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Ｓ弯进气道合成双射流流场控制特性分析

彭文强，罗振兵，周昕润，朱寅鑫，周　岩
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对飞翼布局无人飞行器中Ｓ弯进气道明显流动分离和出口总压畸变等问题，提出了基于合成
双射流的主动流动控制方法，建立了合成双射流的Ｓ弯进气道数值仿真模型。结果表明，在Ｓ弯进气道分离
点附近施加合成双射流控制，在整个射流周期内通过“吹”“吸”接力可以有效抑制边界层流动分离，有效提升

总压恢复系数。对比研究了合成双射流不同射流角度、射流峰值速度和激励频率对Ｓ弯进气道流场控制特性
的影响规律。结果表明合成双射流与主流的角度越小，流动分离控制效果越好，较大射流峰值速度会对主流形
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成“阻挡”致使控制效果下降，激励频率与流场特征频率越接近控制效果越明显。
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　　Ｓ弯进气道已成为飞翼布局无人飞行器的首
要选择。Ｓ弯进气道结构紧凑，研究表明飞行器
机身每缩短１个进气道直径长度，飞机重量将减
少１５％［１］。将背负式进口布局与 Ｓ弯进气道相
结合可减小前向雷达散射面积，提高翼身融合飞

行器隐身性能。现代高隐身性能飞行器（如美国

的Ｆ－２２和Ｆ－３５）和高隐身无人作战飞机（如美
国的Ｘ－４７Ｂ、ＲＱ－１８０，英国的“雷神”等）普遍
使用了Ｓ弯进气道。

进气道作为飞行器动力系统的“咽喉”，其流

场品质会直接影响发动机的性能和工作状态的稳

定，从而影响飞行器推进系统的动力性能。相比

常规进气道，Ｓ弯进气道的曲率和截面形状变化
更加剧烈，沿流向逆压梯度大，弯后易形成分

离［２－４］。当流体通过两个弯时，离心力将产生相

反的压力分布，从而导致侧压力梯度和二次流的

发生。这些综合效应可能会导致进气道出口的压

力不均匀和总压损失［５－６］。发动机的净推力会降

低，非均匀性会导致叶片结构疲劳［７］。

因此，亟须高效的进气道流动控制技术，以减

小发动机推力损失，提升作战飞机飞行性能。流

动控制技术主要包括主动流动控制和被动流动控

制两类。被动流动控制主要通过在进气道内布置

诸如涡流发生器、鼓包等以改变进气道边界条
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件［８－１２］。被动流动控制技术不能随着工作环境

的改变而改变，适应工况范围较窄。与被动流动

控制技术相比，主动流动控制技术通过注入一定

的能量对主流流场施加扰动，实现“四两拨千斤”

的效果。主动流动控制更加有效灵活，能够适应

更多的复杂情况，更适合 Ｓ弯进气道的复杂工作
环境［１３］。Ｋｗｏｎｇ等［１４］发现射流控制能有效提高

总压恢复系数。Ｖａｃｃａｒｏ等［１５］发现在第一弯施加

控制有较好的效果，且对非定常射流控制效率更

高。Ｂａｌｌ等［１６］发现抽吸控制亦可减少进气道内

的流动分离。马志明［１７］验证了射流振荡器对 Ｓ
弯进气道的控制效果。Ｙａｎｇ等［１８］通过数值计

算发现等离子体控制可使 Ｓ弯进气道畸变指数
降低６．７％。Ｌｉｕ等［１９］利用等离子体合成射流

将 Ｓ弯进气道的出口稳态畸变指数降低
９１５％。合成射流技术则通过活塞或者膜片的
正弦运动形成周期变化的射流，相比传统射流，

无须额外的工质，又称零质量射 流［２０－２１］。

Ｊｅｎｋｉｎｓ等［２２］将合成射流与涡流发生器的控制

效果进行比较，验证了合成射流控制 Ｓ弯进气
道的应用潜力。Ａｍｉｔａｙ等［２３］和 Ｄａｎｄｏｉｓ等［２４］发

现合成射流可有效控制分离泡的尺寸。何鹏

等［２５］研究了两种合成射流出口布置方式对控制

效果的影响。

罗振兵等［２６－２９］发明的合成双射流控制技

术无气源、无管路、结构对称，易于小型化和集

成化设计，其能量利用效率是传统合成射流技

术的两倍，且具备独特的矢量功能和高速流场

控制能力。合成双射流可应用于内外流场流

动分离控制［３０－３１］。其中，合成双射流对外流

场的 控 制 能 力 已 在 无 人 机 平 台 得 到 验

证［３２－３３］。合成双射流控制 Ｓ弯进气道内流场
的流动分离和二次旋流畸变的潜力很大，具有

很好的应用前景。

本文在前期合成双射流外流场主动流动控制

的研究基础上，针对 Ｓ弯进气道流动分离造成流
道堵塞、总压损失过大和旋涡引起的流场畸变严

重等问题，提出了 Ｓ弯进气道合成双射流主动流
场控制方法，通过流体动力学仿真分析不同控制

参数对Ｓ弯进气道的流场控制规律，为后续具体
应用提供理论指导。

１　Ｓ弯进气道计算模型及流场特性分析

１．１　计算模型

本文采用前急后缓的Ｓ弯进气道模型进行计
算分析，其结构如图１所示。该进气道的 Ｓ弯段

长度为５８５ｍｍ，弯道出口截面直径为１５０ｍｍ，出
口、入口面积比为１８７５，Ｓ弯进气道模型偏距为
２２５ｍｍ。该进气道几何模型的中心线控制方
程为：

ｙ（ｘ）＝Δｙ３ ｘ( )Ｌ
４

－８ ｘ( )Ｌ
３

＋６ ｘ( )Ｌ[ ]
２

（１）

式中，ｙ为中心线纵坐标，ｘ为中心线横坐标，Δｙ
为进气道偏距，Ｌ为进气道横向尺寸。

图１　Ｓ弯进气道结构示意图
Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔ

１．２　数值计算方法

本文使用 ＡＮＳＹＳＦＬＵＥＮＴ软件对 Ｓ弯进气
道开展二维数值计算工作。模拟来流工况为

１００００ｍ高空，来流静压为２６４７４Ｐａ。进气道上
下壁面均设为绝热无滑移壁面。考虑流场中的压

缩性，求解器使用密度基求解器，使用有限体积法

进行离散，对流项为二阶迎风格式，耗散项为一阶

迎风格式。

考虑对进气道流动分离进行研究，湍流模型

采用适用于流场逆压力梯度计算的剪切应力输运

（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ，ＳＳＴ）ｋ－ω模型。
选用３套不同疏密程度的网格进行无关性验

证，网格数分别为６８００、１３５００、１８２００。表１给
出在来流马赫数（Ｍａ）为０７３５的工况下，各网格
的计算结果。当网格数达到１３５００时，可保证有
足够的计算精度。

表１　不同网格的Ｓ弯进气道总压恢复系数
Ｔａｂ．１　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

Ｓｂｅｎｄｉｎｌｅｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

网格数 σ１Ｔ 偏差／％

６８００ ０．８５８２ ２．１４

１３５００ ０．８６７６ １．０７

１８２００ ０．８７７０ ０

合成双射流激励器工作时，其中的膜片周期

性振动，形成的合成双射流也就存在周期性特性，

·６１２·
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因此，在分析Ｓ弯进气道在合成双射流激励器下
的出口总压恢复时（包括 Ｓ弯进气道无控制时的
定常流场状态），采用一周期内平均总压恢复，定

义如下：

σ１Ｔ ＝
∑
Ｔ

ｔ＝０
Ｐｔ

Ｐ∞
（２）

式中，Ｐｔ 为不同时刻的出口平均总压，Ｐ∞为进气
道入口来流总压，σ１Ｔ为一周期内进气道出口平均
总压恢复系数。

１．３　流场特性分析

本文选用的进气道模型为高亚声速进气道，

首先分析进气道速度来流 Ｍａ在０４～０８范围
内的流场变化。

Ｓ弯进气道流场分布如图２所示，图中 Ｘ、Ｙ
分别为计算域横纵坐标，分析发现在 Ｓ弯进气道
下壁面第一弯处出现高能流场区域，在进气道后

半段整个流场速度降低。在下壁面第二弯附近产

生了严重的流动分离，并在中心区域产生流场旋

涡，在出口上壁面区域也有轻微流动分离现象。

图３为不同来流 Ｍａ下 Ｓ弯进气道流动分离情
况，对比分析发现，随着来流Ｍａ的增加，Ｓ弯进气
道下壁面流动分离区域显著增大。这是因为来流

Ｍａ的增大，导致流场在 Ｓ弯处边界层厚度增加，
逆压力梯度增大，在下壁面聚集了大量低能流体；

同时由于来流速度的上升，进而削弱了进气道抵

抗流动分离的能力，流动分离区增大且会产生更

大的旋涡流场。

（ａ）速度分布
（ａ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

（ｂ）静压分布
（ｂ）Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图２　Ｓ弯进气道流场分布
Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔ

（ａ）Ｍａ＝０．４４１

（ｂ）Ｍａ＝０．５８８

·７１２·
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（ｃ）Ｍａ＝０．７３５

图３　不同来流Ｍａ下Ｓ弯进气道流动分离情况
Ｆｉｇ．３　ＦｌｏｗｓｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔＭａ

图４　合成双射流Ｓ弯进气道控制模型
Ｆｉｇ．４　ＣｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔｗｉｔｈ

ｄｏｕｂｌｅｓｙｎｔｈｅｔｉｃｊｅｔｓ

２　合成双射流Ｓ弯进气道流场控制

合成双射流流动控制技术作为无源无管路主

动流动控制技术之一，其原理是通过产生周期性

非定常射流与外部流场主流进行相互作用，实现

对主流流场的有效调控。利用数值模拟对Ｓ弯进
气道边界层流动分离在合成双射流激励器作用下

的控制效果进行研究，分析不同控制参数的影响

作用规律。数值仿真模型如图４所示。为简化计
算，射流出口采用周期速度边界条件，左、右射流

出口速度分别定义为：

ｕｒ（ｔ）＝Ｕｍａｘｓｉｎ（２πｆｔ） （３）
ｕｌ（ｔ）＝Ｕｍａｘｓｉｎ（２πｆｔ＋π） （４）

其中，ｕｌ、ｕｒ代表左、右出口射流的瞬时速度，Ｕｍａｘ
代表合成射流出口速度峰值，ｆ为激励频率，Ｓ弯
进气道来流Ｍａ为０７３５。定义无量纲频率为：

Ｆ＋＝
ｆＬｓ
Ｕ∞

（５）

式中，Ｌｓ为原始流场的分离区 ｘ向长度，Ｕ∞为来
流速度。定义射流的动量系数为：

Ｃｕ＝２ＨＬｓ
Ｕｍａｘ
Ｕ( )
∞

２

（６）

式中，Ｈ为合成双射流出口的缝宽。

２．１　不同周期时刻流场控制特性

本节观察施加合成双射流后流场特性。来流

Ｍａ为 ０７３５，射流峰值速度为 ５０ｍ／ｓ，频率为
３００Ｈｚ，射流角度为９０°。图５为合成双射流激励
器在不同周期时刻对Ｓ弯进气道流动分离控制效
果，通过与图３（ｃ）控制前结果对比分析，可以看
出Ｓ弯进气道施加合成双射流激励器控制之后，
下壁面边界层流动分离区域明显减小，并有效削

弱了边界层旋涡现象，增大了流场有效截面积。

合成双射流主要通过“吹”“吸”对 Ｓ弯进气道施
加流动控制，激励器通过“吹”将高能流体注入边

界层，提高边界层低能流体的速度，减少流动分

离，通过“吸”将边界层的低能流体吸入激励器腔

（ａ）１／４Ｔ

（ｂ）１／２Ｔ

·８１２·
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（ｃ）３／４Ｔ

（ｄ）１Ｔ

图５　合成双射流激励器在１Ｔ内Ｓ弯
进气道流场控制效果

Ｆｉｇ．５　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｅｃｔｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔｗｉｔｈ
ｓｙｎｔｈｅｔｉｃｄｏｕｂｌｅｊｅｔｓａｃｔｕａｔｏｒｉｎ１Ｔ

体，降低边界层的逆压力梯度；此外，合成双射流

激励器的左、右出口形成的旋涡流场，还能有效地

对边界层低能流体与主流高能流体进行掺混，从

而提高边界层流体能量，并降低流场的不均匀度。

从合成双射流激励器施加流动控制１Ｔ内的
速度云图可以看出，周期内流动分离现象都得到

了有效控制，流场整体相差不大，进气道下壁面流

动分离得到有效抑制。

２．２　不同射流角度对流场控制特性

在分离点附近选取了与激励器出口位置切线

成３０°、６０°和９０°三种不同角度的流场控制特性
进行了对比分析。Ｓ弯进气道流动分离控制流场
结果如图６所示。分析结果表明射流角度与激励

（ａ）３０°

（ｂ）６０°

（ｃ）９０°

图６　合成双射流不同射流角度下Ｓ弯
进气道流场控制效果

Ｆｉｇ．６　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｅｃｔｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔａｎｇｌｅｓｏｆｓｙｎｔｈｅｔｉｃｄｏｕｂｌｅｊｅｔｓ

·９１２·
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器出口切线夹角为３０°时控制效果最好。由图６
中可见，射流角度为３０°时，下壁面流动分离区域
得到有效抑制和消除，下壁面旋流形成的旋涡已

经消失不见；射流角度达到６０°和９０°时，下壁面
旋流旋涡出现，控制效果明显降低，尤其是射流角

度为９０°时，虽然下壁面分离厚度有所减小，但是
旋涡严重程度甚至还要严重于未施加流动控制时

的状态。因此，不管是流动分离区大小的减小，还

是对旋流的抑制，射流角度为３０°时效果要远优
于其他两个角度效果。

为了更好地了解不同射流角度时激励器对进

气道的作用，绘制了图７的进气道 Ｓ弯段总压曲
线图。图７为在不同射流角度下的进气道出口总
压分布，其中横坐标为出口截面纵向位置，纵坐标

为总压。从图７中可以看出，射流角度越大，总压
曲线整体左移。当射流角度越大时，合成双射流

激励器高能流体被Ｓ弯进气道分离区域利用得越
少。射流角度越大，其射流就更容易被注入主流

当中而不是被下壁面流动分离区域所利用，激励

器控制效果利用率就较低。此外，射流角度越大，

激励器所合成的高能射流，还有可能起到“墙壁”

凸起的作用，对主流产生阻碍，影响下游流场发

展。而射流角度采用３０°时，合成双射流流体更
易被流动分离区域利用，效率更高。

图７　合成双射流不同射流角度下Ｓ弯
进气道出口总压分布

Ｆｉｇ．７　ＯｕｔｌｅｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔａｎｇｌｅｓｏｆｄｕａｌｓｙｎｔｈｅｔｉｃｊｅｔｓ

表２为不同射流角度下Ｓ弯进气道总压恢复
系数。从表２中可以看出不同射流角度对进气道
出口总压恢复的影响，在射流角度为３０°时总压
恢复系数最高，整体流场更加均匀稳定。

２．３　不同射流峰值速度对流场控制特性

合成双射流激励器射流峰值速度分别设置为

１０ｍ／ｓ、３０ｍ／ｓ、５０ｍ／ｓ、７０ｍ／ｓ，对应射流动量系
数为０００３１、００２８１、００７７９、０１５２７，激励频

表２　不同射流角度下Ｓ弯进气道总压恢复系数
Ｔａｂ．２　ＴｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔａｎｇｌｅｓ

射流角度／（°） 平均总压／Ｐａ σ１Ｔ

３０ ３５６４９．０１９５３ ０．９０４８

６０ ３５５６３．２２０３１ ０．９０２７

９０ ３４５４９．０２１４１ ０．８７７０

率为３００Ｈｚ，射流角度为３０°，图８为不同射流峰
值速度作用下Ｓ弯进气道流场控制效果。

从图８可以看出，随着合成双射流峰值激励
器射流峰值速度的不断增加，可以发现下壁面低

压区有所扩大，这是因为激励器的“高能”流体相

对于主流来说能量是低的，其射流被边界层吸收

利用，而随着射流速度增大，边界层能量随之提

高，抵抗逆压梯度的能力逐渐提升，Ｓ弯进气道流
动分离得到有效抑制。但是，从上壁面低压区可

以看出，由于激励器产生射流对主流的“阻挡”效

（ａ）１０ｍ／ｓ

（ｂ）３０ｍ／ｓ

·０２２·
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（ｃ）５０ｍ／ｓ

（ｄ）７０ｍ／ｓ

图８　激励器不同射流峰值速度对
Ｓ弯进气道流场控制效果

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔｐｅａｋｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｏｆｅｘｃｉｔｅｒｏｎ
ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔ

果，随着射流峰值速度的增加，“阻挡”效果越发

明显，导致对流动分离的控制效果减弱。

表３为不同射流峰值速度下Ｓ弯进气道总压
恢复系数。从表３可以看出，Ｓ弯进气道在激励器
的控制下，随着射流峰值速度的增加，出口平均总

压随之升高，总压恢复得到明显改善，边界层流动

分离得到有效抑制；但是，也可看到当射流速度峰

值超过５０ｍ／ｓ时，总压恢复系数有所下降，这说明
射流峰值速度增大超过一定限度，可能会对控制效

果产生不利的影响。射流速度过大，会导致激励器

产生的控制射流对主流产生阻碍作用，由于激励器

射流是存在周期性质的射流，会影响原有进气道主

流的稳定性。此外，过大的射流甚至会对进气道主

流起到“阻挡”的效果，阻碍主流通过。

表３　不同射流峰值速度下Ｓ弯进气道总压恢复系数

Ｔａｂ．３　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

Ｓｂｅｎｄｉｎｌｅｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔｐｅａｋｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

Ｕｍａｘ／（ｍ／ｓ） 平均总压／Ｐａ σ１Ｔ

无控制 ３４１７９．１４５ ０．８６７６

１０ ３４８９３．２３５ ０．８８５７

３０ ３５５１９．７６４ ０．９０１６

５０ ３５６４９．０２０ ０．９０４９

７０ ３５５８３．３８１ ０．９０３２

２．４　不同激励频率对流场控制特性

分析合成双射流的激励频率对Ｓ弯进气道流
场特性影响，分别选取射流激励频率为３００Ｈｚ、
９００Ｈｚ、１５００Ｈｚ的非定常周期性射流对 Ｓ弯进
气道施加控制，对应的无量纲频率 Ｆ＋为０３６７、
１１００、１８３３。图９为 Ｓ弯进气道在不同激励频
率控制下速度分布云图，从图９可以看出，随着激
励频率增加，Ｓ弯进气道分离区呈减少趋势，当激
励频率为９００Ｈｚ时分离区最小，通过分析在分离
点附近流场特征频率，其大小为来流速度与对应

截面直径比值，约为８９０Ｈｚ，随着激励频率的进
一步增加，分离区又开始呈现增大趋势，当激励频

率与流场特征频率越接近时，在相同射流强度作

用下，流场控制效果越明显，对Ｓ弯进气道流场改
善性能最好。

（ａ）３００Ｈｚ

图１０为在不同激励频率下的进气道出口总
压分布，其中横坐标为出口截面纵向位置，纵坐标

为总压。从图１０中分析得出，随着激励频率的增
大，进气道下壁面流场总压明显提高，流场均匀性

得到有效改善，结合速度分布云图可知，激励频率

的提高改善了合成双射流激励器射流的周期性波

·１２２·
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（ｂ）９００Ｈｚ

（ｃ）１５００Ｈｚ

图９　激励器不同激励频率对Ｓ弯进气道流场控制效果
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｏｆ

ｅｘｃｉｔｅｒｏｎｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔ

动影响，使得在对 Ｓ弯进气道施加流动控制时下
壁面流动分离区稳定性得到加强。

图１０　合成双射流不同激励频率下Ｓ弯
进气道出口总压分布

Ｆｉｇ．１０　ＯｕｔｌｅｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆＳｂｅｎｄｉｎｌｅｔｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｏｆｄｕａｌｓｙｎｔｈｅｔｉｃｊｅｔｓ

图１１为在不同激励频率下，进气道出口截面
平均总压在一个激励周期内的变化曲线。通过

图１１可以看出进气道在周期内总压变化的平均
特性，对比三条曲线，当激励频率为３００Ｈｚ时，其
平均总压在一周期内的“光滑”程度最差，反映出

该频率下的流场波动剧烈；而对于激励频率为

９００Ｈｚ和１５００Ｈｚ时，平均总压的变化曲线就显
得很“光滑”，流场波动程度相对之下较为稳定。

（ａ）３００Ｈｚ

（ｂ）９００Ｈｚ

（ｃ）１５００Ｈｚ

图１１　不同激励频率进气道Ｓ弯段平均总压变化曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｖｅｒａｇｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｔｈｅｂｅｎｄ
ｓｅｃｔｉｏｎｏｆｉｎｌｅｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

３　结论

合成双射流对Ｓ弯进气道流场具有显著的主
动调控能力，可以有效改善 Ｓ弯进气道的气动性
能，有效提升进气道总压恢复系数。

１）合成双射流通过“吹”“吸”接力，当布置
在分离点附近时，在一个非定常射流周期内对 Ｓ
弯进气道流动分离都具有很好的抑制作用。

·２２２·
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２）合成双射流“动量注入”效果可以显著提
高Ｓ弯进气道边界层抵抗逆压梯度的能力，可以
有效抑制流动分离，射流角度与主流的角度越小，

其注入效果越明显，控制效果越好。当射流角度

与主流之间的夹角过大，射流峰值速度过大时会

对主流形成“阻挡”作用，导致流动分离控制效果

变差，但是由于射流“非定常掺混”效果，也可以

起到提高边界层逆压的能力。

３）合成双射流激励器激励频率也会对 Ｓ弯
进气道流动分离产生影响，其接近流场特征频率

时控制效果越好。
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