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研究论文

飞翼布局无人机流动分离控制及机理分析
1)

许晓平 2) 周 洲

(西北工业大学无人机特种技术重点实验室，西安 710072)

摘要 以小展弦比飞翼式无人机为对象，开展了基于零质量射流的主动流动控制数值模拟研究.比较分析了应

用零质量射流前后飞翼式无人机纵向气动特性的改善效果，并通过流场特征的分析探讨了流动控制技术产生气

动增益的原因.研究结果表明在模型中等迎角、大迎角范围，零质量射流技术可以显著增加升力系数，最大幅

值达 25%，并且拓宽了纵向力矩的线性范围.机理分析表明，零质量射流扰动通过提高模型绕流场的边界层掺

混，增强附面层内外的动量输运，使得附面层有足够的能量克服逆压梯度和黏性损耗，从而达到减缓流动分离

甚至使分离流再附的目的.
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引 言

飞翼布局飞行器具有气动性能优异、隐身性能

优异、结构布置高效的优点，但构型的变化又给其

操稳特性带来许多新问题.此类飞机由于纵向尺寸较

短、尾翼缺失易引起纵向稳定性问题；复合式操纵舵

面在中等、大迎角飞行状态下处于流动分离区域，

从而带来操纵效能的不足 [1-3].主动流动控制技术的

发展为其提供了一种创新性的解决思路，流动控制

技术是利用流体间流体动力的相互作用，通过改变

局部流动达到控制和放大流动信号的一种技术，而

零质量射流技术是其中的一种微观控制方式 [4-5].特

别是现代采用微机电系统技术制造的零质量射流激

励器具有结构简单紧凑、重量轻、功耗小、灵敏度高

等优点，使得流动精细控制成为可能 [6-8].因此研究

零质量射流技术控制技术对飞翼式飞行器气动性能

的改善原理及对流场特性的影响具有非常重要的意

义.

目前，主动流动控制技术在飞行器应用方面的

研究主要以实验手段为主，数值模拟研究也主要

集中于三角翼、细长圆柱体等模型，而针对实际飞

行器，特别是飞翼式飞行器的流动控制研究较为少

见，而且以实验手段为主，典型的如波音的主动流

动控制验证机 “Stingray” 无人机 (unmanned aerial

vehicle, UAV) 所进行的系列低速流动控制风洞实

验 [9-10]，结果表明了流动控制技术对飞行器气动特

性的改善效果.王立新等 [11]针对一种小展弦比飞翼

式无人机开展了涡流控制研究，但这种涡流控制本

质上属于宏观流动控制，射流能量需要从发动机引

气或配置压缩气瓶，存在气源供给、控制功耗较大等

不足.

本文开展了小展弦比飞翼布局无人机纵向低速

绕流控制的探索研究，目的在于验证实用性的主动

流动控制模拟技术，探讨基于零质量射流的主动流

动控制技术对真实飞行器的控制效果和控制特性，

分析射流产生控制效能的内在机理，为进一步应用

研究打下基础.

1 数值计算方法

选取课题组开发的微射流流场计算程序，流动

控制方程采用非定常雷诺平均 Navier--Stokes方程，

湍流模型选用剪应力传输 (shear stress transport, SST)

两方程模型，空间离散采用 Roe格式，时间离散采

用双时间方法.计算中对流动控制模型作了简化，即

计算不包括射流激励器的内部流场，代之以激励器

的出口给定射流边界条件，通过边界条件上的流动

控制参数描述射流特征. 主要的流动控制参数包括

射流动量系数、射流频率，参考相关文献 [12-13]定
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义如下
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其中，ujet 为激励器喷口最大速度，U∞ 为自由来流

速度，Ai 为编号为 i 的激励器喷口面积，K 为激励

器数目，Awing 为模型参考面积，f 为激励器喷流频

率，c 为模型平均气动弦长. 当多个流动激励器同

时工作时，假设各个激励器之间不存在相位差，且

射流速度、频率、偏角等特征一致. 经过 2004零质

量射流与湍流分离控制计算流体力学研讨会 Hump

Model射流标准算例与 TAU0015翼型流动控制实验

校核 [14]，表明所建立的流动控制模型与计算方法满

足微射流流场特征捕捉要求.

2 计算模型

计算模型采用某小展弦比飞翼无人机外形，图

1给出了模型的几何外形示意图.理论上讲，射流喷

口尺寸越大，单位时间内注入飞行器流场的能量扰

动越大，对飞行器流场影响就越显著，但是受飞机

结构、气动外形、激励器设计等因素的制约，射流

激励器尺寸不能很大；同样，若激励器尺寸过小，

则其提供的扰动能量很快湮没，不足以对主流场产

生有效的扰动. 因此，在实际应用中，一般以数组

激励器组成一套作阵列式使用. 参考相关文献 [15-

17]，本文设计的激励器于机翼前缘布置 4套，上表

面距前缘 0.01c处布置 4套，每套激励器喷口尺寸

约为 45 mm×1 mm，这样一方面可以模拟真实的射流

激励器特征，也可以有效的考虑激励器布置位置、

图 1 计算模型示意图

Fig. 1 The configuration model of UAV

激励器喷流能量等因素的影响 [18].

流场采用多块结构网格，激励器喷口附近及下

游流场进行了加密处理，并对喷口附近的网格结构

进行了特别设计以满足激励器安置需要，物面第 1

层网格高度 5.0× 10−6，基本满足黏性计算要求.图 2

给出了计算模型表面网格及激励器喷口附近网格结

构示意图，全流场 (半模)网格数目 2 388 208.

(a)表面网格

(a) Surface mesh

(b)体网格结构

(b) Volume mesh design

图 2 模型表面及喷口附近网格结构示意图

Fig. 2 Mesh view for the UAV configuration

3 流动控制效果研究

首先对低速状态下飞行器不同迎角下的流动

控制效果进行了研究，考察三维流动控制的实际效

果，计算状态选取 Ma = 0.10，Re = 9.08 × 105. 8

套激励器全部工作，单个激励器射流参数取 cµ =

0.010 4%，F+ = 1.127，射流偏角 θjet = 90◦，即采取

法向射流控制. 图 3给出了流动控制前后飞行器气

动特性比较. 当迎角 α < 12◦ 时，射流扰动对主流场
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基本不产生影响，模型的气动特性保持稳定；随着迎

角增大，流场出现显著的分离特性后，射流扰动逐渐

对主流场产生显著的影响.施加流动控制后，尽管模

型失速迎角并没有推迟，仍为 26◦，但流动扰动引起

的升力系数增量随着迎角增大而增加，最大增值近

25%；同时，阻力系数也呈现增加趋势，且增量随着

迎角增加而增加，但增量幅度较小；流动控制还推迟

了模型的力矩转折迎角，提高了飞行器大迎角下的

飞行性能.可见，基于零质量射流技术的主动流动控

制方式可以有效改善小展弦比飞翼无人机的大迎角

流场特性，提升其气动性能.

图 4给出了 α = 28◦ 时流动控制前后模型时均

流场上表面极限流线分布，可以看出，施加流动控制

(a)升力系数

(a) Lift coefficient

(b)俯仰力矩系数

(b) Pitch moment coefficient

图 3 流动控制前后模型气动特性比较

Fig. 3 Aerodynamic coefficient for the flow control

(a)基准状态

(a) Base model

(b)控制状态

(b) Controlled model

图 4 流动控制前后模型时均流场表面极限流线比较

Fig. 4 Comparison of streamline with flow control

后，流动激励器注入的能量对主流场产生了有效扰

动，使得模型内翼段分离区减小，流动附着线外移，

而射流对外翼段的影响较小.

图 5给出了计算模型展向典型切面位置的分布

示意图，图 6给出了 α = 28◦时典型站位流动控制前

后物面时均压力系数的比较.可以发现，在模型上表

面整个展向方位，零质量射流技术都对主流场产生

了有益的扰动，流动控制后模型典型站位压力系数

包线范围大于基准状态. 布置于模型前缘的激励器

极大地增强了翼型前缘的吸力峰值，恢复了流向的

压力梯度分布，从而减弱了流动分离.模型内侧流动

控制效果较好，随着站位外移，流动控制效果逐渐减
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图 5 模型展向典型切面位置示意图

Fig. 5 The arrange of typical slice plane

(a) 2y/b = 0.326

(b) 2y/b = 0.51

(c) 2y/b = 0.689

(d) 2y/b = 0.87

图 6 模型展向不同站位时均压力系数分布比较

Fig. 6 Comparison of time-averaged pressure coefficient at typical slice

弱，前缘吸力峰值也随着站位的外移而减弱，这可能

是由于模型外翼段流动基本为分离流，而激励器提

供的射流能量较小，不足以对分离流产生有效的扰

动，而内翼段流动呈现不稳定的小分离特性，射流扰

动产生的影响较大.

4 流动控制机理分析

射流流场由激励器金属振膜周期性振动，引起

流体在激励器出口附近周期性的吸入和排出而形成

的，周期性的吹、吸流动使得激励器出口附近壁面上

速度边界层不断经历破坏和建立过程，这种强烈的

剪切作用导致射流扰动的产生并向周围流场辐射，

通过与主流场的相互作用，最终改变主流场特性.这

种流动控制方法的机理具体表现在：
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(1)射流扰动改变了模型的压力分布

当射流激励器布置于模型前缘时，射流扰动激

励极大的增强了模型前缘的吸力峰值. 在射流吸入

时，吸力峰值得到增强，而当射流吹出时，吸力峰值

随之减小. 当射流激励器安装处移向下游时，射流

扰动对吸力峰值的影响减弱. 图 7给出了一个完整

射流周期内，模型展向典型截面处不同相位瞬时压

力系数分布比较.可以发现，在整个射流周期内，特

别是在射流吸入段 (Phase: 270◦)，射流扰动极大的增

强了前缘处的吸力峰值，激励器附近的压力分布被

“放大”，从而恢复了压力梯度，延迟了流场主涡的破

裂. 布置于前缘的射流扰动不仅对前缘压力分布产

生影响，扰动还随流动向后缘传播.此外，也可发现,

(a) 2y/b = 0.326

(b) 2y/b = 0.689

图 7 一个完整射流周期内模型展向典型截面处瞬时压力系数

分布比较

Fig. 7 Comparison of instantaneous pressure coefficient over

one jet cycle

扰动的影响随着翼展方向逐渐减弱，这种减弱不仅

指前缘处负压峰值的减弱，还包括对流向的影响减

弱.

(2)射流扰动改变了前缘附近速度型分布

射流扰动产生的周期性涡流对周围流体的诱导

速度使得附面层外高能流体卷入附面层内，增加其

动量，并使附面层内低能流体进入主流区，增加了

模型前缘近壁区内气流的动能，改善了附面层内的

速度分布，从而直接抵御了流动分离的产生.图 8和

图 9给出了流动控制前后模型展向典型截面射流喷

口附近速度矢量分布比较.可以发现，射流扰动注入

的周期性能量改变了喷口附近物面的速度型分布，

上翼面前缘附近的速度型由控制前的逆向变为控制

后的顺流向，由分离流变为附着流.随着展向站位的

(a)基准状态

(a) Base model

(b)控制状态

(b) Controlled model

图 8 流动控制前后模型展向典型截面处时均速度矢量分布比较

(2y/b = 0.326)

Fig. 8 Comparison of time-averaged velocity vector at typical slice

(2y/b = 0.326)
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(a)基准状态

(a) Base model

(b)控制状态

(b) Controlled model

图 9 流动控制前后模型展向典型截面处时均速度矢量分布比较

(2y/b = 0.689)

Fig. 9 Comparison of time-averaged velocity vector at typical slice

(2y/b = 0.689)

外移，控制作用逐渐减弱，射流扰动只对喷口附近流

场产生有限影响，而射流扰动随主流的向后传播，

进一步扩大、拓宽了射流扰动的影响区域.

(3)射流注入的能量扰动与分离涡相互作用，增

强了原分离涡的稳定性.

射流激励器的 “吹/吸” 过程对主流流体产生卷

吸引射和吸入作用，而周期性 “吹/吸” 产生的射流旋

涡对在向下游迁移过程中与主流自由剪切层发生相

互耦合作用，显著提高模型绕流的边界层掺混，增强

边界层内外的动量输运，从而使得绕流有足够的能

量克服逆压梯度和黏性损耗，从而达到减缓流动分

离甚至使分离流再附的目的. 当激励器处于 “吸气”

状态时，在有主流的情况下，有利于将主流中高能

量的流体引入近壁区，从而增加边界层底层的能量.

而当射流激励器处于 “吹气” 状态时，将高能量流体

输入到边界层，通过激励器出口旋涡对壁面附近流

体速度诱导的共同作用，也直接增强了边界层的能

量. 图 10给出了流动控制前后模型流向典型截面处

x-velocity分量云图比较，在流动控制前，模型流向

的第 2个截面已经发生了明显的涡破裂现象，而经

过流动控制后，在流向第 3个截面处才发现较为微

弱的流动分离特征.

(a)基准状态

(a) Base model

(b)控制状态

(b) Controlled model

图 10 流动控制前后模型流向典型截面处 x方向速度分量云图比较

Fig. 10 Comparison ofx-velocity counter at typical slice

5 结 论

本文将发展的零质量射流流动控制技术应用于

小展弦比飞翼布局无人机的分离流动控制中，对模

型低速状态下的纵向气动特性进行了分析研究，探

讨了流动控制技术对真实飞行器的控制效果和控制

特性，并分析了零质量射流产生控制效能的内在机

理，研究结果表明：
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(1)在模型中等、大迎角范围，零质量射流技术

可以显著增加升力系数，最大增幅达 25%，对阻力的

影响较小，并且流动分离的改善延迟了力矩转折迎

角，保持了纵向力矩的线性发展，改善了飞翼式无人

机的稳定性能.

(2)零质量射流在吹/吸气过程中产生的周期性

扰动将显著提高模型绕流场的边界层掺混，增强边

界层内外的动量输运，改变了原流场涡流的强度、

破裂位置，改善了喷口附近的流场压力分布及速度

分布，使得绕流有足够的能量克服逆压梯度和黏性

损耗，从而达到减缓流动分离甚至使分离流再附的

目的.

本文为飞翼式无人机的气动特性改善研究提供

了一种新思路，但研究结果仍存在小迎角控制效果

差、控制目标不全面等问题，要将其用于实际飞行控

制，控制参数优化和控制方案设计是进一步的研究

方向.
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ACTIVE SEPARATION CONTROL FOR THE FLYING-WING UAV USING

SYNTHETIC JET 1)

Xu Xiaoping2) Zhou Zhou
(National Key Laboratory of Science and Technology on UAV，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China)

Abstract The numerical simulation is conducted on the low-aspect-ratio flying-wing UAV model based on synthetic jet

technology. Effectiveness of the synthetic jet active flow control technique for improving the longitudinal aerodynamic

characteristics of model at low speed is explored and validated. The actuators produced significant shifts in the lift curve

up to 25%. The flow characteristics analyses reveal that the disturbance caused by synthetic jet can transfer the higher

moment flow to the boundary layer and reenergized the unstable boundary layer. The numerical results show that the

synthetic jet technology can effectively improve flow separation at the middle and high angle of attack flight conditions.

Key words flying-wing UAV, active flow control, synthetic jet, numerical simulation, aerodynamics
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