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合成射流低速射流矢量偏转控制的PIV实验研究
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摘 要:通过在二元矩形射流风洞出口两侧布置斜置扩张的斜出口合成射流激励器,并调整到合适的扩张角,在主

射流未形成Coanda效应的前提下,利用合成射流非定常扰动来“激发”诱导主射流剪切层,使主射流发生矢量偏

转。结合PIV测试技术,对合成射流在不同电压和频率参数下控制低速主射流的时均流场进行了测试。结果表明

仅需改变激励器的电压和频率电参数,就可实现对主射流矢量偏转的主动控制。随电压的逐渐增加,可实现对主

射流的比例偏转控制。频率变化对主射流矢量偏转角的影响较显著,在共振频率下可以获得最大的矢量偏转角。

通过控制两侧激励器的“开—关”控制,可以实现对主射流矢量偏转的切换控制,PIV瞬态流场测试结果表明该切

换过程是连续可控的。
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  Abstract:Syntheticjetactuatorswithbeveledorificeshavebeeninstalledonbothsidesofa
twodimensionalrectangularjetwindtunnel,andhavebeenadjustedtoanappropriateangle.On
thepremisethattheCoandaeffectisnotformedinthemainjet,themainjetshearlayeris
inducedbytheunsteadydisturbanceofthesyntheticjet,whichcausesthedeflectionofthemain
jet.ByintegratingwithPIVtest,thetime-averagedflowfieldhasbeentestedforlowspeedmain
jetcontrolledbysyntheticjetactuatoratdifferentforcingvoltagesandfrequencies.Theresults
showthattheactivecontrolofmainjetvectoringdeflectioncanbeachievedonlywiththechange
oftheforcingvoltageandfrequency.Withtheincrementoftheforcingvoltage,theproportioned
vectoringcontrolofthemainjetcanbeobtained.Forcingfrequencyhasasignificanteffectonthe
vectoringangleofthemainjet,andthemaximaljetvectoringanglecanbeobtainedatthe
resonancefrequencyoftheactuator.Through"on-off"controlonbothsidesofthesyntheticjet
actuator,theswitchingcontrolofthemainjetvectordeflectioncanbeachieved,andtheprocess
iscontinuousandcontrollable.
  Keywords:syntheticjet;vectorcontrol;PIVexperiment;activeflowcontrol

0 引 言

  推力矢量技术是指通过偏转发动机喷管或尾喷

流的方向,从而获得额外的操纵力矩。推力矢量技术

可以代替或部分代替常规的操纵面,给飞行器的设计

和作战效能带来显著提升。推力矢量控制以及由此

带来的过失速机动、隐身性和超音速巡航并列成为第

四代战斗机的主要特征[1-2]。



  推力矢量技术主要分为两大类:机械式和流体式

推力矢量[3]。美国Rockwell公司、Boeing公司和德

国 MBB公司通过在X-31发动机尾喷口安装折流板

的控制方案,利用折流板的转向可以实现尾喷流的矢

量控制。该方法的特点是无需对发动机做任何改装,
结构简单,成本低,但需要庞大复杂的机械作动装置,
导致结构重量增加,同时伴随高温下的运动部件增

多,对发动机的散热带来严重影响。

  与机械式推力矢量控制相比,流体式推力矢量具

有结构重量轻、易于控制、系统结构简单、可靠性高的

优点,可使发动机性能得到大幅度提高[4-5]。流体式

推力矢量控制通常借助于引入的二次射流来影响主

流的流态,从而实现主流的推力矢量控制。二次射流

的矢量控制需要具有复杂的气源供应和喷射系统,会
使发动机的结构重量大大增加。此外,从发动机引气

进行二次射流矢量控制还会造成总推力损失。最近

引入的合成射流概念为射流矢量控制提出了全新的

选择,与传统的控制方式相比,合成射流控制具有“无
源性”,同时具有微型化、零质量流率、控制部件简单

等优点[6]。

  合成射流技术是一种全新的流场主动控制方法,
国内外一批科研机构和院校对其工作机理和流场特

性等方面进行了大量研究[7-8]。作为一种典型的流动

控制器,合成射流在流动分离控制[9]、增升/减阻控

制[10]及非对称涡控制[11]等领域具有重要的应用前

景。目前,应用合成射流激励器进行射流矢量偏转控

制也普遍受到重视[12]。合成射流控制技术为射流矢

量控制提供了一种新的途径,通过微尺度的射流注入

并与主射流剪切层的相互作用,可以形成一个特殊的

流动区域,从而对流动的边界起到放大的控制作用,
进而实现对大尺度主射流宏观整体流动的矢量控制。

  本文通过在二元矩形射流风洞出口两侧布置合

成射流激励器,在主射流未形成Coanda效应的前提

下,利用合成射流非定常扰动“激发”诱导主射流剪切

层,使主射流发生偏转。结合PIV测试技术研究了

合成射流在不同工作状态下对低速主射流矢量偏转

控制的影响,探讨其流动控制机理,进而为合成射流

技术应用于推力矢量控制奠定基础。

1 模型与试验装置

1.1 二元低速射流风洞

  合成射流低速射流矢量偏转控制在南京航空航

天大学的低速射流风洞中进行,见图1。射流出口尺

寸为250mm×50mm,实验中射流出口速度为10m/s,

得射流出口中心湍流度约为3‰。

图1 二元低速射流风洞

Fig.1 Twodimensionallowspeedjetwindtunnel

1.2 合成射流激励器

  图2为设计的三缝矩形斜出口合成射流激励器,
腔体尺寸为250×250×80mm3,射流出口长度L 和

宽度H 分别为160mm×5mm,出口倾角θ为30°,相
邻出口间距S/H=1.6。合成射流工作时,由信号发

生器产生正弦波信号,经功率放大器后驱动振动膜进

行往复振动,在出口处产生合成射流控制流。

图2 合成射流激励器

Fig.2 Syntheticjetactuator

1.3 射流矢量偏转控制PIV实验装置

  合成射流低速射流矢量偏转控制PIV实验装置

如图3所示。

图3 射流矢量偏转控制实验装置

Fig.3 Experimentinstallationofvectordeflectioncontrol

  激励器布置在射流风洞出口两侧,为便于PIV
流场测试,其余两侧采用玻璃进行固定和密封。实验

前利用总压探针移动测得,当激励器偏角为39°,主
射流不受腔体壁板Coanda效应的影响。实验采用

美国TSI公司的PIV测试系统,测试精度为2%。并

选用了香燃烧产生的烟粒子作为示踪粒子,烟粒子的

浓度和粒径满足测量要求。
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2 试验结果和分析

2.1 激励器安装角对主射流的影响

  图4给出了主射流速度为10m/s,未施加合成射

流控制时,主射流的尾流速度曲线随激励器安装偏转

角θ的变化特性。

图4 激励器安装角对主射流速度分布的影响

Fig.4 Influenceofactuatorinstallationangle
onthevelocitydistributionofthemainjet

  从图中可以看出,当安装角θ为12°时,由于主射

流受腔体壁板Coanda效应的影响,射流的速度峰值

由无控制时y/H=0移至y/H=1.0位置,射流偏转

角达到最大。当θ为24°时,主射流的速度峰值移至

y/H=0位置,主射流已不受腔体壁板附壁效应的影

响。此时利用合成射流来“激发”诱导主射流剪切层,
即可实现矢量的偏转控制。试验中考虑到要实现两

侧激励器的“开—关”切换控制,选择了激励器偏转角

θ为39°的试验工况。

2.2 激励电压对主射流矢量控制的影响

  图5给出了下侧合成射流激励器控制、主射流速

度为10m/s、频率f=53Hz、工作电压变化时主射流

偏转的涡量图和速度图。

  合成射流动量系数Cμ 的计算:

  Cμ =2Ssjv2
sj

SU2 ,vsj =1T∫
T/2

0
u(t)dt

其中:vsj为射流平均速度;S 为风洞出口面积;Ssj为

激励器出口面积;u(t)为合成射流的瞬时平均速度;

T 为振动周期;U∞为主射流速度。

(a)激励器关

(b)Cμ=0.011

(c)Cμ=0.020

(d)Cμ=0.038

(e)Cμ=0.093
图5 主射流矢量控制随电压变化的PIV时均流场

Fig.5 ThevariationofPIVtime-averagedflowfieldofthe
mainjetvectorcontrolwiththeforcingvoltage

  由图5可以看出,当Cμ=0.011时,由于合成射

流的射流能量较弱,主射流未发生明显的偏转现象。
随Cμ 的逐渐增加,主射流逐渐向下发生偏转,当Cμ

=0.100时,从涡量图和速度图可看出,此时主射流

已贴附于激励器腔体的下壁面。说明在扰动频率固

定时,利用改变工作电压的方式可以实现主射流矢量

偏转角的比例控制。

2.3 激励频率对主射流矢量控制的影响

  图6给出了上侧合成射流激励器控制,工作电压

U=8V,利用PIV测得的频率变化时主射流矢量偏

转的时均速度场。

  从图中可看出,在f=55Hz附近(共振频率),主

42 空 气 动 力 学 学 报                 第36卷



射流的偏转控制效果最为显著。随频率的继续增加,
控制频率远离激励器的峰值能量区,合成射流对主射

流的偏转控制效果减弱。当f=130Hz时,从尾流速

度图可看出,主射流呈现无偏转现象。

(a)激励器关     (b)f=35Hz

(c)f=55Hz      (d)f=70Hz

(e)f=80Hz     (f)f=130Hz

图6 主射流矢量控制随频率变化的时均速度场

Fig.6 Thevariationoftime-averagedvelocityfieldofthe
mainjetvectorcontrolwiththeforcingfrequency

2.4 合成射流激励器相互切换控制特性

  图7给出了电压U=8V,f=53Hz,激励器进行

切换控制时,PIV获取的主射流矢量偏转瞬态速度场

的变化过程。从图中可以看出,当上侧激励器工作

时,主射流向上侧发生偏转,随后打开下侧激励器并

同时关闭上侧激励器,此时主射流开始逐渐由上侧向

(a)Case1         (b)Case2

(c)Case3        (d)Case4

(e)Case5        (f)Case6

图7 主射流矢量偏转控制的PIV瞬态速度场

Fig.7 PIVtransientvelocityfieldwiththecontrol
ofmainjetvectordeflection

下侧发生偏转,且该过程是连续可控的。

3 结 论

  设计了基于合成射流主动控制技术的低速射流

矢量控制试验装置,初步实现了合成射流对宏观低速

主射流的矢量偏转切换控制。结果表明:

  1)在主射流未形成Coanda效应时,利用合成射

流非定常扰动来“激发”诱导主射流剪切层,可以实现

主射流的矢量偏转控制。

  2)PIV时均流场表明,主射流偏转控制随电压

的增加逐渐增强,通过改变电压的方法可实现偏转角

的比例控制。频率对主射流的偏转控制影响较大,在
共振频率下主射流的偏转角最为显著。

  3)PIV瞬态流场表明,通过控制合成射流激励

器的“开-关”切换控制,可以实现主射流的矢量偏转

切换控制,且该过程是连续可控的。
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3 结 论

  通过本次试验的开展,主要得到以下结论:

  1)对比得出,MDOE风洞试验方法仅需传统单

变量试验方法20%的测量数据量即可完成试验,所
需的吹风时间约占传统单变量试验方法的50%,同
时在试验结果表达、更多响应值的提供、不确定度估

计、交互作用体现等方面较单变量方法更有优势;

  2)方差分析结果表明,迎角对气动系数的影响

比侧滑角更为显著,正确反映了该类飞行器的气动特

性变化规律;

  3)MDOE风洞试验方法能够以气动系数响应

面模型和方差分析表的形式提供更为详细、全面的风

洞试验数据,在飞行器风洞试验的方案设计及数据分

析中具有较为广阔的应用前景。
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