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摘要：基于阿基米德螺旋线理论，通过逐渐增大曲率半径的方法，设计了一种新型的流动控制襟翼——螺旋襟翼。研究了

螺旋襟翼的起始半径、对齐半径等关键控制参数对上表面喷流偏转的影响规律，并与传统基本襟翼的控制效果进行了对比，

对二者的控制机理进行了分析。结果表明：所设计的螺旋襟翼最大平均推力偏转角约为 19.6°；与基本襟翼相比，螺旋襟翼在

大落压比下的平均推力偏转角更大，推力效率更高，这说明改变曲率型面可以促进喷流的流动附着，提高上表面吹气系统性能。

关键词：螺旋襟翼；上表面吹气；喷流偏转
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Abstract: A new flow control  flap,  spiral  flap,  was designed by gradually  increasing the curvature  radius
based  on  Archimedes  helix  theory.  The  influence  of  the  key  control  parameters  such  as  the  initial  radius  and
alignment radius of the spiral flap on the upper surface jet deflection is studied. The control effect of the spiral
flap is  compared with that  of  the traditional  basic flap,  and the control  mechanism of the two is  analyzed.  The
results show that the maximum average thrust deflection angle of the spiral flap is about 20°. Compared with the
basic  flap,  the  spiral  flap  has  larger  average  thrust  deflection  angle  and  higher  thrust  efficiency  at  large  drop
pressure ratio, which indicates that changing the curvature profile can promote the flow adhesion of the jet and
improve the performance of the upper surface blowing system.

Keywords: spiral flap；upper surface blowing；jet turning

 

0    引　言

在动力增升技术中 [1-2]，上表面吹气技术 [3]（Upper

Surface Blowing, USB）基于柯恩达效应，直接利用发

动机喷流偏转产生额外升力，不需要额外的管路和

吹/喷气装置，结构简单。风洞和飞行试验数据表明，

上表面吹气飞机的最大升力系数可达到 10[4-6]，大大

提高飞机的短距离起降性能，因而受到了研究人员

和飞机设计师的青睐。

图 1为典型的上表面吹气系统示意图。发动机
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出口布置在机翼上方，喷流直接从机翼上表面流过。

发动机喷流到达下偏襟翼上方时，会在柯恩达效应

（附壁效应）作用下向下偏转，一方面，可直接产生升

力；另一方面，绕机翼的外流在发动机喷流裹挟下，

流速增大，使绕机翼的环量增大，产生额外升力[7]。
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图 1    典型 USB 系统示意图
Fig. 1    Typical USB system diagram

 

喷流偏转后，系统的受力可以简化为竖直方向

的升力 FN 和水平方向的推力 FT。上表面吹气系统

的性能通常使用平均推力偏转角 υ（Average  thrust
turning angle，以下简称推力偏角）和推力偏转效率

τ（Thrust turning efficiency，以下简称推力效率）描述[8]：

υ = arctan (FN/FT) （1）

τ = F1/F0 （2）

F1 F1 =
√

F2
N+F2

T

F0

式中： 表示喷流偏转后的总合力， ；

表示喷流未偏转时的发动机推力。为提升上表面

吹气系统性能，通常需要较大的推力偏角和推力

效率。

自 20世纪 50年代 NASA兰利研究中心提出上

表面吹气技术以来，国外对其进行了比较深入的研

究，如风洞试验、数值模拟、压力测量、噪声研究等[9-12]，

并已成功应用于多种验证机和型号机，如 YC-14、
QSRA-715、ASKA[13] 和 An-72等。

由于航空专业的特殊性，国内很难获取相关研

究资料。上表面吹气技术的研究起步很晚，公开发表

的文献很少，主要以数值模拟为主：赵国昌等 [14]、

Xiao等 [15] 和 Zhu等 [16] 通过数值模拟手段研究了襟

翼偏角、喷嘴几何形状等参数和主动吹气对升力的

影响。

目前，国内外关于上表面吹气技术的研究，重点

关注的是发动机参数、机翼翼型等对升力的直接影

响，喷流偏转的基础研究不多，对决定推力偏角的襟

翼研究也较少。因此，本文基于阿基米德螺旋线理

论，通过逐渐增大曲率半径的方法，设计了一种新型

螺旋襟翼（Spiral flap），对上表面吹气喷流偏转进行

控制。通过开展螺旋襟翼上表面吹气喷流偏转实验，

获得了其关键控制参数对推力偏角和推力效率的影

响规律，并与基本襟翼的控制效果进行了比较，对二

者的流动控制机理进行了分析对比。 

1    实验装置与实验方法
 

1.1   实验装置
图 2为实验装置示意图，由供气系统（图中未示

意）、空气桥、喷流模拟装置、天平、基本襟翼和螺旋

襟翼等组成。

 
 

支撑装置 天平 襟翼

喷流模拟装置

气源入口

空气桥

图 2    上表面喷流装置示意图
Fig. 2    Schematic diagram of upper surface jet device

 

整套装置的核心部件是喷流模拟装置，类似于

一个小型风洞。喷流模拟装置整体与天平浮动端相

连，由进气管路、集气腔、蜂窝器、收缩段、测量段、喷

口段等构成，主要作用是对输入的气源进行整流，在

喷口段形成稳定的喷流。喷口段截面为矩形，宽度

L = 216 mm，高度 h = 36 mm，模拟矩形发动机出口。

喷口处落压比 λ 为：

λ = p/p∞ （3）

其中，p 为喷口总压，p∞为当地大气压。通过控制落

压比模拟发动机推力状态。本次实验共 4个落压比：

1.15、1.30、1.45、1.60，分别对应发动机小推力、50%
最大推力、75%最大推力、最大推力工作状态。

襟翼安装在喷口段外，由对应的修型平板实现

过渡。空气桥 [17] 用于解决供气管路对天平测力的影

响问题，由 2个横置和 1个竖置的柔性节组合而成。

供气系统提供高压气体，可以对流量进行精准控制，

确保实验过程中落压比的稳定。 

1.2   实验方法
由于喷流流速较高，外界自由流动对喷流偏转

性能的影响较小，因此本次实验为静态推力实验。

实验前需进行空气桥校准。通过空气桥与天平

组合校准扣除空气桥附加刚度的影响，再分别改变
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空气桥的压力、流量、温度，测量天平载荷，拟合出空

气桥流量、温度修正公式，对后续实验进行修正，具

体方法参见文献 [18]。
为获得喷流偏转性能，需测量喷流推力偏角和

推力效率。在实验过程中，通过天平测量系统升力

FN 和推力 FT。实验采用的天平为六分量盒式天平

TH2003，其载荷与精度见表 1，满足本次实验要求。

表中 Fx，Fy，Fz 分别为 x， y， z 方向的分力；Mx，My，

Mz 分别为 x，y，z 方向的力距。
 
 

表 1    TH2003 天平载荷与精度
Table 1    Loads and accuracy of TH2003 balance

分量 Fx Fy Fz Mx My Mz

设计载荷 1 000 N 1 500 N 1000 N 300 N·m 500 N·m 600 N·m

精度 0.02% 0.01% 0.01% 0.02% 0.02% 0.01%
 
 

为获得准确的落压比 λ，通过总压耙测量喷口总

压 p，总压耙均匀布置在喷口段上游的测量段中，通

过软管接入 DSA3217型压力扫描阀进行测量。该扫

描阀可测量的最大压力为 15 psi（即 103 425 Pa），精
度为满量程的 0.05%，满足本次实验需求。 

2    螺旋襟翼设计思路及方法

大量基于翼型的研究表明，曲率型面对流动有

着十分重要的影响[19]。上表面吹气系统中，传统襟翼

曲率半径固定，不随角度变化，喷流流过襟翼表面

时，逆压梯度逐渐增大，当喷流动能无法克服逆压梯

度时，气流便发生分离。因此，可以通过改变曲率型

面的方法，减缓逆压梯度的增大，促进喷流附着。基

于此思想，通过改变襟翼曲率型面，设计一种曲率半

径逐渐增大的新型螺旋襟翼，以控制上表面喷流

流动。

阿基米德螺旋线的曲率半径随着角度的增大而

增大，曲率逐渐减小，可以实现曲率型面的变化，在

工程中有着广泛应用，与螺旋襟翼的设计思想吻合。

据此设计的螺旋襟翼外型面极坐标方程为：

R = R0+bθ （4）

式中：R 为外型面的极径（即襟翼半径）；R0 是 θ = 0°
时的极径，即螺旋襟翼的起始半径；b 为螺旋线系数，

表示每旋转 1°时极径的增大量；θ 表示角度。通过增

大极径的方式改变曲率半径和曲率型面，本次设计

中，θ 每增大 32°，R 增大 0.25 h，h 为喷口高度。

图 3给出了起始半径 R0/ h = 2.00的螺旋襟翼的

设计示意图，由外型面和内弧面组成。
 

R/h=2.50

R0/h=2.00

R/h=3.00

R/h=3.50

R/h=4.00

3
2
°

Outside surface

Inner surface

图 3    螺旋襟翼的曲面设计
Fig. 3    Curve design of spiral flap

 

为研究曲率半径变化对喷流偏转的控制效果，

安装时，改变螺旋襟翼与机翼后缘对齐的位置，以获

得不同的曲率半径变化状态，如图 4所示。对齐位置

所对应的螺旋襟翼半径称为对齐半径 R1。因此，螺

旋襟翼型面的控制参数为起始半径 R0/ h和对齐半径

R1/ h。为研究不同控制参数下的喷流偏转规律，共设

计了 3个起始半径：2.00、2.50、3.00，每个起始半径对

应 4个对齐半径，如表 2所示。
  

Thrust
Nozzle

Wing

R1/h=2.50 R1/h=3.00 R1/h=3.50

图 4    螺旋襟翼安装示意图
Fig. 4    Installation schematic diagram of spiral flap

 

  
表 2    螺旋襟翼参数表

Table 2    Parameter list of spiral flap

序号 起始半径 对齐半径

1

R0/h = 2.00

R1/h = 2.25

2 R1/h = 2.50

3 R1/h = 3.00

4 R1/h = 3.50

5

R0/h = 2.50

R1/h = 2.75

6 R1/h = 3.00

7 R1/h = 3.50

8 R1/h = 4.00

9

R0/h = 3.00

R1/h = 3.25

10 R1/h = 3.50

11 R1/h = 4.00

12 R1/h = 4.50
 
 

与螺旋襟翼半径逐渐增大的设计方法不同，传

统基本襟翼半径为固定值，其型面由襟翼半径 R 和

襟翼偏角 δ 确定，如图 5所示。 
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图 5    基本襟翼示意图
Fig. 5    Sketch map of basic flap

  

3    实验结果与分析
 

3.1   基本襟翼喷流特性研究
为研究不同曲率型面对喷流偏转的控制效果，

首先对襟翼半径固定的基本襟翼的喷流偏转控制效

果进行分析。文献 [14]通过数值模拟方法得到，襟

翼偏角约为 50°时，上表面吹气系统可以获得最大的

升力提升效果，但并未给出襟翼半径对上表面吹气

系统的影响。因此，本文进行了襟翼偏角 δ = 50°时不

同襟翼半径状态下的喷流偏转控制实验。图 6给出

了襟翼偏角 δ = 50°状态下、基本襟翼半径变化时的

推力偏角和推力效率随落压比变化的曲线。

可以看出，基本襟翼半径增大时，推力偏角逐渐

增大，原因是喷流绕流的曲率型面长度增大；但推力

效率在 λ 大于 1.15后逐渐降低，由式（2）可知，推力

有所损失，原因是襟翼半径增大导致了下游逆压梯

度增大，喷流分离加剧。同一襟翼半径下，推力偏角

随落压比增大而降低，原因是促进喷流附着的离心

力与速度平方成正比，落压比越大，喷流越容易分离。 

3.2   螺旋襟翼参数对喷流偏转性能的影响
基本襟翼喷流偏转控制实验结果表明：基本襟

翼在大落压比下的推力偏角损失比较严重，说明定

襟翼半径型面喷流附着能力较差，增大半径可以提

高推力偏角，但会导致推力效率降低，流动控制效果

不佳。因此，对变曲率半径型面状态下的喷流偏转规

律进行了研究，开展了不同控制参数的螺旋襟翼喷

流偏转控制实验。

螺旋襟翼的型面控制参数为起始半径和对齐半

径。首先研究了对齐半径变化时的喷流偏转性能。

图 7给出了螺旋襟翼起始半径 R0/h = 2.00状态下、对

齐半径变化时的推力偏角和推力效率随落压比变化

的曲线。

从推力偏角曲线可以看出：起始半径 R0/h = 2.00
状态下，推力偏角最大值约为 18°；对齐半径增大时，

推力偏角变化不大，未呈现明显规律性；结合图 6可

以看出，螺旋襟翼在大落压比状态下的推力偏角损

失较小，原因是螺旋襟翼采用了襟翼半径逐渐增大

的设计方法，促进了喷流在高速状态下的附着，说明

该设计方法降低了喷流偏转对落压比的敏感性，提

升了大落压比下的喷流偏转性能。

从推力效率曲线可以看出：安装螺旋襟翼后的

推力效率较高，为 98%左右，对齐半径和落压比变化

时，推力效率无明显变化，同样反映了螺旋襟翼喷流

附着能力始终较强，说明襟翼半径逐渐增大的型面

可以改善喷流控制效果。

为进一步研究起始半径和对齐半径对喷流偏转

性能的影响。图 8、9分别给出了螺旋襟翼起始半径

R0/h = 2.50和 R0/h = 3.00状态下、对齐半径变化时的

推力偏角和推力效率随落压比变化的曲线。

结合图 7可以看出，螺旋襟翼推力偏角在起始半

径 R0/h =  2.50、对齐半径 R1/h =  3.00时达到最大值

19.6°，推力偏转性能略有提升；所有状态下，落压比

增大时，推力偏角均未出现明显下降，推力效率均大

 

1.1
0

2

4

6

8

10

12

14

16

18

20

1.2 1.3 1.4 1.5 1.6

R/h=1.20

R/h=1.50

R/h=2.00

λ

υ/
(°

)

（a）Average thrust turning angle

1.1
0.90

0.92

0.94

0.96

0.98

1.00

1.2 1.3 1.4 1.5 1.6

R/h=1.20

R/h=1.50

R/h=2.00

λ

τ

（b）Thrust turning efficiency 
图 6    基本襟翼半径变化时推力偏角和推力效率曲线（δ = 50°）
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于 96%，说明襟翼半径逐渐增大的设计方法促进了

喷流附着。 

3.3   螺旋襟翼与基本襟翼的控制效果分析

为进一步分析不同曲率型面的喷流偏转特性，

探究曲率型面变化对喷流控制效果的影响，对本次

实验中曲率型面状态最为接近的螺旋襟翼和基本襟

翼进行了比较分析。图 10 给出了起始半径 R0/h =

2.00、对齐半径 R1/h = 2.25的螺旋襟翼和半径 R/h =

2.00、偏角 δ = 50°的基本襟翼的推力偏角和推力效率

随落压比变化的曲线。

可以看出，螺旋襟翼最大推力偏角约为 18.5°，随

落压比增大缓慢减小；基本襟翼最大推力偏角约为

18°，随落压比增大急剧减小。喷流速度较慢（λ = 1.15）

时，螺旋襟翼的推力偏角略高于基本襟翼，原因是二

者初始半径相差不大，整体型面比较接近，喷流附着

情况和偏转角度几乎没有区别；当落压比增大时，螺

旋襟翼的推力偏角损失较小，而基本襟翼则比较严

重。喷流速度较快（λ = 1.60）时，螺旋襟翼的推力偏

角比基本襟翼高 3.07°，反映了喷流在螺旋襟翼表面

附着能力更强，说明曲率半径逐渐增大的设计方法

可以促进喷流的附着。由推力效率曲线可以看出，螺

旋襟翼推力效率比基本襟翼高 2%左右，原因是基本

襟翼喷流偏转后，分离更加严重，导致了部分升力和

推力的损失，同样说明襟翼半径逐渐增大的设计方

法可以促进喷流的附着，改善喷流偏转性能。

由螺旋襟翼和基本襟翼的对比分析可知，襟翼

半径的变化造成了喷流偏转控制效果的差异。为解

释产生差异的原因，分析了襟翼半径对喷流偏转的

控制机理，图 11给出了螺旋襟翼和基本襟翼的喷流

偏转控制机理分析示意图（螺旋襟翼对齐半径 R0/h =

2.25，基本襟翼半径 R/h = 2.00）。从图中可以看出，当

落压比较小、喷流速度较慢时，喷流都能较好地附

着，分离位置无明显差别，推力偏角相差不大。落压

比增大后，喷流分离的离心力大大增加，在基本襟翼

上提前分离，推力偏角减小；螺旋襟翼由于采用了襟

翼半径逐渐增大的设计方法，抑制了逆压梯度的迅
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图 7    螺旋襟翼对齐半径变化时推力偏角和推力效率曲线（R0/h = 2.00）

Fig. 7    υ -λ and τ -λ curves of spiral flaps with different alignment radius
(R0/h = 2.00)
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图 8    螺旋襟翼对齐半径变化时推力偏角和推力效率曲线（R0/h = 2.50）

Fig. 8    υ-λ and τ-λ curves  of  spiral  flaps  with  different  alignment
radius(R0/h = 2.50)

 

第 5 期 汪    军等： 基于螺旋襟翼的喷流偏转实验研究 51

 



速增大，保持喷流继续附着并偏转，分离点与小落压

比时无明显差别，推力偏角无明显降低，改善了喷流

控制效果。 

4    结　论

基于阿基米德曲线理论，通过改变襟翼半径的

方法设计了一种新型的流动控制襟翼—螺旋襟

翼。通过地面静态喷流偏转试验，研究了螺旋襟翼的

控制参数对喷流偏转的影响规律，并与固定襟翼半

径的基本襟翼的喷流偏转控制效果进行了对比分

析。结果表明：

1）与基本襟翼相比，螺旋襟翼更容易促进喷流

的流动附着，推力偏角随落压比的变化较为平稳，且

可以改善大落压比下的喷流偏转性能。

2）起始半径和对齐半径是螺旋襟翼的两个关键

控制参数。当螺旋襟翼起始半径 R0/h = 2.50，对齐半

径 R1/h = 3.00时，可获得较大的平均推力偏角 19.6°。
3）对初始半径状态相近的螺旋襟翼和基本襟翼

而言，小落压比时，二者襟翼半径的变化对推力偏角

影响不大；大落压比时，螺旋襟翼促进喷流附着，推

力偏角增大约 3°，推力效率提高 2%。

综上所述，襟翼半径逐渐增大的螺旋襟翼可以

促进喷流附着，在大落压比下仍能保持较大的推力

偏角和推力效率，改善喷流控制效果，提升上表面吹

气系统性能。

需要指出的是，实际的发动机喷流通常为旋流，

本文所设计的喷流装置无法模拟，旋流对上表面吹

气喷流偏转的影响规律有待进一步研究；另外，通过

测力获取喷流偏转规律的手段过于单一，后续将结

合数值模拟、流场显示和测压等手段，获得更加直观
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图 10    螺旋襟翼与基本襟翼推力偏角和推力效率曲线对比

Fig. 10    υ -λ and τ -λ curves comparison of spiral flap and basic flap
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图 11    喷流偏转控制机理分析示意图

Fig. 11    Schematic diagram of jet turning control mechanism analysis
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图 9    螺旋襟翼对齐半径变化时推力偏角和推力效率曲线（R0/h = 3.00）

Fig. 9    υ -λ and τ -λ curves of spiral flaps with different alignment radius
(R0/h = 3.00)
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的推力偏转角度、壁面分离位置等信息，对上表面吹

气技术进行更加深入的研究。
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