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摘　 要：采用流动控制技术产生类似机械舵面的控制能力是近些年的研究热点。 以飞翼布局为研究

对象，从二维翼型到三维机翼，通过 ＣＦＤ 计算和低速风洞试验，开展了基于柯恩达效应的机翼后缘喷

气环量控制研究，给出了参数影响规律和控制效果。 结果表明：机翼后缘布置柯恩达型面和对应喷

口，通过上表面喷口吹气产生类似机械舵面正偏的控制能力，下表面喷口吹气产生类似机械舵面负偏

的控制能力；随着喷口的高度减小，环量控制能力逐渐增大；随喷气压比增加，环量控制能力先增大后

减小；圆形的柯恩达型面相比椭圆形控制效果更佳；优化环量方案在 Ｍａ＝ ０．２ 时产生的操纵能力不低

于机械舵面，对应流量需求在 ０．０５～０．０７ ｋｇ ／ ｓ 左右。
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　 　 １９３５ 年罗马尼亚空气动力学家亨利柯恩达在

航空器试验中偶然发现流体有离开本来的流动方向

而改为随着凸出的物体表面流动的倾向，即柯恩达

效应［１］。 环量控制翼型 ／机翼的出现代表了柯恩达

效应在外流空气动力学中的成功应用。 早期研究主

要是利用环量控制技术提高机翼升力，实现短距起

降。 环量控制翼型 ／机翼通过在上表面近后缘处切

向吹气来推迟边界层的分离，从而改变翼型后缘的

驻点位置，改变绕翼型的环量，进而对升力进行控

制［２］。 与传统的高升力装置相比，环量控制技术具

有作动简单、质量轻以及活动部件少的优势［３］。
国外在环量控制增升技术领域起步较早，取得

了丰富的成果，并在高升力飞行器中得到了应用，如
美国的 Ｂｏｅｉｎｇ ＹＣ⁃１４、ＭｃＤｏｎｎｅｌｌ Ｄｏｕｇｌａｓ ＹＣ⁃１５ 以

及 Ｂｏｅｉｎｇ Ｃ⁃１７ Ｇｌｏｂｅｍａｓｔｅｒ Ⅲ等飞机都使用了上翼

面吹气襟翼技术［４］。 Ｅｎｇｌａｒ 等［５］为美国航空航天局

开展了高速民用运输机环量控制机翼技术研究，通
过吹气增升装置和控制舵面结合使高速民用运输机

起飞机翼面积和着陆攻角减小，并于 １９７９ 年完成了

Ａ⁃６ ／ ＣＣＷＳＴＯＬ 验证机试飞验证。 Ｌｉｕ 等［６］ 研究发

现脉冲吹气可以在很小的质量流量下实现与定常吹

气相当的增升效果。 与所有吹气主动控制技术一

样，环量控制系统最大的不足是需要提供足够功率

的气源产生射流，其需要的气源功率与飞机起飞速

度的平方成正比，因此产生较大升力收益的同时也

需要较大的系统成本，控制效能较低，也是影响其在

飞机上大规模使用的主要原因。
２０００ 年后 Ｗｏｏｄ 教授等团队将环量控制技术尝

试应用于飞行器的飞行控制中［７⁃１０］，并研究了亚声

速、跨声速状态下包括前后缘型面等参数的环量控

制规律。 最具代表性的是英国 ＢＡＥ 公司，其从 ２００４
年起就开展了“无操纵面飞行器综合研究”项目，先
后经历了 ２ 个大的阶段。 第一阶段开展技术攻关，
于 ２０１０ 年试飞了恶魔（Ｄｅｍｏｎ）无人技术验证机，其
依靠喷射气流，而不是传统的襟翼 ／副翼等部件，完
成了升降和转向控制［１１］。 第二阶段在 ２０１９ 年试飞

了采用射流飞行控制系统的“岩浆” ＭＡＧＭＡ 无人

机，对环量控制机翼和射流推力矢量喷管进行了优

化设计，进一步提高了技术成熟度［１２］。
国内在环量控制研究上起步较晚，也取得了一

些成果，如张艳华等［１３］ 采用 ＣＦＤ 对超临界翼型环

量控制规律和机理进行了研究，模拟结果表明随动
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量系数增加，前缘分离导致失速迎角提前，在中等动

量系数和小迎角状态能够获得优良的升阻特性。 南

京航空航天大学史志伟教授团队开展了射流环量控

制航模飞行验证［１４］，积累了一些飞行数据和经验。
近几年国内部分团队也都陆续开展了射流相关的气

动和控制问题研究［１５⁃１６］，齐万涛等［１６］基于环量控制

器的数学模型进行飞行动力学建模和控制律设计，
验证了环量控制器替代传统控制舵面的可行性。

飞翼布局具有天然良好的气动、隐身综合特性，
其一般在机翼后缘布置相应的机械舵面负责全机的

配平和操纵，而舵面偏转会破坏布局的这种固有特

性，一是舵面偏转增加了额外的散射面，同时也会暴

露出相关的机械机构和较大缝隙，从而极大影响布

局的雷达隐身特性；二是由于飞翼布局舵面操纵力

臂较短，对于纵向静安定的飞机配平可能产生更大

的气动损失。 如果环量控制技术可以替代机械舵

面，甚至具有更高的操纵效能，则会避免机械舵面的

以上不利影响，进一步提升飞翼布局的隐身特性和

气动性能，因此环量控制技术在飞翼布局上有着天

然的潜在应用优势。 国内在飞翼布局环量控制技术

方面的研究很少，对于环量控制参数的优选和应用

效果研究的还不够完整，且基本都处于航模量级，研
究的飞行速度都很低，大部分都在 ２０ ｍ ／ ｓ 速度范

围。 总的来说，国内在环量控制方面相比国外的研

究水平，还存在一定差距，需要在技术和工程上投入

更多的力量［２］。
本文以小展弦比飞翼布局为研究对象，开展了

基于柯恩达效应的典型环量控制参数研究，完成了

相关的 ＣＦＤ 计算分析和低速风洞试验验证（最大速

度为 ７０ ｍ ／ ｓ），将设计的环量控制优化方案与机械

舵面产生的控制力矩进行了对比分析，为环量控制

应用于飞翼布局飞行控制提供了一些分析和建议。

１　 研究对象及环量控制参数设计

１．１　 二维环量控制翼型参数设计

本文研究思路为先采用二维翼型开展参数规律

研究，再进行三维飞翼布局环量控制参数验证。
针对二维环量控制翼型的俯仰操纵能力研究，

选择的影响变量包括 ２ 类：①喷口高度和柯恩达表

面曲线形状 ２ 个几何参数变量； ② 喷 气 压 比

ｐｊｅｔ ／ ｐ∞（喷气总压 ｐｊｅｔ 与自由来流静压 ｐ∞ 的比值，与
动量系数一一对应）和来流速度 ２ 个状态参数变

量，研究过程中遵循单一变量原则。 环量控制翼型 ／
机翼的后缘剖面示意图见图 １。

图 １　 环量控制翼型 ／机翼后缘示意图

动量系数 Ｃμ ＝
ｍ̇Ｕ ｊ

ｑ∞ Ｓ
，ｍ̇为喷口质量流量，Ｕ ｊ 为喷

口速度，ｑ∞ 为速压，Ｓ 为参考面积。
分别设计了 ３ 种不同喷口高度和 ３ 种柯恩达表

面曲线形状构型，具体参数见表 １～２ 和图 ２。
表 １　 不同喷口高度柯恩达表面参数

喷口高度 ｈ ／ ｍｍ 柯恩达表面半径 Ｒ ／ ｍｍ ｈ ／ Ｒ

１ ２．３ ０．４３５

０．５ ２．８ ０．１７９

０．２ ３．１ ０．０６４ ５

表 ２　 不同形状柯恩达表面参数

喷口高度 ｈ ／ ｍｍ 短轴长度 ／ ｍｍ 椭圆长轴短轴比

０．２ ６．２ １ ∶ １
０．２ ６．２ １．５ ∶ １
０．２ ６．２ ２ ∶ １

图 ２　 环量控制翼型几何参数

１．２　 三维环量控制方案

结合二维环量控制翼型参数的研究规律，以某

小展弦比飞翼布局为研究对象，在机翼后缘设计柯

恩达型面，形成三维飞翼布局环量控制模型方案，并
以此方案为基础开展低速风洞试验。

２　 研究方法

２．１　 ＣＦＤ 计算方法

采用 ＣＦＸ 作为数值计算软件，其以守恒形式的

·６４８·
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三维非定常雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程为流动控制

方程，采用基于有限元的有限体积法对控制方程进

行离散。 湍流模型采用 ＳＳＴ 两方程模型，计算过程

中全部采用全湍流计算。
网格划分选择软件 ＩＣＥＭ ＣＦＤ 来完成，计算域

网格量为 ２×１０５ 左右，不同构型的计算网格如图 ３
所示。

图 ３　 计算网格

２．２　 风洞试验

本次试验在中国空气动力研究与发展中心低速

所 ＦＬ⁃１２ 风洞进行，风洞大小为 ４ ｍ×３ ｍ，是一座单

回流式闭口试验段低速风洞，试验风速 ３０～７０ ｍ ／ ｓ。
模型采用半模安装于下地板。

３　 环量控制翼型变参数 ＣＦＤ 计算

３．１　 喷口高度影响

计算状态：Ｍａ＝ ０．３，喷气压比保持为 １．０５，柯恩

达型面为圆形，分别进行了上、下表面喷气的翼型气

动特性 ＣＦＤ 计算。 图 ４ 为 ３ 种喷口高度构型翼型

升力和俯仰力矩系数增量计算结果曲线。 可以看

出，喷气产生的气动力变化规律与机械舵面偏转类

似。 上表面喷气使得升力系数增大，对应低头力矩

增大，随迎角增大，升力、俯仰力矩的增量逐渐减小；
下表面喷气使得升力系数减小，对应抬头力矩增大，
随迎角增大，升力、俯仰力矩的增量先增大后减小；
随喷口高度减小控制力矩增量变大。

图 ５～６ 给出了来流 Ｍａ＝ ０．３，翼型迎角 α＝ ４°时
３ 种喷口高度翼型后缘附近的流场图和翼型表面压

力系数对比。 从翼型表面压力系数看到，上表面喷

气诱导翼型上表面流线向下偏转并使得流动加速，
负压增大，下表面流动阻滞，正压增大；下表面喷气

规律反之。 流场图表明喷口高度越小，气流在柯恩

达表面的附着流动距离越长，驻点更接近另外一侧

图 ４　 不同喷口高度构型升力、俯仰力矩增量对比

图 ５　 不同喷口高度构型后缘流线及马赫数云图

（Ｍａ＝ ０．３，α＝ ４°）

·７４８·
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翼型表面，柯恩达效应越明显。 同时分析发现喷口

附近马赫数变化很小，喷气流量减小，效率增加，因
此喷口高度为环量控制关键设计参数。

图 ６　 不同喷口高度上、下表面分别喷气翼型表面

压力系数对比（Ｍａ＝ ０．３，α＝ ４°）

３．２　 不同柯恩达型面影响

计算状态：Ｍａ＝ ０．３，喷气压比保持为 １．０５，喷口

高度都为 ０．２ ｍｍ，分别进行了上、下表面喷气的翼

型气动特性 ＣＦＤ 计算。
图 ７ 为 ３ 种不同柯恩达型面构型翼型升力、俯

仰力矩增量计算结果对比。 圆形表面对升力和俯仰

力矩的控制效果最好，椭圆 １．５ ∶ １ 次之，最差的为

椭圆 ２ ∶ １。 椭圆 １．５ ∶ １ 小迎角范围控制能力介于

两者之间，但随迎角增大，上表面喷气时其控制能力

越来越接近圆形，下表面喷气时其控制能力越来越

接近椭圆 ２ ∶ １。
图 ８ 给出了 Ｍａ＝ ０．３，α ＝ ４°时 ２ 种椭圆型面后

缘附近的流线图。 相比圆形表面，随着椭圆长短轴

比的增大，上表面喷气分离点逐渐向上表面附近移

动，下表面喷气分离点逐渐向下表面附近移动，从而

使得翼型的等效弯度减小，产生的力矩增量减小，这
也是椭圆环量控制效果较差的原因。

图 ７　 不同柯恩达型面构型升力、俯仰力矩增量对比

图 ８　 不同椭圆柯恩达型面构型后缘

附近流线图（Ｍａ＝ ０．３，α＝ ４°）

·８４８·
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３．３　 喷气压比影响

图 ９～１０ 为 Ｍａ＝ ０．３，α＝ ０°上、下表面分别喷气

时翼型俯仰力矩系数、动量系数随喷气压比的变化

曲线。 随喷气压比增大，上表面喷气时翼型俯仰力

矩逐渐减小，曲线呈凹函数形态，下表面喷气时翼型

俯仰力矩逐渐增大，曲线呈凸函数形态，证明了在计

算的喷气压比范围内环量控制具有良好的纵向俯仰

操纵能力和规律。 同时看到，喷气压比 １．２（对应动

量系数为 ０．００１ ８）前后俯仰力矩曲线斜率量值有明

显减小，近似将曲线分为 ２ 个线性段，也表明了环量

俯仰控制的效率随喷气压比逐渐降低。

图 ９　 上表面喷气俯仰力矩 ／动量系数随

压比变化曲线（Ｍａ＝ ０．３，α＝ ０°）

图 １０　 下表面喷气俯仰力矩 ／动量系数随

压比变化曲线（Ｍａ＝ ０．３，α＝ ０°）

引入参数 η 来比较环量控制效率，以上表面喷

气为例，表 ３ 给出不同压比下翼型升力、俯仰力矩系

数变化量，可见环量控制效率随压比增大逐渐降低，
当喷气压比达到 ２．０ 时，环量控制效率基本降为压

比 １．０５ 时的一半。

表 ３　 不同压比上表面喷气翼型气动特性变化量

压比 ｐｊｅｔ ／ ｐ∞ ΔＣｌ ΔＣｍ η＝
ΔＣｌ

ΔＣμ

１．０５ ０．０９ －０．０２１ ２１９
１．２ ０．３１ －０．０７３ １７３
１．５ ０．４７ －０．１１２ １３９
２．０ ０．６４ －０．１５１ １１８
２．５ ０．７６ －０．１８０ １０４

图 １１ 为 Ｍａ＝ ０．３，α＝ ０°时不同压比上表面喷气

后缘附近马赫数云图和流线图。 随喷气压比增大，
上表面喷气后缘附近的马赫数增大，同时也逐渐扩

大翼型前缘上表面高马赫数范围，翼型后缘驻点逐

渐从柯恩达表面向翼型下表面移动，并在完全离开

柯恩达表面后基本保持不变。 此外，在喷气压比达

到 １．５ 时，喷口的马赫数都接近声速，随着喷气总压

的进一步增大，出口局部出现了超声速流。

图 １１　 典型压比上表面喷气后缘马赫数

云图及流线图（Ｍａ＝ ０．３，α＝ ０°）

４　 环量控制低速风洞试验研究

４．１　 喷口高度影响

结合二维环量参数 ＣＦＤ 研究规律，低速风洞试

验设计了 ３ 种不同喷口高度构型验证影响规律，试
验风速为 ７０ ｍ ／ ｓ，保持喷气压比不变。

图 １２ 给出了模型俯仰力矩增量曲线。 结果表

明随喷口高度减小，环量控制能力逐渐增大，与二维

翼型 ＣＦＤ 研究结论一致，证明了喷口高度为柯恩达

环量的主要设计参数之一。

·９４８·
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图 １２　 不同喷口高度俯仰力矩增量曲线

４．２　 喷气压比及风速影响

为进一步研究环量控制的使用规律，开展了变

喷气压比、变风速试验研究。
图 １３ 为 ３ 种风速下 α＝ ０°模型俯仰力矩增量随

喷气压比变化曲线。 结果表明，随着喷气压比增大，
俯仰力矩增量先增大后减小。 喷气压比增大到一定

程度（接近 ３．０），柯恩达效应失效，最优压比范围基

本在 １．５～２．０ 内。 在最优压比之前，环量产生的俯

仰操纵能力随压比呈单调变化，与机械舵面的偏度

影响规律类似，因此易于飞行控制律设计实现。
随着风速增大，俯仰力矩增量逐渐减小，７０ ｍ ／ ｓ

风速下的纵向控制能力基本不到 ３０ ｍ ／ ｓ 风速下的

５０％， 环量控制能力会随着飞行速度的增大而逐渐

降低，与机械舵面操纵能力随速度的变化规律相反。

图 １３　 纵向控制力矩增量随喷气压比曲线

４．３　 与机械舵面操纵能力对比

图 １４ 给出了相同机翼后缘布置空间下，优化的

环量控制方案在 Ｍａ＝ ０．２（风速 ７０ ｍ ／ ｓ）产生的最大

俯仰力矩增量与机械舵面偏转±３０°增量对比。 图

１５ 为对应的质量流量和动量系数。 由结果可知，后
缘喷气环量最大控制能力大于机械舵面，尤其是在

大迎角的低头控制能力上；此外两者随迎角变化规

律略有差异，上表面喷气控制能力随迎角先增大后

减小，下表面喷气控制能力随迎角则逐渐减小。 环

量控制最大能力对应喷气压比在 １．４ ～ １．７ 范围，流
量在 ０．０２５～０．０３５ ｋｇ ／ ｓ 左右，动量系数在 ０．０００ ６ ～
０．００１ 范围。

图 １４　 喷气与机械舵面纵向控制力矩对比 图 １５　 最大控制力矩对应的喷气流量和动量系数

　 　 结合流场发展规律分析认为，迎角增大到中等

迎角范围机翼上表面先出现小范围分离，上表面后

缘喷气给附面层注入能量，降低逆压梯度削弱了分

离从而增强了环量控制效果，但随着迎角进一步增

大，上表面分离增大，喷气对附面层的诱导作用降

低，环量的控制效果变差；而迎角增大，下表面喷气

对于上表面流动的阻滞减弱，因此控制效果也逐渐

降低，从图 ６ 中可看出喷气对于翼型上表面压力系

数的影响量偏大。
综上，在飞翼布局左右机翼后缘采用柯恩达环

量控制方案可以产生与不低于机械舵面的纵向操纵

能力，对应的流量需求为 ０．０５～０．０７ ｋｇ ／ ｓ 左右。

·０５８·
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５　 结　 论

本文基于柯恩达效应原理，以飞翼布局为研究

对象，从二维翼型到三维机翼，详细研究了环量控制

参数的影响规律并完成了环量控制效果低速风洞试

验验证，主要结论如下：
１） 基于柯恩达效应的环量控制翼型 ／机翼，后

缘上表面喷气使得升力系数增大，对应低头力矩增

大，下表面喷气反之，与机械舵面下偏、上偏规律

一致；
２） 喷口高度为柯恩达环量控制的主要设计参

数之一，随喷口高度的减小，喷气环量控制能力逐渐

增大；
３） 相比椭圆形状，圆形柯恩达表面形状的环量

控制效率最高，同时椭圆的长短轴比例越大，环量控

制效果越差；

４） 随喷气压比增大，环量控制能力先逐渐增大

后减小，一般最优的喷气压比范围为 １．５ ～ ２．０，最优

压比之前，环量产生的俯仰操纵能力随压比呈单调

变化；
５） Ｍａ ＝ ０．２ 后缘喷气环量控制可产生不低于

机械舵面的操纵力矩，对应流量在 ０．０５ ～ ０．０７ ｋｇ ／ ｓ
左右；

６） 环量控制力矩随迎角、压比变化规律良好，
与机械舵面的规律对应类似，易于实现控制设计；但
随着飞行速度增大，环量控制能力快速降低，７０ ｍ ／ ｓ
风速下的控制能力基本不到 ３０ ｍ ／ ｓ 风速下的 ５０％。

综合本文研究，并根据高压气体系统的制造、维
护以及控制等难度，建议在小型低速（Ｍａ≤０．４）飞
翼中可进一步深入研究并应用后缘喷气环量控制技

术；同时随着技术的不断进步，环量控制技术在解决

飞翼类布局飞机低速边界问题方面有着较大的应用

前景。
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