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基于射流流动控制的飞翼布局飞行器
阵风载荷减缓研究

梅    洋，史志伟*，张维源，廖雪琪，郭鹏宇，夏雨航
(南京航空航天大学 航空学院，南京　210016)

摘　要：针对飞翼布局飞行器静稳定性较差的特点，通过控制面偏转应对阵风载荷的方法因受机械传动系统限制，存在

操纵效率低、控制效能有限等问题。为此，本文采用 CFD数值模拟方法，开展基于射流流动控制的阵风载荷减缓技术

研究。首先对飞翼布局飞行器的阵风响应特性进行分析，在此基础上采用壁面射流和环量射流分别抑制阵风诱导的气

动力载荷，并提出一种基于压力反馈的阵风载荷减缓控制方案。结果表明：阵风扰动主要影响飞行器上翼面前缘压力

分布，导致气动力特性改变；施加壁面射流和环量射流均能有效控制阵风载荷，其中环量射流在现有激励器参数和布

局配置下表现出更优的控制效率；在基于压力反馈的闭环控制下，环量射流可使阵风诱导的升力系数增量均方根值降

低 63.1%，俯仰力矩系数增量均方根值降低 72.1%，验证了该方法的有效性。
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Gust loads alleviation of flying wing aircraft based on jet flow control

Mei Yang，Shi Zhiwei*，Zhang Weiyuan，Liao Xueqi，Guo Pengyu，Xia Yuhang
(College of Aerospace Engineering, Nanjing University of Aeronautics And Astronautics, Nanjing　210016, China)

Abstract: Due  to  the  limitations  of  mechanical  actuation  systems,  methods  involving  control  surface
deflections  to  address  gust  loads  suffer  from  low  maneuvering  efficiency  and  limited  control  effectiveness.
Considering the poor static  stability  characteristics  of  flying-wing aircraft,  a  study was conducted on gust  load
alleviation using jet flow control, based on Computational Fluid Dynamics (CFD) simulations. Initially, the gust
response characteristics of the flying wing aircraft were analyzed. Building upon this analysis, both wall jet and
circulation control were employed to mitigate the aerodynamic loads induced by gusts. Additionally, a gust load
alleviation  control  strategy  based  on  pressure  feedback  was  proposed.  The  results  indicate  that  gusts
predominantly  alter  the  pressure  distribution  on  the  leading  edge  of  the  upper  wing  surface,  thus  affecting
aerodynamic loads. Both wall jet and circulation control were found to be effective in controlling loads; however,
the circulation control demonstrated higher efficiency in alleviating gust-induced loads under the current actuator
parameters and configurations. In this study, a pressure feedback-based closed-loop control system was designed,
which  automatically  adjusts  the  jet  according  to  the  intensity  of  the  gusts  to  achieve  load  alleviation.  Under
closed-loop control  based on pressure feedback,  the root  mean square value of  the increment  in  lift  coefficient
induced by gusts was reduced by approximately 63.1%, and the root mean square value of the increment in pitch
moment coefficient was reduced by approximately 72.1%.

Keywords: gust loads alleviation；jet flow control；pressure feedback；flying wing aircraft；CFD
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 0    引　言

飞行器在飞行过程中遭遇的阵风是指空气流动

中突然变化的风速和风向。飞行器机体结构在突发

的阵风扰动作用下将承受额外的气动载荷，在飞行器

起降等关键时刻，较强的阵风可能导致结构受损或发

生意外；与此同时，诱导载荷在瞬时产生的加速度将

造成飞行器颠簸与摇晃，对乘客和机组人员造成不适

甚至影响飞行员操纵。早期受技术条件限制，通过加

强飞行器结构强度来抵抗阵风载荷对结构的破坏，但

结构重量的增加降低了飞行器性能，与当前轻量化和

柔性化的趋势背道而驰 [1]；随着技术进步，飞行员能

操纵升降舵、襟翼、副翼等控制面产生相反的气动力

来削减阵风载荷，空客 A380和波音 787等民航客机

均搭载阵风载荷主动控制系统用于提高飞行安全和

飞行品质[2]。

近年来，飞翼布局飞行器因其良好的气动性能成

为研究热点，它将载重、飞行操纵等功能完全集中于

机翼，通过去除平尾、垂尾等外形突起部件以追求更

高的气动效率，并采用射流激励器代替传统舵面实现

了良好的姿态控制[3]，但该类飞行器机身短、翼展长、

静稳定性较差的特点也决定其易于受到阵风干扰的

影响[4]，可见传统的机械控制舵面偏转的方法已无法

满足飞翼布局飞行器独特的阵风载荷减缓需求。

以吹吸气、合成射流 [5]、环量射流 [6] 等为代表的

射流流动控制技术历经数十年的发展已成为飞行器

性能提升的关键，与传统控制方法相比，射流激励器

结构简单，作用响应灵敏，面对非定常流场仍具有较

高的控制效率，能通过改变边界层的动量平衡实现增

升减阻和延迟失速等，对阵风载荷减缓亦有广阔的应用

前景。二维翼型方面，Al-Battal等[7] 通过在NACA 0012
翼型后缘布置壁面射流，发现小迎角工况下逆向射流

能在上表面产生较大的逆压梯度，具有更好的升力载

荷减缓效果；王海峰等[8] 基于壁面射流对 NLF416自
然层流翼型开展了开闭环的阵风载荷减缓控制策略

研究，分析了射流参数和控制参数对阵风载荷减缓效

果的影响；王浩等[9] 基于合成双射流对阵风过程中涡

脱落演化特性开展分析，提出了射流动量系数阶梯式

递减的新型控制策略以降低激励器能量损失。三维

机翼方面，Deng等[10] 通过在 NACA0015梯形机翼翼

尖处布置射流孔，在定常来流条件下研究了射流参数

对机翼升力和俯仰力矩控制效果的影响；薛铖等 [11]

则针对 NACA0015梯形机翼研究了射流频率对翼根

弯矩减缓效果的影响，证明了射流控制方法面对高频

阵风仍具有良好的控制效果，但存在较为明显的时滞

效应；Li等[12-13] 针对 BAH机翼在亚声速和跨声速来

流条件下，研究了壁面射流和环量射流的阵风载荷减

缓效果，结果表明两种射流方式均可抑制阵风诱导的

弹性机翼翼根弯矩变化。

上述阵风载荷减缓方法大多针对二维翼型或三

维机翼开展研究，没有考虑阵风扰动对飞行器俯仰力

矩的影响。目前关于射流流动控制在飞行器阵风载

荷减缓方面的研究较少，侯雁翔等 [14] 通过风洞虚拟

飞行试验设计了基于飞行器纵向姿态的阵风载荷减

缓闭环控制策略，验证了阵风扰动下射流的增稳控制

效果。本文在上述研究基础上，通过数值模拟开展了

基于射流流动控制的飞翼布局飞行器阵风载荷减缓

方法研究，探究了飞行器的阵风响应特性，比较了壁

面射流和环量射流两种激励器方案的流场特性和阵

风载荷减缓效果，最后提出一种基于压力反馈的阵风

载荷减缓闭环控制方案。

 1    计算模型与数值计算方法

 1.1   飞行器模型与射流激励器布置方式

c̄

S ref

本文采用了中等展弦比和中等后掠角的飞翼布

局飞行器模型，如图 1所示，其中模型展长 b = 2.0 m，

对称面翼型弦长 c = 1.2 m，平均气动弦长  = 0.6917 m，

机翼面积  = 1.06 m2，前缘后掠角为 47°，力矩参考

点到机头距离为 0.3 m。

 
 

1.0 m

A

A

B
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图 1    飞翼布局飞行器模型与壁面射流布置方案

Fig. 1    Flying wing aircraft model and jet layout scheme
 

本文旨在基于射流流动控制方法开展飞翼布局

飞行器的阵风载荷减缓研究，在飞行器机翼段设计了

两种射流激励器布置方案：方案一（图 1）在飞行器上

下翼面局部弦长的 75%处同时布置了壁面射流，其

中壁面射流中心位置距离对称面的距离为 0.43 m，射
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c̄流激励器长度 L = 0.32 m，喷口宽度为 x = 0.5% ，定

义射流速度与机身轴线间的夹角为射流出射角，选取

射流出射角为 –20°，即向上游吹气；方案二（图 2）在
飞行器机翼段后缘布置了环量射流激励器，包含上下

两个喷口，由于环量射流控制效果受 Coanda曲面半

径和喷口宽度比值的影响，考虑到模型后缘厚度

较薄，进行适当修形，将环量射流激励器布置于飞行

器沿展向的 33.5%至  54.5%处，其中喷口宽度 x =
0.0005 m，Coanda曲面半径 r = 0.005 m。

 
 

Nozzle

x=0.0005 m

r=0.005 m

3
3
.5

%

5
4
.5

%
Conada

surface

图 2    环量射流激励器位置与参数

Fig. 2    The position and parameters of the circulation control
jet actuators on the aircraft

 

 1.2   数值计算方法

SST k−ω

本文基于有限体积法求解非定常雷诺平均方程

对飞行器阵风载荷减缓问题开展研究，其中湍流模型

采用二方程 转捩模型，其已被证明对于风场

的模拟兼具较高的效率与准确率[15-16]；压力速度项采

用 Coupled算法进行求解，在稳态计算时可以通过较

少的迭代步数实现收敛，在瞬态计算时确保在时间步

长较大的情况下具有良好的稳定性，以提高计算速

度；梯度项采用基于单元的最小二乘法插值；动量

项、压力项、湍流动能项和比耗散率项均采用二阶迎

风格式。

典型的离散阵风形式包含 sin型和 1–cos型两

种，根据欧洲安全航空局在 CS-25的定义[17]，其阵风

速度分布形式如式（1、2）和图 3所示：

Wg =Wg0

Å
sin

2πx
Hg

ã
, x ⩾ 0 (1)

Wg =
Wg0

2

Å
1− cos

2πx
Hg

ã
, 0 ⩽ x ⩽ Hg (2)

Wg0 Hg

x

式中： 为阵风速度幅值； 为阵风场长度，对于

sin型阵风即表示单个周期的阵风波长； 为阵风坐标

系下的坐标，即表示流场中阵风扰动传播的距离。

本文采用远场边界条件法（ far-field  boundary

30c̄

3b 20c̄

3.36×10−5

U∞ Re = 9.47×105

condition，FBC）开展阵风响应计算，将式（1）和式（2）
转换为 C语言代码并通过用户自定义函数（ user
defined function，UDF）将阵风以速度边界的形式加入

流场，并允许阵风在流场中自由传播。为了防止因计

算域网格数量不足使得阵风扰动在流场传播过程中

发生耗散，从而影响计算准确性，需对计算域上游网

格进行适当加密，通过在上游区域采用高分辨率网格

可以显著改善阵风运动传播过程中的阻尼效应 [18]。

计算域、边界条件及网格划分如图 4所示，对施加壁

面射流和环量射流的半模飞行器分别划分了

（长）× （宽）× （高）的矩形计算域进行仿真，其中

第一层网格高度为 。计算条件为来流速度

 = 20 m/s，雷诺数 。

Cq

射流激励器则通过在飞行器壁面定义速度边界

的形式导入流场，并通过射流质量流量系数 来衡

量射流强度：

Cq =
ρjetUjetS jet

ρ∞U∞S ref
(3)

ρjet、U jet、S jet

ρ∞

式中： 分别表示射流密度、射流速度、

喷口面积； 表示来流密度。

 2    算例验证及无关性验证

 2.1   阵风响应算例验证

为了验证本文所采用的 FBC方法的准确性，将

Ma = 0.2时的 NACA 0012翼型与 Ma = 0.7时的 BAH

 

Wg0

x

Hg

(a) sin型阵风

(b) 1–cos型阵风

Wg0

x
Hg

图 3    阵风速度分布形式

Fig. 3    The distribution pattern of gust speed
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机翼阵风响应计算结果与参考文献 [12,19]进行对

比，结果如图 5所示。对于二维翼型，该方法计算得

∆CL

s=U∞t/c̄

到的阵风扰动下的升力系数增量 略低于参考值，

当 s ＞ 6（  为无量纲时间），即阵风离开翼型

表面时，数值计算结果出现震荡；对于三维机翼，计

算值与参考值仅存在较小偏差。总体而言，计算得到

的升力系数曲线与参考文献基本一致，证明该方法具

有可行性。

 2.2   网格密度与时间步长无关性验证

U∞ α Wg0/U∞= 0.1

f= 2 Hz

对于施加壁面射流的模型，基于粗、中、细三套

网格开展阵风条件下的网格密度无关性验证，网格数

量分别为 3.99×106、5.77×106 和 7.98×106，其中来流速

度  = 20 m/s，飞行迎角  = 6°，阵风比 ，

阵风频率 ，三套网格计算得到的阵风响应结

果基本一致，仅在阵风扰动引起的升力增量极值处存

在差别，如图 6（a）所示。从数值上来看，随着网格的

细化，阵风扰动引起的升力系数增量幅值逐渐趋于定

值，其中粗网格和中网格计算得到的升力系数幅值相

差 0.997%，中网格和细网格计算得到的升力系数幅

值相差 0.494%，因此可以认为数值仿真计算结果得

到收敛。

∆s

除网格密度外，时间步长的选取也会影响计算结

果，与上述相同的来流条件下，基于 CFL准则选取无

量纲时间  = 0.028 9、0.057 8、0.115 6对计算结果进

行比较，如图 6（b）所示，可见随着时间步长的缩小，

升力系数增量幅值也逐渐稳定，可认为计算结果收敛。

∆s

∆s

考虑到计算所消耗的资源及时间成本，后续采用

中等密度网格（网格数量 5.77×106）在时间步长  =
0.057 8条件下对模型开展数值仿真计算。同理，经网

格密度和时间步长无关性验证后，对于施加环量射流

的模型选择网格数量为 6.88×106 的网格在时间步长

 = 0.057 8的情况下进行仿真。
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Fig. 4    Schematic diagram of the computational domain, boundary conditions and aircraft model grid division
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 3    结果讨论与分析

 3.1   飞翼布局飞行器阵风响应特性

本文针对 sin型和 1–cos型阵风开展了数值仿

真，其中来流条件与 2.2小节保持一致，1–cos型阵风

扰动作用下的飞行器升力系数和俯仰力矩系数变化

曲线如图 7所示，可见飞行器升力系数先增大后减

小，俯仰力矩系数则呈相反趋势变化。对比阵风速度

在 s = 13.0和 24.6时刻飞行器上下翼面的压力云图

结果（图 8），阵风主要影响了飞行器前缘的压力分

布，随着阵风速度的增大，相对负压区从上翼面前缘

机翼中段部分逐渐沿展向扩大，当阵风扰动造成的升

力增量达到极值时，对应上翼面相对负压区面积最

大，可以推测飞行器上翼面机翼中段前缘处产生的吸

力峰和下翼面前缘相对正压区面积（红色方框区域）

的扩大影响了飞行器的升力系数和俯仰力矩系数。

图 9给出了阵风扰动过程中 s = 13.0至 s = 24.6
不同时刻下 A-A 截面（z = 0）和 B-B 截面（z = 0.64）的

压力系数变化（截面位置见图 1），对于 A-A 截面，

x＜0.6处机身的压差变化略大于机身尾部，且后缘处

压力无明显改变；对于 B-B 截面，上翼面前缘处的压
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Fig. 7    Numerical simulation of disturbance of one-
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Fig. 6    Verification of the independence of grid number
and time step

 

Cp

(a) 上翼面s=13.0 (b) 上翼面s=24.6

(c) 下翼面s=13.0 (d) 下翼面s=24.6

−4.0 −3.6 −3.2 −2.8 −2.4 −2.0 −1.6 −1.2 −0.8 −0.4 0.80.40

图 8    飞行器翼面压力云图
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力系数变化，可见压力系数从–0.8减小至–2.5，而机

翼后缘和整个下翼面的压力变化相对平缓，从数值上

看与 A-A 截面处压力变化程度相对一致。由此可见

飞行器上翼面机翼中段前缘处吸力峰的演化过程是

造成全机气动力变化的主要原因。观察 B-B 截面处

压力云图（图 10），当阵风速度增大，使得前缘驻点后

移，相当于增大了来流的迎角，升力增加。

 3.2   基于壁面射流和环量射流的阵风载荷控制

U∞ α在来流速度  = 20 m/s，飞行迎角  = 6°的条件

下施加定常射流，不同质量流量系数时下翼面壁面射

流和向下偏折的环量射流对飞行器升力系数和俯仰

力矩系数的影响如图 11所示（本文图例 Jet、CC分别

代指施加壁面射流、环量射流的控制效果），可见壁

面射流和环量射流对升力和俯仰力矩的控制效果均

随着射流质量流量系数的增加而增强，且在相同的质

量流量系数下，环量射流的控制效果更加显著。

进一步研究射流激励器对阵风载荷的控制效果，

以 sin型阵风为研究对象，本文首先设定射流质量流

量系数为与阵风模型相关的已知函数：

Cq =Cq0 · sin(ks) (4)

Cq0式中： 为质量流量系数幅值，通过调节系数 k 保证

射流质量流量系数与阵风呈相同频率变化。
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阵风载荷减缓效率通过阵风条件下射流作用前

后升力系数或俯仰力矩系数增量均方根值之比评判：

ηL= 1−

…
1
n

∑n

i=1
∆CL,jet(s)

2…
1
n

∑n

i=1
∆CL,gust(s)

2
(5)

ηM= 1−

…
1
n

∑n

i=1
∆CM,jet(s)

2…
1
n

∑n

i=1
∆CM,gust(s)

2
(6)

ηL ηM

∆CX,gust(s) ∆CX,jet(s)

式中： 和 分别表示升力系数减缓效率和俯仰力

矩系数减缓效率； 和 表示阵风环境

下，在施加射流前后相较定常来流时的升力系数增量

和俯仰力矩系数增量。

图 12给出了阵风条件下分别施加壁面射流和环

量射流前后的升力系数和俯仰力矩系数变化。可见

阵风诱导的升力系数幅值为 0.3，俯仰力矩系数幅值

为 0.15（来流条件与 2.2小节一致）。对于壁面射流，

Cq0

Cq0

Cq0

当  = 0.009 7时，可以降低阵风载荷诱导的升力系

数增量均方根值和俯仰力矩系数增量均方根值分别

降低 48.3%和 41.1%；对于环量射流，当  = 0.002 3
时，降低阵风载荷诱导的升力系数增量均方根值

63.4%，降低俯仰力矩系数增量均方根值 52.9%。通过

选取合适的 ，两种射流方式均能产生良好的载荷

控制效果。结合上述分析，基于本文采用射流激励器

参数和布局方案，环量射流对于阵风载荷的减缓具有

更高的控制效率。

Cq

Cq

图 13给出了上翼面壁面射流作用下不同 时，

飞行器上翼面和 B-B 截面处的压力云图变化。可见

随着 的增加，射流激励器前方相对高压区的面积

扩大，高压区沿展向均匀分布；射流缝后方因流动分

离产生了相对低压区，且低压主要聚集分布在激励器

边缘靠近翼根的位置，这主要是此处飞行器表面曲率

较大造成流动分离导致的。因此壁面射流可改变飞

行器上下表面压力分布，对气动力造成影响。

  

(a) Cq=0.004 3

(b) Cq=0.011

0.4 0.6 0.8
x

1.0

0.2

−0.2

0.4 0.6 0.8
x

p

1.0

−1400 −1200 −1000 −800 −600 −400 −200 0 200

y 0

0.2

−0.2

y 0

图 13    壁面射流作用下上翼面和 B-B 截面压力云图

Fig. 13    Pressure contours of upper airfoil and B-B section
under wall jet

 

Cq

Cq

Cq

图 14给出了环量射流作用后 B-B 截面处的压力

云图，可见当 较小时，射流较早在环量后缘发生分

离，对主流的吸附效果有限，此时对升力系数和俯仰

力矩系数贡献微弱，这解释了图 12中当阵风扰动较

小时，对应环量射流较小，其载荷减缓效果偏差，通

过提高 的响应灵敏度可以消除环量射流“死区”

的原因；随着 逐渐增大，射流沿着凸曲面后缘流

动，此时主流因射流的卷吸作用发生偏转，最终使得
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Fig. 12    Aerodynamic changes before and after control under
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环量和升力发生改变，并带来俯仰力矩的变化。

 3.3   压力反馈阵风载荷减缓闭环控制研究

文献 [8]基于阵风扰动过程中翼型的升力系数开

展了阵风载荷减缓反馈控制研究，并取得了良好的效

果，但在飞行器高速飞行过程中直接测量升力系数较

为困难，现阶段以升力系数作为闭环控制系统的反馈

信号无法适用于实际飞行。在此基础上，本文选取飞

行器模型的表面压力作为控制信号，由于升力由飞行

器上下翼面压差造成，阵风扰动作用下飞行器的表面

压力也会出现脉动。此外，飞行器在飞行过程中的表

面压力可以通过传感器进行采集。

基于飞翼布局飞行器阵风响应特性的研究，本文

依据以下原则选择压力特征点：第一，特征点压力系

数的变化趋势应当与阵风扰动造成的气动特性变化

趋势一致；第二，压力系数的响应曲线要有较大的斜

率以保证能快速响应阵风的变化，且压力系数响应幅

值应尽可能大以减小测量精度的影响[20-21]。

结合 3.1小节对阵风扰动过程中飞行器表面压力

的研究，为了进一步确定压力脉动最敏感的区域，沿

飞行器展向作截面（图 15），取无量纲坐标 2z/b = 0、

0.15、0.3、0.4、0.5、0.6，得到不同相位时各截面位置的

压力系数，如图 16所示，各截面前缘处在相位 B和

相位 C时相较相位 A的压力系数脉动极值，如表 1
所示。可见 2z/b = 0.5截面前缘处的压力脉动相对剧

烈，在该截面前缘附近取特征点，其单个阵风周期内

对应的压力系数如图 17所示。可见在 sin型阵风扰

动作用下，当升力系数达到最大值，对应上下翼面压
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图 14    施加环量控后 B-B 截面压力云图

Fig. 14    Pressure contours of B-B section under
circulation control
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差最大，特征点压力系数最小，反之同理。

本文在上述研究的基础上设计了基于压力反馈

的阵风载荷减缓闭环控制律：

Cq = k·[Cp(s)−Cp0] (7)

Cp0和Cp(s)

k

式中： 分别是阵风扰动作用前后特征点的

压力系数，通过调节反馈系数 可以控制射流激励器

的灵敏程度。

Cqmax

图 18给出了基于环量射流的压力反馈控制下的

阵风载荷减缓结果，相较开环控制，射流激励器能根

据阵风扰动程度实时调节质量流量，根据计算结果，

当  = 0.001 7时，分别可以降低阵风载荷诱导的

Cqmax

升力系数增量均方根值和俯仰力矩系数增量均方根

值 48.3%和 56.2%；当  = 0.002 2时，分别可以降

低阵风载荷诱导的升力系数增量均方根值和俯仰力

矩系数增量均方根值 63.1%和 72.1%。施加环量控制

前后，B-B 截面在相位 B和相位 C时刻的压力系数如

图 19所示，当阵风扰动诱导升力增加并带来低头力

 

表 1    不同截面处相位 B,C 的压力系数脉动极值

Table 1    Pressure coefficient pulsation extremum of phase B and
C at different sections

截面位置2z/b ∆Cp (相位B) ∆Cp (相位C)

0 –0.03 0.32

0.15 –0.15 0.35

0.3 –0.72 0.45

0.4 –1.21 0.52

0.5 –1.55 0.53

0.6 –1.47 0.35
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Fig. 17    Pressure coefficient pulsation of feature points in
a single cycle
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图 18    压力反馈闭环控制下的载荷减缓

Fig. 18    Gust loads alleviation under pressure feedback
closed loop control
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Fig. 19    The pressure coefficient of the B-B section under the
circulation control during gust flow
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矩时（相位 B），环量射流主要通过影响后缘的压力分

布，在下翼面后缘处形成较大的相对负压区，抵消阵

风诱导的升力增量，同时形成抬头力矩缓解阵风扰动

对俯仰姿态的影响；同理，当阵风扰动诱导升力减小

并带来抬头力矩时（相位 C），环量射流在上翼面后缘

形成的相对负压区贡献了升力和低头力矩以实现阵

风载荷的减缓。

 4    结　论

本文通过流场数值仿真对飞翼布局飞行器的阵

风响应特性开展研究，基于壁面射流和环量射流实现

阵风载荷减缓，并提出一种基于压力反馈的阵风载荷

减缓控制方法，得到如下结论：

1） 阵风主要影响了飞翼布局飞行器前缘的压力

分布，上翼面机翼段前缘处吸力峰的演化过程是造成

全机气动力变化的主要原因。

2） 壁面射流通过改变喷口附近的压力分布对气

动力造成影响，而环量射流由于卷吸效应带动主流偏

转主要影响了后缘的压力分布，通过选取合适的射流质

量流量系数，两种射流方式均能有效抑制阵风诱导的

气动力变化；基于本文采用的射流激励器布局方案，

环量射流对于阵风载荷的减缓具有更高的控制效率。

Cqmax

3） 本文选取飞行器表面压力作为反馈信号实现

阵风载荷控制，一方面，上下翼面的压力差导致升力

变化，另一方面，表面压力可以通过传感器实时采

集，具备一定的工程应用价值。当环量射流  =
0.002 2时，可以实现降低阵风诱导的升力系数增量均

方根值和俯仰力矩系数增量均方根值分别约 63.1%
和 72.1%。

本文以飞翼布局飞行器为研究对象，提出了一种

基于射流流动控制的压力反馈阵风载荷减缓方法，但

飞行器在阵风扰动作用下的柔性变形及相关的流固

耦合问题有待进一步研究。
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