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摘　要：采用数值模拟方法对宽速域（Ｍａ为０１４５～０７）内飞翼布局采用后缘环量控制射流进行滚转控
制开展系统研究，并与传统舵面控制构型进行对比。研究关注电磁隐身特性、滚转控制特性和相关流动机

理，以及射流引气的综合影响。结果表明：随马赫数的增大，射流对边界层流动的夹带和阻滞效应减弱，滚转

控制能力显著下降；但射流控制大幅提高了典型角域的电磁隐身特性，并且引气量少，推力损失小，控制效率

因子（单位附加阻力系数产生的控制力矩系数）高。综合来看，后缘环量控制射流是一种极具潜力的飞翼布
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局滚转控制设备。
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　　近年来，各军事强国相继推出飞翼布局隐身
无人战机的技术验证机型，包括法国的“神经

元”，英国的“雷神”，俄罗斯的“猎人”，中国的攻

击－１１，美国的“幻影雷”、Ｘ－４５Ａ、Ｘ－４７Ａ和
Ｘ－４７Ｂ等［１］。飞翼布局具备优良的气动特性与

隐身性能，但在机动和配平过程中，传统舵面的偏

转将破坏飞翼布局的电磁隐身外形。同时舵面的

使用增加了飞行器外模线上的开孔和狭缝，增大

了雷达散射截面（ｒａｄａｒｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ，ＲＣＳ）。
后缘环量控制射流是指在机翼后缘沿切向射

出一股流动。根据柯恩达效应，射流附着于后缘

凸曲面，即柯恩达表面，并夹带边界层流动同样绕

柯恩达表面偏转一定角度。流线的偏转使翼型产

生气动型弯曲，从而改变翼型的环量和升力。左

右机翼后缘不同射流组合方式可实现不同姿态控

制，其中以滚转控制效果最佳。后缘环量控制射

流作为一种典型的主动流动控制技术，具备代替

传统舵面进行姿态控制的潜力［２］。

相比舵面，后缘环量控制射流应用于飞行器

姿态控制具备诸多优势［２－４］。首先，无须液压传

动和铰链机构，射流系统体积小质量轻，可为飞行

器增大装载或增加航程。其次，姿态控制设备的

零部件数量大幅度减小，提高了系统可靠性，进而

提升了飞行器的出勤率。最重要的是活动部件减
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少，使得外模线更加光滑，机动和配平过程中无舵

面偏转，有望大幅改善飞翼布局的动态隐身特性。

但同时环量控制设备需从独立气泵或者发动机的

压气机引气获得高压气源，将持续消耗能量并对

发动机推力产生影响。此外，多项研究表明，随来

流马赫数的增大，射流出口激波和边界层的相互

作用［５］使射流更易脱离柯恩达表面，导致 Ｃμ失
速现象提前发生，环量控制效果［６－９］显著弱化。

尽管多数研究强调射流控制对飞行器隐身性能

的显著提升，但鲜有关于射流与舵面控制构型ＲＣＳ
特性的对比研究和量化评估工作。此外，引气导致

的推力损失评估也少见于文献研究。针对飞翼布局

的飞行试验［１０－１５］、风洞试验［２－３］和数值模拟［１６－１７］工

作多关注低速时利用环量控制技术进行部分姿态控

制（以滚转控制为主）的可行性。仅Ｆｏｒｓｔｅｒ［１８］通过
数值模拟确认了高亚声速（Ｍａ＝０７）中飞翼布局
ＳＡＣＣＯＮ（ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ）的机身内
侧射流与舵偏１０°产生的控制力矩接近。飞翼布局
隐身无人战机的实际飞行速度涵盖了低速至高亚声

速，在宽速域范围环量控制技术用于飞翼布局滚转

控制的可行性有待进一步验证。

因此本文结合气动和隐身数值计算方法，在

宽速域范围（Ｍａ为０１４５～０７）内系统性研究后
缘环量控制射流对飞翼布局的滚转控制效果，并

与传统舵面控制构型进行对比。研究关注电磁隐

身特性、滚转控制特性、流动机理分析和射流引气

影响四个方面。同时在射流引气影响小节中，提

出控制效率因子参数对比射流与舵面的控制效

率。本文期望为射流主动流动控制无操纵面飞翼

布局飞行器的设计工作提供量化参考依据。

１　研究对象

ＭＵＬＤＩＣＯＮ（ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ）
布局［１９］由北约 ＡＶＴ－２５１任务组提出，如图１所
示，本文将其作为滚转控制研究的飞翼平台。参

考长度为 ｃｒｅｆ＝６ｍ，参考面积为 Ｓｒｅｆ＝７７８ｍ
２，力

矩参考点（ｍｏｍｅｎｔｒｅｆｅｒｅｎｃｅｐｏｉｎｔ，ＭＲＰ）坐标为（ｘ，
ｙ，ｚ）ｒｅｆ＝（６，０，０）ｍ。其控制舵面包括内侧舵面
（ｉｎｎｅｒｂｏａｒｄ，ＩＢ）和外侧舵面（ｏｕｔｅｒｂｏａｒｄ，ＯＢ）。
舵面控制构型的几何模型如图２所示。单个舵面
的面积为１１６％参考面积。舵面后缘下偏为正。

为保证可比性，将内外侧舵面在后缘上的相

应位置分别替换为环量控制设备，得到射流控制

构型。Ｍｉｃｈｉｅ［２０］研究得到高效环量控制设备的
几何比例，本文据此对外翼段后缘修型，比例参数

如图３所示。每个环量控制设备均有上下两个射

图１　ＭＵＬＤＩＣＯＮ布局几何外形
Ｆｉｇ．１　ＧｅｏｍｅｔｒｙｏｆＭＵＬＤＩＣＯＮ

图２　舵面控制构型的几何模型
Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｔｈｅｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓ

图３　射流控制构型的几何模型
Ｆｉｇ．３　ＧｅｏｍｅｔｒｙｏｆｔｈｅｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｗｉｔｈＣＣｊｅｔｓ

·２０１·



　第４期 邵帅，等：宽速域飞翼布局后缘射流滚转控制研究

流出口，使用 ＩＵＪ、ＩＬＪ、ＯＵＪ和 ＯＬＪ分别代表内侧
上、内侧下、外侧上和外侧下四个出口的射流。

考虑对称性，本文以向右滚转为例研究不同

控制设备的滚转控制效果。舵面控制时，左右机

翼外侧舵面差动偏转 δＯＢ分别为 ±１０°、±２０°（左
机翼ＯＢ后缘下偏，右机翼 ＯＢ后缘上偏），为方
便表述对应构型在后文分别简称为舵偏１０°构型
和舵偏２０°构型。使用舵面控制但舵面无偏转时
（即δＯＢ＝±０°），简称无舵偏构型。射流控制时，
左右机翼外侧环量控制设备差动射流（左机翼

ＯＵＪ和右机翼ＯＬＪ射流开启）。

２　数值方法及验证

２．１　气动计算方法及验证

气动数值模拟使用非结构混合网格计算流体

力学仿真软件 ＨｙｐｅｒＦＬＯＷ［２１－２２］。计算中，无黏
通量离散使用Ｒｏｅ格式，黏性项使用法向导数法
离散，湍流模型采用ｋ－ωＳＳＴ两方程模型。使用
ＭＵＬＤＩＣＯＮ布局和椭圆环量控制翼模型分别验
证ＨｙｐｅｒＦＬＯＷ准确模拟飞翼布局绕流和环量控
制翼绕流的能力。

２．１．１　飞翼布局绕流算例验证
验证分为两步，首先进行网格无关性验证得

到后续研究的网格基础，接着在一定迎角范围内

与文献对比气动载荷结果，验证气动力和力矩的

准确性。

验证算例来流条件为马赫数Ｍａ＝０４，每米
雷诺数 Ｒｅ＝９３３３×１０６。计算网格为非结构混
合网格，物面为４０层棱柱网格，外部空间由四面
体网格填充，机身周围区域进行适当加密。表１
列出了三套网格的参数，图 ４展示了中等密度网
格细节，三套网格的拓扑结构相同。表２展示了
网格加密对气动载荷的影响，迎角 α＝０°，从中等
密度网格到密网格，升力系数ＣＬ、阻力系数ＣＤ和
俯仰力矩系数 Ｃｍ的变化微小，故选择中等密度
网格开展后续研究。图５展示了 ＨｙｐｅｒＦＬＯＷ求
解器与采用 ＳＡｎｅｇ（ｎｅｇａｔｉｖｅｓｐａｒｌａｒｔａｌｌｍａｒａｓ
ｔｕｒｂｕｌａｎｃｅｍｏｄｅｌ）湍流模型的德国宇航中心 ＤＬＲ
Ｔａｕ求解器［２３］对 ＭＵＬＤＩＣＯＮ布局的气动特性预
测结果。两者的ＣＬ和ＣＤ曲线吻合良好，Ｃｍ曲线
在小迎角时吻合良好，当迎角大于６°后由于湍流
模型的差异而存在偏差，但变化趋势一致。本文

关注小迎角附近来流速度和射流强度对滚转控制

效果的影响，因此计算方法可用于后文飞翼布局

气动特性的评估工作。

表１　ＭＵＬＤＩＣＯＮ布局网格参数
Ｔａｂ．１　ＤｅｔａｉｌｓｏｆｇｒｉｄｓｏｆＭＵＬＤＩＣＯＮ

网格参数 粗网格 中等网格 密网格

第一层网格厚度／ｍ １×１０－５ ５×１０－６ ２×１０－６

加密区平均尺度／ｍ ０．０８ ０．０５ ０．０４

单元数量 ３．２８×１０６ ８．８７×１０６ １．８６×１０７

图４　ＭＵＬＤＩＣＯＮ布局网格剖分
Ｆｉｇ．４　ＧｒｉｄｏｆＭＵＬＤＩＣＯＮ

表２　网格加密对气动载荷的影响
Ｔａｂ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｇｒｉｄｒｅｆｉｎｅｍｅｎｔｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓ

气动力及

力矩系数
粗网格 中等网格 密网格

ＣＬ －１．０２×１０－２ －１．０１×１０－２ －１．０２×１０－２

ＣＤ ８．１４×１０－３ ７．６４×１０－３ ７．５７×１０－３

Ｃｍ ４．０６×１０－３ ４．１３×１０－３ ４．１７×１０－３

图５　ＭＵＬＤＩＣＯＮ布局气动特性
Ｆｉｇ．５　ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＭＵＬＤＩＣＯＮ

２．１．２　椭圆环量控制翼算例验证
椭圆环量控制翼模型风洞试验［８］覆盖了低

·３０１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４４卷

速到跨声速，是环量控制翼的标准验证算例之一。

来流条件为 Ｍａ＝０３，Ｒｅｃ＝１×１０
６，α＝３°和

Ｍａ＝０８，Ｒｅｃ＝２．５×１０
６，α＝３°（Ｒｅｃ为基于翼

型弦长的雷诺数）。翼型剖面如图 ６（ａ）所示，试
验模型和网格如图６（ｂ）所示，模型展长为弦长的
２倍，蓝色为端板以减少有限展长的三维效应，黄
色为支撑模型的分流板作黏性壁面考虑［８］。机

翼表面和气室内部的结构网格参考文献［９］的剖
分方式。机翼表面和柯恩达表面法向第一层网格

厚度分别为１×１０－５ｃ和５×１０－６ｃ，以保证 ｙ＋ ～
Ο（１）。　

（ａ）翼型剖面
（ａ）Ａｉｒｆｏｉｌｓｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）网格
（ｂ）Ｇｒｉｄ

图６　椭圆环量控制翼的几何和网格
Ｆｉｇ．６　ＧｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｇｒｉｄｏｆｔｈｅｅｌｌｉｐｔｉｃａｌＣＣａｉｒｆｏｉｌ

环量控制设备的高压气室前壁面使用压力入

口边界条件，如图 ６（ａ）所示，总压 ｐ０，ｐｌｅｎｕｍ通过压
比ＮＰＲ＝ｐ０，ｐｌｅｎｕｍ／ｐ∞设置，总温 Ｔ０，ｐｌｅｎｕｍ ＝Ｔ∞，ｐ∞
和Ｔ∞分别为来流压力和温度，速度方向与边界面
垂直。射流动量系数 Ｃμ是环量控制的重要无量
纲参数，表征射流动量与来流动压的相对大小，定

义如下：

Ｃμ＝
ｍｕｊ
ｑ∞Ｓｒｅｆ

（１）

式中：ｍ为质量流量，ｑ∞为来流动压，ｕｊ为射流出
口速度，Ｓｒｅｆ为参考面积。对于二维翼型 Ｓｒｅｆ为翼
型弦长，机翼或飞行器Ｓｒｅｆ则是投影面积。压力入
口边界的动量和压力将产生额外的反作用力和力

矩，将动量等效为压力：

ｐｃ＝ｐｂ＋ρｂｕ
２
ｂ （２）

其中，下标ｂ为边界值，ｐｃ为动量修正的压力值。
将压力入口边界视为常规壁面积分压力和黏性切

应力，进而得到修正的整机气动力和力矩。

图７展示了椭圆环量控制翼的压力系数 Ｃｐ
云图和展向中间截面（Ｚ＝１）的流线图，流线用Ｃｐ
着色。从截面流线可以看出，射流作用下绕流偏

转显著，翼型产生气动型弯曲。Ｍａ＝０８时，机翼

（ａ）Ｍａ＝０．３，Ｃμ＝０．０５４

（ｂ）Ｍａ＝０．８，Ｃμ＝０．００８

图７　椭圆环量控制翼绕流流场
Ｆｉｇ．７　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｏｖｅｒｔｈｅｅｌｌｉｐｔｉｃａｌＣＣａｉｒｆｏｉｌ
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背风面出现激波。此外，由于两端受到端板和分

流板的影响，表面 Ｃｐ分布存在展向差异，因此积
分展向中间截面的压力系数作为翼型的升力

系数。

图 ８为展向中间截面升力系数增量 ΔＣＬ
计算值与试验值［８］的对比。表 ３列出了计算
值与试验值的偏差。Ｍａ＝０３与 Ｍａ＝０８且
Ｃμ较小时，计算值与试验值吻合良好。Ｍａ＝
０８且 Ｃμ较大时，计算值与试验值的最大相对
偏差为１６９６％，远小于环量控制翼文献中常
见的升力系数 ２５％的偏差［２４］。因此，本文的

计算方法能够满足宽速域环量控制翼的数值

模拟需求。

（ａ）Ｍａ＝０．３，Ｒｅｃ＝１×１０
６，α＝３°

（ｂ）Ｍａ＝０．８，Ｒｅｃ＝２．５×１０
６，α＝３°

图８　展向中间截面增升效果
Ｆｉｇ．８　Ｌｉｆｔａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｉｄｓｐａｎｗｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎ

表３　ΔＣＬ计算值与试验值的偏差
Ｔａｂ．３　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌΔＣＬ

Ｍａ Ｃμ ΔＣＬＣ ΔＣＬＥ
绝对

偏差

相对

偏差／％

０．３

７．４３×１０－２ ０．６１３ ０．６００ ０．０１３ ２．１７

６．６５×１０－２ ０．６０９ ０．５９１ ０．０１８ ３．０５

５．８７×１０－２ ０．５９５ ０．５７１ ０．０２４ ４．２０

５．４０×１０－２ ０．５８３ ０．５５４ ０．０２９ ５．２３

４．４３×１０－２ ０．５４４ ０．５０６ ０．０３８ ７．５１

３．４９×１０－２ ０．４７３ ０．４４４ ０．０２９ ６．５３

２．７０×１０－２ ０．３９５ ０．３８０ ０．０１５ ３．９５

１．６０×１０－２ ０．２７３ ０．２７３ 　０ 　０

８．０６×１０－３ ０．１６４ ０．１８３－０．０１９ －１０．３８

０．８

８．０５×１０－３ ０．２８５ ０．２５８ ０．０２７ １０．４７

６．３９×１０－３ ０．２６９ ０．２３０ ０．０３９ １６．９６

５．１３×１０－３ ０．２０９ ０．１９７ ０．０１２ ６．０９

３．００×１０－３ ０．１１０ ０．１１５ ０．００５ －４．３５

１．９２×１０－３ ０．０６７ ０．０６２ ０．００５ ８．０６

注：绝对偏差为ΔＣＬＣ－ΔＣＬＥ，相对偏差为（ΔＣＬＣ－ΔＣＬＥ）／ΔＣＬＥ×

１００％，其中下标“Ｃ”和“Ｅ”分别代表计算值和试验值。对试验数

据点进行二次插值获得特定Ｃμ对应的试验值ΔＣＬＥ。

２．２　隐身计算方法及验证

Ｘ波段（８～１２５ＧＨｚ）是机载火控雷达的主
要工作频段，且在针对飞行器的雷达中占比最

大［２５］。故本文选择１０ＧＨｚ典型频点研究射流控
制对飞翼布局隐身性能的提升。电尺寸是 ＲＣＳ
数值模拟中的重要指标，是目标尺寸与雷达工作

波长之比，用以选择合适的数值计算方法准确高

效地完成 ＲＣＳ数值计算。ＭＵＬＤＩＣＯＮ的尺寸相
对１０ＧＨｚ频点为超电大尺寸，因此采用大面元物
理光学法（ｌａｒｇｅｅｌｅｍｅｎｔｐｈｙｓｉｃａｌｏｐｔｉｃｓ，ＬＥＰＯ）进
行数值模拟。采用经典金属圆柱体模型对 ＬＥＰＯ
方法进行验证。圆柱模型和计算设置如图 ９
所示。

图９表明各个方位的 ＲＣＳ计算值与试验数
据［２６］均吻合良好，即 ＬＥＰＯ方法能够较为准确地
模拟金属圆柱体等凸结构的电磁散射特性，因此

该方法能够满足超电大尺寸飞翼布局的 ＲＣＳ数
值模拟需求。

·５０１·
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图９　金属圆柱体ＲＣＳ计算与试验数据对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄ
ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＲＣＳｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｍｅｔａｌｃｙｌｉｎｄｅｒ

３　结果分析

３．１　电磁隐身特性

滚转控制时，飞行器将发生姿态变化，电磁隐身

特性将随之显著变化。因此，本文将同时考虑滚转

角φ＝０°和φ＝１０°时射流和舵面控制构型的ＲＣＳ散
射特性。绝大多数空中机载火控雷达采用垂直极

化（ｖｅｒｔｉｃａｌｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ，ＶＶ）工作方式，本文模拟也
采用这种极化方式。电磁波入射频率１０ＧＨｚ，入
射角度θ为０°～３６０°。射流和舵面控制构型的隐
身计算网格的网格量分别为２７４万和２３７万。图
１０展示了数值模拟中的雷达波入射角度。

图１０　飞翼布局雷达波入射示意图
Ｆｉｇ．１０　Ｒａｄａｒｉｒｒａｄｉａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇ

图１１展示了无舵偏构型在滚转角 φ＝０°状
态下的ＲＣＳ散射图。该构型具有对称性，在 θ为
０°～１８０°方位内存在四个强散射点，其中三个为
θ＝５３°的垂直前缘方向、θ＝９０°的翼尖方向、θ＝
１５０°的垂直外翼段后缘方向。第４个强散射点在
θ＝１２０°方位，此方位上舵面转轴缝隙充分暴露，
形成较强的电磁波散射。图 １２对比了 φ＝０°时
射流控制构型、无舵偏构型和舵偏 ２０°构型的
ＲＣＳ散射特性。在 θ为５３°、９０°、１５０°三个方位
和其对称方位上，三种构型的 ＲＣＳ峰值大小无明
显差异。但在θ＝１２０°和θ＝２４０°方位，相比无舵
偏构型，射流控制构型的ＲＣＳ显著减小，舵偏２０°

图１１　φ＝０°时无舵偏构型ＲＣＳ散射图
Ｆｉｇ．１１　ＲＣＳｏｆｔｈｅｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｗｉｔｈｕｎｄｅｆｌｅｃｔｅｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓａｔφ＝０°

图１２　φ＝０°时射流与舵面控制构型ＲＣＳ对比
Ｆｉｇ．１２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＣＳｏｆｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｓｗｉｔｈ
ＣＣｊｅｔｓａｎｄｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓａｔφ＝０°

构型的ＲＣＳ显著增大。在 θ＝１２０°和 θ＝２４０°方
位附近，以射流控制构型ＲＣＳ值小于舵面控制构
型时的方位角范围标示出角域１和角域２，代表
舵面控制导致的峰值宽度，在图 １２中用黑色矩
形标出。表 ４对比了三种构型在两个角域和前
向威胁扇区（θ为 －３０°～３０°）的 ＲＣＳ均值。在
０°滚转角状态下，射流控制显著提升了角域１和
角域２内的隐身特性，ＲＣＳ均值相比舵偏２０°构
型降幅大于 ２３ｄＢｓｍ；前向隐身特性也有提升，
ＲＣＳ均值相比舵偏２０°构型降幅大于２ｄＢｓｍ。

表４　φ＝０°时不同构型特定角域的ＲＣＳ均值对比

Ｔａｂ．４　ＭｅａｎｖａｌｕｅｏｆＲＣＳｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓａｔ

ｓｐｅｃｉｆｉｃａｚｉｍｕｔｈｒａｎｇｅｓａｔφ＝０°

单位：ｄＢｓｍ

角域 射流控制 无舵偏 舵偏２０°
前向±３０° －３６．６９ －３４．９４ －３４．５１
角域１ －２５．６４ －８．９６ １．３２
角域２ －２４．９５ －１０．７８ －１．０１

·６０１·
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　　图１３展示了无舵偏构型在滚转角 φ＝１０°状
态下的ＲＣＳ散射图。与图 １１对比，机身滚转后，
电磁散射特性明显改变。机翼前缘和后缘散射产

生的ＲＣＳ峰值显著减小，在θ＝９０°方位的翼尖散
射峰值消失，但前向和侧向的 ＲＣＳ显著增大。同
时除 θ＝１２０°和 θ＝２４０°方位外，θ＝６０°和 θ＝
３００°方位附近出现了新的强散射源。这些散射源
均由机身滚转后，舵面脱离机身遮挡而暴露形成。

图 １４对比了φ＝１０°时射流控制构型、无舵偏构
型和舵偏 ２０°构型的 ＲＣＳ散射特性。采用与
图１２同样的方法标识出 ４个 ＲＣＳ峰值的角
域３～６。在这些角域内，射流控制构型同样显著
减小了ＲＣＳ峰值大小。统计这些角域和前向威
胁扇区的ＲＣＳ均值，如表５所示。在１０°滚转角
状态下，射流控制相比舵偏２０°构型同时提升了
角域３～６和前向的隐身特性，ＲＣＳ均值降幅分别
大于１８ｄＢｓｍ和３ｄＢｓｍ。

图１３　φ＝１０°时无舵偏构型ＲＣＳ散射图
Ｆｉｇ．１３　ＲＣＳｏｆｔｈｅｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｗｉｔｈｕｎｄｅｆｌｅｃｔｅｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓａｔφ＝１０°

图１４　φ＝１０°时射流与舵面控制构型ＲＣＳ对比
Ｆｉｇ．１４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＣＳｏｆｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｓｗｉｔｈ
ＣＣｊｅｔｓａｎｄｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓａｔφ＝１０°

表５　φ＝１０°时不同构型特定角域的ＲＣＳ均值对比
Ｔａｂ．５　ＭｅａｎｖａｌｕｅｏｆＲＣＳｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓａｔ

ｓｐｅｃｉｆｉｃａｚｉｍｕｔｈｒａｎｇｅｓａｔφ＝１０°
单位：ｄＢｓｍ

角域 射流控制 无舵偏 舵偏２０°

前向±３０° －３２．６９ －２９．８２ －２９．３２

角域３ －２９．６３ －１９．２７ －８．９４

角域４ －２７．２６ －１６．７１ －８．２３

角域５ －２５．０６ －１５．０４ －６．７７

角域６ －２８．４４ －１７．３４ －７．６４

３．２　滚转控制特性

在干净布局的中等密度网格基础上划分舵面

和射流控制构型的网格，如图 １５和图 １６所示。
环量控制设备气室内部和柯恩达表面区域使用结

构网格进行剖分，柯恩达表面第一层网格厚度为

３×１０－６ｍ，以确保ｙ＋～Ο（１）。计算中来流速度
覆盖低速至高亚声速，马赫数分别为０１４５、０４
和０７，对应的每米雷诺数分别为Ｒｅ＝３３×１０６、
Ｒｅ＝９３３３×１０６和 Ｒｅ＝１．８８１×１０７，迎角均为
０°。所研究的射流压比范围为ＮＰＲ为１１～３。

图１５　舵面控制构型的网格剖分
Ｆｉｇ．１５　Ｃｅｌｌｏｆｔｈｅｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓ

图１７为不同马赫数下，射流控制时滚转力矩
系数增量 ΔＣｌ＝Ｃｌ－Ｃｌ０随 Ｃμ的变化。当 Ｍａ≥
０４时，ΔＣｌ随 Ｃμ线性增长到最大值后下降；当
Ｍａ＝０１４５时，Ｃμ增大至００１３后，ΔＣｌ仍然保
持增长趋势。为方便表述，将此时的滚转力矩增

量视为所研究压比范围内 ΔＣｌ的最大值。表 ６
列出了射流滚转控制特性系数，其中射流滚转控

制舵效Ｃｌ／Ｃμ由图 １７中曲线的线性段作最小
二乘估计得到。随马赫数的增大，射流控制可产

·７０１·
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图１６　射流控制构型的网格剖分
Ｆｉｇ．１６　ＣｅｌｌｏｆｔｈｅｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｗｉｔｈＣＣｊｅｔｓ

图１７　滚转力矩系数增量随Ｃμ的变化

Ｆｉｇ．１７　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｉｎｃｒｅａｓｅｍｅｎｔｓｏｆｒｏｌｌｍｏｍｅｎｔ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｄｕｅｔｏＣμｖａｒｉａｔｉｏｎ

生的滚转力矩系数最大值（ΔＣｌ）ｍａｘ显著减小，来
流马赫数从０１４５增至０４时，（ΔＣｌ）ｍａｘ降至低
速时的５６％；马赫数继续增大到０７时，进一步
减小至低速时的２３％。但 Ｍａ＝０４和 Ｍａ＝０７
时的射流舵效较为接近，均超过 Ｍａ＝０１４５的
１５倍。

表６　射流滚转控制特性系数
Ｔａｂ．６　ＲｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅＣＣｊｅｔ

Ｍａ （ΔＣｌ）ｍａｘ Ｃｌ／Ｃμ

０．１４５ ５．７４１×１０－２ ２．４９０８

０．４ ３．２０６×１０－２ ３７．３７７０

０．７ １．２９２×１０－２ ３８．３６２０

图１８对比了宽速域下射流控制与舵面控制

的滚转力矩系数增量。随来流速度增大，射流能

够产生的滚转控制力矩系数显著减小，舵面的滚

转控制力矩系数却有小幅增长。具体来看 Ｍａ＝

０１４５、Ｍａ＝０４和 Ｍａ＝０７时，在所研究的射流

压比范围内，后缘环量控制射流产生的（ΔＣｌ）ｍａｘ
分别约为舵偏２０°的２７倍、１３倍和０５倍。同

时Ｍａ＝０７时，射流的（ΔＣｌ）ｍａｘ仍能达到舵偏

１０°的１２倍。

图１８　射流与舵面控制滚转力矩系数增量对比
Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｃｒｅａｓｅｍｅｎｔｓｏｆｒｏｌｌｍｏｍｅｎｔ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｅＣＣｊｅｔａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ

飞翼布局使用传统舵面控制时容易产生控制

力矩耦合［２７］，让飞行器进入非指令耦合运动，控

制难度较大。根据不同马赫数下射流与舵面滚转

控制能力差异，调整射流强度使射流在 Ｍａ为

０１４５、０４和０７时分别产生与舵偏２０°、２０°和

１０°相同的滚转力矩系数，进而对比射流与舵面在

滚转控制中的力矩耦合特性。

三个射流算例对应的射流条件如表７所示。

图１９对比了三组射流与舵面控制算例的力矩耦

合特性。Ｍａ＝０１４５时，射流滚转控制产生的耦

合俯仰力矩和偏航力矩分别比舵面偏小９３％和

１５％；Ｍａ＝０４时，射流相比舵面的耦合俯仰力矩

和偏航力矩分别偏大 １６９％和 １３９％；Ｍａ＝０７

时，射流控制的耦合力矩略微偏大。整体来看，射

流滚转控制时力矩耦合特性受马赫数影响显著，

与舵面相比，低速时横向与纵向和航向力矩耦合

减弱，高速时力矩耦合增强。
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表７　与舵面滚转力矩相同时的射流条件
Ｔａｂ．７　ＪｅｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｗｈｅｎｔｈｅＣＣｊｅｔｐｒｏｄｕｃｅｓｔｈｅｓａｍｅ

ｒｏｌｌｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｓａｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ

Ｍａ
舵偏／
（°）

ΔＣｌ Ｃμ ｍ／（ｋｇ／ｓ）

０．１４５ ２０ ２．１５×１０－２ ５．６９×１０－４ ０．７１３

０．４ ２０ ２．４４×１０－２ ７．３２×１０－４ １．８６～２．２９

０．７ １０ １．１２×１０－２ ３．３６×１０－４ ２．７２

注：Ｍａ为０．１４５、０．７时，分别使用０ｋｍ和１０ｋｍ高度大气参数计

算有量纲质量流量；Ｍａ＝０４时，使用０ｋｍ和１０ｋｍ高度大气参

数计算有量纲质量流量上下限。

（ａ）ΔＣｍ－Ｍａ

（ｂ）ΔＣｎ－Ｍａ

图１９　射流与舵面控制的力矩耦合特性对比
Ｆｉｇ．１９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｏｍｅｎｔｃｏｕｐｌｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

ｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅＣＣｊｅｔａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ

３．３　流动机理分析

滚转控制方面，低速时射流比舵面控制能力

强，但来流速度增大后控制能力显著下降。本节

通过分析流动结构和压力分布，以揭示背后的流

动机理。

图２０展示了射流控制得到最大滚转力矩时
全机压力分布和外翼段绕流。以右侧机翼后缘绕

流为例做进一步分析，如图 ２１所示。两图中红
色和蓝色流线分别为射流和机身绕流流线。

Ｍａ＝０１４５时，最大滚转力矩对应的射流压比
ＮＰＲ＝３，射流在出口处于欠膨胀状态，不断膨胀
和压缩形成一系列马赫盘，如图 ２１（ａ）所示。射
流绕过柯恩达表面来到上表面，此时仍未充分膨

胀，压力较高，因此在上表面后缘形成一片沿展向

分布的高压区域，如图 ２１（ｂ）所示。射流在上表
面继续向上游流动，阻滞上表面来流形成大范围

流动分离。分离区上游形成高压区，分离区下方

则形成低压区。射流方向垂直机翼后缘（后掠角

３０°），速度存在展向分量，因此射流脱离壁面向
下游折返的同时向翼梢方向流动并汇入尾迹，如

图 ２０（ａ）所示。射流与绕流的相互作用区域覆盖
整个外翼段外侧和翼梢区域。该区域远离对称

（ａ）Ｍａ＝０．１４５，上表面
（ａ）Ｍａ＝０．１４５，ｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅ

（ｂ）Ｍａ＝０．４，上表面
（ｂ）Ｍａ＝０．４，ｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅ
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（ｃ）Ｍａ＝０．７，上表面
（ｃ）Ｍａ＝０．７，ｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅ

（ｄ）Ｍａ＝０．１４５，下表面
（ｄ）Ｍａ＝０．１４５，ｌｏｗｅｒｓｕｒｆａｃｅ

（ｅ）Ｍａ＝０．４，下表面
（ｅ）Ｍａ＝０．４，ｌｏｗｅｒｓｕｒｆａｃｅ

（ｆ）Ｍａ＝０．７，下表面
（ｆ）Ｍａ＝０．７，ｌｏｗｅｒｓｕｒｆａｃｅ

图２０　射流滚转控制时Ｃｐ分布和绕流流场

Ｆｉｇ．２０　Ｃｐｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｎｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｏｆｔｈｅ

ｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇｗｉｔｈＣＣｊｅｔｓｆｏｒｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌ

（ａ）Ｍａ＝０．１４５，Ｍａ云图
（ａ）Ｍａ＝０．１４５，ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆＭａ

（ｂ）Ｍａ＝０．１４５，后缘绕流
（ｂ）Ｍａ＝０．１４５，ｆｌｏｗｏｖｅｒｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ

·０１１·
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（ｃ）Ｍａ＝０．４，ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆＭａ
（ｃ）Ｍａ＝０．４，Ｍａ云图

（ｄ）Ｍａ＝０．４，后缘绕流
（ｄ）Ｍａ＝０．４，ｆｌｏｗｏｖｅｒｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ

（ｅ）Ｍａ＝０．７，Ｍａ云图
（ｅ）Ｍａ＝０．７，ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆＭａ

（ｆ）Ｍａ＝０．７，后缘绕流
（ｆ）Ｍａ＝０．７，ｆｌｏｗｏｖｅｒｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ

图２１　右侧机翼后缘绕流和ｚ＝－４．５ｍ截面Ｍａ云图
Ｆｉｇ．２１　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｏｖｅｒｒｉｇｈｔｗｉｎｇ′ｓｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅａｎｄ
Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎｚ＝－４．５ｍｓｅｃｔｉｏｎ

面，延长了横向操纵力臂，并且局部压力系数 Ｃｐ
变化幅度较大，因此低速时射流控制产生了较强

的滚转控制效果。

马赫数增大至０４后，最大滚转力矩对应的
射流压比 ＮＰＲ＝２，射流在出口处于轻微的欠膨
胀状态，膨胀加速后超过声速，如图２１（ｃ）所示。
靠近机身内侧３／４的射流保持附着，靠近翼梢１／４
的射流提前与柯恩达表面分离，如图２１（ｄ）所示。
保持附着的射流绕至上表面后，压力已经较小，在

上表面向上游前进较短距离后便折返向下游流

动。上表面来流受到射流阻挡在后缘形成小范围

的分离区，Ｃｐ受影响的区域也集中于此（４ｍ≤
ｚ≤６ｍ），如图２０（ｂ）所示。马赫数继续增大至
０７，压比 ＮＰＲ＝２５，欠膨胀射流在出口形成马
赫盘，绕柯恩达表面偏转大约 ６０°后脱离，如
图 ２１（ｅ）所示。射流脱离曲面后形成“气幕”，对
来流形成一定阻挡，导致上表面后缘出现小范围

的高压区，如图 ２１（ｃ）和图２１（ｆ）所示。从 Ｍａ＝
０４到Ｍａ＝０７，射流对机身表面 Ｃｐ的影响区域
在弦向进一步缩窄，仅限于极靠近后缘的区域。

同时对比图 ２０（ｄ）、图２０（ｅ）、图２０（ｆ）所示的右
机翼下表面后缘，射流对下表面边界层流动存在

剪切加速作用，使后缘出现低压区，低压区随马赫

数增大强度减弱且范围缩小。总结来看，随来流

速度增大，存在两个效应使得射流滚转控制能力

下降：①射流从翼梢端开始提前脱离柯恩达曲面，
对对侧边界层流动的阻滞效应减弱；②射流与来
流速度差减小，对同侧边界层的夹带效应减弱。

·１１１·
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　　图２２展示了图２０中ｚ＝－４ｍ、－５ｍ、－６ｍ、
－７ｍ四个典型截面的Ｃｐ分布。其中Ｍａ＝０１４５
和Ｍａ＝０４时，ｚ＝－５ｍ截面上表面后缘 Ｃｐ大
幅波动对应于射流绕至上表面迫使上表面来流发

生分离。ｚ＝－６ｍ和 ｚ＝－７ｍ截面上，Ｍａ＝
０１４５的Ｃｐ分布与另外两组 Ｃｐ分布存在显著差
异。其上表面后缘存在较大范围的低压平台，这

是因为射流导致的流动分离区覆盖了翼梢区域。

马赫数增大至０４后，射流对下表面流动夹带效
应和对上表面流动的阻滞效应减弱，对机身绕流的

（ａ）ｚ＝－４ｍ

（ｂ）ｚ＝－５ｍ

（ｃ）ｚ＝－６ｍ

（ｄ）ｚ＝－７ｍ

图２２　射流滚转控制时四个典型截面Ｃｐ分布

Ｆｉｇ．２２　Ｃｐｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｆｏｕｒｓｅｃｔｉｏｎｓｉｎ

ｃａｓｅｓｏｆＣＣｊｅｔｓｆｏｒｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌ

影响范围限于后缘附近，对 ｚ＝－７ｍ截面 Ｃｐ分
布的影响也几乎消失。

３．４　射流引气影响

本节将从推力损失和压气设备功率系数两方

面综合评估射流引气的影响，并将压气耗能转化

为阻力，提出控制效率因子，对比射流与舵面的滚

转控制效率。

首先进行推力损失评估。ＳＡＣＣＯＮ布局与
ＭＵＬＤＩＣＯＮ布局几何形状和尺寸非常接近，因此
本文以其概念设计［２８］中推进系统的空气流量

１４９０５ｋｇ／ｓ和静推力６０ｋＮ为参考，以温瑞英和
刘沛清［２９］提出的基于动量定理的发动机引气推

力损失模型ΔＦ＝ｍＵｅ为依据，计算射流引气导致
的发动机推力损失。模型中 Ｕｅ是发动机出口气
体速度。一般涡扇发动机尾喷口出流速度为

３５０～４５０ｍ／ｓ。概念设计中发动机涵道比较大，
为３７８，故选择较小的出口速度３５０ｍ／ｓ进行计
算。同时选择表 ７中最大质量流量２７２ｋｇ／ｓ作
为环量控制射流提供滚转控制时的引气量上限。

经计算可得：环量控制射流产生舵偏 ２０°（Ｍａ≤
０４）和舵偏１０°（Ｍａ＝０７）的滚转力矩时，引气
量小于发动机进气量的１８２％，对应的推力损失
不超过１６２％。

接着考虑环量控制所需压气设备的功率系

数。环量控制通过独立气泵或者发动机的压气机

获得高压气源，需持续消耗能量维持射流。压气

耗能的功率系数Ｐｃ，ｊｅｔ可以用如下公式
［３０］计算：

Ｐｊｅｔ＝
ｍｃｐＴ０，∞
η

ｐ０，ｐｌｅｎｕｍ
ｐ０，( )
∞

γ－１
γ[ ]－１ （３）

Ｐｃ，ｊｅｔ＝
Ｐｊｅｔ

１
２ρ∞ｕ

３
∞Ｓｒｅｆ

（４）

结合等熵过程总温与静温及总压与静压关

系，式（３）可转化为：

　Ｐｊｅｔ＝
ｍｃｐＴ∞
η

（ＮＰＲ）
γ－１
γ － １＋γ－１２ Ｍａ[ ]{ }２

（５）

其中：Ｔ０，∞和 ｐ０，∞分别为来流总温和总压；ρ∞和
ｕ∞分别为来流密度和速度；ｃｐ为等压热容；η为
压气设备效率，这里设定为η＝８５％。

射流滚转控制中压气设备功率系数 Ｐｃ，ｊｅｔ随
Ｃμ的变化如图２３所示，数据点是计算值，图中为
根据数据点拟合得到的二次曲线，且拟合优度

Ｒ２＞０９９。来流马赫数越大，Ｐｃ，ｊｅｔ随Ｃ
２
μ的增长率

越大，压气耗能也越大。Ｍａ＝０４时增长率约为
低速时的３３倍，Ｍａ＝０７时增长率达到低速时
的５８倍。

·２１１·
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图２３　射流滚转控制压气设备功率系数随Ｃμ的变化

Ｆｉｇ．２３　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｐｕｍｐ′ｓｐｏｗｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｄｕｅｔｏ
ＣμｖａｒｉａｔｉｏｎｉｎｃａｓｅｓｏｆＣＣｊｅｔｓｆｏｒｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌ

最后提出控制效率因子表征单位阻力系数获

得的滚转力矩系数改变量。舵面的控制效率因子

定义如下：

ＣＥＦｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ＝
Ｃｌ－Ｃｌ０
ＣＤ－ＣＤ０

（６）

式中，Ｃｌ－Ｃｌ０ 和ＣＤ－ＣＤ０分别为设备产生的滚
转力矩系数改变量和伴生的附加阻力系数。

类比文献［３０］将压气耗能等效为阻力并修
正升阻比的做法，本文将压气设备功率系数视为

额外阻力系数，修正射流的控制效率因子为：

ＣＥＦｊｅｔ＝
Ｃｌ－Ｃｌ０

ＣＤ－ＣＤ０＋Ｐｃ，ｊｅｔ
（７）

式中：ＣＤ－ＣＤ０为增大后缘厚度（增大阻力）与射
流反冲作用（减少阻力）对阻力系数的综合影响，

压气耗能的功率系数 Ｐｃ，ｊｅｔ在这里被视为附加阻
力系数。

图２４对比了两种控制方式的滚转控制效率
因子。Ｍａ＝０１４５时，射流控制效率整体小于较
高马赫数下的效率；Ｍａ≤０４时，射流控制效率随
Ｃμ增大而减小；Ｍａ＝０７时，射流控制效率随 Ｃμ
先上升后下降。与射流控制不同的是，舵面控制

时偏转角度越大控制效率越高。但在所研究的

Ｃμ范围内，Ｍａ≥０４时射流的控制效率始终高于
舵偏２０°的控制效率。在 Ｍａ＝０１４５时，射流控
制效率随 Ｃμ增大而下降，依次低于外侧舵面差
动偏转２０°和１０°的效率。若考虑表７中的三个
算例，即环量控制射流产生舵偏２０°（Ｍａ≤０４）
和１０°（Ｍａ＝０７）的滚转力矩时，射流的控制效
率均高于舵面。

图２４　滚转控制时射流与舵面控制效率因子对比
Ｆｉｇ．２４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｆａｃｔｏｒｓｏｆｔｈｅ

ＣＣｊｅｔａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｆｏｒｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌ

４　结论

本文针对利用后缘环量控制射流进行滚转控

制的宽速域飞翼布局飞行器，系统性研究了其电

磁隐身特性、滚转控制特性和相关流动机理，以及

射流引气的综合影响，得出以下结论：

１）舵面控制构型由于存在转轴缝隙和舵面
偏转，滚转角为 ０°和 １０°时，６０°、１２０°、２４０°和
３００°方位附近角域将出现 ＲＣＳ峰值。射流控制
可显著提升这些方位的隐身特性，对比舵偏２０°
构型ＲＣＳ均值降幅大于１８ｄＢｓｍ。同时射流控制
对前向威胁扇区（θ＝－３０°～３０°）的隐身特性也
有提升，对比舵偏 ２０°构型 ＲＣＳ均值降幅大于
２ｄＢｓｍ。　

２）在 Ｍａ＝０１４５～０７的宽速域范围内，随
马赫数的增大，射流提前与柯恩达表面分离，对边

界层流动的阻滞和夹带效应减弱，导致滚转控制

能力显著下降，但射流舵效Ｃｌ／Ｃμ显著提升。
Ｍａ＝０１４５、Ｍａ＝０４和Ｍａ＝０７时，射流控制能
够产生的最大滚转力矩分别约为舵偏２０°的２．７
倍、１．３倍和０．５倍。Ｍａ≥０４时射流控制舵效
约为Ｍａ＝０１４５时的１５倍。射流与舵面控制相
比，低速时横向与纵向和航向力矩耦合减弱，

Ｍａ≥０４时力矩耦合增强。
３）压气设备功率系数随 Ｃμ呈二次函数关系

增长，且增长率随来流马赫数增大。控制效率因

子将压气耗能考虑为额外阻力，能够有效对比射

流和舵面的控制效率。射流产生舵偏２０°（Ｍａ≤
０４）和１０°（Ｍａ＝０７）的滚转力矩时，引气量小

·３１１·
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于发动机进气量的１８２％，对应的推力损失不超
过１６２％，射流的控制效率均比舵面更高。
４）综合来看，虽然后缘环量控制射流的滚转

控制能力随马赫数增大而显著下降，但 Ｍａ＝０７
时射流控制仍能达到舵偏１０°的滚转控制效果。
同时射流控制大幅提高了典型角域的电磁隐身特

性，引气量少，推力损失小，控制效率因子高。因

此，后缘环量控制射流是一种极具潜力的飞翼布

局滚转控制设备。
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