDES，ID⁃
DES）或者 LES方法。Wang B等［70］对比了 DES
方法和 RANS方法下NACA0025协同射流翼型计

算结果的区别。升力系数方面，DES的预测结果

明显好于 RANS，尤其是 DES对失速攻角的预测

结果与实验结果基本相同，而 RANS预测的失速

攻角比实验结果小 7°，且 DES对失速后的升力系

数预测结果也和实验结果基本相同。对于阻力系

数，虽然 DES方法比 RANS方法更接近实验结果，

但还是存在较明显的差异，这可能是由于对湍流

掺混的模拟还不够精确所导致。Gan W B等［71］使

用 DDES方法完成了 NACA0025协同射流翼型的

数值模拟，其结果和文献［70］的 DES结果基本一

致，只是在失速后 DDES 对阻力系数的预测比

DES方法更接近实验结果。Yang Y等［72］使用 ID⁃
DES方法对NACA6421协同射流翼型在大攻角时

的超高升力现象进行了模拟，计算所得的流线及

超高升力涡结构同文献［67］中 RANS结果接近，

但 IDDES的结果能够显示出更真实的紊乱流动。

H. S. Im等［73-74］则采用 LES方法对 NACA6421协
同 射 流 翼 型 进 行 数 值 模 拟 ，与 RANS 方 法 和

RANS/LES混合方法相比，LES方法对协同射流

翼型的升阻力系数和流场结构预测结果都与实验

结果更加吻合。

综上所述，对于附着流或小分离流动，如果仅

关注时均结果以及流场基本结构，那么 RANS方

法是更实际的选择。计算量更大的 RANS/LES
混合方法或 LES方法能够获得更精细的流动结

构，可以用于协同射流的机理研究，特别是存在大

流动分离的情况。

4 协同射流应用研究进展

在应用性研究方面，协同射流流动控制方法

已经从最初只关注起降阶段高升力特性发展到了

兼顾起降阶段高升力和巡航阶段高气动效率的研

究，从升力面增升减阻研究推广到了控制面增升

减阻研究，从固定翼拓展到了旋翼、螺旋桨、风力

机等旋转叶片研究，从静态失速逐步深入到动态

失速研究，从协同射流翼型研究发展到协同射流

飞行器设计研究。

4. 1 亚声速协同射流翼型/机翼研究

在协同射流翼型/机翼应用研究的最初阶段，

其在巡航状态（小攻角状态）的（修正）气动效率始

终不及无协同射流的基准翼型/机翼［75］，但协同射

流翼型射流口高度的影响研究显示，较小射流喷

口能够起到增加升力系数和失速裕度的作用，而

较 大 射 流 喷 口 则 对 减 阻 更 有 效［30-31，76］。 因 此 ，
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Yang Y等［48］选择了两个不同射流口高度的协同射

流翼型。结果表明，在巡航阶段较大射流口高度

及较小射流动量系数的协同射流翼型可达到基准

翼型（修正）气动效率的 1. 53倍，说明协同射流翼

型 能 够 在 巡 航 阶 段 获 得 高 于 基 准 翼 型 的 气 动

效率。

Yang Y等［77］证明了协同射流机翼同样具备超

高升力特性，还研究了协同射流机翼的 Oswald效
率因子，其结果表明协同射流机翼升力系数增加

时受诱导阻力的影响远小于普通机翼。这一结论

对 于 协 同 射 流 飞 行 器 的 设 计 具 有 指 导 意 义 。

Wang Y等［67］则进一步证明，合适的几何参数可以

使同一个协同射流翼型同时具备起降状态的超高

升力性能和巡航状态的高气动效率，而不需要在

不同阶段改变射流口的尺寸。

A. Lefebvre等［78-79］、Wang Y等［80］还开展了亚

声速来流马赫数对协同射流翼型气动性能的影

响，研究结果显示：在射流不足以形成激波以前，

压缩效应使得最大升力系数随着马赫数增大而增

大，而阻力系数受马赫数影响不大，功耗随马赫数

增大呈减少趋势；当射流形成激波后，虽然最大升

力系数还会增加，但失速攻角有所减小，阻力和功

耗明显增加。Wang Y等［80］通过减小攻角和射流

动量系数避免了协同射流翼型在Ma=0. 5时激波

的形成，此时射流速度小于来流速度（是来流速度

的 0. 68倍），而当Ma=0. 15时，最佳气动效率对应

的射流速度大于来流速度（是来流速度的 1. 24
倍），说明在高速情况和低速情况协同射流的控制

方式并不相同。

4. 2 跨声速协同射流翼型/机翼研究

为了提高跨声速超临界翼型的巡航效率，Liu
Z等［81］在马赫数 0. 729，雷诺数 6. 5×106的来流条

件下开展了跨声速超临界协同射流翼型的数值模

拟研究。其研究结果显示，在较小攻角时，超临界

协同射流翼型在巡航状态的气动效率超过基准翼

型，攻角增大后，由于激波的增强导致较大总压损

失，吸气口总压下降，气泵功耗增加，使得气动效

率开始略低于基准翼型。尽管如此，这项研究工

作还是证明了协同射流翼型在跨声速巡航状态可

获得高于基准翼型的气动效率。跨声速超临界协

同射流翼型的射流速度要小于来流速度。流场分

析还表明，跨声速超临界协同射流翼型相比于基

准翼型激波位置后移，在吸力面有更大的超声速

区和更高的前缘马赫数，同时流场最大马赫数没

有增加，这都有利于提高翼型的升力系数且不损

失气动效率。

S. Dhakal等［82］进一步研究了三个跨声速超临

界协同射流翼型的低速气动性能，结果显示超临

界协同射流翼型同样具备超高升力特性；M. G.
Fernandez等［83］尝试将协同射流布置在超临界翼型

激波下游位置以期进一步提高超临界协同射流翼

型的巡航气动效率，结果显示，将协同射流安装在

激波位置下游后，射流诱导作用使得激波位置向

后移动，扩大了上翼面的超声速区域，还减缓了吹

气口和吸气口之间由于激波边界层干扰引起的熵

增，有利于降低协同射流的功耗，但其增升效果不

及前缘吹气、后缘吸气的常规协同射流形式，最终

其气动效率也不及常规的协同射流形式。

J. S. Boling等［84］开展了跨声速协同射流机翼

气动性能的数值模拟研究，主要考察后掠、射流动

量系数展向分布及协同射流在机翼展向的覆盖范

围对气动性能的影响，结果表明，半展长以内的高

速射流一方面增加了协同射流机翼的升力，另一

方面也增加了阻力，但协同射流机翼的射流反作

用力能够抵消增大的阻力，使得协同射流机翼的

总阻力低于基准机翼，最终协同射流机翼的巡航

气动效率比基准机翼高。对于有后掠角的协同射

流机翼，由于射流方向和来流方向存在一定角度，

使得气动增效不及无后掠的协同射流机翼。此

外，针对协同射流机翼在翼梢处无法维持高载荷

的现象，该文献还研究了沿展向变射流动量系数

方法，发现沿展向逐渐减小射流动量系数的方法

有利于提高整个协同射流机翼的气动效率。

4. 3 超声速协同射流翼型/机翼研究

超声速民用飞机是当前及未来民用航空的研

究热点。对超声速民机而言，设计巡航速度越高，

低速性能就越难以兼顾。这主要是由于为超声速

巡航而设计的大后掠薄机翼不具备优良的低速起

降能力。针对这一问题，Lei Z J等［85-86］开展了超声

速协同射流薄翼型和超声速协同射流三角翼的研

8
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究工作。文献［85］对比了三种超声速协同射流薄

翼型方案，分别为无襟翼协同射流薄翼型，带襟翼

协同射流薄翼型和带襟翼串列协同射流薄翼型

（分别在主翼和襟翼上串列两个协同射流的方

案）。数值模拟结果显示，无襟翼协同射流薄翼型

在大攻角时的功耗系数很大，而带襟翼的协同射

流薄翼型则能够显著降低功耗，其中带襟翼串列

协同射流薄翼型的方案气动效率最高。文献［86］
开展了带襟翼超声速协同射流三角翼低速气动性

能的研究工作，其结果同样显示，在起降状态将协

同射流布置在偏转襟翼上的气动性能要好于将协

同射流布置在主翼上。

上述两篇超声速协同射流翼型应用研究的文

献都还只是针对其低速起降状态（Ma=0. 1），而对

超声速协同射流翼型在巡航状态的研究还没有见

到相关报道，但值得一提的是，叶柳青等［87］采用了

类似协同射流的方法来抑制超声速飞行器产生的

声爆。其在翼型下表面前缘附近开口吸气，同时

在翼型下表面后缘附近开口吹气，吸气和吹气由

内置气泵驱动。虽然与常规协同射流翼型的吹吸

气位置颠倒，但其原理还是利用翼面不同位置的

压力差及气泵增压来形成射流回路。该研究结果

显示，在巡航马赫数为 1. 7时有效降低了超声速翼

型在小攻角范围时的阻力和声爆。

4. 4 协同射流在控制面上的应用研究

上述协同射流在升力面不同速域上的应用研

究均显示出该方法出色的增升减阻作用。对于飞

行器而言，除增升减阻要求以外，良好的操纵品质

也是重要的设计指标，而操纵品质又与控制面的

气动性能有直接的联系。因此，为提高控制面气

动性能，可将主动流动控制方法应用在控制面上。

例如将协同射流布置在超声速翼型的偏转襟翼上

的方案［85-86］便属于协同射流在控制面上的应用。

Zhang J等［88］为了减少飞机控制面的尺寸和重

量，降低飞行时的能量消耗，开展了带偏转襟翼协

同射流控制面翼型及无襟翼协同射流控制面翼型

的计算对比。结果表明，应用协同射流后，在不考

虑因控制面尺寸和重量减少所带来的附加收益的

情况下，协同射流控制面翼型已显示出了低能耗

和超高控制能力（Ultra-high Control Authority）。

与协同射流升力面翼型不同之处在于其翼型上下

面都采用协同射流控制，当一侧的协同射流开启

时，另一侧关闭。这种构型增加了基准翼型的阻

力，因此文献［89］又相应提出了三种减少巡航状

态时协同射流控制面翼型阻力的方法。

文献［90-91］还介绍了协同射流垂尾受射流

动量系数、来流侧滑角、舵面偏转角影响的研究工

作。对于升力控制面，文献［92］还将协同射流用

于简单襟翼构型，对比研究了吹/吸气口的几何参

数对气动力、气动效率、功耗的影响，其结果表明

在简单襟翼上应用协同射流后显著提高了低攻角

下的起降特性。

4. 5 协同射流在旋转叶片上的应用研究

协同射流的增升减阻作用除用在固定翼飞行

器的升力面和控制面外，在直升机旋翼、螺旋桨和

风力机叶片上也开展了相关应用研究。文献［93］
开展了协同射流旋翼翼型抑制动态失速的相关研

究，其结果表明，协同射流旋翼翼型可有效抑制中

失速和深失速现象，同时伴随动态失速的抑制，旋

翼翼型在大攻角时力矩急剧增加的问题也得以减

缓。文献［94］进一步提高来流马赫数，其结果显

示较低的射流动量系数可避免力矩系数的振荡。

文献［95-96］分别基于 OA309和 OA212旋翼翼型

开展了协同射流的动态失速抑制研究，同样表明

协同射流抑制动态失速的有效性。文献［97-98］
也开展了协同射流翼型的动态失速研究，发现协

同射流对中失速和深失速的控制机理有所不同，

并指出将协同射流布置在旋翼桨叶的 60%半径以

内可实现对桨尖区域的卸载，从而有可能从根本

上抑制旋翼桨尖动态失速的发生。杨旭东等［42］还

开展了基于协同射流技术的临近空间螺旋桨增效

研究，研究结果显示，采用桨尖小翼、协同射流及

同时采用上述两种方法构建的螺旋桨模型的效率

分别比基准模型提高 1. 8%、5. 4%和 8. 4%。

风力机由于工作在大气边界层内，其来流环

境常受地形、大气湍流度、偏航、尾流等因素的影

响，使得风力机桨叶时常发生动态失速。因此本

文分别开展了协同射流风力机翼型的静态失速抑

制研究［99］和动态失速抑制研究［100］。结果显示，协

同射流在风力机叶片的增升减阻控制方面是一种

9
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很具潜力的方法。Zha G C团队［101］进一步以增升

和低功耗为目的，研究了协同射流风力机翼型的

最佳参数。Sun X等［102］还研究了垂直轴风力机上

使用协同射流的效果，同时提出根据攻角间歇性

开启或关闭射流以减少功耗的控制方法。

4. 6 协同射流概念飞行器设计研究

由于协同射流翼型既可以提供升力还能够产

生推力，因此，若完全以协同射流翼型为型面来设

计飞行器，则有可能消除飞行器升力系统和推力

系统的独立性从而简化机体复杂度，提高飞行器

综合性能及效率。Zha G C等［103］提出了无传统发

动机的协同射流概念飞行器 ECA（Engineless CFJ
Aircraft），如图 8所示。ECA为纯电动飞机，采用

飞翼布局，协同射流覆盖整个吸力面，全机的推力

和升力完全依靠协同射流产生，不额外安装螺旋

桨或者喷气发动机。电池和射流增压系统安装在

机体内，在飞行任务的不同阶段，通过调节射流强

度来控制升力和推力。由于 ECA动力系统的总压

比和质量流率都远低于喷气式发动机，因此可以

推断相比于常规喷气式飞行器，ECA 气动效率

更高。

文 献［104］提 出 了 QUEIA（Quiet Ultra-effi⁃
cient Integrated Aircraft）协同射流概念飞行器，如

图 9所示，同样采用飞翼布局且在吸力面上大范围

布置协同射流（图中蓝色区域）。与 ECA不同的

是，QUEIA采用了六个小型喷气式发动机布置在

机身后方同时作为飞行器的推力系统和协同射流

的增压系统。按照波音 787-8的飞行任务进行评

估后的结果表明，QUEIA燃油消耗更少，起降距离

更短，噪声更小。

文献［105-106］针对当前电动飞机翼载荷和

航程受限的问题，在常规电动飞机布局的基础上

进行了协同射流的改进工作。改进后的 CFJ-EA
电动飞机（如图 10所示）在巡航时的翼载荷是改进

前的三倍，巡航效率也获得了提高，最大巡航效率

达到 24，起降阶段最大升力系数达到了 4. 8。

文献［107］开展了基于协同射流的混合动力

支线客机 CFJ-HERA（CFJ hybrid electric regional
airliner）分布式电推进的应用研究。如图 11所示，

CFJ-HERA以支线客机 ATR72-500为基准，将机

翼 翼 型 替 换 为 协 同 射 流 翼 型 。 CFJ-HERA 和

ATR72-500有相同的翼面积和有效载荷，但 CFJ-
HERA有更大的最大载重量以存放燃油和电池。

当 CFJ-HERA展弦比为 20时，其航程是 ATR72-
500 的 三 倍 以 上 ，巡 航 状 态 的 飞 机 生 产 效 率 是

ATR72-500的 2. 46倍，气动效率是 ATR72-500
的 1. 18倍。

图 9 QUEIA概念飞行器［104］

Fig. 9 The QUEIA CFJ aircraft［104］

图 11 CFJ-HERA支线客机［107］

Fig. 11 CFJ-HERA regional airliner［107］

图 8 Engineless CFJ Aircraft（ECA）示意图［103］

Fig. 8 The engineless CFJ aircraft（ECA）［103］

图 10 CFJ-EA飞机示意图［105］

Fig. 10 The CFJ-EA aircraft［105］
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文献［108-113］提出了协同射流垂直起降概

念飞行器 CFJ-VTOL，如图 12所示，其采用双翼

布局，同时将螺旋桨布置在协同射流机翼之上靠

近吹气口的位置。在起降阶段，螺旋桨一方面为

静态协同射流机翼提供具有一定速度的来流，另

一方面为整机提供一部分升力，其余部分升力则

由协同射流产生。CFJ-VTOL起降时的升力不完

全依赖螺旋桨动力系统，因此可以减小螺旋桨尺

寸，减轻动力系统的重量，这样便能够提高飞行器

在巡航状态以及整个任务包线内的气动效率。

除上述几款协同射流概念飞行器外，文献

［114］提出了一种环形翼的协同射流单人飞行器，

文献［115-118］提出了采用协同射流的火星表面

探测飞行器，文献［119］将协同射流用在了扑翼飞

行器上，限于篇幅这里不作过多介绍。

5 协同射流研究的关键问题讨论

虽然协同射流在过去的十余年从概念提出及

验证到研究方法的不断完善再到不同层面的应用

性研究等方面都得到了较大的发展，但当前的技

术成熟度距离实际应用要求还远远不够，还有不

少需要着重研究的问题。本文仅结合当前的研究

现状提出自己的一些看法。

（1）协同射流的气源问题

协同射流概念提出之初，曾有过从飞机发动

机引气再回收的方案，但是随着协同射流方法的

应用对象越来越多，从发动机引气的方案并不能

完全适用。比如将协同射流用在电动飞机上时，

气源就必须依靠内置增压泵和气流管路提供。但

目前已有研究表明，依靠内置增压泵形成的射流

速度并不能满足流动控制的需求，因此如何改进

协同射流的气源方案使得射流速度进一步提高是

协同射流研究中需要解决的一个关键问题。

（2）三维、动态层面的协同射流研究

根据文献已有的研究结论以及研究人员的实

际研究经历，协同射流在静态翼型层面以及某些

翼型俯仰状态层面都可以得到出色的控制效果。

但将协同射流应用于后掠机翼时，由于射流方向

与主流方向不同，其控制效果并不理想。另外，将

协同射流应用于翼型俯仰状态时，射流受惯性力

影响还会发生射流脱体的现象，导致阻力和力矩

急剧增大。同时本文推测，将协同射流应用在旋

转叶片时，也会受到旋转效应的影响使得控制效

果不如预期。因此，后续研究应该加大三维、动态

层面的协同射流方法研究。

（3）协同射流控制引起的力矩问题

应用协同射流后，由于显著的增升减阻效果，

力矩特性将发生明显的改变，如果将协同射流应

用在升力面上，则需要重新设计平尾位置、尺寸、

偏角以实现配平要求。然而重新设计的平尾又可

能会在一定程度上抵消协同射流产生的气动收

益。因此，妥善处理应用协同射流后力矩特性的

改变也是今后协同射流研究中需要注意的问题。

（4）协同射流气动/结构一体化设计及安装

问题

当前针对协同射流的研究基本都停留在气动

特性分析层面，而在实际应用时，射流孔和吸气孔

必然会对协同射流所在翼段、机体等部件的结构

强度产生影响。当前的研究都还未涉及到协同射

流所在部件的结构强度校核，也没有涉及到协同

射流单元内部的结构设计，更未考虑协同射流及

其供能系统的设计及安装问题，这极大限制了协

同射流方法的技术成熟度。因此，关于协同射流

所在部件的气动/结构一体化设计及安装问题也

是今后需要面临的关键问题之一。

（5）协同射流的功耗问题

作为主动流动控制方法，功耗问题是不可回

避的。环量控制方法曾在飞行器增升研究方面被

寄予厚望，但最终由于高功耗的问题使得对环量

控制的应用研究更多地转到了飞行操控领域。虽

然相比于环量控制，协同射流方法具有低功耗优

势，但当前针对协同射流系统功耗的评估基本停

留在翼型、翼段层面。从飞行器设计层面看，评估

协同射流在整个飞行任务包线内的能耗情况以及

供能系统自身载荷（所需的燃油或者电池、管路、

图 12 CFJ-VTOL垂直起降飞机［110］

Fig. 12 CFJ-VTOL vertical take-off and
landing aircraft［110］
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增压气泵等）对飞行效率的影响都至关重要，直接

影响协同射流技术的工程应用价值。因此还需要

对协同射流在飞行器设计层面中的功耗评估开展

进一步研究。

6 结束语

（1）关于协同射流，在基础研究方面已经建立

了考虑射流反推力和功耗的力系数、气动效率、生

产效率等指标的计算方法，开展了包括有源型与

无源型、连续型与离散型、恒定型与脉冲型等多种

射流形式研究，发展了协同射流的风洞实验技术

和数值模拟方法。在应用研究方面，已经从升力

面增升减阻研究推广到了控制面增升减阻研究，

从固定翼拓展到了旋翼、螺旋桨、风力机等旋转叶

片研究，从静态失速深入到动态失速研究，从协同

射流翼型研究发展到协同射流概念飞行器设计

研究。

（2）在协同射流的风洞实验方面，内置气源方

式最符合协同射流的实际应用需求，是下一步的

重点工作方向，面临的难点之一便是进一步提高

射流速度，需要着重开展增压气泵和内部管路的

设计工作。外置气源形式和等离子体激励的无源

形式，可作为内置气源形式的补充。

（3）在协同射流的数值模拟方面，RANS方法

是经济且较为可靠的数值模拟方法，可用于初步

的流场分析和气动力系数的评估。RANS/LES混

合方法好于 RANS方法，但对阻力系数的预测还

是与实验结果存在一定的偏差。若要获得协同射

流更精细的流场结构及更准确的力系数，则推荐

使用 LES方法。

（4）协同射流方法应用于亚声速、跨声速翼型

的起降阶段和巡航阶段时，可达到高于基准翼型

的气动效率和升力系数。应用于超声速翼型的襟

翼上时能够有效提高超声速翼型在起降状态时的

气动性能。类协同射流方法应用于超声速翼型的

巡航状态时，可有效减小超声速翼型巡航状态的

声爆和阻力。

（5）协同射流方法应用于飞行器控制面时，可

提高控制面操纵效率，减少控制面尺寸，有利于减

轻结构重量。应用于旋转叶片时，可有效提高静

态气动性能，抑制动态失速。应用于飞行器设计

及改进中时，可使飞行器具备短距起降能力，降低

噪声，提高飞行器的气动效率。

（6）对于协同射流流动控制方法，今后需要关

注气源问题、三维层面和动态层面研究、力矩配平

研究、协同射流部件气动/结构一体化设计及安装

和功耗等方面的研究。
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