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翼型分离流动主动控制实验
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摘　　　要 : 设计制作了两种布局形式的压电式合成射流致动器 ,采用热线风速仪在静止环境下对长方形

喷口的速度场进行了测量 ,结果表明致动器喷口法向喷出最大速度可达到 21132 m/ s.开展了基于合成射流技

术的翼型分离流动主动控制实验 ,致动器采用倾斜喷出时速度为 10 m/ s量级 ,有效推迟了翼型表面流动的分

离 ,改善了翼型的失速特性 ,最大升力系数提高 11136 % ,失速迎角增加 3°.与此同时发现动量系数达到 10 - 3

量级时分离流动主动控制效果显著 ,动量系数小于 10 - 4量级分离流动控制将几乎没有效果 .
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Experimental research on active control of separation flow over airfoil

HAO Li2shu , Q IAO Zhi2de , SON G Wen2ping

(National Key Laboratory of Aerodynamic Design and Research ,

Nort hwestern Polytechnical U niversity , Xiπan 710072 , China)

Abstract : In order to carry out t he experimental research on active cont rol of separated

flow over airfoils , two forms of synthetic jet act uators based on piezoelect ric vibration dia2
p hragm were designed. The hot wire anemometer measurement s were performed on synt het2
ic jet s wit h rectangular orifice in quiescent environment . The result s indicate t hat the vertical

synthetic jet s can obtain a maximum speed of 21132 m/ s. The airfoil separation active cont rol

experiment based on synt hetic jet technology was performed in two2dimensional testing sec2
tion of N F23 wind t unnel , t he inclined synt hetic jet s in t he airfoil experiment can obtain 10

m/ s order magnit ude speed , postpone t he airfoil surface flow separation and improve t he air2
foil stallπs characteristic. When t he synthetic jet act uator is working , airfoil maximum lif t

coefficient can increase by 11136 % and the angle of at tack stall can increase by 3°. At the

same time , itπs observed t hat t he effect of active cont rol on flow separation is effective when

momentum coefficient reaches t he order of magnit ude of 10 - 3 , and t here will be no effect if

t he moment um coefficient is less t han t he order of magnit ude of 10 - 4 .

Key words : synt hetic jet ; active cont rol ; actuators ; stall ; airfoil experiment

　　合成射流 (或称零质量射流)是一种全新的流

动控制技术 ,得到国内外学者的广泛关注和研究.

目前国内外研究者对合成射流的非定常流动机理

和流动特性以及应用方面都进行了深入细致的研

究[129 ] .通过合成射流技术可以有效地推迟翼型分

离、延缓失速 ,从而达到提高升力 ,提高飞行性能

的目的[10213 ] ,其中 Smit h 等人的实验显示了合成

射流在控制翼型分离、提高升力方面的巨大潜

力[10 ] .合成射流致动器具有无需气源和外界质量

注入的优点 ,其结构简单 ,可以通过外在的电参数
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来实现对合成射流流场的控制 ,消耗少量电能 ,获

得比致动器喷口尺寸大 1～2 量级的流动的全局

性改变.此次实验设计制作了两种布局形式的压

电式合成射流致动器 ,并基于该致动器开展了翼

型分离流动控制的测压实验研究 ,实验是在西北

工业大学 N F23 风洞二元实验段中进行的.通过

对实验模型及实验方法的介绍 ,以及对实验结果

的分析和总结 ,为基于合成射流技术的翼型分离

流动主动控制研究提供参考.

1　实验模型及实验方法

111　致动器模型

合成射流致动器由腔体及连接周围流体的缝

组成 ,因激励源的不同可以分为压电激励、电磁激

励、声学激励及活塞激励等形式.其中压电激励具

有体积小、能量转化高、易实现等特点.在此次实

验中 ,我们采用压电陶瓷片设计压电振动薄膜 ,该

薄膜由压电陶瓷片和基板黄铜片构成 ,压电陶瓷

元件的性能参数见表 1.

压电式合成射流致动器由腔体、喷口、压电振

动薄膜及薄膜支架组成.我们设计了两种布局形

式的致动器.一种采用振动薄膜典型布局 ,即振动

薄膜振动方向垂直于喷口缝所在平面 (如图 1 (a)

所示) ;另一种采用振动薄膜侧面布局 ,即振动薄

膜振动方向平行于喷口缝所在平面 (如图 1 (b)所

示) .致动器的腔体及喷口均采用不锈钢进行精加

工 ,而薄膜支架则采用绝缘材料加工而成.其中腔

体高度为 2 mm ,直径为 25 mm ,喷口采用缝宽为

015 mm的方形缝形式.实验用的合成射流致动器

实物图如图 2所示 ,图 2 (a)是振动薄膜典型布局

表 1　压电陶瓷元件性能参数

Table 1　Performance parameters of piezoelectric ceramic component

性能参数 KP K31 d33 / 10 - 12 (C·N - 1 ) d31 / 10 - 12 (C·N - 1 ) Qm tanδ tC / ℃

压电陶瓷片 0165 0138 450 - 200 50 01015 320
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形式 ,其喷口缝为方形斜缝形式 ,设计要求方形斜

缝的中心线与喷口所在平面夹角为 30°,图 2 ( b)

是振动薄膜侧面布局形式 ,其喷口缝为方形缝 ,保

障喷口中心线与薄膜振动方向夹角为 90°.

112　翼型实验模型

实验用的翼型上安装了两种布局形式的致动

器 ,致动器埋到翼型内部 ,其窄缝方向与翼展方向

平行.翼型前缘 512 %弦长处布置了图 2 ( b)所示

的振动薄膜侧面布局致动器 ,采用倾斜方式埋入

翼型 ,使该致动器喷口中心线与翼型表面夹角为

25°,即在翼型前缘 512 %弦长处产生吹向后缘与

翼面夹角为 25°的合成射流.另外在翼型 1717 %

弦长位置处埋入图 2 (a)所示振动薄膜典型布局

致动器 ,使致动器喷口所在平面与翼面一致 ,即在

该位置产生吹向后缘与翼面夹角为 30°的合成射

流.上述致动器埋入翼型的示意图如图 3所示.

图 3　翼型模型致动器布局示意图

Fig. 3　Layout diagram of the actuator in the airfoil model

113　实验方法

此次实验主要进行了翼型未加射流的基本状

态与翼型施加射流后气动特性的对比 ,分析合成

射流对翼型分离流动控制的效果及影响因数.其

中翼型实验未加射流的基本状态是在致动器的缝

不进行封堵 (相当于翼型表面存在缝)且致动器不

工作的情形得到的 ,改变不同的来流风速就可以

得到相应风速下未加射流的基本状态.翼型施加

射流的气动特性是在不同来流风速下单独在

512 %弦长处施加射流、单独在 1717 %弦长处施

加射流以及同时在 512 %弦长和 1717 %弦长施加

射流的吹风实验得到的.实验中采用测压的方法

得到翼型表面压力分布 ,然后通过积分最终得到

翼型的升力 ,根据动量法由翼型尾迹总压测量的

积分获得翼型的阻力.

2　实验结果分析

211　翼型实验条件

致动器的几何尺寸以及驱动信号、频率等都

会对喷出的速度场产生重要的影响 ,当致动器工

作在不同的频率时 ,喷口处速度将随之变化.实验

过程中驱动压电致动器的电信号由信号函数发生

器产生正弦信号 ,经过功率放大器后通过导线驱

动压电振动薄膜.图 4 给出了振动薄膜典型布局

时在不同喷口尺寸和缝倾斜角α(缝中心线与缝

所在平面的交角)情形下喷口峰值速度随激振频

率变化的曲线.图 4 (a)给出不同缝长度 L (缝宽始

终为 015 mm及缝厚度为 2 mm) 、缝倾斜角为 90°

时射流喷出的速度变化情形 ,表明缝越长 (即出口

面积越大)时峰值速度降低 ,其中缝长为 4 mm时

在驱动频率为 2300 Hz峰值速度可达 21132 m/ s.

图 4 (b)给出了不同缝倾斜角对喷口速度场的影

响 ,其中喷口为宽 015 mm、长 8 mm、厚 310 mm的

长方形缝 ,表明缝的倾斜角对喷口峰值速度影响

很大.

图 4　方形喷口缝中心线上的速度曲线

Fig. 4　V max vs. f with synthetic jet at different geometry

实验过程中驱动压电式合成射流致动器

的正弦电信号通过从翼型转轴引出的导线加
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载于压电振动薄膜上 ,使压电振动薄膜不断振

动导致合成射流的产生 .整个翼型分离流动控

制实验中加载稳定的电信号 (如频率、电压) ,

保障实验过程中产生持续稳定的射流 ,致动器

工作状态如表 2 所示 . 翼型实验来流条件为 :

15 ,20 ,30 m/ s ,射流施加位置为 : 51 2 %弦长及

171 7 %弦长 .

表 2　不同弦长位置处致动器性能参数

Table 2　Performance parameters of actuator in the

different chord position

致动器位置
驱动频
率/ Hz

喷口速
度/ (m/ s)

电流/

mA

静态电
容/ nF

51 2 %弦长 1 750 11153 3314 2617

1717 %弦长 2 000 10145 2011 1412

212　升力特性

图 5给出了来流速度为 15 m/ s时的升力曲

线.从图中可以看出翼型在施加射流后最大升力

得到较大提高 ,失速推迟 ,失速特性得到明显的改

善 ,而失速前的性能几乎保持不变. 其中又以

512 %和 1717 %弦长位置同时施加射流后时翼型

最大升力系数提高最大 ,失速特性改善最明显 ,失

速迎角提高 3°.

图 5　不同弦长位置处施加射流的升力曲线

(V ∞ = 15 m/ s)

Fig. 5　CL vs. αwith synthetic jet exerted at different

chord (V ∞ = 15 m/ s)

图 6 和图 7 分别给出了来流速度为 20 m/ s

和 30 m/ s时的升力曲线.从图 6中也可以看出翼

型在施加射流后最大升力提高和失速特性改善均

很明显 ,失速迎角提高 2°,其射流控制效果比来

流速度为 15 m/ s略差一些.由于射流所提供的动

能一定 ,则随着来流速度的增加射流补充附面层

的相对有效动能就减少 ,因而最大升力提高和失

速改善程度相对于来流速度增加反而降低. 从

图 7中我们可以看出射流控制效果已不明显 ,最

大升力系数几乎不变 ,失速迎角不变 ,仅失速特性

有所改善.

表 3给出了不同弦长位置处施加射流前后最

大升力的增加量百分比 ,从表中可以看出单独施

加射流时 512 %弦长处最大升力系数提高较大 ,

而当 512 %和 1717 %同时施加射流时最大升力系

数提高更加明显 ,风速 15 m/ s时最大升力提高达

11136 % ,表明射流动能补充到附面层中 ,推迟分

离 ,提高了升力系数.
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表 3　不同弦长位置处施加射流时最大升力增量百分比

Table 3　ΔCLmax % with synthetic jet at different chord and different wind speed

风速/ (m/ s)
最大升力增量百分比ΔCLmax / %

512 %弦长 1717 %弦长 512 %弦长和 1717 %弦长

15 6113 5193 11136

20 3183 2144 3195

30 1115 - 019 1127

　　Smit h等人[10 ]给出了用于翼型实验致动器

能量的无量纲化参数 Cu ,其定义为

Cu =
2ρj U

2
j b

ρ0 U2
0 c

其中ρj 和ρ0 分别是射流和自由来流的密度 ; U0

是自由来流速度 ; U j 是致动器喷口处的平均速

度 ; c是弦长 ,b是缝的宽度.以 512 %弦长处致动

器为例 ,来流风速为 15 ,20 m/ s和 30 m/ s时相应

的动量系数 Cu 分别为 01001 817 , 01000 664 7 ,

01000 295 4 ,表明动量系数达到 10 - 3量级射流控

制翼型分离流动效果显著 ,翼型升力系数和失

速特性均能得到大幅提高 ;动量系数达到 10 - 4

量级射流控制翼型分离流动是有效的 ;动量系

数小于 10 - 4量级时流动控制可能将几乎没有

效果 .

文献 [ 526 ]研究指出射流速度比 R (射流喷

口速度与横流速度之比)小于 1 时 ,射流能量比

横流弱 ,因此合成射流形成的流动结构很快随

主流倾斜 ,对横流的影响仅体现在边界层内 ,导

致边界层厚度增加 ,随着射流速度比的增加 ,合

成射流抬升边界层厚度的能力持续提高 ,对边

界层进行了能量的有效补充也相应增加 ,更好

的抑制分离流动的发展 .从此次实验中可以看

出随着来流风速的减小 ,即射流速度比的增大 ,

翼型分离流动控制效果越好 ,这与上述研究结

论是一致的 .

213　压力分布

图 8给出了来流风速 15 m/ s 时施加射流前

后的压力分布曲线.图 8 (a)是迎角为 19°时的压

力分布对比曲线 ,施加射流后分离被推迟 ,压力系

数积分面积扩大 ,升力系数提高明显.图 8 ( b)是

迎角为 18°时不同弦长位置施加射流时的压力分

布对比曲线 ,施加射流后翼型分离流动得到控制 ,

同时可以看出 512 %和 1717 %同时施加射流的效

果优于 512 %弦长单一施加射流 ,这一点通过图 5

也可看出.

图 8　不同弦长位置处施加射流的压力分布曲线

(V ∞ = 15 m/ s)

Fig. 8　CP dist ributions with synthetic jet at different

chord (V ∞ = 15 m/ s)

　　图 9给出了不同迎角不同来流风速时施加射

流前后的压力分布曲线.图 9 (a)是迎角 17°来流

风速 20 m/ s时压力分布对比曲线 ,翼型施加射流

后控制分离流动效果明显 ,射流补充附面层动能

抑制了分离 ,导致分离点推迟 ,压力曲线积分面积

增加.图 9 (b)是迎角 16°来流风速 30 m/ s时压力

分布对比曲线 ,压力曲线积分面积略有增加 ,施加

射流的控制效果减弱.通过图 8和图 9可以看出 ,

随着来流风速的增加 ,射流提供的动能一定 ,但相

对动能减少 ,控制效果也相应减弱.
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图 9　不同来流风速和迎角时施加射流的压力分布曲线

Fig. 9　CP dist ributions with synthetic jet at different

chord and different wind speed

214　阻力分布

图 10给出了不同来流风速时施加射流前后

的阻力分布曲线.图 10 (a)是来流风速为 15 m/ s

时的阻力曲线 ,图 10 ( b)是来流风速为 20 m/ s时

的阻力曲线.从图中可以看出 ,施加射流前后翼型

阻力在不同迎角下出现或者增加或者减小的现

象 ,呈现小幅度的波动 ,未能发现明显的减阻效

应 ,但整体变化不大.整个阻力曲线不够光滑 ,可

能是由于因在测压孔间安装致动器而导致的翼型

表面局部不够光滑所致.

3　结　论

实验研究结果表明 :此次设计的振动薄膜典

型布局式合成射流致动器法向喷出的峰值速度可

达 21132 m/ s ,而翼型实验中两种倾斜喷出射流致

动器 喷 口 速度 则 分 别 达 到 11153 m/ s 和

10145 m/ s ,为翼型附面层流动提供较大动能 ,为

抑制流动分离奠定了良好的基础 ;512 %和 1717 %

图 10　不同来流风速和迎角时施加射流的阻力分布曲线

Fig. 10　CD dist ributions with synthetic jet at different

chord and different wind speed

单独施加射流均能较好控制翼型的分离流动 ,同

时施加时效果更为明显 ,来流风速为 15 m/ s时最

大升力系数提高 11136 % ,失速迎角增加 3°;随着

来流风速的增加动量系数降低 ,分离流动控制效

果减弱 ,动量系数达到 10 - 3量级时射流控制翼型

分离流动效果显著 ,动量系数达到 10 - 4量级时射

流控制翼型分离是基本有效的 ,而当动量系数小

于 10 - 4量级时分离流动控制可能将几乎没有效

果.因此 ,合成射流主动控制翼型分离流动是可行

的 ,要在较大来流速度下取得较低来流速度时的

控制效果 ,必须提高喷口速度 (即提高喷口射流动

能) ,与此同时还应考虑组合射流和射流施加位置

等因素.
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