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大迎角前体涡控制方法综述
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摘　要：大迎角下飞行器的常规舵面处于机身／弹 身 的 尾 涡 中，偏 航 控 制 能 力 严 重 下 降。同 时，背 风 侧 的 非 对 称 涡

系导致压力非对称分布，从而诱发出一个几乎与法 向 力 同 量 级 的 侧 向 力，并 伴 随 着 很 大 的 偏 航 力 矩。前 体 涡 控 制

方法可以为细长飞行器提供所需的偏航力矩，在大迎角机动飞行领域具有广阔的应用前景。本文总结了国内外近十

年发展的大迎角前体涡控制方面的新方法。其中，被动控制方法包括边界层转捩带、微鼓包、微凹坑、边条、自激振荡

旗帜和涡流发生器等；主动控制方法包括等离子体激励器、单孔位微吹气、轴向吹气、合成射流激励器、非定常小摆振

片和充气边条等。着重介绍了各种方法的控制 效 果、机 理 和 适 用 范 围。在 这 些 方 法 中，涡 流 发 生 器、合 成 射 流 激 励

器、非定常小扰动片、等离子体激励器、单孔位微吹气等线性控制方法均有可能提高细长体飞行器大攻角时的机动能

力，具有一定的工程应用价值。最后，对大迎角前体涡控制方法的应用前景和未来新的发展方向进行了展望。
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０　引　言

　　为了获得战术上的优势，世界各国在现代战斗机

和战术导弹的研发过程中，都将机动性和敏捷性列为

设计中的重要技术指标。而提高飞行器的机动性和

敏捷性很大程度上依赖于大迎角飞行性能的改善。

　　大迎角下，非对称涡突然出现在飞行器背风部，使
得流场变得非常复杂。这种现象由Ａｌｌｅｎ和Ｐｅｒｋｉｎｓ［１］

在２０世纪５０年代发现，但直到２０世纪７０年代末，才
被研究人员逐渐重视［２－３］。非对称涡出 现 后，飞 行 器

的稳定性和操纵性急剧变化。同时，常规的气动控制

机构在机身或弹身尾涡的影响下变得效率很低。

ａ．前体涡流动特点

　　细长体 背 涡 随 迎 角 有 明 显 的 变 化 规 律［４］。图１
给 出 了 细 长 体 流 场 的 四 种 典 型 流 态：１）附 着 流 动

（０°≤α＜１５°），细 长 体 轴 向 流 动 占 主 导，横 向 流 动 是

定常的；２）对称涡流（１５°≤α＜３０°），流动开始出现分

离，细长体背风面出现一对对称涡，流动仍为定常；３）
非对称涡流（３０°≤α＜６５°），非 对 称 涡 开 始 出 现 在 细

长体背风侧，诱导出较大的侧向力；４）非定常湍流尾

迹（６５°≤α＜９０°），细 长 体 背 风 侧 开 始 出 现 类 卡 门 涡

街涡脱落现象，时均侧向力显著减小［５］。

图１　迎角对细长体背风流场的影响［４］

Ｆｉｇ．１　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｏｎ　ｌｅｅｓｉｄｅ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ［４］

ｂ．前体非对称涡的产生机制

　　目前，前体非对称涡的产生机制主要存在两种观

点。一种认为背涡的不对称由旋成体两侧边界层转

捩点以及分离点不对称引起，即由对流不稳定引起。

这一观点得到Ｆａｇｌｅｙ等［６］的认同。他们认为模型上

的微小几何不对称或者流场中的微扰动经对流不稳

定放大后，使 得 流 场 从 对 称 涡 状 态 变 为 非 对 称 涡 状

态。这种现象导致细长体背风侧左舷或者右舷的涡

脱离前体表面，并使表面压力系数分布出现较大的非

对称性。但Ｋｅｅｎｅｒ等［７］分析大迎角细长体非对称涡

产生的原因时，指出边界层不对称分离并不是非对称

涡形成的必 要 条 件。之 后Ｌｅｖｙ等［８］提 出 背 涡 的 不

对称是由流动的空间不稳定性引起，即由绝对不稳定

引起。Ｃａｉ等［９］对 细 长 圆 锥 翼 身 组 合 体 进 行 稳 定 性

分析后支持此观点。

　　此外，Ｂｅｒｎｈａｒｄｔ等［１０－１１］指出对流不稳定和绝对

不稳定与迎角相关。风洞实验结果表明，迎角为４５°
时，实验模型的背涡流场是对流不稳定的。细长体侧

向力与扰动的强度成比例。而且，扰动去除后，流动

回到初始状态。但迎角为５５°时，背涡流场为全局不

稳定流场，涡系清楚地表现出双稳态的特征，即在没

有扰动（不包括模型几何不对称）时，流场存在两个稳

定的流态。

ｃ．前体涡控制的优势

　　细长体 大 迎 角 侧 向 力 控 制 最 早 开 始 于２０世 纪

７０年代 末 期。Ｓｋｏｗ等［２］和Ｐｅａｋｅ等［３］利 用 前 体 喷

气技术分别对Ｆ－５战斗机和细长圆锥体的前体背涡

进行了初步研究。到了２０世纪８０年代中期，研究人

员开始着重关注这一领域，发展了大量控制方法。

　　前 体 涡 控 制（Ｆｏｒｅｂｏｄｙ　Ｖｏｒｔｅｘ　Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＦＶＣ）
的目的是系统地操纵前体旋涡，提供偏航控制力矩，
弥补甚至代替大迎角下传统舵面降低的控制力距，如
图２所示。

图２　大迎角下常规舵面的偏航控制力损失图［１２］

Ｆｉｇ．２　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｌｏｓｓ　ｏｆ　ｙａｗ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｐｏｗｅｒ　ａｔ
ｈｉｇｈ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ［１２］

　　前体涡控制的优势有，提供偏航鲁棒操纵、主动

增加方向稳定性、主动增加大迎角偏航／滚转阻尼，而
且有可能缩小垂直尾翼和舵面的尺寸，节省重量并且

降低雷达可 探 测 性［１２］。与 垂 尾 相 比，前 体 控 制 装 置

一般很小，对安装区域的尺寸和重量等要求非常小。
而且现代战斗机和战术导弹细长的前体为侧向力提

供了较 长 的 力 臂，增 强 了 偏 航 控 制 效 果［１３］。此 外，

Ｗａｎｇ等［１４］指出大迎角流动控制机构越靠近细长体

顶点越有效。大迎角时，细长体顶点附近的两个旋涡

的存在加强了控制效果。

　　前体涡控制方法可以分为被动控制方法和主动

控制方法两类。被动控制方法在控制的过程中不需

要持续的能量输入，结构简单，但一般只能针对某一

特定状态进行控制，在其它状态下，控制效率降低甚
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至反效。主动控制方法在控制的过程中需要持续的

能量输入，可以对不同状态进行优化控制，但一般机

构比较复杂，需要付出较大的重量代价。

　　另外，从扰动源对流场的激励是否为定常，还可

以将前体涡控制方法分为静态控制方法和动态控制

方法。静态控制方法产生定常激励，动态控制方法产

生非定常激励。

１　被动控制方法

　　被动控制方法包括：边界层转捩带、微鼓包、微凹

坑、边条、头部钝化、自激振荡旗帜和涡流发生器等。

１．１　边界层转捩带

　　早在２０世纪８０年代Ｌａｍｏｎｔ［１５］就通过风洞实验

研究了雷诺数对尖拱细长体的影响。实验结果如图３
所示，随着雷诺数的增加，边界层依次表现出层流、转
捩和完全湍流分离；同时，侧向力表现出先减小后增大

至初始值的变化特性，即在层流和湍流分离下侧向力

的值较大，但在转捩雷诺数范围内侧向力会很小。

图３　侧向力系数随雷诺数变化图１５］

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｏｖｅｒａｌｌ　ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｗｉｔｈ　Ｒｅ［１５］

　　基于上述机理，Ｍａ等［１６］提出一种人工边界层转

捩技术，它通 过 使 边 界 层 由 层 流 分 离 转 变 为 转 捩 分

离，最终达到影响非对称涡系的目的。风洞实验结果

表明：迎 角 为４０°时，粗 糙 转 捩 带 对 非 对 称 涡 的 影 响

效果取决于它被布置在高位涡一侧还是在低位涡一

侧。如果在高位涡一侧，转捩带对非对称涡有强烈的

影响并使侧向力降低。

　　王元靖等［１７］通过风洞测压和表面油流实验比较

了“条状”转捩带和“环形”转捩带对细长体大迎角非对

称涡的影响。结果表明：“条型”转捩带可以有效改善

流动非对称性、降低当地侧向力；“环型”转捩带可以改

善模型表面的分离状态，但是却增强了流动非对称性。

　　王晋军等［１８］通过流动显示技术研究了机头两侧

转捩带对简化飞机模型大迎角涡结构的影响，结果表

明转捩带推迟了边条涡非对称破裂的迎角。

　　此外，邓学蓥等［１９－２０］还在转捩带的基础上发展了

转捩丝技术。并基于此技术分别研究了旋成体雷诺数

效应的分区特性和翼身组合体的机翼摇滚运动形态。

１．２　微鼓包

　　自由来流经过微鼓包后，再附至模型表面时具有

较大的动能，可以有效地抑制流动分离，从而控制前

体背涡。而且，Ｃｈｅｎ等［２１］指 出，当 微 鼓 包 置 于 模 型

顶点处，且尺度远大于背景扰动的尺度时，对非对称

涡的响应具有主控作用。

　　曾友兵等［２２］通过风洞测力实验研究了鼓包大小

对细长体侧向力的影响，实验模型如图４所示。结果

表明，在２０°～７０°的迎角范围内，鼓包可使最大侧向

力系数从１．９８降到０．５３，如图５所示。于昆龙等［２３］

将头部微扰动技术应用于ＹＦ－１６战斗机。数值模拟

结果表明，迎角小于４５°时，飞机的背风面分离涡系由

边条涡 主 导；而 迎 角 超 过５０°后，飞 机 头 部 微 扰 动 将

对分离涡系逐渐起主导作用。Ｌｉｕ等［２４］的数 值 模 拟

结果表明，迎角为５０°时，安装头部微扰动后，细长体

尖 拱头部流线的非对称性基本 被 消 除，如 图６所 示。

图４　模型头部鼓包示意图［２２］

Ｆｉｇ．４　Ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｂｕｍｐ　ｏｎ　ｃｏｎｅ－ｃｙｌｉｎｄｅｒ　ｍｏｄｅｌ
［２２］

图５　鼓包对细长体侧向力系数的影响［２２］

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｏｆ　ｅｌｌｉｐｔｉｃ　ｍｏｄｅｌ　ｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｉｚｅｓ　ｏｆ　ｂｕｍｐｓ［２２］

图６　多截面流线图［２４］

Ｆｉｇ．６　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ［２４］
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贺中等［２５－２６］研究了可压缩性条件下，头部微扰动对细

长体背涡结 构 的 影 响。结 果 表 明 当 横 流 马 赫 数 Ｍｃ
＜０．４２时，背涡非对称性较明显；当Ｍｃ＞０．４２时，背

涡非对称性 显 著 减 小。这 与 Ｋｅｅｎｅｒ等［２７］的 实 验 结

果相近。

　　此外，Ｍａ等［２８］通过风洞实验研究了大迎角下头

部微扰动对前体涡破裂的影响。实验模型为带有融

合体前机身的翼身组合体，如图７所示。图８给出了

头部微扰动影响非对称涡破裂的原理图。从图中可

以看出安装微扰动后，大迎角下，融合体前机身背涡

由对称破裂演变为非对称破裂。前体背涡非对称破

裂后进一步与边条和机翼诱导涡相互作用，导致机翼

两侧载荷出现明显差异。

图７　翼身组合体实验模型［２８］

Ｆｉｇ．７　Ｗｉｎｇ－ｂｏｄｙ　ｍｏｄｅｌ
［２８］

　　　　　（ａ）无微扰动　　　　　　　　　　　　　（ｂ）左侧微扰动　　　　　　　　　　　　（ｃ）右侧微扰动

图８　头部微扰动影响非对称涡破裂的原理图［２８］

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｎ　ａｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｖｏｒｔｅｘ　ｂｒｅａｋｄｏｗｎ［２８］

１．３　微凹坑

　　Ｃｈｏｉ等［２９］指出微凹坑抑制细长体非对称背涡的

机理是通过诱发当地流动分离并引起剪切层不稳定，
导致强湍流的出现，如图９所示。随着湍流强度的增

加，流动再附至物面时具有很大的动量，足以克服背

风面的逆压梯度。最终的结果是微凹坑诱发出间歇

性湍流结构与初始流场相互作用，使细长体从初始的

非对称流场演化为对称流场。

图９　微凹坑抑制侧向力的机理图［２９］

Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｄｒａｇ－ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｂｙ　ｄｉｍｐｌｅｓ

［２９］

　　基于上述机理，Ｃｕｉ等［３０］发展了一种利用微凹坑

控制细长体非对称背涡的方法，实验模型如图１０所

示。图１１给出了不同迎角下，微凹坑对细长体背涡

流场的控制效果图。从图１１中可以看出迎角为４０°
时，背涡 变 为 对 称，侧 向 力 被 抑 制；迎 角 为５０°时，背

涡表现出明显的不对称。

图１０　实验模型图［３０］

Ｆｉｇ．１０　Ｄｒａｗｉｎｇｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｒｏｎｔ　ｐａｒｔｓ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌｓ［３０］
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（ａ）α＝４０°

（ｂ）α＝５０°

图１１　流场显示图［３０］

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｏｗ　ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｉｍａｇｅｓ［３０］

１．４　边条

　　早 在２０世 纪８０年 代 末 及９０年 代 初，Ｍａｌｃｏｌｍ
等［３１］就对边条控制大迎角细长体非对称背涡的能力

进行了研究。而后，Ｌａｎｓｅｒ等［３２］将边条铰接在Ｆ／Ａ－１８
战斗机头部，在ＮＡＳＡ兰利３０ｆｔ×６０ｆｔ的风洞中进

行了自由飞实验，成功证明了边条控制偏航的能力。

Ｃａｉ等［３３］指出边条是通过抑制 流 向 涡 的 相 互 干 扰 达

到减弱细长体非对称背涡的目的。

　　Ｓｉｒａｎｇｕ等［３４］研 究 了 头 部 边 条 对 钝 头 模 型 非 对

称涡的控制效果。研究结果表明，通过调整边条的高

度，可以在３０°～６０°的迎角范围内有效控制侧向力的

值。边条的高 度 和 长 度 超 过 最 佳 值 后，控 制 效 果 不

变。Ｌｏｇａｎ等［３５］研究了边条对细长火箭模型的侧向

力和偏航力 矩 的 影 响。Ｌｉｍ 等［３６］研 究 了 大 迎 角 下，
边条／机身融合体对细长飞行器非对称涡流动特性和

侧向力的影响。

　　Ｃａｉ等［３７－３８］研 究 了 细 长 圆 锥 翼 身 组 合 体 的 背 涡

稳定性。数值结果表明，当安装在细长体上的三角形

边条展长足够大时，不稳定的涡对变为稳定的涡对。
而且，当模型横截面如图１２所示时，细长圆锥体对称

背涡的稳定区范围最大。

图１２　细长圆锥翼身组合体示意图［３８］

Ｆｉｇ．１２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｓｌｅｎｄｅｒ　ｃｏｎｉｃａｌ　ｗｉｎｇ－ｂｏｄｙ　ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ
［３８］

１．５　头部钝化

　　王刚等［３９］指出头部尖端钝化使侧向力大幅度减

小的机理，是由于钝头的闭式分离在头部背风侧形成

Ｕ 形马蹄涡，如图１３所示。Ｕ 形马蹄涡的作用是为

位于模型两侧的背涡提供一个具有公共连接端的涡

核。由于模型 对 其 头 部 扰 动 的 极 其 敏 感 性，这 个 Ｕ
形马蹄涡对位于模型两侧的背涡起了相对稳定的作

用，对非对称的发展起了限制作用。因此钝拱侧向力

起始迎角变大，侧向力幅值减小。而尖拱头部没有形

成类似的Ｕ 形马蹄涡结构，起源于头 部 两 侧 的 背 涡

在顶部具有各自的自由端，涡核没有受到约束，在受

到扰动的情况下很容易发展为非对称。

图１３　钝拱头部顶端的Ｕ形马蹄涡结构［３９］

Ｆｉｇ．１３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　Ｕ　ｓｈａｐｅ　ｈｏｒｓｅ　ｓｈｏｅ　ｖｏｒｔｅｘ　ａｔ　ｔｈｅ
ｌｅｅ　ｓｉｄｅ　ｏｆ　ｂｌｕｎｔ　ｎｏｓｅ　ｓｌｅｎｄｅｒ［３９］

　　Ｋｕｍａｒ等［４０］研究了头部钝度对细长体大迎角侧

向力的影响。图１４给出了最大侧向力系数随钝度的

变化图。从图１４中可以看出，最大侧向力系数随着

钝度脉动变化。最大侧向力系数先减小，当钝度超过

某值时，又逐渐增大，接着再逐渐减小。另外，实验结

果还表明，侧向力系数达到第一个最小值时对应的钝

度与圆锥前体的半顶角有关，而与雷诺数几乎无关。

图１４　最大侧向力系数随钝度的变化图［４０］

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｉｄｅｆｏｒｃｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｗｉｔｈ

ｂｌｕｎｔｎｅｓｓ　ｒａｔｉｏ［４０］

　　Ｌｏｐｅｒａ等［４１］研究了半椭球头部和半圆球头部对

大迎角细长体流动的影响。图１５给出了侧向力系数

随迎角变化图，图中ｅ０．３３代表半椭球头部，Ｈｅｍｉ代

表半圆球头部。从图１５中可以看出头部形状对侧向

力系数的变化有明显的影响。当迎 角 在３４°～６０°范
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围内时，半圆球头部细长体模型上作用着明显的非对

称侧向力，并在４２°和４８°达到极值。同时，当迎角在

０°～４２°范围内 时，半 椭 球 头 部 细 长 体 模 型 上 的 侧 向

力很小。当迎角为４４°～５４°时，侧向力系数从负值变

为正值。迎角继续增大至６４°，侧向力系数达到最大

值，为半圆球头部模型最大侧向力系数的６５％。

图１５　侧向力系数随迎角变化图［４１］

Ｆｉｇ．１５　Ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ
［４１］

１．６　自激振荡旗帜

　　柔性旗帜在来流的作用下自激振荡，产生非定常

尾流，这种非定常尾流本质上是一种脉冲激励，可以

对大迎角旋成体非对称涡的发展产生强烈的影响。

　　基 于 上 述 机 理，Ｚｈａｎｇ等［４２］发 展 了 一 种 利 用 自

激振荡旗帜控制细长体侧向力的方法。实验装置如

图１６所示，自激振荡旗帜安装在细长圆锥模型头部

顶端。实验结果表明，旗帜自激振荡产生的激励可以

使大迎角细长体非对称背涡变为对称背涡，如图１７
所示。从图１７（ａ）中可以看出，当Ｖ＝１０ｍ／ｓ，旗帜对

细长体背涡流场影响很小，流场中出现典型的非对称

涡系。随着风速增加至５０ｍ／ｓ，如图１７（ｂ）所 示，细

长体背涡的非对称性基本消除，非对称背涡变为对称

背涡。图１８给出了圆锥段上的侧向力系数随风速变

化图。从图１８中可以明确看出当旗帜开始振动后，
圆锥段侧向力迅速减小，侧向力随风速变化的整个过

程近似于一个 斜 坡 函 数。风 速 超 过３０ｍ／ｓ后，非 对

称侧向力趋于０。

　　Ｚｈａｉ等［４３］在文献［４２］的 基 础 上，通 过 风 洞 测 力

实验证明，大迎角下细长体侧向力与自激振荡旗帜滚

转安装角成近似线性的关系。

　　图１９给出了不同速度下安装和不安装自激振荡

旗帜的细长 体 侧 向 力 系 数 绝 对 值 随 迎 角 的 变 化 图。
从图１９（ａ）可以看出当风速为９ｍ／ｓ时，不同迎角下细

长体模型安装与不安装旗帜侧向力系数绝对值基本相

同，这是因为旗帜尚未颤振，不能产生非定常尾流，因
而对细长体背涡分布基本没有影响。从图１９（ｂ）可 以

看出当风速为１５ｍ／ｓ时，安装自激振荡旗帜后，从迎

角为３６°开 始，细 长 体 侧 向 力 绝 对 值 逐 渐 减 小；当 迎

角超过４２°后，侧向力系数绝对值约为０，这说明侧向

力已经被消除，细长体非对称背涡变为对称背涡。

图１６　实验模型图［４２］

Ｆｉｇ．１６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｍｏｄｅｌ［４２］

（ａ）Ｖ＝１０ｍ／ｓ

（ｂ）Ｖ＝５０ｍ／ｓ

图１７　不同来流速度下压力系数分布图［４２］

Ｆｉｇ．１７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｅｉｇｈｔ　ｔｅｓｔ　ｓｔａｔｉｏｎｓ
ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｆｒｅｅ－ｓｔｒｅａｍ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ［４２］

图１８　圆锥段上的侧向力系数随风速变化图［４２］

Ｆｉｇ．１８　Ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｎｅ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ
ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｆｒｅｅ－ｓｔｒｅａｍ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ

［４２］
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　　（ａ）Ｖ＝９ｍ／ｓ　　　　　（ｂ）Ｖ＝１５ｍ／ｓ

图１９　侧向力系数绝对值随迎角的变化图［４３］

Ｆｉｇ．１９　Ａｂｓｏｌｕｔｅ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

［４３］

　　图２０给出了细长体模型安装旗帜后侧向力系数

随滚转安装角变化数据及其拟合直线图。从图２０中

可以看出当迎角为４５°、风速为１５ｍ／ｓ时，在滚转角

－２０°～２０°范围内，安装旗帜后细长体侧向力系数随

滚转安装角近似呈线性变化，侧向力系数幅值范围为

－３．２～３。通过最小二 乘 法 拟 合 得 到 的 直 线 斜 率 为

－０．１５８，这种线 性 关 系 为 大 迎 角 下 细 长 体 侧 向 力 控

制律设计提供极大方便。

图２０　侧向力系数随滚转安装角变化图及拟合直线

Ｆｉｇ．２０　Ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ
ｒｏｌｌ　ｓｅｔｔｉｎｇ　ａｎｇｌｅｓ　ａｎｄ　ｆｉｔｔｉｎｇ　ｌｉｎｅ

［４３］

１．７　涡流发生器

　　涡流发生器广泛应用于航空、流体机械、冶金化

工、船舶、汽车等领域［４４］。上述这些应用领域的涡流

发生器当地流动迎角通常小于旋涡的破裂迎角，本质

是利用了涡流发生器尾涡对下游流动注入能量，抑制

流动分离。

　　翟建等［４５］发展了一种利用涡流发生器控制细长

体大迎角侧向力的方法。与常规涡流发生器控制机

理不同的是，新方法通过大迎角涡流发生器涡破裂产

生的湍流作为激励源。图２１给出了涡流发生器安装

在细长体模型上的图片。

　　图２２给出了α＝４５°时，安装不同半展长的涡流

发生器后，侧向力系数随滚转安装角的变化图。从图

２２中可以看出，半展长为４ｍｍ的较小涡流发生器虽

然可以在一定范围内连续改变侧向力的大小，但未改

变侧向力的方向；而相同的滚转角变化范围内，半展

长为８ｍｍ的较 大 涡 流 发 生 器 不 但 连 续 改 变 了 侧 向

力的大小，而且改变了侧向力的方向，侧向力系数的

幅值从－２．７～２．５。这 说 明 只 有 涡 流 发 生 器 的 尺 寸

达到一定大小后，才能够提供足够强度的脉动分离流

来控制旋成体的非对称背涡。图２３给出了不同迎角

下，涡流发生器对细长体非对称涡的控制效果。从图

中可以看出，在４０°、４５°、５０°和５５°迎角下，侧 向 力 系

数随滚转安装角连续变化，并且呈近似线性的关系。

图２１　涡流发生器安装示意图［４５］

Ｆｉｇ．２１　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈ　ｏｆ　ｖｏｒｔｅｘ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒｓ　ｆｉｘｅｄ　ｏｎ　ｍｏｄｅｌ［４５］

图２２　半展长对侧向力控制效果的影响［４５］

Ｆｉｇ．２２　Ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｖｏｒｔｅｘ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒｓ
ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｉｚｅｓ［４５］

图２３　不同迎角下涡流发生器的控制效果［４５］

Ｆｉｇ．２３　Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｖｏｒｔｅｘ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒｓ　ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ［４５］

２　主动控制方法

　　主动控制方法包括：等离子体发生器、单孔位微
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吹气、头部轴向吹气、合成射流激励器、非定常小摆振

片和微充气边条等。

２．１　等离子体发生器

　　吴云和李应红［４６－４７］根据等离子体和气体电离特

性，提出了等离子体流动控制的三种物理作用依据：
一是“动力效应”，即在流场中电离形成的等离子体或

加入的等离子体在电磁场力作用下定向运动，通过离

子与中性气体分子之间的动量输运诱导中性气体分

子运动，形成等离子体气动激励，对流场边界施加扰

动，从而改变流场的结构和形态；二是“冲击效应”，即
流场中的部分空气或外加气体电离时产生局部温度

升和压力升（甚至产生冲击波），形成等离子体气动激

励，对流场局部施加扰动，从而改变流场的结构和形

态；三是“物性改变”，即等离子体改变气流的物性、粘
性和热传导等特性，从而改变流场特性。

　　前体涡控制现阶段主要使用正弦波等离子体激

励器作为扰动源。从激励原理上看，正弦波等离子激

励是通过在电场作用下加速的带电粒子与中性粒子

碰撞，诱 导 近 壁 面 气 流 加 速，由“动 力 效 应”占 主

导［４８］。

　　Ｌｉｕ等［４９］、孟宣市等［５０］、Ｚｈｅｎｇ等［５１］对等离子体

控制大迎角 细 长 体 侧 向 力 的 能 力 进 行 了 大 量 研 究。
图２４给出了逆吹型等离子体激励器在模型上的安装

示意图。实验结果表明，细长体大迎角侧向力系数和

法向力系数随着占空比几乎线性变化，如图２５所示。

（ａ）安装位置

（ｂ）单介质阻挡放电

图２４　等离子体激励器示意图［４９］

Ｆｉｇ．２４　Ｓｋｅｔｃｈｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｌａｓｍａ　ａｃｔｕａｔｏｒｓ［４９］

　　在 上 述 基 础 上，Ｚｈｅｎｇ等［５２］研 究 了 不 同 来 流 风

速和迎角下，等离子体激励器占空比循环技术对细长

体大迎角背涡的控制效果。Ｗａｎｇ等［１４］发 展 了 一 种

新的马蹄形的等离子体激励器，这种激励器可以沿圆

锥头部子午线向前／后两个方向给附面层传输能量，

将等离子体 激 励 器 一 侧 的 旋 涡 推 离 圆 锥 头 部 表 面。

孟宣市等［５３］对比了顺吹型和逆吹型等离子体激励器

对细长体大迎角非对称流场的影响。秦浩等［５４］通过

ＰＩＶ测量了圆锥截面绕流速度场、最大绕流速度和最

大轴向涡量。之后，王玉帅等［５５］根据ＰＩＶ测量结果

计算了等离子体激励器诱导流场的体积力。龙玥宵

等［５６］对比了交流放电和纳秒脉冲放电等离子体激励

器对细长体大迎角非对称流场的控制效果。

图２５　占空比对侧向力系数和法向力系数的影响［５０］

Ｆｉｇ．２５　Ｃｚａｎｄ　ＣＮｖｓ．τ，Ｕ∞＝２０ｍ／ｓ，

α＝４５°，ｆ ＝５００Ｈｚ［５０］

　　Ｐｏｒｔｅｒ等［５７］通过风洞实验和数值模拟分别研究

了等离子体闭环系统对细长体大迎角背涡的控制效

果，闭环控制装置如图２６所示。图２７给出了闭环控

制 下侧向力随时间的变化图。从 图２７中 可 以 看 出 在

图２６　等离子体激励器闭环流动控制系统示意图［５７］

Ｆｉｇ．２６　Ｆｅｅｄｂａｃｋ　ｆｌｏｗ－ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ａ　ｐｌａｓｍａ
ａｃｔｕａｔｏｒ　ａｔ　ａ　ｈｉｇｈ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ［５７］

图２７　闭环控制下侧向力随时间的变化图［５７］

Ｆｉｇ．２７　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐ　ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｄｅｓｉｒｅｄ
ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　Ｃｚｒｅｆａｓ　ａ　ｄｏｔｔｅｄ　ｌｉｎｅ　ａｎｄ　ａｃｔｕａｌ

ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　Ｃｚａｓ　ａ　ｓｏｌｉｄ　ｌｉｎｅ［５７］
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等离子体闭环系统的控制下，细长体实际侧向力的值

可以跟随预定值改变，虽然实际值有高频波动。

２．２　单孔微吹气

　　单孔位微吹气通过直接改变前体背涡的强度或

者位置来达到控制侧向力的目的。但Ｄｅｎｇ等［５８］指出

这种主动控制技术虽然可以实现飞行器大迎角非对称

侧向力的主动控制，但是存在致命缺陷，即要求在进行

吹气控制之前飞机背涡流场处于预期的非对称状态，
而这在实践中是难以实现的。这一缺陷极大地限制了

单孔位微吹气扰动主动控制技术的工程应用。

　　为了克服上述缺点，王延奎等［５９］提出了 一 种 基

于微三角块扰动和单孔位微吹气扰动的组合扰动主

动控制新技术，并在某带有细长前体的飞机模型上进行

了验证。图２８给出了不同组合扰动控制位下全机侧向

力Ｃｙ～Ｃμ 曲线。从图２８中可以看出不同组合扰动控

制位下全机侧向力系数随吹气量近似线性变化。文献

［６０－６２］使用数值模拟方法对上述组合扰动技术的流动

控制机理进行了研究。结果表明随着吹气量的增加，右
侧低位涡逐渐衍变为高位涡，如图２９所示。

（ａ）θｒ－ｂ＝３０°，θｒ－ｈ＝１２０°

（ｂ）θｒ－ｂ＝１２０°，θｒ－ｈ＝２４０°

图２８　不同组合扰动控制位下全机侧向力Ｃｚ－Ｃμ 曲线

（Ｖ∞＝３０ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．２８　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｆｏｒｃｅ　Ｃｚ－Ｃμｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ａｔ　ｆｏｕｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｌｏｃａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ－ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ（Ｖ∞＝３０ｍ／ｓ）［５９］

２．３　头部轴向吹气

　　Ｋｕｍａｒ等［６３］发展了一种利用头部轴向吹气控制

细长体大迎角侧向力的方法，控制装置如图３０所示。

控制机理是头部轴向吹气与自由来流相互作用在模

型顶端前方形成流体动态钝化，可以看做增加了头部

钝度。

　　图３１给 出 了 雷 诺 数 对 最 大 侧 向 力 系 数 的 影 响

图。从图３１中可以看出，在较大的雷诺数范围内，头
部吹气对侧向力有明显的控制效果；侧向力控制的效

果与头部 喷 流 速 度 相 关，且 在 喷 流 速 度 比 约 为１．０
时，侧向力 达 到 最 小 值；ＲｅＤ＝０．４×１０６、０．９×１０６、

５．４×１０６ 时，最大侧向力系数最大减幅分别为８０％、

６５％和５５％。

　　（ａ）Ｃμ＝５．１３×１０－５　　　　　（ｂ）Ｃμ＝１．０６×１０－４

　　（ｃ）Ｃμ＝１．４３×１０－４　　　　　（ｄ）Ｃμ＝１．９２×１０－４

图２９　不同吹气量下的截面流线图［６２］

Ｆｉｇ．２９　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ［６２］

图３０　头部轴向吹气装置示意图［６３］

Ｆｉｇ．３０　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｄｅｔａｉｌｓ　ｏｆ　ｂｌｕｎｔｅｄ　ｃｏｎｅ　ｍｏｄｅｌｓ
ｗｉｔｈ　ｊｅｔ　ｆｌｏｗ［６３］

图３１　雷诺数对最大侧向力的影响图［６３］

Ｆｉｇ．３１　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｎ　ｍａｘｉｍｕｍ
ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［６３］
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２．４　合成射流

　　合成射流激励器是近年来发展迅速的一种流动

控制手段［６４］，它 通 过 控 制 未 充 分 发 展 的 旋 涡 相 干 结

构的融合来“合成”湍流剪切流［６５］。与常规的流体控

制激励器不同，它的结构非常简单，尤其是微传感器、
微控制器和微激励器三位一体的ＭＥＭＳ系统具有非

常广阔的应用前景［６６］。

　　李斌斌等［６７］发展了一种利用合成射流激励器对

大迎角非对称涡进行主动控制的方法，控制装置如图

３２所 示。图３３给 出 了 迎 角α＝５７．５°、电 压Ｕ＝
２．８Ｖ、控制频率ｆｓ＝５１Ｈｚ、施加／未施加合成射流微

扰动控制时，细 长 体 模 型 侧 向 力 随 滚 转 角 的 变 化 情

况。由图３３中 可 以 看 出，在 滚 转 角－１４０°～－１１３°
和１５０°～１６５°范围内，侧向力系数由无 控 制 时 的“方

波”状态转变为控制后的“线性”状态，这说明在此滚

转角范围内，采用合成射流微扰动能够有效克服模型

的背景扰动，实现对非对称涡的主动控制。

图３２　非定常小扰动控制器件示意图［６７］

Ｆｉｇ．３２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｓｍａｌｌ　ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ
ｄｅｖｉｃｅｓ　ｃｏｍｂｉｎｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ　ｎｏｓｅ－ｔｉｐ［６７］

图３３　侧向力随滚转角的变化特性［６７］

Ｆｉｇ．３３　Ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｒｏｌｌ　ａｎｇｌｅ
ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ　ｓｙｎｔｈｅｔｉｃ　ｊｅｔ［６７］

２．５　非定常小摆振片

　　顾蕴松等［６８］发展了一种利用非定常小扰动片控

制细长体侧向力的方法，实验装置如图３４所示。图

３５给出了在０°侧滑角、迎角为５５°状态下，大迎角细

长体侧向力的比例控制规律。在平衡周向角（ΦＳ）为

±１６°之间，侧向力系数的变化呈线性变化规律，其斜

率值为０．２１４１。

　　顾蕴松等［６９］还验证了非定常小扰动激励器对全

机模型大迎角侧向力和偏航力矩的控制效果。周欲

晓等［７０］研究了 非 零 侧 滑 角 下，非 定 常 小 扰 动 激 励 器

对细长体大迎角侧向力的影响。

图３４　非定常小扰动摆振片示意图［６８］

Ｆｉｇ．３４　Ｆａｓｔ－ｓｗｉｎｇ　ｍｉｎｉ－ｓｔｒａｋｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｔｉｐ
ｏｆ　ｓｌｅｎｄｅｒ　ｂｏｄｙ［６８］

图３５　大迎角细长体侧向力的比例控制规律［６８］

Ｆｉｇ．３５　Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌａｗ　ｏｆ　ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｏｎ　ｓｌｅｎｄｅｒ　ｂｏｄｙ［６８］

２．６　微充气边条

　　Ｌｅｕ等［７１－７２］发展了一种 利 用 微 充 气 边 条 控 制 细

长体大迎角侧向力的方法，并通过风洞实验验证了其

有效性。图３６给出了带充气边条的圆锥－圆柱细长

体模型。图３７给出了迎角为５５°时，不同工况下截面

侧 向 力 系 数 沿Ｘ轴 分 布 对 比 图。从 图３７中 可 以 看 出

图３６　带充气边条模型的示意图［７１］

Ｆｉｇ．３６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｃｏｎｅ－ｃｙｌｉｎｄｅｒ　ｍｏｄｅｌ　ｗｉｔｈ
ｍｉｃｒｏｂａｌｌｏｏｎ　ａｒｒａｙ　ａｃｔｕａｔｏｒ

［７１］

图３７　截面侧向力系数沿Ｘ 轴的分布（α＝５５°）［７１］

Ｆｉｇ．３７　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌ　ｓｉｄｅ　ｆｏｒｃｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
ａｌｏｎｇ　Ｘａｘｉｓ　ａｔα＝５５°［７１］
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边条不充气鼓起的情况下，截面侧向力系数主要为负

值，细长体总的侧 向 力 系 数 为－１．８７，但 是 当 边 条 鼓

起后，截面侧向力系数变为有正有负，总的侧向力系

数明显减小。而且当两侧边条同时鼓起时，侧向力系

数被显著的减小至０．２２１。

３　总结与展望

　　基于前文分析，近十年出现的前体涡控制方法按

控制机理可以分为两类，如表１所示。

　　１）控制流动分 离，包 括 边 界 层 转 捩 带、微 鼓 包、
微凹坑、头部钝化等。这些方法本质上是通过促使边

界层转捩或者改变分离位置达到控制前体涡的目的。

　　２）改变涡的强度或者位置，包括边条、微充气边

条、自激振荡旗帜、涡流发生器、等离子体激励器、单孔

位微吹气、头部吹气、合成射流、非定常小扰动片等。

　　在侧向力控制效果方面，两种控制机理均可以抑

制或消除大迎角细长体非对称侧向力，但目前只有通

过改变非对称背涡的强度或者位置才能够对侧向力

进行比例控制。这些方法中，涡流发生器、合成射流

激励器、非定常小扰动片布置在细长体尖头部顶端前

方，通过改变激励器的滚转安装角达到比例控制的目

的。而等离子体激励器、单孔位微吹气布置在细长体

尖头部顶端附近，分别通过改变占空比和吹气量来达

到控制侧向力的目的。

　　在控制策略方面，５种线性比例控制方法中只有

单孔位微吹气方法是静态控制策略，它通过产生定常

的激励来达到比例控制的目的；而涡流发生器、合成

射流激励器、非定常小扰动片和离子体激励器均采用

动态控制策略，它们通过产生非定常的激励来达到比

例控制的目的。此外，目前出现的绝大部分方法控制

前体涡 的 有 效 迎 角 大 于４５°，只 有 微 凹 坑、头 部 钝 化

和头部轴向吹气控制前体涡的有效迎角小于４５°。

　　在工程应用方面，涡流发生器、合成射流激励器、
非定常小扰动片、等离子体激励器、单孔位微吹气等

线性控制方法均有可能提高细长体飞行器大迎角时

的机动能力，具有一定的工程应用价值。

　　前体涡控制技术是一种在飞行器大迎角偏航控

制领域具有广阔应用前景的流动控制技术。结合上

文所述，对前体涡控制方法有以下展望：

　　１）探索非对称 涡 的 新 特 点。随 着 研 究 的 深 入，
研究人员和学者发现细长体非对称涡具有很多新的

空气动力特点。如大迎角前体非对称涡系存在非常

明显的非定常现象［７３－７８］。实际飞行中，细长体背涡的

非对称分离与非定常运动之间存在耦合的可能性，需
要深入探索。

　　２）控制方法的 普 适 性。如 表１所 示，目 前 出 现

的控制方法，绝大部分是在层流、不可压缩流场条件

下进行的实验，这与飞行器机动飞行时的湍流、可压

缩流场有 很 大 不 同。Ｌａｍｏｎｔ等［７９］、Ｋｅｅｎｅｒ等［２６］指

出Ｍａ数和Ｒｅ数对非对称涡系有很大影响。尤其是

高马赫数 下，最 大 侧 向 力 显 著 减 小，马 赫 数 增 大 至

０．８～１．２时，侧 向 力 甚 至 减 小 至０。因 此，前 体 涡 控

制方法在高Ｍａ数和高Ｒｅ数下的控制效果需要进一

步研究。

　　３）工程应用。目前只有等离子体激励器实现了

闭环控制研究。闭环控制研究可以促进控制装置整

合入自动驾驶系统，对流场进行自适应控制。前体涡

控制方法能否进行闭环控制对于战斗机尤为重要。

　　总之，前体涡控制技术是一种在大迎角机动飞行

偏航 控 制 领 域 具 有 广 阔 应 用 前 景 的 技 术。目 前 出 现

表１　前体涡控制方法总结

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｕｍｍａｒｙ　ｏｆ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ　ｖｏｒｔｅｘ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｍｅｔｈｏｄ

方法
方法特点

机理 效果 策略 αｅｆｆ＞４５° 闭环控制

自由来流

Ｒｅ＞２．２×１０５　 Ｍａ＞０．３
边界层转捩带 （１） 消除 静态 是 否 否 否

微鼓包 （１） 连续控制 静态 是 否 否 否

微凹坑 （１） 消除 动态 否 否 否 否

边条 （２） 连续控制 静态 是 否 否 否

头部钝化 （１） 消除 静态 否 否 是 是

自激振荡旗帜 （２） 消除 动态 是 否 是 否

涡流发生器 （２） 线性控制 动态 是 否 否 否

等离子体激励器 （２） 线性控制 动态 是 是 否 否

单孔位微吹气 （２） 线性控制 静态 是 否 否 否

头部轴向吹气 （２） 连续控制 静态 否 否 是 是

合成射流 （２） 线性控制 动态 是 否 否 否

非定常小扰动片 （２） 线性控制 动态 是 否 否 否

微充气边条 （２） 连续控制 静态 是 否 否 否
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的方法虽然可以对侧向力进行控制，但仍有很多问题

需要解决。探索大迎角细长体非对称涡的产生机理

和特点、提出新的控制方法并最终实现工程应用，是

这一领域的核心问题。
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