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基于合成射流的旋翼翼型动态失速控制研究

史勇杰，厉聪聪，徐国华
（南京航空航天大学直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京，210016）

摘要：针对直升机旋翼工作环境下来流速度和迎角（Angle of attack，AoA）耦合引起的动态失速问题，建立了基

于合成射流的旋翼动态失速控制的数值模拟方法。采用运动嵌套网格方法，通过对翼型的平移和旋转实现变来

流速度⁃变迎角的耦合。以积分形式的雷诺平均 N⁃S方程为主控方程，空间离散使用 Roe格式，时间离散为隐式

LU⁃SGS方法，以OA209翼型为研究对象，在翼型上表面放置合成射流激振器，开展了射流位置、动量系数、无量

纲频率以及偏角等参数对轻度失速、深度失速下翼型动态失速控制的研究。研究发现，轻度失速下，射流位置靠

近气流分离点时（20%c附近，c为翼型弦长），对逆压梯度引起的轻度失速控制效果最佳。深度失速下气流分离

点虽在 5%c之前，但射流位于前缘分离泡后端（10%c附近）时控制效果较好。大迎角需要较大的动量系数才能

有效控制。射流频率对涡结构的尺寸和数量会产生一定影响，能改变气动特性波动幅度。较小的射流偏角对轻

度失速的控制更有效，而深度失速则需要较大的偏角。
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Rotor Airfoil Dynamic Stall Control Based on Synthetic Jet

SHI Yongjie，LI Congcong，XU Guohua
（National Key Laboratory of Science and Technology on Rotorcraft Aerodynamics，Nanjing University of Aeronautics &
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Abstract:A numerical simulation method of rotor dynamic stall control based on synthetic jet is developed to
solve the dynamic stall caused by coupling of flow velocity and angle of attack（AoA）. This method is realized
by the translation and rotation of the two⁃dimensional airfoil. Reynolds N⁃S equation in integral form is taken
as the main control equation. Roeformat is used for spatial discrealization and implicit LU⁃SGS method for
temporal discrealization. Taking the OA209 airfoil as the object，the synthetic jet excimer is placed on the
upper surface of the airfoil，and the study on the dynamic stall control of airfoil with slight and deep stall is
carried out with the parameters of jet position，momentum coefficient，dimensionless frequency and angle. It
is found that under slight stall，when the jet position is close to the flow separation point（around 20%c），the
control effect of slight stall caused by adverse pressure gradient is the best. Although the separation point of
airflow under deep stall is before 5% c，the control effect is better when the jet is located behind the leading
edge separation bubble（near 10% c）. High angle of attack requires large momentum coefficient. The
frequency has a certain influence on the size and number of vortexes and changes the fluctuation range of
aerodynamic characteristics. Small angle of jet is more effective to control slight stall，while deep stall
requires large angle.
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直升机飞行时旋翼左右气流不对称，为了保持

平衡，桨叶在后行侧时需要增加桨距角（周期变距）

以抵消剖面速度减小的不利影响。当飞行速度较

大时，后行侧桨叶容易因迎角（Angle of attack,
AoA）过大引起失速，而由于桨叶运动过程中剖面

迎角和速度是周期变化的，就形成了一种直升机旋

翼特有的失速现象——动态失速 [1⁃2]。失速引起的

桨叶升力突降、气动力矩振荡等会直接导致直升机

振动水平的增加，严重时甚至会影响飞行安全；另

外，动态失速也是目前限制直升机飞行速度提升的

两个主要原因之一。因此，旋翼动态失速及其控制

一直是直升机气动领域十分重要的研究课题。

文献 [3]对三维旋翼的流动分离进行了深入分

析，发现旋翼存在 3个不同的流动分离区域，并且

失速的发生与前一片桨叶的桨尖涡有明显联系。

文献 [4]使用 RANS法对三维旋翼周期变距下动态

失速现象进行了模拟。研究指出，深度动态失速时

桨尖涡畸变会引发较强的二次动态失速，并且桨叶

外侧仅有一小段截面的流动与二维动态失速相

似。由于三维情况下旋翼气动环境和动态失速的

复杂性，文献[5⁃8]针对二维振荡翼型的动态失速进

行了试验及数值模拟。为了模拟旋翼的周期流场

特性，文献 [9]对二维翼型使用变来流速度进行模

拟。目前大部分研究主要针对二维翼型，也有部分

研究人员尝试进行真实旋翼环境下的动态失速研

究 [10⁃11]，但仍处于发展阶段。

关于翼型失速的控制研究由来已久。文献

[12⁃13]应用协同射流方法进行了翼型动态失速控

制的数值模拟研究。结果表明，协同射流对翼型动

态失速控制的效果明显，迟滞环面积显著减小，但

射流通道对上仰过程中气流的附着会有不利影

响。文献 [14⁃15]研究了等离子体对翼型动态失速

控制的作用。结果表明等离子体气动激励能有效

控制翼型动态失速，改善平均气动力，且翼型振荡

频率增加后需要更高强度的等离子体激励才能较

好控制动态失速。文献 [16]研究了合成射流参数

对翼型的动态失速特性的影响，指出合成射流位于

气流分离点附近时，对动态失速有最好的控制效

果。其对前飞旋翼动态失速的合成射流控制采用

射流阵列组合，虽然气动特性有较大的提升，但射

流各参数对前飞时周期气动环境下的失速控制效

果仍有待研究。合成射流因其响应快、能耗低以及

无须额外气体来源等特点，在控制失速方面有很好

的前景 [17]。然而目前合成射流对直升机环境下翼

型的动态失速控制主要集中于固定来流速度，对周

期性变来流速度下动态失速的射流控制研究仍较

为欠缺。

本文针对直升机环境下的周期气动环境，开展

了变来流⁃变迎角耦合情况下射流控制的研究。使

用雷诺平均 Navier⁃Stokes（N⁃S）方程，运用嵌套网

格方法，通过对二维翼型平移和旋转，并在射流出

口施加非定常边界条件，从而建立了直升机旋翼工

作环境下二维翼型动态失速及射流控制的数值模

拟。采用 OA209翼型，在翼型上表面放置合成射

流激振器，分别研究射流位置、射流动量系数 Cμ、

射流量纲化为一的频率 F+和射流偏角 θ等参数对

轻度失速、深度失速下动态失速控制的影响。

1 数值模拟方法

1. 1 流场控制方程

针对非定常流场，为了捕捉非定常涡流动特

性，采用可压缩的N⁃S方程作为流场求解的主控方

程，即

∂
∂t ∭

Ω

WdΩ+ ∬
∂Ω

( )F c - F v dS= 0 (1)

式中：W为守恒变量；Fc,Fv分别为对流通量和黏

性通量。守恒形式变量和通量分别为

W =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ρ

ρu

ρv

ρE

F c =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ρV r

ρuV r + nx p

ρvV r + ny p

ρHV r + Vt p

F v =

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

0
nxτxx+ nyτxy
nx τyx+ nyτyy
nxΘx+ nyΘy

(2)

式中：ρ,p,E和H分别为气流密度、压强、总能和总

焓；nx,ny为表面单位法矢在 x,y方向的分量；V r =
V - V t，V为气流速度，V t为相对逆变速度；τij 为

黏性应力；Θ为与 τij和温度导数相关的项。空间离

散采用 Roe通量差分分裂格式 [18]，时间推进采用隐

式 LU⁃SGS[19]方法，湍流模型使用 SST k‑ω[20]。
模拟合成射流对流场的干扰，射流出口的瞬时

脉冲速度为

U= Um sin (ω jet t ) (3)
式中：Um 为脉冲速度幅值；ω jet为合成射流的角频

率。为了便于分析，根据文献 [21] 定义量纲化为

一的频率 F+与射流动量系数 Cμ
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F+ =
ω jet
2π
U∞

c

= ω jetc
2πU∞

Cμ= 2
h
c ( )Um

2 U∞

(4)

式中：U∞为来流速度；h为射流出口宽度；c为翼型

弦长。图 1给出了合成射流在翼型表面的布置示

意图，射流偏角 θ为射流出口气流与翼型表面切向

方向的夹角。

1. 2 运动嵌套网格系统

为模拟直升机环境翼型在不同方位角时相对

来流速度和迎角耦合的情况，本文使用运动嵌套网

格方法。嵌套网格部分采用 C形网格，在背景网格

中前后平移和旋转。嵌套网格与背景网格叠加后，

通过洞单元识别，在背景网格中进行挖洞，图 2给
出了挖洞前后的示意图。挖洞后的网格边界处，对

邻近的 4个网格单元采用距离加权法进行插值，实

现背景网格与嵌套网格之间的信息传递。

翼型迎角变化规律为：α= α0 + αm sin ( 2kt )，
其中 α0为翼型平均迎角，αm 为翼型振荡迎角的幅

值，翼型缩减频率 k= πfc
U∞

。

嵌套网格中翼型表面边界层处采用四边形网

格，壁面第 1层网格 Y + ≈ 1，其余部分及背景网格

使用三角形非结构网格。射流出口宽度为 0.5%c，
由 17个网格点覆盖，如图 3所示。

1. 3 算例验证

为验证本文所建立方法的有效性，分别进行了

翼型动态失速、变来流翼型气动特性以及合成射流

控制 3个算例的计算。图 4给出了 NACA0012振
荡翼型的模拟结果。来流马赫数 0.283，平均迎角

14.91°，振幅 10°，翼型缩减频率 k=0.151。由图 4
可见，在翼型抬头过程中，计算得到的 Cl,Cd,Cm值
与试验值 [22]较为吻合，这表明本文使用的数值模拟

方法可以较好地模拟定来流情况下的翼型动态失

速现象。但在大迎角抬头过程中，升力系数略小，

阻力系数偏大，这很可能是由于所使用的湍流模型

黏性较大所致。

算例 2是 OA209翼型在变来流下的模拟。固

定迎角 3°，自由来流平均马赫数为 0.2，缩减频率

k=0.2，分别取 λ（脉动马赫数/平均来流马赫数）为

0.4 , 0.8。 翼 型 相 对 来 流 马 赫 数 Ma= 0.2( 1+
λsin (ωt ) )，计算结果如图 5所示。计算值相对理论

值 [23]有一定的偏移，文献 [23]中 Isaacs理论模型是

在无黏条件下建立的，而本文的计算考虑了黏性。

整体趋势和峰值均与理论值相近，表明通过嵌套网

格在背景网格中前后移动，可以模拟直升机旋翼在

旋转周期内相对气流速度的周期性变化。

最后给出的合成射流对大迎角下翼型失速的

控制的模拟，使用 NACA0015翼型，翼型迎角为

17.6°，Ma=0.103。射流激振器位于距前缘 12%c
处，其 F+=0.75，Cμ=0.009 3。计算得到翼型表面

Cp值与实验值 [24]对比如 图 6所示。翼型下表面以

图 1 翼型表面射流示意图

Fig.1 Schematic diagram of airfoil with jet

图 2 运动嵌套网格挖洞前后示意图

Fig.2 Schematic diagram of moving⁃embedded grid
before and after digging holes

图 3 翼型及射流出口附近网格图

Fig.3 Grid diagram of airfoil and jet exit
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及上表面的前缘附近，计算值与试验值吻合较好，

但翼型上表面的 Cp值相对实验值略偏低。表明本

文所使用的数值模拟方法可以较好地模拟真实情

况下变来流速度⁃变迎角耦合状态下二维翼型动态

失速现象。

2 动态失速特性和射流控制分析

2. 1 轻度失速

在直升机旋翼工作条件下，当前进比较大时，

前行侧与后行侧的气流不对称加剧。由于桨叶吹

风挥舞的作用，前行侧相对气流速度增大时，桨叶

向上挥舞使迎角减小，后行侧流速减小时，桨叶下

挥得到更大的迎角。

针对直升机旋翼复杂气动环境下的剖面流动

特征，发展了变来流⁃变迎角下的动态失速分析方

法。本文以直⁃9直升机旋翼为研究对象，巡航速度

250 km/h，桨尖马赫数为 0.643，总距为 9°，选取典

型的 0.7R剖面处翼型参数。使用 OA209翼型，翼

型相对来流马赫数为 0.45+ 0.2sin (ωt)，缩减频率

为 0.046 1。翼型平均迎角为 9°。根据中等拉力和

大拉力状态下旋翼翼型失速程度的不同，设定轻度

失速与深度失速下，翼型迎角振荡幅值分别为 6°,
8°，如图 7所示。

图 8为 270°方位角附近翼型表面流线图。对

于深度失速，气流从翼型最高点附近开始分离。定

来流速度下，翼型上表面始终附着一个大分离涡，

没有明显的涡脱离和再附现象。变来流速度下，在

240°~270°方位角之间，翼型相对来流速度降到最

图 4 动态失速算例验证结果图

Fig.4 Dynamic stall verification result diagram

图 5 变来流定迎角下算例验证结果图

Fig.5 Variable freestream verification result diagram
at fixed AoA

图 6 翼型表面压强系数分布对比

Fig.6 Comparison of pressure coefficient distributions
of airfoil surface

图 7 迎角和来流速度的变化图

Fig.7 Variation of AoA and freestream velocity
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低的过程中，翼型上表面最高点之后不断生成新的

涡结构。在顺来流向下游移动的过程中，涡结构不

断增大并脱离。对于变来流轻度失速，翼型中后段

始终存在一个较小的分离涡。随着迎角的增大，气

流分离点向前缘移动，主要为逆压梯度引起的

失速。

根据翼型相对来流速度无量纲化，得到升力系

数 Cl, 力矩系数 Cm曲线图如图 9所示。图中可见，

气动参数的区别主要在后行侧的失速区，即 210°方
位角之后。由上文分析可知，变来流深度失速下，

翼型上表面存在大分离涡脱落的现象，因此 Cl在
240°方位角附近有很明显的下降。由于变来流在

270°附近流速较低，使得 Cl突降较定来流有所延

迟，气流很快再附，Cl在 270°方位角之后提升明显。

对于轻度失速，由于没有大分离涡的脱落，Cl没有

突降的过程，仅存在一个波谷且波动平缓。仅翼型

后段由于逆压梯度而存在分离涡。

定来流情况下，翼型上表面气流大面积分离，

上表面的气流从后缘吹向前缘，下表面气流从前缘

吹向后缘，给翼型一个突增的低头力矩，对飞行控

制非常不利。变来流下，由于涡结构的分散和脱

离，该低头力矩峰值较小。

首先分析射流位置对轻度失速的影响。考虑

到射流激振器在翼型内部的布置以及空间等因素，

射流位置分别设置在 5%c，10%c，15%c和 20%c，
Cμ=0.002，F+=0.3，θ=20°保持不变。 图 10给出

了翼型运动过程中在若干位置上的流场图。轻度

失速时，当在翼型中前部施加射流控制后，翼型上

表面的气流分离现象得到了大幅改善。这是由于

射流出口右侧形成的顺时针旋转涡在沿着来流向

下游移动和发展中有效地削弱了原流场中的逆压

梯度。涡的上部分气流速度与来流速度相同，使得

涡的右侧翼型上表面逆压梯度减小，从而控制了翼

型上表面的气流分离。此外，从图 10中也可看到

激励器位置不同时，射流对于分离涡的控制效果也

有明显的区别。当射流位置逐渐往后移动时，气流

分离控制效果逐渐提高，一方面是由于文中研究的

图 8 定来流与变来流速度下翼型表面流线图

Fig.8 Surface streamline at constant and variable freestream

图 9 不同失速条件下气动特性对比

Fig.9 Comparison of aerodynamic characteristics un⁃
der different stall conditions
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轻度失速大致起始于 20%c左右，另一方面是因为

20%c处翼型表面的流动相对平缓些。而若在

5%c处加入射流，此处流速较大，涡结构极易增

强，反而加剧上表面气流的紊乱。涡结构顺着来流

向翼型后缘流动，脱落时导致气流参数有较大的波

动，使翼型上表面的流动更加紊乱。

图 11相应给出了不同射流位置下翼型升力及

力矩系数随方位角的变化。除 5%c处的射流外，

其余射流控制均使 270°~330°方位角附近（失速

区）的升力系数得到很大的提升。随着射流激振器

位置的后移，Cl逐渐提升，气动参数的振荡幅度也

有所减弱。在靠近前缘气流分离位置附近放置合

成射流激振器，对轻度失速控制效果最明显。

针对射流频率的作用，分别取射流激励频率为

0.1，0.3，0.5，0.7的情况进行研究。射流激振器位

于 20%c处，计算得到 Cl随方位角的变化如 图 12
所示。不同激励频率下，Cl均有明显提升。当激励

频率较低时，例如当 F+=0.1时，虽然与基准状态

相比，失速现象有所改善，但 Cl波动幅度较大。从

图 13可知，这是由于频率较小时，射流周期更长，

自由来流对射流出口右侧的卷起的涡有更长的加

速时间。当该涡脱落时引起 Cl波动更明显。随着

射流频率的增加，翼型上表面的涡结构数量增多且

尺寸减小。

针对射流动量系数 Cμ 的作用，分别取射流激

励频率为 0.001, 0.002，0.003三种情况进行研究，

计算得到 Cl变化如图 14所示。3种动量系数对轻

度失速都有较好的控制效果。表明增大射流出口

速度不会对轻度失速控制效果有进一步提升。

选取射流偏角为 0°，20°，40°，60°四种情况对深

度失速控制进行研究。从 图 15，16中可以看出，当

射流偏角为 0°时，翼型的 Cl 波动幅度最小。此时

翼型仅尾缘存在一个较小的分离涡，翼型前半段几

乎不存在由于射流而产生的涡结构。射流出口气

流紧贴翼型上表面向下游移动，几乎没有对边界层

内外的气流进行掺杂，也不产生涡结构，射流气体

的能量主要用于对抗翼型上表面的逆压梯度。当

θ=60°，翼型上表面的多个涡结构会引起 Cl较大的

波动。

图 10 不同射流位置下轻度失速下翼型表面流线图

Fig.10 Airfoil surface streamline under slight stall at different jet locations

图 11 不同射流位置对轻度失速下翼型气动特性的

影响

Fig.11 Effect of different jet locations on aerodynamic
characteristics of airfoil under slight stall
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2. 2 深度失速

深度失速下，翼型上表面气流大面积分离，分

离点位于翼型最高点附近，气流分离泡位于 10%c
附近。在翼型上表面 5%c,10%c,15%c,20%c处
分别放置合成射流激振器，射流参数为 F+=0.8，
Cμ=0.006，偏角 θ=20°。计算得到翼型气动特性

如图 17所示。从图 17中可以看出，射流激振器靠

近气流分离点及分离泡时，气动参数波动较平缓。

尤其是当射流激振器位于分离泡后端时（10%c附
近），对大迎角下的深度失速控制效果更佳。当射

流离前缘分离泡较远时，大迎角下的气动参数没有

明显改善。但是在 300°方位角之后，即迎角较小

时，此时主要为后缘逆压梯度引起的失速。该状态

位于后部（20%c附近）的射流激振器对 Cl的提升

更加明显，与小迎角轻度失速下的结论一致。

图 18给出了 240°方位角附近 1个射流周期内，

与射流相位 ϕ相关的翼型上表面涡结构的流线图。

对于该顺时针分离涡，在其右侧（10%c附近）使用

射流激振器，可以有效削弱涡的强度。0°~180°相
位角射流吹气过程中，射流出口附近形成多个较小

的涡结构。在射流吸气时，270°相位角的图中，多

个较小的涡结构聚集成一个涡。而当射流位置较

靠后（20%c附近），翼型上表面的多个涡结构聚合

和粘连，逐渐形成一个较大的分离涡。

选取射流频率 F+=0.5,0.8,1.1三种情况对深

度失速的控制进行研究。射流激振器位于分离泡

右端，即 10%c处。从 图 19的 Cl曲线可以看出，随

着 F+的增加，Cl波动幅度略有减小，从能耗的角度

看，增大 F+ 的效果并不明显，该结论与轻度失速

类似。

针对射流动量系数 Cμ 的作用，分别取射流激

励频率为 0.004, 0.006, 0.008和 0.010的情况进行

研究。从图 20中可以看出，较小的 Cμ下，Cl曲线有

较大波动，且与基准状态相比，失速的方位角从

240°附近延迟到了 270°附近。由图 21可知，240°方

图 12 射流频率对轻度失速翼型升力曲线的影响

Fig.12 Effect of jet frequency on Cl of slight stall

图 13 不同射流频率下轻度失速翼型表面流线图

Fig.13 Surface streamline of slight stall at different jet
frequencies

图 14 射流动量系数对轻度失速下翼型升力系数的影响

Fig.14 Effect of jet momentum coefficient Cμ on lift coeffi⁃
cient Cl of slight stall

图 15 射流偏角对轻度失速翼型升力曲线的影响

Fig.15 Effect of jet angle θ on lift coefficient Cl of
slight stall

图 16 不同射流偏角下轻度失速翼型表面流线图

Fig.16 Surface streamline of slight stall at different jet
angles
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位角下翼型上表面涡结构较小，迎角未达到最大，

此时较小的射流动量仍能控制失速。当迎角进一

步增加，在 270°方位角附近出现大分离涡，表明大

迎角下的深度失速，仍需要较大的射流动量系数才

能有效控制。

针对射流偏角 θ的作用，分别取射流激励偏角

为 0°,20°,40°,60°的情况进行研究。计算得到不同

射流偏角下 Cl曲线如图 22所示。对于 240°~270°
方位角，翼型大迎角抬头过程，0°射流偏角下 Cl有
较大的波动，从 图 23可见,翼型上表面气流分离严

重。该结论与轻度失速下的结论不同，这是由于失

速机理不同导致的。对于尾缘轻度失速的控制，主

要是抵消逆压梯度。而对前缘分离泡引起的深度

失速，需要增加射流偏角来增强边界层气流的混

合，生成多个涡结构来控制后缘的气流分离。

图 19 射流频率对深度失速翼型升力系数的影响

Fig.19 Effect of jet frequency on lift coefficient Cl of
deep stall

图 21 不同动量系数下深度失速翼型表面流线图

Fig.21 Surface streamline of deep stall at different jet momen⁃
tum coefficient Cμ

图 20 动量系数对深度失速下翼型升力曲线的影响

Fig.20 Effect of jet momentum coefficient Cμ on lift
coefficient Cl of deep stall

图 17 射流位置对深度失速下翼型气动参数的影响

Fig.17 Effect of different jet locations on aerodynamic
characteristics of airfoil under deep stall

图 18 一个射流周期内翼型表面涡结构流动示意图

Fig.18 Schematic flow chart of surface vortex structure of
airfoil in a jet cycle
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3 结 论

本文针对合成射流对直升机旋翼翼型动态失

速的控制，建立了基于运动嵌套网格的变来流速

度⁃变迎角耦合的方法。以 OA209翼型为研究对

象，在翼型上表面放置合成射流激振器，分析了射

流位置、射流动量系数 Cμ、射流无量纲频率 F+、射

流偏角 θ等参数对轻度失速、深度失速下动态失速

控制的影响，得到以下结论：

定来流深度动态失速过程中，翼型上表面始终

存在一个较大的分离涡，且该分离涡没有脱落及剥

离的现象。变来流速度的情况更加符合直升机旋

翼的工作状态。深度失速时，翼型上表面的大分离

涡会出现剥离、脱落现象，导致气动参数有剧烈的

波动。轻度失速下，翼型主要为逆压梯度引起的后

缘失速，翼型后半段始终存在一个分离涡。气动参

数有所波动，但不是很剧烈。

射流位置影响较大。轻度失速时，将合成射流

激振器布置于翼型表面流场变化相对平缓的中前

部位置处，实现对轻度失速的有效控制；而将射流

激振器布置于流场变换剧烈的前缘处，翼型上表面

气流分离反而会更加严重，导致控制失败。深度失

速时，射流位于前缘分离泡之后，能有效抑制顺时

针分离泡的增强。

射流频率会改变同一时刻翼型上表面涡结构

的数量和强度。射流频率对轻度失速及深度失速

控制的影响类似。过低的射流频率会引起气动参

数较大幅度的波动，较高的射流频率不会对控制效

果有进一步提升。

轻度失速下，较小的射流角能集中射流能量用

于对抗逆压梯度，从而控制轻度失速。深度失速

下，较大的射流偏角能增强边界层内外气流的混

合，产生涡结构，控制深度失速。

射流动量系数表明射流出口气流的能量。大

迎角下（深度失速）需要较大的 Cμ才能生成一定强

度的涡，控制气流分离。轻度失速下动量系数的影

响不明显。
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