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摘 要：在机翼后缘应用环量控制技术可以改变机翼的气动力，为了研究环量控制技术在虚拟舵面飞行器上的控制效果，分

别对不同舵偏角的机械舵面模型和不同射流动量系数的虚拟舵面模型进行了数值模拟。通过对比二者的升阻力系数和力

矩系数曲线，发现前者在舵偏角θ = 0°、10°、20°和30°时的舵效分别与后者在Cμ = 0、0.005、0.009和0.012时相同，且θ与Cμ为
二次多项式关系。为进一步研究环量控制系统在虚拟舵面上的气动效率和能耗，对不同喷口高度的模型进行数值模拟，发

现在射流速度相同的情况下，不同喷口高度的虚拟舵面的等效升阻比相同，但是大喷口的虚拟舵面需要耗费更大的功率。
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舵面是固定翼飞行器的重要组成部分，偏转舵面可以

改变自由来流对飞行器的作用力，从而实现对飞行器的控

制，如升降舵控制俯仰运动、方向舵控制偏航运动和副翼控

制滚转运动。机械舵面已经伴随飞行器存在了百余年时

间，且应用在几乎所有的固定翼飞行器上。存在时间长和

应用范围广似乎说明了机械舵面具有不可替代性。但近年

来出现了一种新概念无舵面飞行器，这种飞行器通过环量

控制技术和射流推力矢量技术来完成飞行器的俯仰、偏航

和滚转运动。环量控制技术应用在机翼后缘上，高压气流

从科恩达（Coanda）曲面上下两端的槽道喷出形成射流，射

流沿Coanda曲面继续流动直至分离，从而改变自由来流的

方向，起到类似副翼和襟翼的作用。射流推力矢量技术应

用在发动机尾喷口上，借助引入的二次喷射气流去改变发

动机尾流的流向，进而产生特定方向的推力。

对环量控制技术的研究大致分为两个阶段，第一个阶

段主要发生在20世纪后30年，Englar[1-3]和Abramson[4]等主

要研究Coanda的曲面形状和喷口高度等几何参数对机翼

增升效果的影响，也有Loth[5]等研究将环量控制技术作为

机械舵面的补充来产生更大的升力。这一阶段的研究目

的主要是利用环量控制技术提高机翼升力，实现短距起

降，但 Grumman A6等验证机都存在诸如较高的发动机引

气量和阻力等问题，很难将这一技术真正应用到实际中。

第二个阶段始于 2000年左右，Warsop[6]、Frith[7]等利用环量

控制技术产生类似舵面的控制力来控制飞行器。因为相比

于达到明显增升效果所需的引气量，产生有效控制力所需

的引气量更小，仅占发动机总进气量的 1%~2%。近几年，

英国 BAE 系统公司联合多所高校研发的 Demon[8-9]和

MAGMA[10]无舵面（虚拟舵面）无人机相继试飞成功，说明

环量控制技术有很大潜力取代机械舵面，为飞行器提供控

制力。

比起机械舵面，虚拟舵面机翼一体性强，没有明显的

尖锐边缘、缝隙和凸起物等雷达散射源，提高了隐身性

能。虚拟舵面还去除了机械舵面所需的液压作动器、传

力关键件和传动接头等组件，减轻机身重量的同时提高
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了机翼的维修性[11]。

机械舵面依靠控制舵面偏转角度来控制飞行，虚拟舵

面依靠调节射流动量系数大小来控制飞行，为了研究这两

种完全不同的控制方式能否产生相同的控制效果，本文分

别对不同舵偏角的机械舵面模型和不同射流动量系数的虚

拟舵面模型进行了数值模拟，并与试验结果进行对比，从机

翼的受力等方面分析二者的异同。为了进一步研究虚拟舵

面的环量控制系统的效率，本文对不同喷口高度的虚拟舵

面进行了能耗计算和对比，并定义了等效升阻比的概念来

比较不同喷口高度的虚拟舵面的气动效率。

1 模型和数值方法
1.1 模型和网格

本文使用的是半展长机翼模型[12]，基准模型的俯视图

如图1所示。机翼由内、中、外三段组成，三段翼的4个端面

A、B、C、D处的翼型如图2所示，各个端面的弦长和展向分

布在表 1中列出，其中展向分布是指各端面到翼根的距离

与展长的比值。机翼的前缘后掠角Λ = 35°，半展长 b/2 =

688mm，平均气动弦长MAC = 328.7mm。

机械舵面和虚拟舵面模型均由基准模型得到。图3是

两种模型的简化示意图，机械舵面的后缘是传统的可上下

偏转的襟翼（见图3（a）红色部分），虚拟舵面的后缘是切向

吹气的Coanda曲面（见图 3（b）红色部分）。襟翼和Coanda

曲面只分布在外段翼上，后文的弦长 c指外段翼的弦长，即

c = 262.6mm。

机械舵面模型的襟翼绕位于 x = 0.772c处的旋转轴转

动。为了便于生成高质量结构网格，对基准模型进行如下

处理：(1)在襟翼两端各留出一个3mm的缝隙，如图4所示；

(2)襟翼与主翼的翼面用样条线光顺连接，如图 5所示。前

者避免了偏转襟翼的两端与主翼形成的“剪刀差”几何不连

续问题，有利于提升网格质量；后者提高了机翼的一体性，

便于生成O形网格。

机械舵面整体为O形网格拓扑，网格总量约为4.3×106，第

一层网格高度0.01mm，保证了第一层网格的y+ < 1。机械舵面

模型共有4个，分别为襟翼舵偏角θ = 0°，10°，20°和30°。

虚拟舵面模型由基准模型修型得到。将传统翼型修

型为环量控制翼型通常有两种方法，第一种方法是适当

增大后半段翼型的厚度，变尖后缘为钝后缘，这样不仅满

图1 基准模型俯视图

Fig.1 The baseline wing planform

图2 4个端面翼型

Fig.2 Four cross sections of the wing

表1 4个端面的弦长和展向分布

Table 1 Chord lengths and spanwise locations of the

four sections

参数

弦长 /mm

展向分布

A

814.2

0

B

490.9

0.104

C

262.6

0.332

D

262.6

1

图3 机械舵面模型和虚拟舵面模型剖面示意图

Fig.3 Sketch of the flap wing and flapless wing
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足Coanda曲面的钝后缘要求，也保证了充足的内部空间

来布置管道和阀等组件。此方法不改变弦长，但在加厚

翼型时要保证翼面足够光顺，难度大。第二种方法是直

接切去尖后缘，变成钝后缘翼型，这种方法操作简单，但

缺点是弦长变小。本文的机械舵面本身为钝后缘，可直

接将后缘修形为 Coanda 曲面，如图 6 所示。图 7 是

Coanda 曲面的放大图，蓝色区域表示 Coanda 曲面，红色

区域表示射流喷口。

Coanda曲面为半圆形，如图 8所示，半径 r = 5.36mm，

喷口在 x = 0.976c的位置，喷口高度 h = 0.35mm，喷口宽度

bj = 476.8mm。虚拟舵面整体为O形网格拓扑，图9是翼型

示意图以及喷口位置放大图。

1.2 数值方法和网格无关性验证

本文的所有算例使用 ANSYS CFX 求解器计算，湍流

模型采用基于RANS方程的SST模型。美国国家航空航天

局（NASA）[13]建立了环量控制翼型的试验数据库，目的是

帮助验证计算流体力学（CFD）程序的可靠性和准确性。

本文用CC020-010EJ翼型的风洞试验数据来验证本文

中使用的数值模拟方法。计算条件是Ma = 0.1，Cμ = 0.047，

α = 0°，基于弦长的雷诺数Re = 5×105。射流入口的边界条

件为质量流入口。对于给定的Cμ，通过以下公式可计算出

对应的质量流率：

图7 Coanda曲面

Fig.7 Coanda surface

图6 虚拟舵面

Fig.6 Flapless wing

图8 Coanda曲面形状

Fig.8 Profile of the Coanda surface

图4 机械舵面

Fig.4 Flap wing

图5 襟翼旋转示意图

Fig.5 Sketch of the deflected flap
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Cμ = m j
.
Vj

1
2 ρ∞V 2∞S

= ρ jVjA jVj
1
2 ρ∞V 2∞S

= A jV 2j
1
2 V 2∞S

（1）

V j = V 2∞SCμ
2A j （2）

m j
. = ρ jVjA j = ρ jV∞ A jSCμ

2 （3）

式中：带下标 j表示射流喷口处的物理量，带下标∞表示自

由来流的物理量。由于喷口处为低速射流，假设ρj = ρ∞。

对网格量分别为3×104、5×104、7.5×104的三种不同密度

的网格进行数值模拟，具体网格参数见表2。中等网格量的

CC020-010EJ翼型如图10所示。

对比CC020-010EJ翼型的表面压力系数的计算值与试

验值[11]，如图11所示，发现计算结果与试验结果高度吻合，

三条不同网格密度的压力系数曲线几乎重合，说明本文中

使用的数值方法有较高的可靠性和准确性。

对不同网格密度的CC020-010EJ翼型的升阻力系数的

计算结果与试验结果进行比较（见表3），可以发现数值模拟

的升阻力系数比试验结果稍大，但总体而言计算值与试验

值很接近。随着网格量增大，计算结果的精度更高，但加密

网格所带来的精度收益在逐渐减小，同时消耗更多的计算

资源和时间。所以平衡计算精度和效率，本文选择中等网

格的节点分布作为两种模型网格划分的参考。

2 结果与讨论
2.1 试验结果与计算结果对比

两种模型的计算条件是自由来流速度V∞=20m/s，基于

弦长的雷诺数Re = 5×105，迎角范围从-4°到30°。机械舵面
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图11 不同网格密度的压力系数分布对比

Fig.11 Comparison of the surface Cp distributions

of grid density

图9 虚拟舵面剖面网格

Fig.9 Grid of the cross section of flapless wing

表2 CC020-010EJ翼型的网格参数

Table 2 Details of the grids employed for the

CC020-010EJ airfoil

参数

远场半径 /c

周向节点

法向节点

第一层网格高度 /c

网格总量

粗网格

58.6

200

150

1×10-5

30000

中等网格

58.6

250

200

1×10-5

50000

细网格

58.6

300

250

1×10-5

75000

图10 CC020-010EJ翼型中等网格

Fig.10 The medium grid of CC020-010EJ airfoil

表3 不同网格密度的升阻力系数对比

Table 3 Comparison of the lift and drag coefficients

of grid density

参数

网格量

CL

CD

粗网格

200×150

1.496

0.0369

中等网格

250×200

1.476

0.0362

细网格

300×250

1.462

0.0360

试验值

—

1.363

0.0312
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的舵偏角 θ分别为0°，10°，20°和30°；虚拟舵面的射流动量

系数分别为0，0.001，0.003，0.005，0.009，0.013，0.015，0.02，

0.025，0.03，0.035，0.04。

本文的试验数据来自于西华大学的风洞试验。图 12

是机械舵面升阻力系数的计算与试验结果对比。从升力系

数曲线对比图看，迎角在-4°~8°的线性段内试验结果与计

算结果吻合程度很好，尤其是舵偏角为 0°和 10°时，二者几

乎重合，舵偏角增大到20°和30°时，试验结果比计算结果偏

大，但升力系数曲线的斜率保持相同；在大迎角状态时，试

验结果表明机械舵面有较好的失速特性，没有出现升力突

然下降的情况，保证了飞机的失速改出能力，计算结果的最

大升力系数和失速迎角均比试验结果大，原因可能是使用

的RANS湍流模型在模拟大分离流动时精度不高。从阻力

系数曲线对比图看，由于 CFX 软件对阻力的计算精度不

高，计算结果与试验结果相差较大。

计算结果显示Cμ > 0.015时虚拟舵面的升阻力系数比

机械舵面舵最大偏角 θ = 30°的大很多，说明Cμ超过 0.015

后，其产生的控制力超过了机械舵面最大舵偏角产生的控

制力，二者无法作对比，所以本节仅针对具有对比意义的

0 ≤ Cμ ≤ 0.013区间进行分析。

图13是虚拟舵面升阻力系数曲线的计算与试验结果对

比。从升力系数曲线对比图看，迎角在-4°~8°的线性段内

Cμ = 0，0.005和0.009的试验结果与计算结果吻合程度很好，

Cμ = 0.013的计算结果稍大于试验结果；大迎角时，虚拟舵面

与机械舵面的情况类似，计算结果的最大升力系数和失速迎

角均比试验结果大。从阻力系数曲线看，在较小迎角（6°以

下）及失速以后（20°以上），计算值与试验值的变化趋势和吻

合度较好，但是在6°至失速前的范围内，二者相差较大，特别

是试验值呈下降趋势，而计算值呈单调递增趋势。

总体来看，CFD方法能准确计算出机械舵面和虚拟舵

面的气动力，二者的对比具有可靠性和准确性。

2.2 机械舵面与虚拟舵面对比

2.2.1 两种舵面的等舵效关系

通过调节射流动量系数，虚拟舵面能否产生与机械舵面

相同的控制力和力矩是本文研究的主要内容。本文将4个不

同舵偏角的机械舵面的升阻力系数和俯仰力矩系数曲线作为

目标曲线，用不同Cμ的虚拟舵面的力和俯仰力矩系数曲线和

目标曲线作对比，若三条曲线均吻合，则认为该Cμ具有与目标

曲线舵偏角相同的舵效。为得到最好的匹配结果，增加计算

Cμ在0~0.013范围内以0.001为间隔的之前没有计算的状态。

数值模拟的匹配结果如图14（a）~图14（c）所示，图14（d）~

图14（f）是对应的试验结果的匹配对比。从图14（a）~图14（c）

中的匹配情况看，θ=0°与Cμ=0、θ=10°与Cμ=0.005、θ=20°与Cμ=

0.009和θ=30°与Cμ=0.012具有相同的舵效。除了虚拟舵面的

失速迎角比机械舵面大一点，4组等舵效的升力系数和俯仰力

矩系数曲线几乎重合。从图 14（b）还发现 θ=0°的阻力系数比

Cμ=0 的大，这是因为修形后虚拟舵面后缘更钝，压差阻力增

大，其余三组的虚拟舵面的阻力系数均小于机械舵面，这说明

虚拟舵面的环量控制技术具有减阻的作用。

图 14（d）~图 14（f）的试验结果对比也证明了上述的等

舵效关系。从图14（d）还发现，机械舵面失速后没有出现升

力突然下降的情况，而虚拟舵面的升力下降非常明显，说明

前者的失速特性要优于后者。

机械舵面和虚拟舵面之间的等舵效关系说明环量控制系

统能够取代活动操纵面，完成对飞行器的控制。从控制飞行器
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图12 机械舵面升阻力系数的计算与试验结果对比

Fig.12 Comparison of CFD and experiment results of CL

and CD of flap wing
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Fig.13 Comparison of CFD and experiment results of CL and CD of flapless wing
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图14 机械舵面与虚拟舵面的等舵效关系

Fig.14 Equivalent control authority of the flap and flapless wing

的角度考虑，机械舵面和虚拟舵面的输入都是操纵杆的位移

量，不同的是前者的输出是舵偏角 θ，后者是Cμ。若 θ和Cμ之

间有某种关系，就可以通过修改机械舵面控制系统的传递函

数，变成虚拟舵面的控制系统的传递函数，有助于机械舵面和

虚拟舵面之间的转换，加速虚拟舵面飞行器的研究和推广。

为进一步寻找相同舵效下机械舵面舵偏角 θ和虚拟舵面Cμ对

应关系的变化规律，对上述 4组数据进行多项式拟合。图 15

给出了二者拟合后的等舵效关系曲线，可以看出，Cμ—θ曲线

满足Cμ=-5×10-6θ2+5.5×10-4θ的二次多项式关系。随着θ增大，

曲线斜率逐渐减小。这说明θ越大，改变单位舵偏角需要更小

的Cμ增量，即大Cμ具有比小Cμ更强的控制效果。

2.2.2 两种舵面构型的流场对比

虽然等舵效的机械舵面和虚拟舵面具有相同的控制力

和力矩，但是两种舵面存在结构差异，机翼表面的压力分布

和流线必然存在一些不同之处。图16对比了两种舵面的极

限流线和表面压力分布。从图16（a）机械舵面上翼面的极限

流线可以发现，气流在主翼面上为附着流动，在襟翼上的展

向流动十分明显，产生了流动分离现象，而图16（b）虚拟舵面

的对应位置展向流动几乎没有，整个翼面均为附着流动。对

比二者极限流线，说明虚拟舵面在根本上避免了襟翼大角度

偏转所带来的流动分离现象，机翼弦向的载荷分布更好。

机械舵面在襟翼上表面发生了流动分离，而虚拟舵面

为附着流动，这两种控制方式对机翼下游的流场是否产生

不同的影响？图 17给出了机械舵面和虚拟舵面的三维流

线图。对比发现，两种舵面的下游流场比较类似，即外段翼

两端均有两个大小不同的涡，内侧的涡小但向下偏折角度

大。这更直观地说明了两种舵面的不同控制方式对下游的

流场产生了基本等效的影响。

2.3 喷口高度对气动效率和能耗的影响

2.3.1 功率系数和等效升阻比的定义

本文自由来流和喷口的马赫数远小于0.3，可视为不可

压缩流动。由射流动量系数的计算公式（1）可看出Cμ与喷

口高度h和喷口速度的平方Vj
2成正比，即：

Cμ ∝ h
c ( V jV∞ )

2
（4）

机械舵面飞行器靠活动操纵面改变流场，活动操纵面由

液压作动器驱动，作动器所消耗的能量占比很小，甚至可忽略

图15 等舵效状态下的θ和Cμ对应关系图

Fig.15 θ and Cμ relationship curve with equivalent

control authority
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不计。与机械舵面飞行器不同，虚拟舵面飞行器需要消耗额外

的能量产生所需的射流，射流向流场注入能量，起到控制作用。

虚拟舵面飞行器在机动飞行或巡航时，气压泵持续不断引气所

消耗的能量不可忽略，对其进行能耗分析十分必要。

假设环量控制系统的气压泵入口连接自由流动的气

体，出口连接高压腔入口。自由流动的气体经气压泵压缩

后进入高压腔（即射流通道），高压气体从喷口喷出形成射

流。气压泵所消耗的功率计算公式如下：

p = ṁcpT01
η

æ

è

ç

ç
çç( p02p01 )

γ - 1
γ - 1

ö

ø

÷

÷
÷÷ （5）

式中：ṁ为流经气压泵的气体质量流量；cp为比定压热容，常

温下的空气取1004 J/(kg·K)；T01为气压泵入口的总温，本文

近似取 288.349K；p01 为气压泵入口的总压，本文近似取

101570.203Pa；p02为气压泵出口的总压，即高压腔入口处的

总压；γ为空气的比热比，取值 1.4；η为气压泵的工作效率，

本文取η = 0.85。气压泵的功率系数pc, jet为：

pc, jet = p
1
2 ρ∞V 3∞S

（6）

升阻比是衡量飞行器气动效率优劣的重要指标之一，机械

舵面飞行器的升阻比用升力与阻力的比值L/D表示。对于虚

拟舵面飞行器，可将气压泵的能量消耗视为阻力的一种表现形

式，则虚拟舵面飞行器的等效升阻比(L/D)CC定义为：

( LD ) CC =
L

D + p
V∞

（7）

式（7）的定义方法与2015年Lefebvre[14]在研究联合射流飞

行器的升阻比特性时提出的修正气动效率新概念类似。

2.3.2 喷口高度对气动效率的影响

由式（4）可知在设计虚拟舵面机翼时，h/c是影响环量控制

效果的重要参数。为研究喷口高度对环量控制效果的影响，本

文对喷口高度为 2h的模型进行了计算。由式(4)看出，在相同

Cμ下，喷口高度加倍，喷口速度减小为原来的1/ 2，即单位体

积的射流动能减小一半[15]，这会造成分离角度减小，射流效果

减弱。图 18给出了相同Cμ下不同喷口高度的马赫数云图，且

定义射流从喷口位置到与Coanda曲面分离位置之间的圆弧所

对应的圆心角为分离角，用φ表示。对比图18（a）和图18（b）两

图可以看出，从h = 0.00105c的喷口喷出的射流附着在Coanda

图16 两种舵面的极限流线和压力分布图

Fig.16 Limiting streamline and pressure distribution of

two wings
图17 两种舵面的三维流线

Fig.17 3D streamline of two wings
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曲面上的距离比从h = 0.0021c喷口喷出的远，分离点位置更靠

近Coanda曲面的末端，前者的分离角比后者大 40°，后者的射

流使主流发生偏折的能力明显减弱。这说明在相同Cμ下，不

同喷口高度的虚拟舵面的环量控制效果差异明显。

图 19给出了不同喷口高度的虚拟舵面升阻力系数、俯

仰力矩系数和等效升阻比曲线。从图 19（a）~图 19（c）

图18 不同喷口高度的马赫数云图

Fig.18 Mach contour of different slot height flapless wings
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图19 不同喷口高度的虚拟舵面升阻力系数、俯仰力矩系数和等效升阻比对比

Fig.19 Comparison of CL, CD and Cm curves of different slot height flapless wings
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可以看出，相同Cμ下喷口高度h的虚拟舵面的升阻力系数和

俯仰力矩系数均比喷口高度 2h的大，说明相同Cμ下喷口高

度h的控制力强于喷口高度2h的。这是因为喷口高度越小，

射流速度越大，射流附着Coanda曲面流动的距离越远，机翼

绕流环量越大，升力系数越大。但从图19（d）发现，喷口高度

h的虚拟舵面的等效升阻比反而要比喷口高度2h的低，这是

因为虽然前者的升力大于后者，但是前者的阻力和能耗也大

于后者且所占比重大，导致前者的等效升阻比比后者小。

为保证射流的喷口处速度相同，现对喷口高度2h的虚

拟舵面的升阻力系数、俯仰力矩系数和等效升阻比曲线的

横坐标进行坐标变换，即 Cμ'= 1/2 Cμ。变化后的 2h-scaled

曲线如各图中红色虚线所示。从图 19（a）~图 19（c）可以看

出，h与2h-scaled两条曲线在Cμ < 0.01时的升阻力系数和俯

仰力矩系数几乎相同；Cμ > 0.01时2h-scaled曲线的值小于h

曲线。但是图 19（d）表明 h与 2h-scaled的等效升阻比曲线

几乎重合，说明在射流速度相同的情况下，不同喷口高度的

虚拟舵面的等效升阻比相同。

2.3.3 喷口高度对能耗的影响

图20给出了不同喷口高度的虚拟舵面所消耗的pc, jet随

Cμ的变化趋势。从图中可以发现，随着Cμ增大，pc, jet—Cμ曲

线的斜率逐渐增大。这说明在大Cμ时，增加相同的Cμ需要

更大的 pc, jet增量，意味着更明显的能量消耗提升。图中两

条实线为喷口高度 h 和 2h 的虚拟舵面的原始 p
c, jet

—Cμ曲

线，发现相同Cμ下，小喷口需要耗费更大的功率。

前文图 18已经给出了相同Cμ情况下，喷口高度大，射

流速度小。为了分析在相同射流速度下不同喷口高度的

p
c, jet

变化，对喷口高度 2h的虚拟舵面的 p
c, jet

—Cμ曲线进行

坐标变换，即 Cμ' =（1/2）Cμ，得到图中 2h-scaled 的红色虚

线。比较喷口高度 h和 2h-scaled这两条曲线，发现喷口高

度 2h的 p
c, jet

比喷口高度 h大，且差值随Cμ增大而增大。说

明在射流速度相同的情况下，喷口高度较大的气压泵比喷

口高度较小的消耗更多的能量。

图19和图20证明了相同Cμ下，喷口高度h的虚拟舵面

控制力强但气压泵所需功率高，喷口高度2h的虚拟舵面控

制力弱但气压泵所需功率低，说明喷口高度的设计受到机

翼的控制力大小和气压泵所需功率大小的双重限制。喷口

高度的最优化设计仍需要继续深入研究。

3 结论
本文对机械舵面和虚拟舵面两种机翼进行数值模拟，

并与试验结果进行对比，进一步探寻了机械舵面舵偏角θ和

虚拟舵面射流动量系数Cμ之间的等舵效关系。为了研究虚

拟舵面的喷口高度对气动效率和能耗的影响，又对喷口高

度2h的模型进行计算，并且定义了一个新的计算虚拟舵面

气动效率的公式，对比了射流动能相同的情况下不同喷口

高度的虚拟舵面的升阻力系数、俯仰力矩系数和等效升阻

比曲线，还对比了不同喷口高度下的环量控制系统的能量

消耗。可以得出如下结论：

(1) 通过对比试验结果，发现用本文中的CFD方法能较

准确模拟出机械舵面和虚拟舵面的真实气动力。

(2) 通过匹配机械舵面和虚拟舵面的升阻力系数和俯

仰力矩系数曲线，发现两种舵面在θ = 0°与Cμ = 0、θ = 10°与

Cμ = 0.005、θ = 20°与Cμ = 0.009和θ = 30°与Cμ = 0.012时具

有等舵效关系，且舵偏角θ和Cμ满足Cμ = -5×10-6 θ 2 + 5.5×

10-4 θ的二次多项式关系。

(3) 机械舵面失速后没有出现升力突然下降的情况，而

虚拟舵面失速后升力下降非常明显，说明机械舵面的失速

特性要优于虚拟舵面。

(4) 机械舵面的襟翼上表面会发生流动分离现象，而虚

拟舵面上全部为附着流动，射流控制技术能避免机械舵面

上的襟翼大角度偏折情况下的流动分离现象，且两种控制

方式对下游气流的影响几乎相同。

(5) 在射流速度相同的情况下，不同喷口高度的虚拟舵

面的等效升阻比相同，但喷口高度h的气压泵所消耗的功率

小于喷口高度2h的气压泵所消耗功率。

(6) 在Cμ相同时，喷口高度h的虚拟舵面控制力强但气

压泵所需功率高，喷口高度2h的虚拟舵面控制力弱但气压

泵所需功率低。喷口高度的设计受到机翼的控制力大小和
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Fig.20 Power coefficient of different slot height flapless wing
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气压泵所需功率大小的双重限制。
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射流飞控技术专辑 Fluidic Flight Control Technology

Investigation on Flapless Wing Based on Circulation Control
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Abstract: Applying circulation control at the wing trailing edge could change the aerodynamics of the wing. The

numerical simulations of the flap wing with different flap deflection angles θ and the flapless wing with different jet

momentum coefficients Cμ are conducted to investigate the control effect of the circulation control applied on the

flapless aircraft. It is found that the control authority of the flap wing at θ =0°, 10°, 20°, 30° are equivalent to that of the

flapless wing with Cμ = 0, 0.005, 0.009, 0.012 after comparing the lift, drag and moment coefficient curves between

them. And θ and Cμ are quadratic polynomial relations. Further, the numerical simulations of the flapless wing with

different slot heights are conducted to access the aerodynamic efficiency and the energy expenditure for the flapless

wing. It is found that the equivalent lift-to-drag ratios of the flapless wing with different slot heights are equal when they

have the same jet velocity, however, the flapless wing with lager slot height needs relatively more power.

Key Words: flapless wing; circulation control; equivalent control authority; energy expenditure; equivalent lift-to-

drag ratio
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