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摘 要:为改善大型民用运输机的起降性能，以典型的三段翼型为研究对象，研究分布式射流主动控
制技术对提高增升装置效率的可行性。给出了零质量射流和分布式零质量射流的作用原理，获得了
分布式零质量射流的孔口分布、射流频率、射流动量对增升装置气动性能影响的规律。研究表明:零
质量射流不论是吹气或者吸气，都可以增加边界层的能量，延迟分离，使得流动控制整个周期产生的
气动效果都要优于未加控制的情形，但其无法完全消除襟翼上表面的分离，分布式零质量射流能达到
更好的结果。数值模拟结果表明:零质量射流控制能使升力系数增加 7．1%，分布式零质量射流控制
能使升力系数增加 20．3%，可见分布式零质量射流比零质量射流有更好的控制结果。分布式零质量
射流不仅仅是各个孔口射流的简单叠加，而且还受到各个孔口串联作用的有利影响。总结四孔分布
式零质量射流的设计准则为:当射流频率为 1，射流动量为 0．002时，能最大限度地消除襟翼上表面的
分离，对升力系数的改善最为明显。
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增升装置的气动性能决定了一架飞机的起飞、
着陆性能，这与飞机的经济性、环保性以及安全性密
切相关。波音公司的研究表明，针对双发大功率运
输机，提高增升装置的最大升力和升阻比有如下

好处［1］:

1) 着陆时，在固定的进场速度条件下，1%的最
大升力增量可以转化为相当于多载 22 位旅客或
1 995 kg的货物。

2) 给定航程，起飞过程中升阻比提高 1%可以
转化为相当于多载 18位旅客或 1 270 kg的货物。

3) 在下滑角一定的情况下，升力线线性段 0．1
的增量可使飞机迎角减少 1°; 对给定的擦尾角，允
许起落架高度减少 0．35 m或减少空机重量 635 kg。
因此，提高最大升力系数和追求更高的升阻比

一直是增升装置设计师孜孜不倦的追求。增大襟翼
偏角可以带来升力系数的显著提升，但襟翼偏角过

大会导致襟翼上表面出现过大的分离区，制约了增

升装置性能的提高。

零质量射流技术具有结构紧凑、零质量流率、耗
能低、响应快、控制灵活等特点，被广泛应用于流动
控制中［2］。在翼型流动控制方面，零质量射流技术
对控制翼型分离、增加升力、提高翼型的升阻比有巨
大应用前景［3］。但是，在增升装置流动控制方面，
国外研究表明，零质量射流并不能有效抑制大攻角

时襟翼上表面的分离流动。
分布式零质量射流［4］具有更好的工作性能，在

控制增升装置襟翼上表面分离具有更好的效果。但
是国内缺乏这方面的研究。
本文将从二维增升装置入手，分析零质量射流

的增升原理，研究分布式零质量射流对增升装置效

率提高的可行性。基于数值模拟，研究分布式零质
量射流的作用，并分析射流动量、射流频率对其增升
效果和升阻比的影响规律，得出了设计准则，在工程

应用中有一定的指导意义。
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1 研究模型

计算验证采用 L1T2 标模。该翼型由前缘缝
翼、主翼、后缘襟翼组成，翼型长度为 c = 0．763 5 m，
其缝翼 / 襟翼参数使用 Orthogonal 方法定义，其中
缝翼偏角为 δs = 20°，缝道宽度为 Gs = 0．021，重叠量
为Qs = 0．01; 襟翼偏度为 δf = 25°，缝道宽度为Gf = 0．
028，重叠量为 Of = 0，如图 1所示。

图 1 L1T2风洞标模

研究模型是在 L1T2 标模的基础上将襟翼偏角
增大 17°，其余参数不变，以期得到更大的升力系
数，记为构型 B，如图 2 所示，本文的零质量射流研
究和分布式零质量射流研究均基于该构型。

图 2 研究构型 B

2 研究方法

2．1 计算方法与计算网格
对于增升装置绕流问题，必须采用 Navier-

Stokes方程进行流场的数值模拟。本文通过非定常
ＲANS方程对其进行数值模拟。其主控方程为:

Q
t

+
( F － Fv )

x
+
( G － Gv )

y
+
( H － Hv )

z
= 0

构型 B 计算网格如图 3 所示，孔口位置也进行
加密处理，并保证孔口与附近流场的过渡，如图 4
所示。

图 3 构型 B的计算网格

图 4 构型 B孔口网格放大器

采用有限体积法求解该方程，空间离散格式为

二阶迎风 Ｒoe格式，时间推进格式为隐式时间推进。
引入 k-ω SST湍流模型。
2．2 边界条件
根据 Angelo Carnarius 等人的研究结果对二维

增升装置进行零质量射流激励控制，综合考虑各方

面因素采取孔口与翼面成 25°夹角。为了模拟零质
量射流激励，引入无量纲化的动量系数:

cu = 2 ρ
ρ∞

H
c

μa

μ∞
( )

2

式中: H为射流孔的宽度，取 H = 1‰ ck，c为三段翼
型当地弦长，ck为襟翼弦长( ck = 0．33c) μ∞ 为自由来

流速度，μa 为振幅速度，F
+ 为无量纲化的激励频

率。ρ为孔口气体的密度，ρ∞ 为来流密度，在本例
中，近似认为 ρ≈ ρ∞。
其孔口射流速度为 μext( t) ，取为:

μext( t) = μa·sin 2π
μ∞

cκ
F+( )·t[ ]

式中: μa = μ∞
c
H
c槡 μ。

2．3 数值验证
图 5 给出了马赫数 Ma = 0．197，雷诺数 Ｒe =

3．52 × 106，迎角 α = 4．01°和 20．18°时 L1T2构型的
计算压力分布与实验结果比较，结果吻合较好。

图 5 L1T2构型计算压力分布与实验对比
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图 6是所计算升力、阻力系数和实验的对比图。

图 6 升力系数、阻力系数计算与实验对比

从图中可以看出，计算结果对最大升力系数 ck
和失速迎角 α捕捉比较准确。表明本文计算方法，
网格和湍流模型是可信的。

3 零质量射流的增升原理

为了研究零质量射流的增升原理，图 7 给出了
零质量射流孔口速度随时间的变化图，其中零质量

射流开始作用的时刻定义为零点。图 8是未施加零
质量射流控制下构型 B在 Ma = 0．197，Ｒe = 3．52 ×
106，α = 10°时的流场图( cu = 0．002，F+ = 1) 。绕襟

图 7 零质量射流孔口速度随时间变化图

图 8 未施加控制时襟翼附近的流场图

翼流动产生了一个很大的分离涡，限制了增升装置

气动性能的改善。
为改善多段翼型的气动特性，在分离开始处

( 襟翼弦长33%位置) 施加一零质量射流主动控制，
流场如图 9所示，其中 T 为零质量射流周期。零质
量射流改变了襟翼吸力面分离涡的结构、形态以及
发展过程，使上翼面的分离涡有所减小，分离点被推

迟到孔口下游，增大升力。
由图 9 可见一个射流周期内流场形态差别较

大，为了分析导致这种差别的原因，分别取出 T /4和
3T /4时刻孔口附近的流场，如图 10所示。在 t = T /4
时刻，孔口处于吹气状态。在吹气过程中，激励器的
射流和附面层的流动混合并发生倾斜，注入到外流

中。这样就给襟翼上表面的气流注入了能量，使分
离点后移，增大襟翼上下表面的压差，升力增加。在
t = 3T /4时刻，孔口处于吸气状态。在吸气过程中，
激励器吸气将孔口上游的低速气体吸入孔中，使孔

口上游的边界层变薄，孔口上游流管扩张，流体速度

图 9 零质量射流控制一个周期内的流场图

·091·



第 2期 白俊强，等: 分布式零质量射流控制增升装置分离的数值模拟

增大，边界层外面的高速气体由于 Coanda 效应在分
离点后的位置再附着，推动尾涡向后缘发展，产生较

大的吸力，升力增加。

图 10 零质量射流控制时孔口附近的流场图

经过计算得知，经过单一的零质量射流控制后，

Δcl = 0．244( 整个射流周期平均结果) ，襟翼后缘的
分离虽然有所减小，但是控制效果不太明显。

4 分布式零质量射流增升技术

4．1 分布式零质量射流的流场分析
零质量射流能改变分离区的涡结构，减少襟翼

上表面的分离，改善气动性能，但是对于襟翼偏角较

大的情况，在大攻角下，襟翼的当地迎角可能达到

50°以上，零质量射流并未起到可观的控制结果，襟
翼上表面仍存在较大分离，这在增升装置设计中是

不允许的。分布式零质量射流却能起到较好的结
果，抑制襟翼上表面分离，以下对分布式零质量射流

对增升装置性能改善进行研究。图 11 为构型 B 分
布式令质量射流孔口的安装图，从襟翼 33%弦长开
始等距安装了 4 个孔口，孔口与机翼上翼面的夹角
均为 25°。图 12为 Ma= 0．197，Ｒe= 3．52×106 和 α=
10°时不同孔口安装位置组合的马赫云图和流线图。
4个孔口的零质量射流频率，相位均相同，孔口的 cμ
= 0．002，F+ = 1。各升力系数与原始构型的对比如
表 1所示。

图 11 分布式零质量射流的襟翼上表面孔口分布图

图 12 不同孔口安装位置的流场图

表 1 不同分布式零质量射流控制的升力系数对比

original 1 2 12 1 234
cl 3．16 3．40 3．18 3．52 3．80
Δcl 0 0．24 0．02 0．36 0．64
Δcl / cl 0 7．1% 0．63% 11．4% 20．3%

图 12a) 是襟翼上表面仅有孔 1 起作用的流线
图和马赫云图。该孔口位于分离点之前。在该射流
的作用下，襟翼上表面的分离有所减小，上表面大约

有一半区域都是附着流动，其升力系数增加了 0．24，
相对于原始构型升力系数增加 7．1%。

图 12b) 是仅有孔 2 起作用的流场图，该孔口位
于襟翼上表面中间位置，位于原始构型分离之中。
该激励没有起到抑制分离的作用，襟翼上表面的分

离基本没有减小，升力系数仅有 0．02的提升。
图 12c) 是 1、2 孔口共同作用的流场结果。襟

翼上表面的近 60%的区域均为附着流动，襟翼上表
面的分离涡大大减小，尾涡即将脱落。该控制达到
了良好的效果，升力系数得到显著提升，相当于原构

型升力系数提高了 11．4%，优于单孔控制的结果。
图 12d) 是孔口 1、2、3、4 共同作用的结果。襟
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翼上表面已经从分离流动变为基本全附着流。这是
各个孔口串联作用的结果。该控制达到了孔口组合
中的最优结果，升力系数提升最大。相比于原构型，
升力系数增加了 0．64，相对于原构型提高了 20．3%，
大大优于单孔作用的结果，表明分布式射流对襟翼

上表面分离控制的效果大大优于单一的零质量射流

的效果。
4．2 分布式零质量射流的参数影响研究

4．1节研究表明，分布式零质量射流较单射流
具有更好的增升效率，本节将基于作用于构型 B 的
1、2、3、4 孔口的分布式射流，研究参数变化对其的
影响，并得出设计准则。
4．2．1 射流动量系数的影响
对于射流频率 F+ = 1 时，选取 cμ = 0．000 64、

0．001、0．001 44、0．002、0．003研究射流动量的影响。
图 13给出了 α = 10°不同动量系数 cμ压力分布图。

图 13 cμ 对增升装置压力分布的影响

1) 合适的射流动量系数下，分布式零质量射流
均有明显的增升效果。

2) 在合适的范围内，射流的动量系数越大，襟
翼上表面的分离区越小，主翼，缝翼，襟翼的前缘吸

力峰值越大，其上表面的压力分布抬升幅度越大，增

升效果越显著，这表明动量系数越大，射流向附面层

传递的能量越多。
3) 过大的动量系数会导致增升翼型的直接失

速。图 14给出了 cμ = 0．003时，绕三段翼型的速度
云图。由于动量系数过大，襟翼上表面出现了大范
围分离，使二维增升装置的气动性能恶化。

图 14 cμ = 0．003时绕二维增升装置的马赫云图

4．2．2 射流频率的影响
对于射流动量系数 cμ = 0．002时，分别选取 F+ =

0．5、1．0、2．0、4．0研究射流频率的影响。图 15给出 α
= 10° 时射流频率对气动性能的影响。
计算结果表明:

1) 各个频率下，分布式零质量射流均有明显的
增升减阻效果效果。这是由于分布式零质量射流均
大大消除了襟翼上表面的分离。

2) 分布式零质量射流的升力系数、阻力系数、
升阻比均在 F+ = 1时达到最大。

图 15 F+ 对增升装置气动性能的影响
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4．3 分布式零质量射流的增升原理
以下通过 cμ = 0．002，F

+ = 1时，α = 10°时的流动
现象分析分布式零质量射流的增升原理。仅以 1、2
射流为例分析分布式零质量射流的增升原理。由
4．1节可知，Δcl12 ＞ Δcl1 + Δcl2，孔 1、2分布式射流的
作用不仅仅是孔1和孔2的线性叠加，其还包括两者
串联作用的有利影响。
从图16知，1区域位于1和2孔口之间，其受到1

射流和 2射流的综合作用。在 t0到 t0 + T /2时，孔 1
向 1区域中注入高能量气流，提升附面层能量。在
t0 + T /2到 t0 + T时，孔 2又吸入 1区域的低速气流，
使1区域附面层能量进一步提升，使其优于仅孔1单
独作用的效果。2区域位于孔 2下游，其既受到孔 2
的影响，也受到上游高速气流的有利影响。如图 17

所示，仅孔 1作用时，流场的分离有所减小。仅孔 2
作用时，分离区域基本没有改变。但是，当孔 12 共
同作用时，该区域的分离大大减小。孔 12 作用时，
孔 1，、孔 2均产生了有利影响，孔 1推动襟翼上表面
的分离往后缘发展，孔 2处于孔 1影响的范围内，进
一步抑制流动分离。因此，孔 1、孔 2 产生了一种串
联效应，分离控制能力大大增强。

图 16 分布式零质量射流作用区域图

图 17 分布式零质量射流增升原理

分布式零质量射流各孔口的区域受到上游高

能量来流，上游孔口吹气和下游孔口吸气的综合影

响，使各个孔口产生一种串联效应，使整个襟翼上表

面的边界层能量大大提升，让其延迟分离的效果大

大优于单个孔口作用的情形。1234 分布式射流能
基本消除襟翼上的分离，达到较好的设计结果。

5 结 论

1) 单一的零质量射流通过周期性吸气吹气控
制，实现对边界层控制，分布式零质量射流综合了单

一零质量射流的有利影响，不仅仅是各个单一射流

的线性叠加，还包括各零质量射流的串联影响。合
理的孔口位置、射流频率以及孔口动量系数的选取
可以使增升装置的气动性能进一步提升，基本能够

消除襟翼上表面的分离。
2) 对于本文的构型 B，分布式零质量射流的设

计准则为: 从原始增升装置襟翼分离点前到襟翼后

缘均布4个孔口，孔口与襟翼上表面夹角为25°，cμ =
0．002，F+ = 1时，达到最好的流场控制结果。其升
力系数和升阻比均达到最大。
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Abstract: In order to improve takeoff and landing performance of large transport airplane，a typical three element
airfoil is selected; we study the feasibility of distributed zero-net mass flux jet for improving the aerodynamic per-
formance of the high lift systems． Flow mechanism of zero-net mass flux jet and distributed zero-net mass flux jet
and the impact of their parameters are analyzed，including slot distribution，momentum coefficient and excitation
frequency． Ｒesearch results indicate that，no matter blowing or suction，zero-net mass flux jet can improve
boundary layer energy and delay flow separation; it is better than one without flow control，but it cannot eliminate
flow separation，while distributed zero-net mass flux jet can． Simulation results indicate that，when zero-net mass
flux jet is working ，the lift coefficient can increase by 7．1%，while distributed zero-net mass flux jet results in an
increase by 20．3%; therefore distributed zero-net mass flux jet has better performance on flow control． Distributed
zero-net mass flux jet is not only simple linear integration of every actuator，but also is beneficially influenced by
every actuator． Four port distributed zero-net mass flux jet with momentum coefficient of 0．002，excitation frequency
of 1 is best; it can eliminate flow separation on flap and improve lift coefficient significantly．

Key words: aircraft landing，airfoils，boundary conditions，boundary layer，calculations，computer simulation，
design，drag coefficient，experiments，flow control，jets，flow fields，flow separation，lift，lift drag
ratio，mass transfer，mesh generation，momentum，Navier Stokes equations，pressure distribution，
takeoff，transport aircraft，turbulence models，velocity; high lift system，active flow control，zero-net
mass flux jet，distributed zero-net mass flux jet，flow mechanism，design principle
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