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脉冲吹气下环量控制机翼的气动
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摘 要：脉冲吹气消耗的气源少，控制效果更好，在无操纵面飞行器上有使用价值。本文对带有吹气装置的机翼模型进行了

风洞测力试验，开展了脉冲吹气的增升、滚转控制效果研究，以及吹气脉冲频率、占空比等参数对翼型升力、滚转力矩的影响

规律研究。结果表明，环量控制机翼在脉冲吹气情况下能够产生和定常吹气相当的增升效果，在占空比为0.8时，不同频率

下脉冲吹气产生的升力系数和定常吹气时基本一致。同时，脉冲吹气能够产生飞行所需的滚转力矩，在占空比为0.8时，环

量控制装置产生的滚转力矩最大。
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近年来，飞行器的应用日益广泛，人们对新型飞行器短

距起降、高机动性、隐身性等方面提出了更高的要求。常规

飞行器为了满足良好的操纵性，在机翼和尾翼等位置布置

了多个活动操纵部件，通过机械式的操纵机构来完成飞行

姿态的控制。这种传统的控制方式带来了一系列问题，包

括噪声污染、维护频繁、隐身性能降低等[1-2]。理论和实践

证明，环量控制[3](circulation control，CC)技术作为主动流动

控制技术的一种，通过产生射流在机翼后缘形成科恩达效

应（Coanda Effect）来改变环量，形成虚拟舵面，替代了原有

的活动部件，在不改变飞机几何外形的同时，减轻了重量，

降低了使用维护成本，提高了军用飞机的隐身性能，明显改

善了环境和安全问题，在飞行器的性能改善和主动控制等

方面具有广阔的应用前景[4]。

1904年,普朗特首次利用吸气的方式控制分离，主动流动

技术开始兴起。1910年,发现并研究了科恩达效应，但直至

20世纪60年代，大量关于科恩达效应的研究才开始。Kind[5]

等采用环量控制技术在一个较低的动量系数下得到了一个

高升力系数CL = 6。Englar[6]等将环量控制技术应用于A-6/

CCW STOL 并进行了试飞。2010 年，英国 BAE 系统公司

（BAE System)联合多所高校开发的Demon无人验证机[7]在试

飞期间仅依靠喷射气流完成了升降和转向控制，该机射流飞

行控制系统就是由环量控制和射流推力矢量两部分构成。

Packard[8]等发现脉冲吹气减小了低雷诺数下层流翼型表面的

流动分离。刘杰[9]等发现鸭翼展向脉冲吹气能够在中大迎角

范围内增加升力，且脉冲宽度越高，布局升力越大，失速迎角

也越大。王万波[10]等通过数值模拟研究了占空比、动量系数

等参数对无缝襟翼翼型升阻力影响规律，得出动量系数小于

临界动量系数时，脉冲吹气增升效果优于定常吹气。

本文论述通过试验手段研究利用气动优化设计和射流

控制的环量控制机翼在脉冲吹气下机翼升力和滚转力矩的

变化规律，并对吹气频率、占空比等对脉冲吹气效果的影响

做了对比研究。

1 试验设备、模型及试验方法
1.1 环量控制装置设计

环量控制技术一般由固定的几何升力面和圆形后缘组
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成，在升力面和圆形后缘之间(即接近后缘的位置)开口，在

机翼内部空腔形成高压气流并通过开口沿着物面切向产生

射流，射流与外流混合后沿着弯曲的圆形后缘表面形成附

壁效应[11]，如图 1所示。射流沿着科恩达表面移动的距离

越大，后驻点位置越靠下，在射流作用下，孔口后边界层内

的速度和动量快速升高，静压降低，使孔口前后压力差变

大，带动上表面的流速增大，前驻点位置不断下移，翼型环

量值增加，升力变大。同时射流与外流混合，产生类似于襟

副翼的效果。脉冲吹气动量系数[12]定义为：

Cμ = m
•

q∞S
U j = ρU

2j A j
q∞S

式中：m
•
为射流的质量流量；U j为射流的速度；Aj为射流出

口截面积；q∞为来流动压系数；S为试验模型的参考面积，

二维中表示翼型弦长；Cμ为射流动量通量与自由来流动量

通量的比值。

环量控制装置影响因素有很多，主要有射流出口高度

h、后缘半径RCC、射流出口展向速度均匀性等[13]。本文设计

的环量控制装置射流出口高度 h为 0.3mm，科恩达后缘半

径RCC为4.5mm。

环量控制装置由喷管、导流装置、射流孔和科恩达后缘

组成，由高压气罐提供气源，整个导流装置埋入机翼内部，

导流装置如图 2所示。喷管的一端连接外部高压储气罐，

另一端连接导流装置，后缘处有一条 488.928mm长的出气

缝，后缘半径与射流高度比值RCC /h=15。为了使出气均匀，

喷管内部设置了导流片，导流片呈曲线状将内腔分为 6个

区域，导流片的厚度为1mm，在接近进气口处设有倒圆角。

为了实现与舵面一样的功能，使气流发生上下偏转，将喷管

从进气口开始设计成上下独立的两部分，由中部的一块平

板隔开，上下两部分内腔体积相等，为下半部分管道提供气

源的高压储气罐阀门打开时，外部气流被吸入下半部分管

道，该股气流从出气缝射出时会沿圆形科恩达后缘向上偏

转。同样的原理，当为上半部分管道提供气源的高压储气

罐阀门打开时，外部气流被吸入上半部分管道，该股气流从

出气缝射出时会沿圆形科恩达后缘向下偏转。

1.2 风洞试验模型设计

图3是环量控制等值机翼模型图，机翼展长为460mm，

后掠角为 39.959°，弦长为 320.842mm，喷口出气宽度LCC为

488.928mm。

1.3 试验设备

测力试验在西华大学的 XHWT 风洞中进行。XHWT

风洞为低速回流式风洞，试验段截面尺寸为 3m×1.2m×

1.2m，可控制风速为0.5~60m/s，收缩比为7.11，湍流强度 ε≤
0.5%，气流偏角|Δα|≤0.50，|Δβ|≤0.50。

试验采用盒式六分量应变天平，天平响应频率大于80Hz，

总体尺寸为 200mm×100mm×60mm 的矩形结构，天平六分量

的量程和校准精度见表1，表中X、Y和Z为三个方向。

整个天平测力系统由天平、高精度直流电源、精密信号

放大器、东华DH8300N动态信号采集卡以及采集处理软件

构成。高精度直流电源为天平提供直流电源，天平受力产

生的微弱测量信号经过信号放大器放大后输送到东华采集

系统，再经过采集处理软件的采集和处理，将各通道电信号

dCC

H
C
C

RCC

���

�


����

h

图1 科恩达效应

Fig.1 Coanda effect

图2 机翼内部导流装置

Fig.2 The diversion device of wing interior

图3 环量控制机翼3D模型

Fig.3 3D model circulation control wing
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转换为模型各分量的气动力和气动力矩系数。

2 测试系统验证
为了验证试验系统测量的精确性，在来流风速为20m/s

时，测量半模机翼模型的升阻力变化，重复4次。模型升力

系数随迎角的变化曲线如图4所示，升力系数的偏差量在±

（0.002~0.008）之内，标准差为 0.016，升力系数曲线重复性

较好。阻力系数随迎角变化曲线如图 5所示，阻力系数的

偏差量在±（0.009~0.03）之内，标准差为 0.015，升阻力系数

曲线反映的失速迎角相对应，测量系统满足试验要求。

3 气动力控制结果
试验所用的高频电磁阀工作范围是0~25Hz，工作压力

范围≤1.2MPa。重点研究脉冲参数（包括脉冲频率、占空

比）对升力的影响规律，并揭示脉冲吹气获得较高气动收益

的机理。试验中使用的脉冲吹气频率分别为 f =0.7Hz，5Hz

和 20Hz；测力迎角范围-4°~28°，间隔 2°。试验中占空比

（Duty Cycle，DC）定义为一个周期内吹气时间占总时间的

比例，使用了4个占空比参数，分别为DC=0.2，0.5，0.8，1.0。

图 6~图 8是来流风速 20m/s，脉冲吹气频率为 0.7Hz，

5Hz 和 20Hz 时，不同占空比情况下，定常吹气动量系数

Cμ=0.02时，升力系数随迎角变化曲线。可以看到，在-4°~

20°迎角范围内，随迎角的增加，升力系数线性增加。这一

现象的增升机理是在机翼后缘位置吹气可以延迟流动分

离，减少上翼面后缘部分的低能流体，增加流向动量，从而

使得绕机翼的环量增加，提升升力；在 20°~28°迎角范围

内，同一频率下，不同占空比的升力系数差别不大（除占空

比为 0.2 之外），这是因为此时翼面流动处于完全分离状

态，吹气对其产生的影响小，因此改变占空比的升力系数

基本保持不变。

从图6~图8中还可以发现，吹气频率一定时，升力系数

随着占空比的增加而不断增加。这是由于占空比的增加，

两次吹气射流之间的时间缩短，对模型所产生的影响时间

变长，同时其产生影响的衰减量将减少，最终脉冲吹气的增

升效果将随着占空比的增加而增加。试验中发现频率为

0.7Hz 和 5Hz 且占空比为 0.2 时的升力系数远低于其他工

况，因此没有研究频率为20Hz、占空比为0.2时的升力系数

变化曲线。

图 9~图 11 是来流风速为 20m/s，占空比 DC=0.2，0.5，

0.8 时，不同频率下升力系数随迎角的变化曲线。可以看

出，占空比 DC=0.2 时，随着吹气频率的增加，升力系数增

加，但和定常吹气时偏差较大；占空比DC=0.5时，随着吹气

频率的增加，升力系数接近于定常吹气；DC=0.8时，不同吹

气频率下升力系数差别不大，这是由于占空比较大时，两次

吹气射流之间的时间已经很短，在迎角小于 20°时，翼面流

图4 环量机翼升力系数曲线

Fig.4 Lift coefficient curve of wing circulation control

图5 环量机翼阻力系数曲线

Fig.5 Drag coefficient curve of wing circulation control

表1 天平量程和校准精度

Table1 Balance range and calibration accuracy

方向

X

Y

Z

设计载荷/N

150

500

150

准确度/%

0.28

0.48

0.27

精确度/%

0.041

0.013

0.48

方向

MX

MY

MZ

设计载荷/（N·m）

30

30

80

准确度/%

0.47

0.37

0.42

精确度/%

0.36

0.26

0.19
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动处于稳定状态，脉冲吹气所产生的环量增升效果已经和

定常吹气基本相同，因此改变吹气频率的升力基本没有

变化。

4 滚转力矩控制结果
常规布局飞机的滚转力矩控制是通过副翼的差动偏转

来实现。本文采用的环量控制装置进行滚转力矩控制时，

通过单侧的吹气来实现，如要实现左滚则上翼面吹气，相当

于副翼下偏，使得右侧机翼升力增加，产生一个左滚力矩；

同理，如要实现右滚则下翼面吹气，相当于副翼上偏，产生

一个右滚力矩。

试验中选定来流风速为20m/s，研究不同吹气频率和占

空比下脉冲吹气所产生的滚转力矩。图12~图14分别是吹

气频率 0.7Hz，5Hz和 20Hz时不同占空比下的滚转力矩系

图7 脉冲吹气频率 f =5Hz升力系数曲线

Fig.7 Lift coefficient curve of pulse blowing frequency at 5Hz

图9 占空比DC=0.2升力系数曲线

Fig.9 Lift coefficient curve at of duty cycle at 0.2

图6 脉冲吹气频率 f =0.7Hz升力系数曲线

Fig.6 Lift coefficient curve of pulse blowing frequency at 0.7Hz

图8 脉冲吹气频率 f =20Hz升力系数曲线

Fig.8 Lift coefficient curve of pulse blowing frequency at 20Hz

图10 占空比DC=0.5升力系数曲线

Fig.10 Lift coefficient curve of duty cycle at 0.5
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数随迎角的变化曲线。可以看到，在-4°~20°迎角范围内，

滚转力矩系数随着迎角的增加而增大，在迎角为20°时达到

最大，之后滚转力矩系数迅速下降，是因为此时已经失速，

升力迅速降低；当吹气频率一定时，随着占空比的增加，滚

转力矩系数增大。当吹气频率 f =0.7Hz，5Hz，占空比DC=

0.2时，滚转力矩系数曲线与较高占空比时相差较大，是由

于此时占空比较小，脉冲射流对翼面流动的影响减弱，使得

滚转力矩系数较低。

图 15~图 17是占空比DC=0.2，0.5，0.8时，在不同频率

下滚转力矩系数随迎角的变化曲线。可以看到，占空比为

0.2时，随着吹气频率的提高，滚转力矩系数变大，但此时占

空比较小，两次吹气射流之间的时间较长，脉冲吹气对模型

产生的影响减少，使得滚转力矩系数明显低于其他工况；占

空比为 0.5时，吹气频率增大到一定程度后，滚转力矩系数

不再增加；占空比为0.8时，随吹气频率的增加，滚转力矩系

数差别不大，原因可能是占空比较大时，两次脉冲射流之间

的间隔已经很短，此时通过增加频率对流动产生的影响与

定常吹气时效果基本相同，致使环量机翼的滚转力矩基本

不变。

5 结论
本文通过风洞试验对环量控制机翼在脉冲吹气下的气

动力和滚转特性进行了探究，得到以下结论：

（1）通过研究脉冲吹气下环量控制机翼对升力的影响，

图14 吹气频率 f =20Hz滚转力矩系数曲线

Fig.14 Lift coefficient curve of pulse blowing frequency at 20Hz

图11 占空比DC=0.8升力系数曲线

Fig.11 Lift coefficient curve of duty cycle at 0.8

图12 脉冲吹气频率 f =0.7Hz滚转力矩系数曲线

Fig.12 Roll moment coefficient curve of pulse blowing

frequency at 0.7Hz

图13 脉冲吹气频率 f =5Hz滚转力矩系数曲线

Fig.13 Rolling moment coefficient curve of pulse

blowing frequency at 5Hz
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发现脉冲吹气能够产生和定常吹气相当的增升效果。在不

同吹气频率下，占空比为0.8时增升效果最好。

（2）通过改变脉冲吹气的参数，包括占空比、吹气频率，

脉冲吹气下环量控制装置可以改变飞行器两侧机翼的升

力，达到对飞行器滚转气动力矩的控制。因此在环量机翼

中可以考虑使用脉冲吹气来进行飞行器的滚转控制。

（3）在吹气量更少的情况下，脉冲吹气能够产生一定的

滚转力矩。脉冲吹气频率一定时，增大占空比可以增大滚

转力矩系数。在占空比为0.8时，不同频率下产生的滚转力

矩系数基本一致，此时两次脉冲吹气之间的间隔很短，脉冲

吹气对机翼产生影响的时间加长，使得此时滚转力矩基本

保持不变。
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Experimental Study on Aerodynamic Characteristics of Circulation Control Wing
under Pulse Blowing

Li Qixuan1，Du Hai1，*，Xu Yue2，Wan Xi2，Zhang Guoxin2，Wang Yuhang2

1. Xihua University，Chengdu 610039，China

2. Chinese Aeronautical Establishment，Beijing 100012，China

Abstract: Pulse blowing consumes less air source and has better control effect, so it is valuable in the flapless

aircraft. In this paper, the wind-tunnel force measurement experiment of the wing model with air blowing device was

conducted, the effect of pulse blowing on lift-enhancement and roll control was studied, and also the study on

influence of pulse frequency, duty cycle and other parameters on lift and roll moment of the airfoil was conducted. The

results show that under the condition of pulse blowing, the circulation control wing can produce the same lift effect as

the steady blowing. When the duty cycle is 0.8, the lift coefficient of pulse blowing at different frequencies is basically

the same as that of the steady blowing. At the same time, pulse blowing can produce the roll moment needed for

flight. When the duty cycle is 0.8, the roll moment produced by the circulation control device is the largest.
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