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飞翼布局飞行器航向射流控制方案优化
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摘 要：由于飞翼布局飞行器取消了垂尾，其航向控制困难。为辅助和优化航向控制，基于射流控制技术

设计了多种激励方案。设计并制作了航向射流控制激励器，通过风洞测力实验和二维数值模拟，对各方案的控

制效果和作用机理进行分析，并选取出最优控制方案。研究结果表明：相同射流动量系数下，产生阻力比施加

推力更容易获得偏航力矩。当激励开启后，射流包含与来流相逆的分量越多，与来流作用越明显，形成的分离区

越大，控制效果越好。其中前对称吹气为最优控制方案，可以产生约 70°阻力舵偏转效果，且力矩耦合程度较小。
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Abstract：There are difficulties in yaw control of a flying ‑wing aircraft due to the cancella‑
tion of vertical tail. A variety of control schemes were designed based on the jet flow control tech‑
nology to assist in and optimize the yaw control. The jet control actuator was designed and manu‑
factured. Through the wind tunnel force measurement experiment and two‑dimensional numerical
simulation， the control effect and mechanism of each scheme were analyzed， and the optimal
control scheme was selected. The results showed that under the same jet momentum coefficient，
it was easier to obtain yaw moment by producing resistance than by applying thrust. After turning
on the excitation， the more inverse components the jet contains in relation to the incoming flow，
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the more obvious the interaction with the incoming flow； the larger the separation zone formed，
the better the control effect. The forward symmetric blowing was proved to be the optimal control
scheme，which can produce about rudder effect equivalent to a split drag rudder deflection of 70°，
and the coupling degree of moment was small.

Key words：flying‑wing layout； jet flow control；drag rudder；yaw control；
flow separation

与常规布局飞行器相比，飞翼布局飞行器 [1]

取消了垂尾和平尾等部件，构型流畅简单，升力面

大，具有高升阻比、大航程、质量轻以及低雷达散

射面积等优势 [2]，常作为无人战斗机、轰炸机等的

理想布局，例如美国的 B‑2隐形轰炸机、X‑47B无

人作战飞机等。但同时因为缺少垂尾，其航向静

稳定性不足 [3]，导致了航向控制困难。常规飞翼

布局的航向姿态操控通常依靠阻力类舵面 [4]的偏

转来实现。常见的阻力舵主要包括开裂式阻力方

向舵、嵌入式阻力舵 [5‑6]和全动翼尖 [7‑8]等。

阻力类舵面在飞行器航向姿态的控制方面一

直扮演着十分重要的角色，但由其带来的不利影

响也很多。以开裂式阻力方向舵 [9]为例，其偏转

通过机械装置驱动，由铰链进行连接，不仅增加了

飞行器结构质量和复杂度，使检修工作变得繁琐，

其偏转形成的一系列尖锐边缘、开口、凸起物、鼓

包和缝隙等还会增大雷达反射面积，大大降低了

隐身性能，这些都是常规舵面的固有弊端。同时，

当开裂式阻力方向舵对称打开后，其偏航力矩增

量随舵偏角的变化呈非线性特性，且与升力、俯仰

力矩和滚转力矩的耦合较大，变化规律复杂，在较

大迎角时会还产生操纵反效现象，容易诱发航向

振荡 [10]，产生飞行事故。基于上述原因，促使各方

机构不断探寻新的技术手段来解决。

近年来，主动流动控制技术 [11‑12]不断发展，尤

其是射流控制技术的应用十分广泛，被应用于优

化气动特性 [13]，辅助姿态控制 [14‑16]，提高舵面效

率，甚至代替原有舵面。由英国克兰菲尔德大学

和 BAE（British Aerospace Systems）公司合作研

发的“Demon”无人机 [17]就是很好的例子。该无人

机通过分布式射流控制系统 [18‑19]，基于射流环量

控制 [20‑22]和推力矢量技术，实现了滚转和俯仰姿

态 的 控 制 。 2019 年 ，由 英 国 曼 彻 斯 特 大 学 和

BAE系统公司联合开发的“Magma”飞翼布局无

人机 [23‑24]完成了第二次试飞，验证了超声速双缝

射流环量控制技术和射流俯仰推力矢量技术的

控制效果。

国内，史志伟团队 [25]于 2015年成功设计并试

飞了基于射流环量控制技术全无舵鸭式布局无

人机，其中所设计的射流环量激励器成功取代了

常规飞行器的副翼和升降舵，实现了无人机的俯

仰和滚转姿态的控制。朱佳晨等人 [26]以优化飞

翼布局航向控制为目的，设计了一种反向射流的

激励方式，并对其激励参数和控制机理进行了分

析。国内外对流动控制技术在飞翼布局航向姿

态控制上的应用及阻力类舵面还做了许多相关

研究 [27‑30]。

基于先前的研究，本文开展了多种射流控制

方案的设计，从控制效果、力矩耦合和气源效率等

方面，对比分析了四种方案对飞翼布局飞行器航

向姿态控制的优缺点。之后对各方案进行二维数

值模拟，从流场形态和气动特性等方面，探究各方

案的作用机理，并选出最优控制方案。

1 风洞测力实验

1. 1 实验模型

本文选用如图 1所示飞翼布局无人机的左侧

机翼作为研究对象，进行半模风洞实验。带有开

裂式阻力方向舵的机翼称为本体模型，带有射流

控制激励器的机翼称为激励模型。机翼基本参数

如表 1所示，翼型选取MH45。为方便布置开设

射流缝，机翼后缘高度调整为 10 mm。开裂式阻

力方向舵舵面尺寸为 200 mm×75 mm；射流控制

激励器尺寸为 200 mm×150 mm。

图 1 实验机翼模型（单位:mm）
Fig.1 Experimental wing model (unit:mm)
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1. 2 射流控制方案设计

根据对开裂式阻力方向舵实现航向控制机理

的认知，本文设计如下四种射流控制方案，以代替

或辅助阻力舵，实现偏航力矩的控制，如图 2
所示。

1）方案一：后端同角度对称向后吹气。

2）方案二：后缘向后喷气。

3）方案三：前端同角度对称向前吹气。

4）方案四：前后端同角度对称吹气。

1. 3 射流控制激励器设计

根据激励方案，本文设计了相应的射流控制

激励模型，其设计图和实物图如图 3所示。射流

控制激励器的外接气源选用 JP120 mm金属涵道

风扇，输出电流为 0~100 A，输出电压为 0~30
V。图 4为从翼梢方向看去图 3中虚线位置处剖

面图。射流控制激励器上下表面及后缘均开设有

射流缝，定义射流角为射流沿与翼型弦线之间的

夹角，文中选定射流角为 20°、40°、60°、80°，设定射

流气缝①、②、③、④中各缝缝宽为 1.2 mm，射流

缝⑤的缝宽为 2.4 mm，射流水平向后喷出。由图

4可知：方案一对应射流缝③、④；方案二对应射

流缝⑤；方案三对应射流缝①、②；方案四对应射

流缝①、②、③、④。

当选用某一位置或某一角度吹气时，用纤维

胶带将其他射流缝均匀封闭即可。为保证加工精

度，进气道和射流控制激励器主体部分采用 3D打

印技术，选取精度为 0.1 mm的白色树脂作为打印

材料，同时为保证射流出口处的强度和均匀性，在

每个射流缝上都等间距地布置有许多加强肋，用

以加强和导流。

射流控制模型在风洞中的布置如图 3（a）所

示。为保证实验结果的准确性，排除相关干扰，将

表 1 机翼模型基本参数

Table 1 Basic parameters of wing model

模型参数

机翼面积/m2

机翼展长/m

翼根长/m

前缘后掠角/（°）

后缘后掠角/（°）

数值

0. 196

0. 65

0. 45

40

25

图 2 射流控制方案

Fig.2 Jet flow control schemes

图 3 射流控制模型

Fig.3 Jet flow control model
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测力天平安置在风洞口下方，仅将机翼部分裸露

在流场中，同时布置与风洞壁齐平的导流木板，用

以柔顺来流。

1. 4 射流控制激励器出气速度标定

射流控制中，射流缝出气量的大小通常由射

流动量系数 Cμ定义，其公式如下：

Cμ=
ṁ jU j

q∞S
= ρU 2

j A j

q∞S

其中下标 j代表射流，ṁ j代表射流的质量流量，ρ
代表空气密度，U j代表射流的速度，A j代表射流

出口截面积，q∞代表来流动压系数，S代表实验模

型的参考面积。Cμ 表示射流动量通量与自由来

流动量通量的比值。

本文用风速仪和总压管测得了各射流缝的射

流出口速度，得出单缝出气时相应的射流动量系

数，如表 2所示（电压固定为 30 V，射流缝缝宽为

1.2 mm）。

1. 5 实验设备

本节的研究工作主要在南京航空航天大学

1 m非定常低湍流风洞中进行，这是一座低噪声

的低速回流风洞。风洞的主要指标为：实验段开

口长为 1.7 m，实验截面宽×高为 1.5 m×1.0 m，

最大风速为 25 m/s，最小稳定风速为 5 m/s，紊流

度 ε≤0.07%，俯仰方向气流偏角 |∆α|≤0.5°，偏航

方向气流偏角 |∆β|≤0.5°。
测力实验采用的是六分量盒式天平。静态标

定结果表明，本天平的精确度和准确度指标已经

达到或优于国家军用标准规定的合格指标。

1. 6 测力实验结果与分析

设定实验风速为 18 m/s，迎角变化从-4°到
14°。本节将本体模型和激励模型进行常规测力

实验对比，分析不同射流控制方案下，对阻力、侧

力、偏航力矩的控制效果，以及附加力矩耦合影

响。实验中涵道风扇的电压固定为 30 V，电流为

30、40、50 A。

1. 6. 1 本体模型实验结果

迎角 α=-4°~14°，开裂式阻力方向舵舵偏

角为 0°、20°、40°、60°和 80°时，本体模型的基本气

动数据如图 5所示。

由图 5可知，当机翼上开裂式阻力方向舵打

开后，飞行器的阻力系数、侧力系数和偏航力矩系

数均随舵偏角的增加而增加，80°舵偏角下产生的

航向控制效果最好。其在迎角 α=-4°~14°范围

内，平均阻力增量约为 0.113，平均侧力增量约为

0.096，由阻力和侧力共同作用产生的平均偏航力

矩增量约为 0.149。同时升力下降，升阻比降低，

滚转力矩和俯仰力矩在 40°舵偏角以内基本保持

不变，当舵偏角大于 40°后，逐渐产生附加的负滚

转力矩和正俯仰力矩，但量级较小。

图 4 射流控制激励器射流缝布置

Fig.4 Jet slots arrangement of jet control actuator

表 2 平均射流速度和射流动量系数

Table 2 Average jet velocity and jet momentum coefficient

电流/A

10

20

30

40

50

平均射流出口速度/（m/s）

32

45

52

59

65

射流动量系数

0. 001 1

0. 002 3

0. 003 0

0. 003 9

0. 004 7
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图 5 本体模型基本气动数据

Fig.5 Basic aerodynamic data of ontology model

1. 6. 2 方案一实验结果

方案一采用后端同角度对称吹气的激励方

式，设定直流电源电压为 30 V，电流为 50 A，由于

方案一中两个射流缝同时激励，此时射流动量系

数 Cμ=0.004 7×2=0.009 4。射流角为 20°、40°、
60°、80°。图 6是方案一的基本气动数据。

由方案一的基本气动数据可知，当射流控制

激励器开启后，飞行器的阻力系数减小。当射流

角较大时（60°或 80°），阻力减小量较小，产生的偏

航力矩增量较小。当射流角为 20°时，阻力减小量

最多，产生的平均偏航力矩增量最大，约为 0.044，
相当于本体模型开裂式阻力方向舵偏转 30°左右
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图 6 方案一基本气动数据

Fig.6 Basic aerodynamic data of scheme 1

的效果。

设计方案一的初衷来源于开裂式阻力方向

舵，希望通过向后吹气产生气墙，阻碍来流，形成

类似于阻力舵的效果。但从实际的测力结果来

看，Cμ=0.009 4时，射流不足以形成气墙以阻碍

来流。射流角较大时，航向控制效果微弱，主要原

因是射流在弦线方向上的分量较小，不足以代替

原有的开裂式阻力方向舵。

1. 6. 3 方案二实验结果

由方案一引申出了方案二，即直接从后缘向

后喷气，给机翼施加一个推力，观察其偏航力矩产

生效果。直流电源电压固定为 30 V，电流 I=30
A（设为一级风量，Cμ=0.006 0），I=40 A（二级风

量 ，Cμ=0.007 8），I=50 A（三 级 风 量 ，Cμ=
0.009 4）。图 7是方案二的基本气动特性。

由图 7可知，当对左机翼后缘施加激励后，产

生向左的偏航力矩增量，随着风量的不断增加，产

生的阻力和偏航力矩系数增量也逐渐增大，同时

对升力、俯仰力矩和滚转力矩的影响几乎没有，是

力矩耦合影响最小的方案。但相较于方案一，同

样在三级风量的情况下，其产生的最大平均偏航

力矩增量却仅有 0.03，相当于开裂式阻力方向舵

偏转 22°左右的效果，表明直接力射流控制需要
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图 7 方案二基本气动数据

Fig.7 Basic aerodynamic data of scheme 2

相当强度的射流才可以对飞行器的航向姿态进行

控制。

1. 6. 4 方案三实验结果

在相同实验条件下，Cμ=0.009 4时，方案三

的基本气动数据如图 8所示。

由图 8可知，当开启激励后，随着射流角的减

小，飞行器的阻力、侧力和偏航力矩系数不断增

加，其中，射流角为 20°时，飞行器航向控制效果最

好，平均偏航力矩增量约为 0.13，相当于开裂式阻

力方向舵偏转 70°左右的效果，平均阻力增量约为

0.06，平均侧力增量约为 0.08。同时，正迎角范围

内，升力下降，产生正的俯仰力矩和负的滚转力
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图 8 方案三基本气动数据

Fig.8 Basic aerodynamic data of scheme 3

矩增量，其值在无吹气时的标准值附近浮动，力矩

耦合程度与开裂式阻力方向舵相近。

1. 6. 5 方案四实验结果

在相同实验条件下，由于方案四为四个缝同

时激励，Cμ=0.004 7×4=0.018 8，方案四的基本

气动数据如图 9所示。

由图 9可知，当采用方案四时，飞行器的阻力

系数、侧力系数均有所增加，导致偏航力矩系数增

加；升力系数、滚转力矩系数和俯仰力矩系数均在

无吹气时的标准值周围浮动，浮动范围较本体模
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图 9 方案四基本气动数据

Fig.9 Basic aerodynamic data of scheme 4

型的实验数据来说较大。其中，当前后端射流角

为 20°、40°、60°时，阻力系数、侧力系数和偏航力矩

系数的增加效果相近，-4°~14°迎角下平均偏航

力矩增量为 0.068，相当于开裂式阻力方向舵偏转

40°左右的效果；当前后端射流角为 80°时，阻力系

数、侧力系数的变化较小，导致产生的偏航力矩系

数较小，平均偏航力矩增量为 0.037，相当于开裂

式阻力方向舵偏转 25°左右的效果。

1. 6. 6 舵偏转效果分析及最优方案选取

针对飞翼布局飞行器航向控制问题，文中设

计的四种控制方案均有一定的控制效果。其最优

控制状态的各项参数对比如表 3所示。

从作用机理来看，方案一和方案二的本质是

给机翼后方施加推力，起加速作用；方案三和方案

四则是产生阻力，起阻碍作用。从控制效果及气

源效率来看，在相同射流动量系数下，产生阻力以

获得偏航力矩的改变比施加推力要高效许多。

多种射流控制方案的测力实验结果表明了方

案三 20°射流角为最优控制方案，可以满足常规开

裂式阻力方向舵的基本要求，且力矩耦合程度与

本体模型相近，可以实现航向姿态的控制。

为进一步分析施加激励前后各方案的流动控

制机理，对各方案进行了二维数值模拟探究。

2 二维数值模拟

截取图 1中A‑A剖面处翼型进行二维数值模

拟，图中 X‑Y为 A‑A剖面处形成的坐标系。设定

来流速度为 18 m/s，研究迎角 α选择 0°和 8°。翼

型选用 MH45，弦长为 265 mm，后缘高度为 10
mm，上下翼面射流缝缝宽为 1.2 mm，后缘射流缝

缝宽为 1.2 mm。设定射流角为 20°和 80°，设定单

缝射流动量系数 Cμ=0.004 7。
数值模拟基于 Fluent软件，湍流模型选择

k‑ω SST（shear stress transport）。其本体模型压

力云图如图 10所示，红色部分为射流出口位置。

2. 1 方案一模拟结果

方案一在 α=0°，8°时的压力云图如图 11所
示。由于修改了翼型后缘高度，无激励时后缘存

在小回流区。0°迎角下，20°射流角时，射流补充

表 3 四种方案最优状态对比

Table 3 Optimal states of four schemes

方案

方案一

方案二

方案三

方案四

最优控制

状态

射流角为 20°

三级风量

射流角为 20°

射流角为 20°

最优状态

相当舵偏转

角度/（°）

30

22

70

40

射流

动量

系数

0. 009 4

0. 009 4

0. 009 4

0. 018 8

力矩

耦合

程度

小

小

中

中

图 10 本体模型压力云图

Fig.10 Pressure contours of ontology model
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来流，使后缘小回流区加大；80°射流角时，射流对

来流的阻碍作用增加，生成小的分离涡，与后缘回

流相互作用，不断从后缘脱落。当迎角增加到 8°
时，20°射流角的变化不明显，80°射流角对来流的

阻碍作用加大，在激励口前方形成分离回流区。

图 12为 α=0°，射流角为 20°时的压力系数

（C p）曲线，由图可知，后缘射流作用范围小，激励

前后压力系数曲线几乎没有变化。

图 11 方案一压力云图

Fig.11 Pressure contours of scheme 1

2. 2 方案二模拟结果

图 13为方案二在 α=0°，8°时的压力云图，图

14为 α=0°时压力系数曲线。由图可知，当激励

开启后，射流从后缘喷出，对翼型起直接力加速作

图 12 方案一压力系数曲线（α=0°）
Fig.12 Pressure coefficient curves of scheme 1（α=0°）
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图 13 方案二压力云图（α=0°）
Fig.13 Pressure contours of scheme 2（α=0°）

用，但对翼型上下面的压力几乎没有影响。

2. 3 方案三模拟结果

图 15为方案三在 α=0°,8°时的压力云图，图

16为 α=0°时的压力系数曲线。由图可知，0°迎角

下，当激励开启后，射流与来流相互作用，激励处

图 15 方案三压力云图

Fig.15 Pressure contours of scheme 3

的流场被破坏，使流动提前发生分离，之后流动

又附着在机翼表面，流向后缘。且 20°射流角产

生的分离作用范围大于 80°射流角。激励口前方

由于阻碍作用形成相对高压区，而分离区为局部

低压区，前后压差阻力增大，因此翼型整体阻力

增加。当迎角增大为 8°时，由于上翼面流速进一

步加快，分离区主要集中在上翼面，且影响范围

大大增加。

图 14 方案二压力系数曲线（α=0°）
Fig.14 Pressure coefficient curves of scheme 2（α=0°）
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2. 4 方案四模拟结果

图 17为方案四在 α=0°,8°时的压力云图，图

18为 α=0°，20°射流角时的压力系数曲线。由图

可知，方案四实际是方案一和方案三的叠加。

α=0°时，由于作用在后段的激励对翼型整体影响

较小，占主导作用的仍是前段的射流。前段射流

起阻碍作用，后段射流起加速作用，当共同作用时

两者相互抵消，其增阻效果不如方案三。当迎角

图 17 方案四压力云图

Fig.17 Pressure contours of scheme 4

增大到 8°时，前段射流在上翼面形成的分离区覆

盖到后方流场，致使后段射流对流场的影响进一

步减小，占主导作用的仍是前段射流。

2. 5 气动系数对比

四种射流控制方案在 α=0°,8°时的升力系

数、阻力系数增量百分比如表 4所示，其中（20）表

图 16 方案三压力系数曲线（α=0°）
Fig.16 Pressure coefficient curves of scheme 3（α=0°）

图 18 方案四压力系数曲线（α=0°）
Fig.18 Pressure coefficient curves of scheme 4（α=0°）

2289



第 36 卷航 空 动 力 学 报

示射流角为 20°，以此类推。

由表 4可知，当激励开启后，相较于方案三和

方案四，方案一和方案二的升阻力系数变化相对

较小，即射流对流场的影响较小。而方案三和方

案四，主要通过产生阻力进而实现航向控制，当激

励开启后，其在 α=0°，8°时产生明显的阻力增量，

同时伴随升力的降低。但由于方案四为四个射流

缝同时激励，其在单位射流动量系数下产生的阻

力增量效果要低于方案三，即方案三为最优控制

方案，且 20°射流角产生的阻力增量要大于 80°射
流角。

3 结 论

本文基于射流控制技术，针对飞翼布局航向

控制的问题和为实现飞翼布局无舵化的目标，设

计了多种射流控制激励方案。通过与常规航向控

制所采用的开裂式阻力方向舵作对比，从控制效

果、力矩耦合和气源效率等方面对各方案进行了

分析，并通过二维数值模拟对各方案的流场形态

进行初步了解，最后得出最优控制方案。本文的

主要结论如下：

1）文中来流条件下，四种方案均可以产生一

定的偏航力矩控制效果。其中，前对称吹气（方案

三）为最优控制方案，可以产生和开裂式阻力方向

舵相当的阻力、侧力和偏航力矩增量，同时与其他

力矩耦合影响较小。而 20°射流角是最优控制方

案中的最优射流角度，可以产生相当约 70°开裂式

阻力舵偏转效果。

2）在相同射流动量系数下，产生阻力以获得

偏航力矩比依靠直接施加推力要高效许多。当各

方案开启时，射流中包含与来流相逆的分量越多，

与来流的相互作用越明显，形成的分离区越大，控

制效果越好。激励口前方因阻碍来流形成高压

区，分离区产生旋涡形成低压区，前后压差阻力增

加，因此机翼整体阻力、侧力增加，偏航力矩随之

增加，作用机理与开裂式阻力方向舵原理相似。

3）将射流控制技术应用于飞翼布局飞行器航

向姿态控制，有助于简化飞行器结构，替代或辅助

常规阻力类方向舵，消除舵面本身的不利影响，增

大隐身性能。本文设计的射流控制方案为流动控

制技术在飞行器姿态上的应用提供借鉴和参考。
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