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基于分布式合成双射流的飞行器无舵面三轴姿态

控制飞行试验
1)

赵志杰     罗振兵 2)    刘杰夫     邓    雄     彭文强     李石清 
(国防科技大学空天科学学院, 长沙 410073)

摘要　将自主可控的合成双射流激励器集成于常规布局飞行器中, 进行了三轴无舵面控制飞行试验, 验证了分

布式合成双射流对飞行器巡航时的无舵面姿态调控能力. 对合成双射流激励器进行改进, 设计了分布式三轴姿

态控制合成双射流激励器, 滚转环量控制激励器分别安装于两侧机翼翼尖处后缘, 射流出口靠近压力面; 偏航

反向合成双射流控制激励器分别安装于靠近两侧机翼翼尖 20%弦长处, 上、下沿展向均匀布置; 俯仰环量控制

激励器安装于 V尾下的平尾后缘, 射流出口靠近压力面. 针对巡航速度为 30 m/s的飞行器, 进行了三轴姿态控

制飞行试验, 结果表明: 分布式合成双射流实现了飞行器巡航时的三轴无舵面姿态操控; 横航向控制存在耦合,

滚转环量控制激励器实现了飞行器的双向滚转操控, 能产生的最大滚转角速度达 16.87°/s, 偏航反向合成双射

流控制激励器实现了飞行器的双向偏航操控, 能产生的最大偏航角速度达 9.09°/s; 俯仰环量控制激励器实现了

飞行器的纵向控制, 能产生的最大俯仰角速度达 7.68°/s.

关键词　分布式合成双射流, 环量控制, 反向合成双射流控制, 三轴姿态操控, 飞行试验
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FLIGHT TEST OF AIRCRAFT THREE-AXIS ATTITUDE CONTROL WITHOUT
RUDDERS BASED ON DISTRIBUTED DUAL SYNTHETIC JETS1)

Zhao Zhijie     Luo Zhenbing 2)    Liu Jiefu     Deng Xiong     Peng Wenqiang     Li Shiqing 
( College of Aeronautics and Astronautics, National University of Defense Technology, Changsha 410073, China)

Abstract     The autonomous and controllable dual synthetic jet actuators were integrated into an aircraft with a
conventional layout and then, the three-axis flight tests without rudders were carried out to verify the ability of
distributed three-axis dual synthetic jet actuators to control the attitudes of the aircraft during the cruising. First of all,
the dual synthetic jet actuators were improved, and the distributed three-axis attitude control dual synthetic jet actuators
were created. Moreover, roll circulation control actuators were installed on the trailing edge of both-side wings close to
the wingtips, where their jet outlets were close to the pressure surface. Yaw reverse dual synthetic jet actuators, evenly
arranged on the upper and lower surfaces along the span direction, were respectively installed at the 20% chord of the
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wing close to the wingtips on both sides. Pitch circulation control actuators, whose outlets were also close to the
pressure surface, were installed on the trailing edge of the in-house flat tail under the V tail. Then, for an aircraft with a
cruising speed of 30 m/s, the three-axis attitude control flight tests without rudders have been carried out during the
cruising. Relevant flight attitude information shows that distributed dual synthetic jets could realize the three-axis
attitude control of the aircraft without rudders during the cruising. What’s more, the coupling has been shown between
the lateral and heading control. The two-way roll control of the aircraft could be realized by the roll circulation control
actuators, and the maximum roll angular velocity that can be generated is 16.87°/s. In addition, yaw reverse dual
synthetic jet actuators could achieve the two-way yaw control, and the maximum yaw angular velocity that can be
generated is 9.09°/s. Pitch circulation control actuators could realize the longitudinal control of the aircraft, and the
maximum pitch angular velocity that can be generated is 7.68°/s.

Key words    distributed dual synthetic jets, circulation control, reverse dual synthetic jet control, three-axis attitude
control, flight test

 

引 言

机械舵面会破坏飞行器良好的隐身性能, 增加

控制单元重量, 且存在饱和、死区等非线性特性, 不
利于控制系统设计 .  主动流动控制 (act ive f low
control, AFC)技术可以在无机械舵面偏转的情况下,
仅通过在流场敏感点处注入动量, 改变全局流场特

征, 重构飞行器表面压力分布, 产生飞行控制所需的

姿态控制力及力矩, 实现飞行姿态操控. AFC具有控

制效率高、控制力可调、易于实现一体化设计等优

点, 且具备完全取代飞行器机械活动舵面, 大幅提升

隐身性能的潜力, 目前已广泛应用于飞行控制领域,
包括环量控制[1-6]、推力矢量控制[7-10]、分离流控

制[11-15] 等, 极具应用价值.
主动流动控制技术目前已在飞行器中得到了广

泛验证 .  英国曼彻斯特大学 Crowther 团队 [ 5 ] 于

2005 年设计了 Tutor 飞行器, 利用电动空气压缩机

驱动的射流环量控制激励器取代副翼, 实现了滚转

姿态操控; 2010 年, 该团队联合 BAE 公司研发并试

飞了 DEMON 飞行器[16], 利用辅助动力单元驱动的

射流环量控制装置取代升降舵及副翼, 并通过发动

机引气同向流推力矢量控制技术拓宽俯仰力矩的操

纵范围, 实现了滚转及俯仰姿态操控; 2019 年, 该团

队设计并试飞了MAGMA飞行器[17], 利用发动机引

气驱动的射流环量控制技术及法向流推力矢量控制

技术实现了飞行器滚转及俯仰姿态的操控. 南京航

空航天大学史志伟教授团队以离心风机作为环量控

制装置的驱动单元, 于 2014年试飞了依靠射流环量

控制技术进行滚转操控的常规布局飞行器 [ 1 8 ] ,

2015年该团队试飞了依靠射流环量控制进行俯仰和

滚转控制的完全无舵面鸭式布局飞行器[19], 2019年
该团队试飞了依靠射流环量控制及反向射流控制进

行三轴姿态控制的全无舵面飞翼布局飞行器[20].
现有的射流发生装置需要通过发动机引气、背

负气源、轴流风扇等方式来产生足够强度的射流,
但此类装置能耗较高, 且需要复杂的管路设计, 增加

了系统的体积与重量, 提高了系统整合的复杂度; 同
时, 发动机引气会削弱发动机净推力与负载能力, 且
存在管路泄露、停车失控的风险. 因此, 研发一种具

有质量轻、结构紧凑、能耗低、易于实现一体化设

计、方便调控特点的新型流动控制单元, 具有极高

的应用潜力.
零质量合成射流激励器[21-23] 具有无需气源管

路、一体化能力强、质量轻、结构紧凑、响应快、

控制力可调、能耗低的优点, 在飞行控制领域具有

极大的应用潜力[24-25], 但合成射流能量水平偏低, 控
制能力稍显不足, 且容易出现压载失效等问题, 限制

了其工程应用. 罗振兵团队设计的合成双射流激励

器 (dual synthetic jet actuator, DSJA)[26] 是一种单膜

双腔结构, 如图 1所示, 除具备合成射流激励器的优

点外, 还解决了合成射流激励器能量利用率低、易

压载失效的问题, 同时提升了其流场控制能力. 目前,
合成双射流 (dual synthetic jet, DSJ)环量控制技术已

成功应用于无人机中, 并通过飞行试验验证了其滚

转控制能力[27].
本研究以前述飞行试验为基础, 设计了分布式

三轴姿态控制合成双射流激励器, 并将其集成于常

规布局飞行器中, 通过飞行试验, 验证了分布式合成
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双射流对飞行器三轴姿态的控制能力. 

1     分布式三轴姿态控制合成双射流激励器

滚转环量控制激励器采用双膜三腔结构[28], 两
片压电振子将腔体分为三个小腔体, 其整体结构如

图 2 所示, 中间腔体由两个膜片共同压缩膨胀, 上、

下两腔体分别由上、下两膜片分别压缩膨胀, 两膜

片的驱动方向相反. 该激励器尺寸较小, 长、宽、高

分别只有 65 mm, 69 mm, 20 mm, 压电振子直径为

50 mm, 单个重量为 41 g, 极易实现一体化设计 .
Coanda半径 r 为 9 mm, 射流出口缝高 h 为 1 mm, 中
间及两侧射流出口缝宽分别为 25 mm, 13 mm, 相关

无量纲尺寸参数为 r/c = 0.039  1, h/c = 0.004  34.
飞行试验时, 设置正弦波驱动频率为激励器共振频

率——800 Hz (F+ = 6.13), 以保证射流具有较高速

度, 驱动电压为 ±170 V, 单个膜片的驱动功率为

4.7 W. 矩形出口合成射流速度分布具有一定的展向

均匀性[29], 故仅通过热线风速仪测量了每个出口中

心处的速度, 距离出口 1、出口 2、出口 3 处 1 mm
的射流峰值速度分别为 48.59 m/s ,  39 .21  m/s ,
37.58 m/s, 速度获取方法为取 150 个驱动周期峰值

速度的平均值.
偏航反向 DSJ 控制激励器采用单膜双腔结构,

其整体结构如图 3 所示. 该激励器长、宽、高分别

只有 60 mm, 63 mm, 17.5 mm, 压电振子直径为

50 mm, 单个重量为 38 g. 射流出口长度 l、宽度

d 分别为 50 mm, 2 mm, 两射流出口间距为 16 mm,
射流出射角度为 150°, 相关无量纲参数为 d /c  =
0.0087. 飞行试验时 ,  设置正弦波驱动频率为激

励器共振频率——510 Hz (F+ = 3.91), 驱动电压为

±170 V, 单个膜片的驱动功率为 3.7 W, 距离出口

1、出口 2 中心处 1 mm 的射流峰值速度分别为

36.44 m/s, 34.07 m/s.
俯仰环量控制激励器采用双膜双腔结构, 中间

腔体和侧腔体由上、下两膜片共同压缩膨胀, 两膜

片的驱动方向相反, 其整体结构如图 4所示. 该激励

器长、宽、高分别为 59.5 mm, 75.5 mm, 20 mm, 压
电振子直径为 50 mm, 单个重量为 47 g. 两个射流出

口长 l′、宽 h′均为 51.5 mm, 1 mm, Coanda半径 r′为
9 mm, 相关无量纲尺寸参数为 r′/c′ = 0.055 2, h′/c′ =
0.006 13, 其中 c′为平尾弦长. 飞行试验时, 设置正弦

波驱动频率为激励器共振频率 (530 Hz), 驱动电压
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图 1   合成双射流激励器结构示意图

Fig. 1    The structure diagram of DSJA
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图 2   滚转环量控制激励器结构示意图

Fig. 2    Structure diagram of the roll CC actuator
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(a) Overall structure of actuators (unit: mm)

(b) 激励器结构剖面图
(b) Section of actuators 

图 3   偏航反向 DSJ控制激励器结构示意图

Fig. 3    Structure diagram of the yaw reverse DSJ actuator
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为 ±170 V, 单个膜片的驱动功率为 4.3 W, 距离出口

1、出口 2 中心处 1 mm 的射流峰值速度分别为

31.65 m/s, 28.98 m/s. 

2     试验平台与方法
 

2.1    无人试飞平台及控制策略

选取一架具有上单翼、倒 V尾的常规布局飞行

器作为试飞平台, 其中 V 尾下, 设置一段平尾, 如
图 5(a)所示, 飞行平台的具体参数如表 1所示, 合成

双射流激励器分布式布局方案如图 5(b)所示.
在激励器分布式布局中, 滚转环量控制激励器

分布式布置于两侧机翼翼尖后缘处, 射流出口靠近

压力面, 通过减小控制侧机翼环量, 减小升力、增大

阻力, 该控制方式已在文献 [1] 中进行了数值验证,
以下将此种控制方式称为负环量控制, 并通过其实

现滚转姿态控制. 在单侧机翼中, 滚转环量控制激励

器沿展向布置 4个, 总长度为 260 mm.
偏航反向 DSJ控制激励器布置于两侧机翼靠近

翼尖 20% 的弦长处, 分别沿吸力面、压力面展向均

匀布置, 通过反向 DSJ, 增加控制侧机翼阻力, 实现

偏航姿态控制, 该控制方案已在文献 [30] 中进行了

数值验证. 在单侧机翼中, 偏航反向 DSJ控制激励器

上、下沿展向均匀布置 3个, 总长度为 180 mm.
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图 4   俯仰环量控制激励器结构示意图

Fig. 4    Structure diagram of the pitch CC actuator
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图 5   无人试飞平台

Fig. 5    Unmanned flight test platform
 

表 1   无人飞行平台具体尺寸

Table 1    Detailed size of UAV platform

Parameters Values

total weight/kg 18.9

weight ratio of actuators/% 6.1

span/mm 2400

wing aera/m2 0.732

leading edge sweep angle/(°) 4.1

on-side length of roll actuators/mm 260 (65 × 4)

on-side length of yaw actuators/mm 180 (60 × 3)

length of pitch actuators/mm 476 (59.5 × 8)

chord of wing roots/mm 370

chord of wing tips/mm 240

flight speed/(m·s−1) 30

span of aileron/mm 345

span of flat tail/mm 546

chord of flat tail/mm 163
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俯仰环量控制激励器分布式布置于 V尾下的平

尾后缘, 环量控制射流出口靠近压力面, 通过出口

1和 2的综合作用, 减小平尾环量, 降低平尾升力, 实
现抬头控制, 该控制方案已在文献 [31] 中进行了数

值验证. 该激励器沿平尾展向均匀布置 8个, 总长度

为 476 mm. 值得注意的是, 该激励器与滚转环量控

制激励器效果一致, 但其产生的升、阻力变化量更

大[31], 若用于滚转控制, 会增强横、航向耦合, 不利

于控制系统设计, 而俯仰控制所需的气动力变化量

相对较大, 故此处仅在俯仰通道应用该激励器. 需要

说明的是, 该激励器由于其布局形式只能起到减小

平尾升力的作用, 无法实现升力增加, 所以只能进行

抬头控制. 

2.2    飞行航线及试验方法

试飞的飞行航线如图 6所示: 在 A 点, 飞行器由

右转弯状态改出, 借助机械舵面在到达 B 点前进入

平飞状态; 到达 B 点后, 飞行器近似保持稳定平飞,
机械舵面停止操控; 到达 C 点时, 姿态控制激励器开

始工作, 控制飞行器姿态; 在 D 点, 机械舵面介入控

制, 操控飞行器恢复正常航线飞行, 之后飞行器在舵

面和激励器的共同作用下进入右转弯, 在 E 点, 关闭

激励器, 借助机械舵面保持飞行器右转弯状态. 本研

究着重分析在 C 点开启激励器后, 无舵面操纵情况

下的动态响应.
  

flight direction

turn off DSJAs turn off rudders

ground observation point

turn on DSJAs

turn on ruddersE

D C B
A

 
图 6   飞行航线

Fig. 6    Flight route
  

3     试验结果与分析

在飞行速度为 30 m/s 的巡航工况下, 测试了分

布式三轴姿态控制合成双射流激励器对滚转、偏

航、俯仰的控制能力, 以下分别对这三个通道的试

飞工况进行分析. 

3.1    滚转操控

开启左侧滚转控制激励器负环量控制前、后的

飞行状态机上视角对比如图 7所示. 可以发现, 在施

加控制后, 飞行器实现了向左滚转, 这是因为, 在左

侧负环量控制作用下, 飞行器左侧机翼升力减小, 会
受到向左的滚转力矩, 故会向左滚转. 控制过程中的

飞行姿态参数变化如图 8 所示. 通过区间 C-D 观察

激励器的控制效果, 在 C 点作动器开始控制飞行器,
在 D 点机械舵面介入控制, 可以发现, 左侧负环量控

制激励器的开启产生了向左的滚转角速度, 并不断

增大, 最大滚转角速度可达 16.87°/s, 飞行器向左发

生滚转, 且滚转角不断增大; 滚转角速度的变化几乎

没有延迟, 滚转角的变化存在约 0.15 s的延迟.
  

(a) 未控制前的飞行状态
(a) Flight status before control

(b) 施加控制 4 s 后的飞行状态
(b) Flight status after control for 4 s 

图 7   左侧滚转 CC激励器控制前、后的飞行状态对比

Fig. 7    Comparison of flight status before and after left-side CC
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图 8   左侧滚转 CC激励器控制下的飞行姿态参数变化

Fig. 8    Flight attitude parameter changing process under control
of left-side CC
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开启右侧滚转控制激励器负环量控制前、后的

飞行状态对比如图 9 所示, 可发现, 在施加控制后,
飞行器实现了向右滚转, 这是因为, 在右侧负环量控

制作用下, 飞行器右侧机翼升力减小, 飞行器会受到

向右的滚转力矩, 故会向右滚转. 控制过程中的飞行

姿态参数变化如图 10 所示, 可发现, 右侧负环量控

制激励器的开启产生了向右的滚转角速度, 并不断

增大, 最大滚转角速度达 10.03°/s, 飞行器向右发生

滚转, 且滚转角不断增大; 滚转角速度的变化几乎没

有延迟, 滚转角的变化存在约 0.21 s的延迟. 能实现

的最大右滚转角速度要小于最大左滚转角速度, 这
可能是由于空中侧风所致.
 

3.2    偏航操控

开启左侧反向 DSJ激励器控制前、后的飞行状

态机上视角对比如图 11 所示, 可以发现, 在施加控

制后, 飞行器实现了向左偏航, 并带有左滚转. 这是

因为, 在左侧反向 DSJ控制下, 飞行器左侧机翼阻力

增大, 受到向左的偏航力矩, 故会产生右侧滑, 右侧

滑导致了左滚转. 控制过程中的飞行姿态参数变化

如图 12 所示, 可发现, 左侧反向 DSJ 控制激励器的

开启产生了向左的偏航角速度, 并不断增大, 最大偏

航角速度可达 8.12°/s, 同时在该构型下, 右侧滑也会

产生向左的滚转角速度, 促使飞行器向左发生滚转,

 

(a) 未控制前的飞行状态
(a) Flight status before control

(b) 施加控制 4 s 后的飞行状态
(b) Flight status after control for 4 s 

图 9   右侧滚转 CC激励器控制前、后的飞行状态对比

Fig. 9    Comparison of flight status before and after right-side CC
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图 10   右侧滚转 CC激励器控制下的飞行姿态参数变化

Fig. 10    Flight attitude parameter changing process under control of
right-side CC

 

(a) 未控制前的飞行状态
(a) Flight status before control

(b) 施加控制 4 s 后的飞行状态
(b) Flight status after control for 4 s 

图 11   左侧反向 DSJ激励器控制前、后的飞行状态对比

Fig. 11    Comparison of flight status before and after left-side
reverse DSJ
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图 12   左侧反向 DSJ激励器控制下的飞行姿态参数变化

Fig. 12    Flight attitude parameter changing process under control of
left-side reverse DSJ
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且滚转角不断增大; 滚转、偏航角速度的变化几乎

没有延迟, 滚转角的变化存在约 0.81 s的延迟.
开启右侧反向 DSJ激励器控制前、后的飞行状

态对比如图 13所示, 可发现, 在施加控制后, 飞行器

实现了向右偏航, 并带有右滚转. 这是因为, 在右侧

反向 DSJ控制下, 飞行器右侧机翼阻力增大, 受到向

右的偏航力矩, 故会产生左侧滑, 左侧滑导致了右滚

转. 控制过程中的飞行姿态参数变化如图 14 所示,
可发现, 右侧反向 DSJ 控制激励器的开启产生了向

右的偏航角速度, 并不断增大, 最大偏航角速度可达

9.09°/s, 同时在该构型下, 左侧滑也会产生向右的滚

转角速度, 促使飞行器向右发生滚转, 且滚转角不断

增大; 滚转、偏航角速度的变化几乎没有延迟, 滚转

角的变化存在约 0.68 s的延迟. 

3.3    俯仰控制

开启布置在 V尾下方平尾的俯仰环量控制激励

器控制前、后的飞行状态机上视角对比如图 15 所

示, 可发现, 在施加控制后, 飞行器有明显抬头, 俯仰

角增大. 这是因为, 在激励器控制作用下, 飞行器尾

部平尾升力减小, 受到抬头力矩作用, 且力臂较长,
故飞行器抬头趋势明显. 控制过程中的飞行姿态参

数变化如图 16 所示, 可发现, 激励器的开启产生了

抬头角速度, 并呈现出波动增大的趋势, 该波动可能

是由合成双射流控制力矩、自身飞行稳定力矩以及

空中侧风综合作用所致 ,  最大抬头角速度可达

7.68°/s, 且俯仰角不断增大; 俯仰角速度的变化几乎

没有延迟, 俯仰角的变化存在约 0.45 s的延迟.

 

(a) 未控制前的飞行状态
(a) Flight status before control

(b) 施加控制 4 s 后的飞行状态
(b) Flight status after control for 4 s 

图 13   右侧反向 DSJ激励器控制前、后的飞行状态对比

Fig. 13    Comparison of flight status before and after right-side
reverse DSJ
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图 14   右侧反向 DSJ激励器控制下的飞行姿态参数变化

Fig. 14    Flight attitude parameter changing process under control of
right-side reverse DSJ

 

(a) 未控制前的飞行状态
(a) Flight status before control

(b) 施加控制 4 s 后的飞行状态
(b) Flight status after control for 4 s

(c) 施加控制 8 s 后的飞行状态
(c) Flight status after control for 8 s 

图 15   俯仰 CC激励器控制前、后的飞行状态对比

Fig. 15    Comparison of flight status before and after the pitch CC
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通过观察上述飞行参数的变化, 可发现在利用

分布式合成双射流技术进行三轴姿态控制时, 三轴

姿态角速度都会产生一定的波动: 一方面这是由于

DSJ 操控时间过短, 飞行器姿态参数变化还没稳定,
故波动较大; 另一方面, 这可能也与分布式合成双射

流操控力矩与飞行器自身稳定力矩及空中侧风的综

合作用有关. 未来研究中, 会将分布式三轴姿态控制

合成双射流激励器耦合进飞行控制系统中, 来提高

其控制稳定性. 

4     结论与展望

本研究对零质量合成双射流激励器结构进行优

化, 设计了分布式三轴姿态控制合成双射流激励器,
并将其集成于常规布局飞行器中, 通过飞行试验, 验
证了自主可控的分布式合成双射流技术对飞行器三

轴姿态的控制能力, 结果表明:
(1) 自主可控的分布式合成双射流技术可以通

过主动流动控制, 实现对飞行器巡航时的无舵面三

轴姿态操控;
(2) 分布式三轴姿态控制合成双射流激励器可

实现的最大滚转角速度、偏航角速度及俯仰角速度

分别为 16.87°/s, 9.09°/s, 7.68°/s.
与背负气源、引气等方案相比, 当前试飞的分

布式合成双射流技术控制能力稍显不足, 这一方面

是由于激励器结构设计不恰当, 致使腔体流阻较大,
射流速度偏低; 一方面是受激励器电源适配器限制,
无法发挥分布式合成双射流的最佳控制效果. 故下

一步研究中, 将通过改进分布式三轴姿态控制合成

双射流激励器结构及优化电源适配器两方面来提升

分布式合成双射流的流场控制能力.
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图 16   俯仰 CC激励器控制下的飞行姿态参数变化

Fig. 16    Flight attitude parameter changing process under control of
pitch CC
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