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翼尖法向吹气对编队飞行安全性的影响

钟林龙， 韩尘傲， 冯路启， 刘学强
（南京航空航天大学航空学院，南京  210016）

摘要： 为了提高编队飞行的安全性，提出了采用翼尖法向吹气的方法削弱前机尾流的影响。采用数值模拟方法

进行了不同编队位置飞行过程中前机尾流对后机气动特性的仿真分析，并通过仿真方法对翼尖法向吹气进行了

数值仿真。仿真结果表明：编队飞行过程中，后机在横向穿越前机的涡区时受到很大的扰动力矩，加大了舵面操

纵和飞机控制的难度，严重危害到后机的安全性。引入翼尖法向吹气后，后机的翼尖涡被削弱，升阻比随着吹气

动量系数的增大而增大。随后在 Simulink 中搭建了带有翼尖法向吹气的编队飞行控制系统进行仿真模拟。仿

真结果表明：所提出的翼尖法向吹气减弱了前机尾流的影响，使后机在横向穿越前机涡区过程中位置偏差和速

度偏差减小，同时后机副翼偏转量大幅减小，后机安全性得以提高。
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Influence of Wingtip Normal Blowing on Safety of Formation Flight

ZHONG Linlong， HAN Chen’ao， FENG Luqi， LIU Xueqiang
（College of Aerospace Engineering， Nanjing University of Aeronautics & Astronautics，Nanjing 210016， China）

Abstract: In order to improve the safety of formation flight， a method using wingtip normal blowing is 
proposed to weaken the influence of the wake generated by the leading aircraft. Numerical simulation methods 
are employed to analyze the aerodynamic characteristics of the following aircraft affected by the wake of the 
leading aircraft during different formation positions. Additionally， numerical simulation is conducted on the 
wingtip normal blowing. The simulation results indicate that during formation flight， the following aircraft 
experiences significant disturbance torque when transiting laterally through the vortex area of the leading 
aircraft， which increases the difficulty of rudder manipulation and aircraft control， posing a serious threat to 
the safety of the following aircraft. After introducing wingtip normal blowing， the wingtip vortex of the 
following aircraft is weakened， and the lift-to-drag ratio increases with the augmentation of the blowing 
momentum coefficient. Subsequently， a formation flight control system with wingtip normal blowing is 
established in Simulink for simulation. The simulation results demonstrate that the proposed wingtip normal 
blowing mitigates the influence of the wake from the leading aircraft， reducing both the lateral position and 
velocity deviations of the following aircraft as it traverses the vortex area of the leading aircraft. Concurrently， 
the aileron deflection of the following aircraft is significantly decreased， thereby improving the safety of the 
following aircraft.
Key words: formation flight； wingtip blowing； wake； computational fluid dynamic； flight dynamic simulation

编队飞行是多架飞机按照一定的排列队形和

协调方式进行飞行的一种飞行方式，它在军用和民

用领域都有广泛的应用价值。在军用领域：编队飞

行是空中加油必不可少的飞行模式，安全稳定的编
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队飞行可以提高空中加油成功率和加油效率，从而

提升作战效率。编队飞行还可增强飞机的战斗力

和生存能力，提高任务成功率，加强战略机动性，应

用于空中战术行动、侦察搜集、空中拦截等任务。

在民用领域：编队飞行可提高航空交通效率，节省

燃料消耗，发挥救援搜救作用，用于航空表演和摄

影等活动。

当飞机在空中飞行时，来自机翼和机身的涡流

共同形成了飞机尾流，这些涡流具有一定的动量和

能量，使得它们在大气中能长时间保持相对稳定的

状态。飞机尾涡是一类非常复杂的流动现象，早期

研究主要针对尾涡运动机理及其规避与控制上，主

要用于确立多架飞机飞行的时间、空间最小间距和

分析某些由于尾涡产生的飞行事故上［1］。Ander⁃
son 等［2］的实验研究表明，翼尖涡强度与轴向速度

呈线性关系。Wu 等［3］研究了轴向速度对轴向涡旋

系统的影响，研究表明轴向速度对涡旋破裂仍然至

关重要。在编队飞行中，特别是针对空中加油编队

场景，需要加油机与受油机进行精准对接，由于编

队飞机间隔很短，前机尾涡对后机造成的影响更

大，也最容易引发飞行事故。2020 年 9 月，一架隶

属美国海军陆战队的 F⁃35B 战斗机与一架 KC⁃130
加油机进行空中加油训练时发生碰撞事故，导致战

斗机坠毁。同样的编队飞行事故在中国也有发生，

受油机在加油完毕退出的过程中发生事故。因此，

抑制和削弱尾涡的影响对于提高编队飞行的安全

性和稳定性至关重要。

在削弱尾涡方面，Bao 等［4］研究了自消亡四涡

体系，通过涡旋之间的相互作用使得尾涡耗散消

失。黄烁桥等［5］实验研究了利用发动机喷流的扰

动加速翼尖涡耗散的方法。有学者利用等离子

体［6⁃10］、零质量射流［11］、非线性气体整流［12］等对翼

尖涡的流动控制进行了各种研究。相关研究结

果［9，13⁃15］表明，展向激励通过增加机翼的有效展向

长度，促进涡核向远离机翼的方向移动。这增加了

剪切层与主流之间的动量传递，导致翼尖涡减弱。

此外，Samal 等［16］针对 NACA0012 机翼在迎角为

10°情况下的翼尖涡进行了模拟，通过在翼尖端面和

机翼下表面布置抽吸气装置，对比单独机翼，带有

抽吸气装置的机翼产生的翼尖涡强度被削弱了很

多。Jiang 等［17］同样采用翼尖下表面吹出高展弦比

射流的方法来控制翼尖涡。在飞行控制中，张琴林

等［18］开展了机翼后缘吹气对偏航力矩的控制研究，

通过吹气产生推力从而形成所需的控制力矩。邵

帅等［19］利用后缘环量控制实现了飞翼布局无人机

的有效滚转控制。目前有关流动控制的大多数研

究工作仍集中在控制流动分离和减阻的机理研究

上，在编队飞行场景中的研究和应用还比较少见。

本文提出了将翼尖法向吹气的方法应用到编

队飞行中去，采用 CFD 计算进行了该方法在编队

飞行时对后机的气动特性仿真，分析了在编队飞行

过程中翼尖法向吹气对前机尾涡和自身翼尖涡的

影响，随后在 Simulink 中搭建了双机编队飞行动力

学模型。最后对编队飞行过程进行了仿真模拟，验

证了翼尖法向吹气的抗扰增稳效果及提高编队飞

行中后机安全性的能力。

1 尾流影响

编队飞行过程中前机的尾流对后机会产生很

大影响，本文针对双机编队，以某飞机组成双机编

队进行数值仿真模拟，研究前机尾流对后机的

影响。

1. 1　前机尾流影响的 CFD计算

1. 1. 1　数值计算方法介绍及验证

控制方程为非定常雷诺平均 Navier⁃Stokes（N⁃
S）方程，湍流模型为 Spalart⁃Allmaras（S⁃A）［20］单方

程湍流模型，该模型通过引入湍流黏度变量来描述

湍流的扩散和耗散过程，从而模拟湍流的影响。

本节采用第二届阻力预测大会中经过实验和

数值计算验证过的 DLR⁃F6 翼身组合体为标准模

型进行验证。根据文献中网格粗细程度对结果精

度的指导［21］，本节采取生成粗、中、细 3 套网格进行

验证，网格量分别对应为约 300 万、900 万和 2 400
万个。图 1 所示为 DLR⁃F6 翼身组合体的表面网

格划分以及计算域设置，基于平均气动弦长（c=
0.141 2 m）的雷诺数为 3×106，远场设置为压力远

场，模型表面为无滑移边界。因为计算的来流马赫

数为 0.75，必须考虑气流可压缩性，故选用密度基

图 1 DLR-F6 翼身组合体网格示意及边界设置

Fig.1 Grid schematic and boundary setting of DLR⁃F6 wing⁃
body configuration
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（Density⁃based）进行求解。图 2 所示为 DLR⁃F6 翼

身组合体在不同迎角 α 下的升、阻力系数，通过对

比发现本节所用 CFD 方法在网格量 900 万个以上

时对于 DLR⁃F6 翼身组合体的气动特性数值模拟

与实现数据非常接近，表明所用 CFD 方法可信。

图中实验数据来自文献［22］。

1. 1. 2　计算模型

本文双机编队的部分参数如表 1 所示。因为

本文关注对象是后机在前机尾流下的影响，所以在

进行编队 CFD 计算时，得出的结果和进行的分析

主要是针对后机。编队飞行时，前机和后机迎角相

同且不发生变化，且前机的位置坐标是固定的，坐

标为（0，0，0）。

1. 1. 3　双机轴向距离和横向距离对编队的影响

设定此时双机法向距离为 0 m，计算当双机轴

向距离分别为 0、5、10 和 20 m 时，后机从横向距离

为 0 m 逐渐运动到 62 m 的过程中，后机的气动特

性变化。从图 3 可以看出，随着轴向距离和横向距

离的增加，后机的升力系数增量逐渐增大，横向距

离带来的升力系数增量最为显著。在诱导力矩方

面，由图 4 可知，后机的滚转力矩随着轴向距离的

增加而增大，图 5 和图 6 显示后机受到的偏航力矩

和俯仰力矩随着轴向距离的增加而减小；同时发

现，随着横向距离的增加，后机的 3 个力矩均先增

大后减小。对于近距编队飞行而言，尾流引起的诱

导力矩是编队飞行安全性的一大隐患，这当中又属

诱导滚转力矩对后机的影响最大。

图 5 不同轴向距离偏航力矩系数增量比较

Fig.5 Comparison of yawing moment coefficient incre⁃
ments for different axial distances

图 4 不同轴向距离滚转力矩系数增量比较

Fig.4 Comparison of rolling moment coefficient increments 
for different axial distances

图 3 不同轴向距离升力系数增量比较

Fig.3 Comparison of lift coefficient increment for different 
axial distances

图 2 DLR⁃F6 翼身组合体升、阻力系数对比

Fig.2 Lift and drag coefficient comparison of DLR⁃F6 wing⁃
body configuration

表 1 双机编队计算参数

Table 1 Calculation parameters for formation flight of 
two aircraft

飞机参数

Ma

飞行高度/km
机身长度/m

翼展/m
机翼面积/m2

前机

0.5
8

47
50

300

后机

0.5
8

35
33

170
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图 7（a）和（b）给出了不同轴向距离下双机的

流场显示，后机越靠近前机，前机的诱导下洗作用

越强，使得后机此时升力损失越大。

1. 1. 4　双机法向距离和横向距离对编队的影响

设定此时双机轴向距离为 20 m，计算当双机

法向距离分别为 0、5 和 10 m 时，后机从横向距离

为 0 m 运动到 62 m 过程中后机气动特性的变化。

由图 8 可知，在横向距离从 0 m 增大到 18 m 这个过

程中，后机的升力系数随着法向距离的减小而减

小；在横向距离从 18 m 逐渐增大的过程中，后机的

升力系数随着法向距离的减小而增大。图 9 显示

后机在整个向右运动的过程中受到的滚转力矩都

随着法向距离的减小而增大，只是经历了先左滚后

右滚的过程，图 10 和图 11 显示出由于前机尾流的

图 6 不同轴向距离俯仰力矩系数增量比较

Fig.6 Comparison of pitching moment coefficient incre⁃
ments for different axial distances

图 8 不同法向距离升力系数增量比较

Fig.8 Comparison of lift coefficient increments for different 
normal distances

图 9 不同法向距离滚转力矩系数增量比较

Fig.9 Comparison of rolling moment coefficient increments 
for different normal distances

图 10 不同法向距离偏航力矩系数增量比较

Fig.10 Comparison of yawing moment coefficient incre⁃
ments for different normal distances

图 7 不同轴向距离下双机的流场

Fig.7 Flow field of two aircraft at different axial distances

图 11 不同法向距离俯仰力矩系数增量比较

Fig.11 Comparison of pitching moment coefficient incre⁃
ments for different normal distances
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耦合作用导致后机的偏航力矩和俯仰力矩的变化

趋势不一致。计算结果表明，前后机在同一高度

时，能获得最大的气动收益，但同时也受到最大的

诱导滚转力矩。

图 12（a）和（b）给出了不同法向距离下双机的

流场显示，从图中可以看出，法向距离的影响比轴

向距离的更大一些。法向距离变大时，后机逐渐远

离前机的翼尖涡，此时后机的诱导滚转力矩变小。

1. 2　舵面配平

在初始配平舵面过程中，可根据后机在编队飞

行过程中获得的附加升力、俯仰力矩、侧向力、偏航

力矩及滚转力矩完成舵面偏角增量配置，从而完成

舵面初偏。

对于纵向，有

CLα × Δα + CLδe × Δδe = ΔCL

Cmα × Δα + Cmδe × Δδe = ΔCm
（1）

对于横向，有

CYβ × Δβ + CYδr × Δδr = ΔCY

C lβ × Δβ + C lδa × Δδa + C lδr × Δδr = ΔC l

C nβ × Δβ + C nδr × Δδr = ΔC n

（2）

式（1）和式（2）中的各气动系数增量均由编队

飞行给出，后机舵效如表 2 所示，Cα 表示后机迎角

所对应的气动参数对 α 的导数，Cβ表示后机侧滑角

所对应的气动参数对 β 的导数，Cδe 表示后机升降

舵偏角所对应的气动参数对 δe 的导数，Cδr表示方

向舵偏角所对应的气动参数对 δr 的导数，Cδa表示

副翼偏转角所对应的气动参数对 δa 的导数。现将

前后机轴向距离为 20 m，且处于同一高度时，后机

横向运动过程中所需的舵面偏转增量进行求解。

图 13（a~e）中显示后机在穿越前机的涡区时，

迎角、侧滑角和各舵面的操纵变得复杂，需要各个

舵面同时做出响应以对抗前机尾流的影响，对飞机

表 2 后机舵效参数

Table 2 Control efficiency parameters of the following 
aircraft

参数

CLα

CLδe

Cmα

Cmδe

CYβ

CYδr

Clβ

Clδa

Clδr

Cnβ

Cnδr

数值

0.088 47
0.005

-0.018 24
-0.014 85
-0.007 7

0.002 32
-0.000 67
-0.001 95

0.000 29
0.002 35

-0.001 13

图 12 不同法向距离下双机的流场

Fig.12 Flow field of two aircraft at different normal distances
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的操纵要求变高。若飞机的舵面效率低、舵偏设计

容量不足以及飞行员反映不及时，将严重危害到编

队飞行的安全性和稳定性，极大增加了飞机的控制

难度。流动控制因其自身受物理限制小和控制系

统反馈迅速等特点，在飞机总体设计受限制的情况

下，更能有效提高编队飞行的安全性，给予飞行员

更多的反应时间。

2 翼尖法向吹气数值仿真

本节采取在后机翼尖法向吹气的办法来削弱

前机尾流的影响，通过对比有无吹气情况下，编队

飞行中后机气动特性的变化来验证该方法的有

效性。

2. 1　计算设置

图 14 中蓝色箭头方向为吹气方向，垂直于机

翼下表面，吹气口布置在翼尖下表面，形状为细长

条状，长 l =150 mm，宽 h =6 mm，在 CFD 计算中

将吹气口设置为速度入口边界以模拟吹气。现将

吹气速度与吹气口面积联系起来给定一个吹气动

量系数 Cμ
［17］作为量化标准

Cμ = mjV j

( 1/2 ) ρ∞U 2
∞ S

= ρjU 2
j hl

( 1/2 ) ρ∞U 2
∞ S

=

2 ρj

ρ∞ ( U j

U ∞ ) 2
hl
S

（3）

式中：ρj、ρ∞、S、Uj和 U∞分别为吹出气体的密度、当

前高度的大气密度、机翼面积、吹气速度和来流速

度，本节取 ρj = ρ∞。

2. 2　翼尖吹气数值计算

为了对比不同吹气速度对飞机气动特性的影

响，将吹气口吹气速度依次设置为 0、200和 300 m/s，
即 Cμ 分别为 0、1.23%、2.78% 时，计算飞机迎角增

大过程中其气动特性的变化情况。从图 15 和图 16
中可以看出，飞机的升力系数和升阻比 K 均随着

Cμ的增大而增大。

下面将从流场分布情况分析造成这一现象的

可能原因。图 17 至图 19 中从左到右依次是 0°、2°、
4°和 6°迎角下飞机翼尖的流场分布情况。由流场

分布情况看出，无吹气时机翼翼尖呈现常规翼尖涡

图 16 升阻比

Fig.16 Lift to drag ratio

图 14 吹气口布置示意图

Fig.14 Layout schematic of the air blowing ports

图 15 升力系数

Fig.15 Lift coefficient

图13 不同横向位置时后机所需迎角、侧滑角及舵面偏转增量

Fig.13 Angle of attack, sideslip angle, and incremental 
deflection of control surfaces required for the follow ⁃
ing aircraft at different lateral positions
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旋分布，当吹气口吹气时，在翼尖下表面出现了一

对反向涡旋，涡旋强度与 Cμ 有关。当 Cμ =1.23%
时，该反向涡旋与机翼翼尖涡相互作用，一定程度

上削弱了翼尖涡，从而使得飞机整体升力增加；当

Cμ=2.78% 时，其产生的反向涡旋强度变大，更大

程度上地削弱了飞机的翼尖涡，从而带来了更大的

增升减阻效果。

3 编队飞行控制系统设计与仿真

对于双机编队而言，后机更具有研究意义，且

编队飞行过程中后机的控制至关重要。本节中将

前机理想化处理为一个定高定速直线前飞的质点，

其主要作用是产生尾流，在前机尾流的扰动下进行

后机的控制系统搭建。

3. 1　编队保持控制系统设计

采用 PID 控制方法设计控制律，对编队飞行过

程中编队保持控制系统进行结构配置，并完成了后

机位置控制器和速度控制器的设计。

3. 1. 1　编队保持系统配置

在编队飞行过程中，相对导航系统用于测量前

后飞机在惯性坐标系下的相对位置和姿态。这些

信息经过解算和融合后传送至后机的制导律模块，

生成相应的输入信号并传送至编队保持控制系

统。编队保持控制器产生后机执行机构的操作信

号，由舵机作用于后机模型。在大气扰动和前机尾

涡的影响下，后机产生的动态响应经由机载传感器

测量后输入控制系统，完成一个控制循环。

图 20 中的大气紊流干扰采用由 NASA 提出的

Dryden 大气紊流模型，实现方式为将白噪声通过

成型滤波器，从而得到大气紊流的沿轴向、侧向和

法向速度以及相应角速度的时间序列［23］；前机尾

涡干扰采用 3.1.2 节中搭建的尾流扰动数据库。上

述两项干扰模拟了真实编队飞行环境中遭遇到的

气动干扰。

3. 1. 2　尾流扰动数据库创建

将带有翼尖法向吹气的后机相对于前机在右

后下方空间内运动时，前机的尾流引起后机气动特

性的变化进行数值仿真计算并插值拟合形成尾流

扰动力数据库，插值方法为线性插值。后机运动空

间的 x 轴运动范围是［0， 20］ m，y 轴运动范围是

图 17 Cμ = 0、迎角从 0°变化到 6°的流线图

Fig.17 Streamline diagrams for Cμ = 0, varying angle of attack from 0° to 6°

图 18 Cμ = 1.23%、迎角从 0°变化到 6°的流线图

Fig.18 Streamline diagrams for Cμ = 1.23%, varying angle of attack from 0° to 6°

图 19 Cμ = 2.78%、迎角从 0°变化到 6°的流线图

Fig.19 Streamline diagrams for Cμ = 2.78%, varying angle of attack from 0° to 6°
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［0，62］ m，z 轴运动范围是［0，10］ m，计算及插值

结果如图 21 所示。

3. 2　编队保持仿真模拟与结果分析

设定前机以 150 m/s 的速度在 8 000 m 的高空

做匀速直线平飞，后机在前机机体坐标系下的初始

位置坐标为（-20， 0， 0） m，即后机在前机正后方

20 m 处，仿真开始时后机将以 1 m/s 的速度横向穿

越前机的涡区，仿真时间为 50 s。上述运动描述的

是后机从横向进近编队位置进行编队飞行。

图 22 为后机在前机机体坐标系下的位置保持

图，图 23 为后机在机体坐标系下的速度保持图。

从图中可以看出，加入翼尖法向吹气之前，后机在

穿越前机涡区过程中位置偏差和速度偏差都较大，

后机横向移动过程中先是被前机尾流影响导致后

机向着前机靠拢过去，随后过程中又转变为被前机

的尾流向外侧弹开；加入翼尖法向吹气后，相较于

不吹气情形，后机的位置偏差和速度偏差减小。图

24 为后机飞行过程中舵面的偏转量变化图，图 25
为后机飞行过程中其迎角和侧滑角的变化图。

从图 24 中可以看出，加入翼尖法向吹气时，由于

吹气产生的不对称升力减小了后机整体所受的

滚转力矩和俯仰力矩，使得后机在穿越前机涡区

过程中副翼偏转量大幅减小，升降舵偏转量也得

到减小。吹气与不吹气情况下的方向舵偏转量

大小几乎一致，这是因为吹气产生的影响主要作

用在滚转和俯仰方面。由图 25（a）中可见翼尖法

向吹气时，产生的升力使得后机整体升力提高，

从而减小了该飞行状态下所需的迎角；另外吹气

与不吹气两种情况下的侧滑角几乎为 0，做到了

图 21 尾流扰动插值示意图

Fig.21 Interpolation diagrams of wake turbulence disturbance

图 22 后机位置保持图

Fig.22 Position holding diagram of the following aircraft

图 20 编队保持控制系统结构图

Fig.20 Block diagram of formation control system
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航向保持。

4 结   论

本文研究了双机编队飞行中前机尾流对后机

气动特性的影响。结果表明，前后机之间的轴向距

离对后机气动特性的影响较小，而法向距离和横向

距离的影响更显著。当双机在同一飞行高度时，后

机受到的滚转力矩最大，随着法向距离变大，后机

逐渐脱离前机翼尖涡，滚转力矩减小。

为减小前机尾流影响，提出采用翼尖法向吹

气。数值模拟表明，翼尖法向吹气类似于虚拟端

板，可以抑制翼尖涡周围的横向流动，并形成一对

较小的反向涡旋，从而削弱翼尖涡的强度。

最后，搭建了后机的位置和速度保持控制系

统，并通过 Simulink 仿真验证了其鲁棒性和翼尖法

向吹气的有效性。结果显示，采用翼尖法向吹气

后，后机在前机尾流影响下受到的扰动减小，位置

偏差和舵偏显著降低，从而提高了编队飞行的安全

性和稳定性。
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