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环量控制对翼型气动特性的作用机理

张艳华, 张登成, 胡孟权, 郑无计, 李靖涛
(空军工程大学航空航天工程学院,陕西西安,710038)

摘要 环量控制能够显著提高升力,改善飞行器短距起降性能。首先从机理上分析了环量控制

的作用原理,然后通过CFD数值仿真方法研究环量控制对翼型气动特性的影响规律,采用雷诺

平均N􀆼S方程,SST湍流模型,将射流口边界条件设为反映动量系数的速度入口,分别模拟了

动量系数和迎角对升阻特性和附面层分离特性的影响规律。结果表明:在α=0°,Cμ=0.05时,
升力增加327%,效费比ΔCy/ΔCμ 为21.97;随着动量系数增加,前缘分离导致失速迎角提前,
在中等动量系数和小迎角状态能够获得优良的升阻特性。
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Abstract:Highliftcanbeobtainedthroughcirculationcontroltoimproveshorttake􀆼offandlanding.Inthis
paper,theconceptandtheoryofcirculationcontrolarepresented.Theinfluenceofdifferentmomentum
coefficientsandangleofattackonthelift,dragandboundaryseparationisinvestigatedthroughCFD
method.ThemethodsincludeReynolds􀆼AveragedNavier–StokesEquations,SSTturbulencemodeland
velocityinletconditionatjetboundary.Itisrevealedthattheliftaugmentationreachesto327% and
ΔCy/ΔCμ =21.97atα=0°andCμ=0.05.Thestallangleofattackbecomessmallerwiththeincreaseofmo-
mentumcoefficients,whichiscausedbyboundaryseparationattheleadingedge.Theexcellentaerody-
namiccharacteristicsareobtainedatmoderatemomentumcoefficientsandsmallangleofattack.
Keywords:circulationcontrol;airfoil;jetflow;momentumcoefficient;angleofattack

  在新型飞行器设计中,超短距起降、高机动性、
隐身性已成为重要的性能指标。为了获得超短距起

降、高机动性所需的高升力,机翼上陆续出现了襟

翼、缝翼、多段翼等活动部件,因此也带来了一系列

问题[1],包括复杂繁重的机械操纵系统,频繁的检查

维护,隐身性能的降低等,这些都会影响飞行器的整

体性能。理论和实践证明,环量控制[2]可以通过产

生射流在后缘形成Coanda效应[3]来改变环量,从
而产生高升力,并且不需要活动部件就能实现飞行

器整体性能的提升。21世纪初,NASA将环量控制

应用于超短距起降飞行器[4􀆼5]和私人飞行器上,减
小了飞机的起飞着陆距离,降低起飞着陆速度;减小

飞机接近地面的失事概率和地面连续运动产生的噪

音,明显改善了环境和安全问题。2010年,英国成



功试飞了“恶魔”无人验证机[6],飞机的滚转操纵完

全由环量控制实现,还具有响应快,操纵灵活等特

点,提高了飞行器的操纵性、机动性和隐身性。

1 环量控制的作用原理

翼型的环量控制是通过在翼面上靠近后缘位置

开射流孔,在翼型内部空腔形成高压气流并通过孔

口沿着物面切向产生射流,见图1,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。

图1 翼型后缘的柯恩达效应示意图

Fig.1 TrailingedgeexampleofCoandaeffect

  根据环量的定义和儒可夫斯基升力定理,即Γ

=∮VdL ,Y=ρV¥Γ 可知,通过增加物面速度和流线

路径可使环量增加,升力提高。图2所示的圆柱绕

流中,2个驻点下移量越多,圆柱绕流的环量和升力

就越大,该原理同样适用于翼型绕流。

图2 圆柱绕流与翼型绕流驻点位置与环量的关系

Fig.2 Therelationbetweenthestagnationandcirculation
offlowaroundcircularcylinderandairfoil

  射流沿着Coanda表面移过的距离越大,后驻

点位置越靠下,在射流作用下,孔口后附面层内的速

度和动量增加迅速,相应区域的静压降低,形成孔口

前后较大的压力差,带动上表面的流速增大,促使前

驻点位置也不断下移,出现前后驻点不断靠近的趋

势,翼型的环量值增加,升力随之变大。同时射流与

外流混合,带动外流使流线发生较大偏折,产生类似

于襟副翼的效果,增加了翼型的弯度,同样可以实现

升力增加。
数值计算和风洞实验显示[7􀆼8],动量系数是影响

附面层分离、带动外流运动和控制涡脱落的重要参

数,升力受动量系数影响较大,动量系数为:

Cμ =m
·

UJ/qs=ρJU2
JAJ/qs (1)

式中:UJ 为射流速度;AJ 为射流口面积,对于翼

型,AJ 就是单位展长的射流口面积,即射流口高度

h;q为来流动压,s为单位展长翼型的面积,即弦

长c。可见射流速度和射流口高度的变化都可以改

变动量系数。
迎角是影响升力特性的另一重要参数,在升力

随迎角的变化曲线中存在线性段和非线性段。失速

迎角决定了最大升力系数,也限制了使用迎角的范

围。随着动量系数的增加,翼型前后缘驻点不断下

移,使得迎角对升力的影响规律可能发生变化。当

动量系数相同,迎角增大时,动量附面层增加,射流

动量与附面层动量的比值降低,环量控制的效果变

差。所以为高效利用环量控制,需要深入研究动量

系数和迎角对气动特性的影响规律。

2 动量系数和迎角对气动特性的影响

本文利用Fluent数值计算环量控制的动量系

数和迎角对翼型气动特性的影响规律。采用雷诺平

均N􀆼S方程,SST湍流模型,该模型由标准的k􀆼ε
和k􀆼ω 模型通过混合函数结合而得到,在近壁区和

自由剪切层中都表现出优良的数值模拟能力,适合

于较大逆压梯度特性的流场模拟。将射流口设为速

度入口,翼型表面为物面无滑移边界条件,远场为压

力远场。选取NASA超临界翼型,最大厚度17%,
翼型的尖后缘修形为Coanda表面形状,设计为半

圆形,由相对半径r/c表示,r/c=0.0094,在翼型

与半圆形交接部位,沿物面法线方向切出射流口,射
流口高度h/c=0.001,来流速度28m/s,迎角范围

-4°~20°,动量系数分别选取为0,0.005,0.01,

0.02,0.025,0.05,计算域生成 O网格拓扑结构,在
翼型前后缘及射流口附近进行局部加密,最贴近物

面一层的网格高度为1.0×10-5,网格总数为1.17×
105,图3是翼型网格分布情况。

图3 翼型网格分布图

Fig.3 Thegriddistributionaroundtheairfoil

  为了验证数值方法的有效性,首先对Cμ =0情

况(即无射流)进行数值模拟,将仿真结果与文献[2]
实验数据进行对比,见图4,图中Exp代表实验数

据,二者吻合良好,验证了该方法的有效性。图4中

还显示了其它动量系数下升力系数与迎角的变化曲
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线。可以发现,在升力系数随迎角变化的线性段(即
小迎角范围),随着动量系数的增加,升力系数明显

增加。0°时,Cμ=0.05时升力增加327%,升力系数

等于1.4343,这基本上已经超过了一般翼型升力系

数的最大值,对于减小飞机起飞着陆距离非常有利。
但动量系数较大时,线性段的迎角范围有减少的趋

势,最大升力系数提前,失速迎角提前,当Cμ =0.05
时,失速迎角大概在8°左右,而Cμ =0时,失速迎角

是在16°左右,限制了飞行迎角范围。

图4 不同动量系数下升力系数与迎角的变化曲线

Fig.4 Theliftcharacteristicswiththeangleofattack
atdifferentmomentumcofficient

  这一现象的原因在于:随着动量系数的增加,后
缘和前缘驻点下移距离增加,当前缘驻点下移到翼型

下表面,会使前缘驻点和前缘点之间的流体出现倒

流。原因在于流体前缘驻点向前缘点流动过程中,流
管面积增大,根据质量守恒定律,速度减小;根据能量

守恒定律,压强增加,相当于流体顶着越来越大的压

力运动,此时很容易发生分离,所以随着迎角的增加,
翼型前缘首先发生附面层分离,导致翼型失速迎角提

前,并且动量系数越大,前缘驻点下移的越多,随迎角

增加前缘分离发生的越早,故随着动量系数增加,失
速迎角逐渐减小,前缘分离起到了主导作用。

迎角小于12°,升力系数随着动量系数Cμ 的增

加在不断增加;16°和20°时,随着Cμ 的增加,升力系

数增加比较缓慢,Cμ=0.025后升力反而逐渐下降。
虽然升力的增加很大程度上依赖于迎角的增加,但
是在环量控制中,并不是迎角越大越好,例如在Cμ

=0.05情况下,0°时,升力增加3倍多,环量控制的

效费比 ΔCy/ΔCμ 为21.97,12°时,升力增加仅仅

58%,效费比为14.89。可见,在大迎角大动量系数

区域,一方面失速迎角降低,升力增加缓慢,另一方

面动量系数越大,消耗的能量也较大,使得环量控制

的效费比大大降低,所以为获得优良的气动特性,须
兼顾飞机起飞着陆性能和大迎角飞行性能,一般选

取中等动量系数,小迎角或负迎角。
  环量控制产生的阻力包含型阻、射流引起的阻

力变化和诱导阻力(针对机翼),环量控制为产生附

壁效应常采用钝头后缘,型阻会增加;但流体的附壁

作用或流体转过较大角度(甚至产生反向推力)会使

阻力减小;升力增加诱导阻力肯定增加,可见阻力变

化较复杂。图5为不同动量系数下阻力随迎角的变

化,图中小迎角范围内,动量系数较小时,阻力变化

不大,动量系数较大时阻力增加较多。随着迎角增

加,阻力系数随动量系数增加的趋势缓和。

图5 不同动量系数下阻力系数与迎角的变化

Fig.5 Thedragcharacteristicswiththeangleofattack
atdifferentmomentumcofficient

  1)0°情况:Cμ =0.01时阻力增加了24.4%,Cμ

=0.05时阻力增加了231%。飞机在起飞着陆时处

于小角度飞行,虽然大动量系数产生较大升力,升力

增加了327%,可以减小起飞着陆距离,但阻力的增

加对推力要求也提高,仍需综合考虑选取小迎角范

围适当的动量系数。
2)16°情况:Cμ =0.01时阻力增加了15.2%,

Cμ=0.05时阻力增加了72%,增加幅度远远小于0°
攻角情况。这主要是因为在大迎角下,附面层分离

严重,环量控制延迟附面层分离的难度加大,所以对

阻力的变化影响减小。
综合升力和阻力的变化规律,可以发现在小角

度和中等动量系数下翼型的升阻特性较好。
图6是不同动量系数下后缘流场马赫数的分布

情况。随着动量系数的增加,在后缘Coanda表面,
射流带动周围气流转过的角度逐渐增加,后缘分离

点下移,射流口到分离点之间的高速流动使得该区

域的压力降低;另一方面前后缘驻点的下移会减小

流体在下表面的流线距离,若想上下表面气流在相

同的时间内在后缘驻点汇合,就会带来上表面流速

增加,下表面流速降低,见图6中翼型下表面云图,
速度的降低会导致压力增加;综合上下表面的速度

和压力特性,很明显,随动量系数的增加,翼型升力

大大增加。根据流体运动特点,无射流时,由于翼型

后缘是一个半圆形,流体会在后缘附近产生交替变

化的尾涡;射流产生后,射流将尾涡分成了2个部

分,2个涡分别向后和向下运动,相当于高速射流物

理隔离了2个涡,阻碍了涡之间的相互诱导与干扰,
随动量系数增加,2个涡区域不断向外扩散,后缘

Coanda表面则被高速射流控制。正因为如此,后缘

附近的压力降低,使得翼型的阻力是增加的,与图5
的变化规律一致。
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图6 不同动量系数下后缘的马赫数分布(AOA=0)

Fig.6 TheMachcontoursaroundthetrailingedge
atdifferentmomentumcoefficient(AOA=0)

3 环量控制的发展动态分析

环量控制可以为空气动力学运动体提供升力、
阻力,实现控制、稳定和推进能力,不需要任何移动

的机械部件,应用前景广阔。但是目前环量控制技

术仍然没有工程应用,原因不是环量控制的有效性,
而是环量控制的高效性和相容性,体现在环量控制

能否使用较小的能量产生需要的升力,利用环量控

制完成任务的系统成本是否与无襟翼控制飞行器带

来的收益相容。环量控制发展趋势和动态主要体现

在以下几点:
1)设计和采用脉冲式射流[9]。脉冲射流产生

同样升力可减小50%质量流量,同时减小巡航阻

力。另外也有采用等离子体[10]和合成射流[11]等方

式产生脉冲射流,减小输入的能量,提高效费比。
2)环量控制参数的优化设计。影响环量控制的

参数众多,影响规律错综复杂,为实现不同性能提

升,需结合任务需求,对环量控制的主要参数进行优

化组合。
3)环量控制与飞行器的一体化设计。不同的气

动特性和操纵性能要求环量控制结构也不同,使飞

行器的外形发生一定的变化;同时产生高压气源的

设备需要进行位置与性能设计;这些都需要在飞机

气动布局设计时充分考虑,将环量控制和飞行器气

动布局、流动控制技术进行一体化设计。

4 结论

根据环量定义和升力定理,具有一定动量系数

的射流可以通过Coanda效应改变翼型驻点位置,

改变环量和升力。超临界翼型在不同动量系数和迎

角下的气动特性仿真结果表明:
1)0°迎角的升力系数可以达到普通翼型升力系

数的最大值,有利于飞机的短距起降性能、降低起飞

着陆速度和改善安全性能,如果不考虑阻力的影响,
此时可取较大的动量系数。
2)随着动量系数的增加,翼型的失速迎角减小,

最大升力系数降低,不利于飞机的大迎角机动飞行。
3)中等动量系数和小迎角状态升阻比较大,升

阻特性最好,效费比较高。
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