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高频微振动对机翼减阻效果影响的数值模拟

李广兴　刘学强　陈乐乐　马　海
（南京航空航天大学航空宇航学院，南京，２１００１６）

摘要：采用数值模拟的手段，结合气动原理和实际情况，模拟了表面高频振动对亚声速条件下机翼的减阻作用。

数值方法采用了求解雷诺平均ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，数值格式为 Ｏｓｈｅｒ格式，紊流模型为ＳＡ一方程模型，并采

用了基于Ｄｅｌａｕｎｅｙ图映射的动网格方法。文中对振动区域、振动频率、振幅以及不同来流迎角下减阻效果进行

了计算分析。结果表明，在一定的振动区域以一定的振动频率及振幅进行流动控制将达到较佳的减阻效果。
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　　流动控制技术是通过一定的技术手段改变流

动形态，从而达到控制流动分离、飞机减阻等目的。

这些技术手段包括柔性材料技术、信息反馈／控制

技术、机械技术等，通过这些技术达到对激波、分

离、转捩等较特殊的流动现象进行调整和控制，其

最终目的是实现流场的改善，以求达到减阻、降低

噪声等目的。现今的流动控制包含两大类，一类是

被动流动控制，该类控制不需要额外的能量输入，

因而相对比较简单，已有较大的发展并成功应用到

流动控制中，如飞机机翼的涡流发生器等。该类控

制方式的缺点是一旦控制方式确定，将不能进行按

流场的实时改变进行流动控制的改变。另一类是

主动流动控制，该类控制需要输入额外的能量，可

根据需要实时改变流动控制方式，是现今流动控制

研究的热点之一。主动控制方式具有较高复杂性

及效用性。随着微机电技术和压电陶瓷材料等技

术的出现，导致了微型传感器和驱动器的发展，出

现了新型的主动控制方式，这些控制措施包括壁面

吹吸、壁面波动、零质量射流等。自２０世纪末以

来，有研究者对通过物面振动进行流动控制进行了

研究［１３］。在他们的研究中包含了通过物面进行低

频振动方法以达到对附面层控制，以期达到改善附

面层的不稳定性。但是，物面的低频振动对瞬时气

动力有较大的改变，从而导致该类控制方式的控制



效率较低；而表面高频微振动下的气动特性却几乎

与振动时间无关，所以采用物面高频振动对附面层

的控制受到了人们的青睐［４８］，并取得了较大的减

阻效果，如Ｐａｌ
［６］用壁面高频振荡减阻控制的方式

在低雷诺数情形下能使圆柱的阻力减小１２．４％。

本文对表面高频微振动的流动控制方式进行

机翼在亚声速条件下的气动减阻进行了研究，研究

手段为数值模拟方式。数值格式采用了 Ｏｓｈｅｒ格

式、ＳＡ一方程湍流模型以及基于Ｄｅｌａｕｎｅｙ图映

射的动网格方法。研究内容包含不同频率、不同振

幅对减阻效果的影响，最终形成规律，为这类控制

方式提供气动依据。

１　数值方法

数值方法包含两部分，一是非定常流动的数值

模拟，二是在高频振动时的动网格技术。

１．１　非定常流动数值模拟

在本次的计算模拟中采用了基于雷诺平均的

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程（ＮＳ方程）。对紊流的模拟采

用了ＳＡ一方程模型。

１．１．１　流动控制方程

三维情况下的ＮＳ方程可写为
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式中：犽，狆，犲，ρ和犜 分别代表热传导系数、压强、能

量、密度和温度。狌犻 为沿直角坐标系狓犻 方向的速

度分量，黏性切应量的表达式为σ犿犻＝ （μ 狌犿

狓犻
＋

狌犻

狓 ）
犿

＋λ
狌犼
狓犼
δ犿犻，在达到流动热平衡下的两黏性系

数之间存在这样的关系：λ＝－
２μ
３
，黏性系数μ在

涡黏性假设下包含两部分μ＝μ犔＋μ犜，其中μ犔 代

表层流黏性系数，μ犜 为紊流黏性系数，热传导系数

表达为犽＝－
γ
γ （－１

μ犔
Ｐｒ犔
＋μ

犜

Ｐｒ ）犜 ，其中Ｐｒ犔 为层流
普朗特数，为０．７２，Ｐｒ犜 为紊流普朗特数，为０．９，

犚犲∞为来流的雷偌数，犕犪∞代表来流马赫数，γ为

比热容比。

１．１．２　方程空间离散

在方程的空间离散过程中采用了基于 Ｏｓｈｅｒ

格式。

一般地，Ｏｓｈｅｒ格式属于通量分裂格式，把通

量分裂成犉＋（犝）和犉－（犝），这两部分需要满足如

下关系式
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　　对左右两个初始值犝０＝犝犔，犝１＝犝犚，则在面

犽上的通量可以表达为
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　　在积分过程中 Ｏｓｈｅｒ格式把积分路径分成

犝０，犝１／３，犝２／３，犝１ 三段进行积分。

１．１．３　紊流模型简介

在本文中采用了基于ＳＡ 一方程的紊流模

型。在该模型中，通过求解与紊流黏性系数μ犜 相

关的变量珓ν的微分方程达到模拟紊流作用。微分

方程可写为
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　　紊流黏性系数由式（７）求得
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其中 犛 为涡量大小，其表达式为 犛＝ ω ＝

×（狌犻＋狏犼＋狑犽），修改后的涡量表达式为
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式中：犱为到物面的最近距离，犳狑 由式（９）表示

犳狑＝犵
１＋犮

６
狑３

犵
６
＋犮

６
狑

［ ］
３

１
６

犵＝狉＋犮狑２（狉
６
－狉）　狉＝

珓ν

珟犛犽２犱２
（９）

上述式子中的常数为

　　犮犫１＝０．１３５５，δ＝２／３，犮犫２＝０．６２２，犽＝０．４１

　　犮狑１＝犮犫１／犽
２＋（１＋犮犫２）／δ，犮狑２＝０．３

　　犮狑３＝２，犮狏１＝７．１ （１０）
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在用数值求解上述方程时，先对上述方程积

分，然后采用有限体积法求解，通量采用 Ｏｓｈｅｒ逆

风格式。

１．２　动网格技术

在模拟这类问题时，因表面振动幅度小，同时

是高频周期振动，所以要求网格在每个周期结束后

能回归到以前同样的网格。常用的基于弹簧准则

的动弹网格技术因是通过迭代移动网格，周期结束

后不可能恢复到周期前的网格状态，因此采用基于

Ｄｅｌａｕｎｅｙ图的动弹网格技术
［９］。该方法通过

Ｄｅｌａｕｎｅｙ图把网格的移动进行转移，动网格引起

的网格扰动将转换为Ｄｅｌａｕｎｅｙ图的变形操作，然

后通过映射完成网格的最终移动。该方法包含４

个内容步骤：（１）需要生成Ｄｅｌａｕｎｅｙ图；（２）需要建

立网格与 Ｄｅｌａｕｎｅｙ 图的映射 关系；（３）完 成

Ｄｅｌａｕｎｅｙ图的移动变形操作；（４）通过映射得到最

终的动态网格。该方法的优点是能保证网格移动

（变形）前后网格点分布密度、网格的拓扑结构得到

完全保持，同时适合各类型的网格变形移动，不需

要叠代操作，从而使得该方法效率高并且适应性

强。图１给出了Ｄｅｌａｕｎｅｙ图移动前后，图２给出

了网格的移动。

图１　Ｄｅｌａｕｎｅｙ图移动前后示意图

图２　网格移动前后示意图

２　表面高频微振动减阻效果的数值

模拟

　　首先分析高频微振动控制的理论基础。对有

激发振动条件下物面的边界层的动量方程可表示

为（用下标狔＝０表示）
［１０］

狏
狌

（ ）狔 狔＝０
＝－

１

ρ

狆

狓
＋μ
ρ


２狌

狔（ ）２
狔＝０

（１１）

　　在式（１１）中因振动沿纵向振动，因而沿流向的

引起的速度分量狌｜狔＝０很小，因而忽略。同时在无

振动的物面，因为物面法向速度狏为零，因此式

（１１）的左端项等于零。但对于有振动的柔性壁面，

该项不为零，为振动激励项。对于微振动，虽然激

励引起的法向速度狏狔＝０＝狏０ｃｏｓ（２π犳狋）较小，但是横

向速度梯度靠近物面附近（狌／狔）狔＝０较大，因而激

励项有一定的量值，从而实现流动的控制，这种控

制将影响附面层的形态。在式中右端第一项代表

附面层内流向的压强梯度，第二项代表附面层形态

引起的黏性力。计算和实验都表明，物面微振动对

这两项都有一定的影响：振动时引起的激励项将减

小逆压梯度，使得附面层推迟分离；激励项右端第

二项变大，增加速度型的曲率半径，使得附面层的

速度型变得饱满，前缘的压强降低，同时使得附面

层厚度变薄，达到减小阻力的目的和推迟分离。
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首先以圆柱的振动减阻来验证方法的可靠性。

实验及计算来流马赫数为０．２，犚犲∞＝１．５×１０
５，振

动频率２．２５ｋＨｚ，振幅０．１μｍ。振动区域为７２～

７４°。Ｓｉｎｈａ
［１１１２］在实验中测得通过振动将分离点

推后，压差阻力减小为１２．４％，在计算中，平均压

差阻力减小１０．９６％。导致这一差异的主要原因

包括实验和计算模拟条件有差别（风洞其他条件的

干扰）以及计算手段有一定的限制等。但在压强分

布的比较中（图３）可以看到，计算得到的分离点位

置与实验得到的值一致，代表本文所采用的方法是

较为可行的。图４给出计算得到的涡系图。

图３　圆柱表面振动前后压强系数比较

图４　圆柱后的涡系示意图

对机翼的减阻采用ＮＡＣＡ００１２翼型为机翼剖

面［１３］，计算网格及机翼如图５所示。计算来流条

件：马赫数为０．３，雷诺数为２×１０４。对在不同迎

角、不同振幅、不同振动频率的减阻效果进行了数

值模拟。

图６给出了在不同迎角下减阻效果的影响。

这时振动的振动频率为１４３ｋＨｚ，振幅为７μｍ，振

动的区域为翼面前缘到１５％弦长处之间的区域，

振动模式采用正弦同步振动，无过渡，展向为整个

上翼面区域。计算结果表明，随着迎角的增加，振

动对上翼面的流场扰动减阻效果变弱，这主要是因

图５　三维直机翼及网格图

图６　阻力随来流角度增加的减小比例

为迎角大后上翼面附面层变厚，高频微振动对附面

层的影响也降低，导致减阻效果弱化，也表明物面

微小振动对亚声速流场的控制存在一定的局限性，

需要根据迎角实时更新控制方式。

图７给出了振幅改变对减阻效果的影响。从

图中可以看到，在相同频率下，振幅的增加意味着

振荡源项增加，导致对附面层干扰愈大，也导致减

阻效果增加。但是因是主动控制，在振动频率一致

的情况下振幅增加将大大增加主动控制所需要的

能量，同时引起高频振动的材料达不到较高的振

幅，因而一般选取振幅７μｍ左右。

图８给出了不同振动频率下的减阻效果图，可

以看到，在相同振幅下，振动频率提高有助于减阻

效果的增加，这也是因为频率增加也导致振动源项
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图７　频率１４３ｋＨｚ，不同振幅的减阻效果

图８　７μｍ振幅下不同频率的减阻效果

的增加，从而对附面层有较大的影响而导致减阻效

果的增加。同时从图上也反映出，当频率大于

２２０ｋＨｚ时，阻力减小比例趋于平缓，从而达到控

制的极限。另一方面，过高的振动频率也是目前实

际应用中难以实现的。图９给出了某一时刻下的

等压云图，由于是高频微振动，因而在某一时刻显

示的等压云图看不出明显的流动非定常效应。

图９　机翼等压云图

３　结束语

主动流动控制技术是一个十分复杂的研究领

域，存在许多未知领域，是目前气动热点研究之一。

本文对在低亚声速情况下的机翼表面高频微振动

的减阻效果进行了数值模拟，分析了该振动方式通

过改变附面层形态达到对低马赫数、低雷诺数情况

下的机翼减阻机理。结果表明，振幅及振动频率在

一定范围内的提高有助于减阻效果的改善。本文

的后续工作为研究这种振动控制方式对附面层内

相干结构、附面层转捩等现象的影响，以及分析控

制方式对这些现象的具体原因，这需要下一步非常

精细的计算和深入的理论研究。
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