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增加翼型升力的局部振动流动控制技术

裘进浩 李大伟 聂 瑞 季宏丽

（南京航空航天大学机械结构力学及控制国家重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：以增加升力、弱化激波为目的，采用计算流体力学的方法，开展了流场主动控制技术的研究。提出了内埋压

电材料在上翼面引入周期性正弦振动形成附面层扰动这一主动控制方法。利用结构网格和相应的非定常流计算

方法，对变形过程中的气动特性进行了数值仿真。分析了各种变形参数对升力特性的影响。以往的研究大多局限

在二维翼型的数值仿真，本文将计算方法扩展到三维机翼模型，以进一步验证控制方法的有效性。研究表明，通

过适当的参数优化，局部主动变形能够改善翼型背风区的气动特性，起到增升减阻的作用。低马赫数下，非对称

翼型升力系数可提高１５％；阻力系数减小１６％；高马赫数下，通过控制使激波后移，对称翼型升力系数可提高

１７％。与传统机翼相比，这种自适应机翼负面效应小，不破坏机翼的结构，可以满足多种飞行状态下的气动需要。
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飞机增升技术始终是流体力学研究的热点问

题，增加飞机升阻比可以大大减小燃油的消耗，为

应对 爫＋２代民用飞机氮氧化合物排放量减小

７５％，油耗降低 ４０％，噪音小于 ４２ｄＢ的环保要

求［１］
，发展各种增升技术具有重要意义。针对这一

情况，国内外提出了很多主动或被动控制方法，以

进一步提高翼型燉机翼的气动特性，如零质量射流

技术［２３］
、实体鼓包技术

［４］
、后缘光滑变形技术

［５７］

等。Ｌｉａｎｙ对微型飞行器薄膜翼进行了数值模拟研

究，发现在薄膜被动变形情况下能有效提高低雷诺

数椭圆形机翼的升力系数［８］
。然而这些控制方法有

的会使飞机质量增加，有的甚至会破坏机翼的结

构，所以在追求优异气动特性的同时必须考虑质量

增加和结构变化带来的负面影响。基于压电材料的

主动控制技术具有结构小、质量轻、控制方便、不破

坏机翼结构、主动控制机构在不需要时，不会带来

负面效应等特点，而且在上翼面引入变形后可以很

好地控制失速和激波［９１０］
，因此，高性能压电材料

的主动控制技术在对质量要求极为苛刻的航空领

域，具有非常广泛的应用前景。基于这一思想，本文

对内埋压电片控制机翼上翼面局部变形这一主动

控制方法进行数值模拟，通过主动变形的方式控制

流动分离，改善翼型的气动特性。结果表明，上翼面

局部的周期性正弦振动对翼型燉机翼气动特性优化

效果明显，其影响因素主要取决于振动的振幅、频

率、波长和与激波的相对位置。以往关于动网格的计

算大多采用非结构网格，而非结构网格无论是计算

速度还是精度都不如结构网格，所以本文采用高质

量的结构网格，使仿真结果具有一定的参考意义。

 模型与仿真

ＦＬＵＥＮＴ是目前处于世界领先地位的商业

ＣＦＤ软件之一，是模拟和分析复杂几何区域内流

体流动的专业软件。本文采用ＧＡＭＢＩＴ建模，ＵＤＦ

编译动网格程序并在ＦＬＵＥＮＴ中求解。

 模型

二维翼型采用四边形结构网格，三维机翼采用

六面体结构网格，三维机翼模型采用两种形式：（１）

为了得到准确的附面层扰动对机翼气动特性的影

响，而在三维模型翼展两侧都采用了对称边界条

件；（２）机翼一侧是对称边界条件，另一侧是翼梢。

在构造三维网格的过程中，首先将二维的面按照垂

直方向拉伸构造三维机翼的体结构。将两个对称面

分别按照二维网格的方法进行划分，以两个对称面

为源面选取ＣＯＯＰＥＲ格式在整体上划分六面体网

格，机翼末端必须是一个面而不是一条线，否则将

无法划分六面体网格［１１］
。

 ﹨﹦仿真

以参考文献［１１］中ＮＡＳＡ００１２翼型的算例进

行方法验证，采用基于节点的高斯克林函数稳态压

力基求解器、ＫＯＭＥＧＡＳＳＴ模型、耦合求解控制

方式、二阶迎风格式进行计算。自由来流平板的雷

诺数和速度的关系如下

爲牉＝
犱爼∞牅

犨
（１）

选取空气密度犱＝１．１７７ｋｇ燉ｍ
３
，运动粘度犨＝

１．７８９×１０
－５
ｍ
２
燉ｓ，弦长牅＝１ｍ，标准温度和压强下

的声速爼∞＝３４７．５１ｍ燉ｓ。图１给出了爩牃＝０３７８３

时采用上述计算方法得到的ＮＡＳＡ００１２翼型升力

系数与参考文献［１１］中实验结果的比较，由图１可

以看出，在小攻角范围内计算结果与实验值吻合，

在大攻角范围内出现误差是因为统计湍流模型很

难解决带有大涡湍流效应的问题。所以如无特殊说

明，本文采用的攻角都是２°。

图１ ＦＬＵＥＮＴ计算结果与ＮＡＳＡ实验结果的比较

利用ＵＤＦ在机翼上表面爧１＝０．２牅到爧２＝０．４牅

处产生振幅爛＝００１牅，波长犧＝０．２牅的正弦振动如

图２所示。为了显示效果此处的振幅取值比较大，

后面仿真的振幅在００００５牅～０００２牅之间选取，随

着柔性蒙皮和高性能压电材料技术的发展，振幅为

０００１牅的变形具有可行性。

图２ 翼型上表面的振动

研究中的机翼是弹性体，假设机翼上表面爧１

到爧２区间内产生正弦振动，此区间内任一点的位

移随时间的函数是

牪＝ 爛× ｓｉｎ２× π
爧－ 爧１

爧２－ 爧槏 槕１ × ｓｉｎ（２π牊牠）（２）
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式中：爛为振动的振幅；牊为频率。ＫＯＭＥＧＡＳＳＴ

湍流模型由Ｍｅｎｔｅｒ发展而来的，该模型在近壁面

采用ＫＯＭＥＧＡ模型，在来流的主流区域采用独

立的ＫＥＰＳＩＬＯＮ模型。有效的融合了其鲁棒性和

准 确性，和 ＳｔａｎｄａｒｄＫＯＭＥＧＡ 模型相比 Ｋ

ＯＭＥＧＡＳＳＴ模型在更多的流动范围内更加准

确，可靠。ＫＯＭＥＧＡ模型方程如下



牠
（犱牑）＋



牨牏
（犱牑牣牏）＝



牨牐
牰牑
牑

牨槏 槕牐 ＋
爢

牑－ 牁牑＋ 爳牑



牠
（犱犽）＋



牨牏
（犱犽牣牏）＝



牨牐
牰犽
犽

牨槏 槕牐 ＋
爢

犽－ 牁犽＋ 爟犽＋ 爳犽

方程中：爢

牑代表速度梯度产生的湍流动能；爢


犽代表

耗散率产生的湍流动能；牰牑和牰犽分别代表湍流动

能（牑）和耗散（犽）产生的有效扩散系数；牁牑和牁犽代

表牑，犽产生的损耗；爟犽代表交叉扩散项；爳牑和爳犽

是用户自定义的原项。

 二维计算结果

基于压力的方法可以在很大流动速度范围内

进行求解，而基于节点的高斯克林函数求梯度的方

法比基于控制体中心的精度要高。

 二维对称翼型

二维对称翼型采用 ＮＡＳＡ００１２翼型，利用

ＦｏｒｃｅＭｏｎｉｔｏｒｓ监控升力和阻力的变化，其周期和

物理振动周期相吻合时计算结束。

２１１ 低马赫数下振动参数的影响

正弦振动形状参数的影响是综合的，通过单一

参数调整无法描述其影响，因此本小节按照两种情

况进行讨论。

（１）频率位置宽度的影响

来流马赫数 爩牃＝０３７８３，在定常流状态下

爞ｌ＝０１９６，爞ｄ＝００１７８。不同振动位置不同频率

下犧＝０２牅，爛＝０００１牅的正弦振动引起的气动特

性变化见图３。其中爟爞ｌ和爟爞ｄ分别表示升力和阻

力系数的增量。由于在上翼面引入周期正弦振动，

所以升力系数和阻力系数都是周期变化的，但所有

升力系数和阻力系数的振幅都小于０００２在可接

受的范围内。由图３可以看出，振动位置对翼型气

动特性影响不大，频率的影响比较明显。当正弦振

动位于 ０６牅～０８牅处时，翼型的升力系数随着振

动频率的增加而增加，牊＝２０００Ｈｚ，升力系数平均

值为０２０５，比定常流提高了４５％。阻力系数随频

率的增加而减小，牊＝２０００Ｈｚ，阻力系数平均值为

图３ 宽度为０２牅不同位置的气动特性

００１５４，比定常流减小了１３４％。升阻比从１１０１１

增加到１３３７６，增加了２１５％。

图 ４给出了振动宽度为 ０４牅，犧＝０２牅，爛＝

０００１牅，不同位置不同频率气动特性的变化。通过

比较图３和４可以发现，振动位置和宽度对升力系

数的影响不大，这是由于此时是在低流速情况下进

行的研究。

（２）振幅波长的影响

图４ 宽度为０４牅不同位置的气动特性
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图５ 振幅和波长对气动特性的影响

本节固定正弦振动位于０２牅～０４牅，频率牊＝

１００Ｈｚ，分别取振幅爛＝００００５牅，０００１牅，０００２牅

和０００３牅研究与不同波长组合下振幅的影响，如

图５所示。由图５可以看出波长犧＝０２牅或０１牅时，

升力系数随振幅先增加后减小，在爛＝０００１牅时达

到最大值，升力系数最大增加约２％。阻力系数先减

小后增加，在 爛＝０００１牅时达到最小值，减小约

１６％。相同振幅下，升力系数随波长增加，阻力系

数随波长减小。鉴于上述振动参数对升力特性影响

的研究结果，本文在低流速下只研究 ０２牅～０４牅

位置处的振动对翼型气动特性的影响。在临界马赫

数下振动位置的影响会比较明显。当振幅超过

０００３牅时升力系数小于定常流的值，阻力系数大

于定常流的值，此时引入的控制起到了负作用。

２１２ 高马赫数下振动参数的影响

当飞行速度在音速附近时，波阻可能消耗发动

机大约全部动力的３燉４。这时阻力系数急骤地增长

好几倍，这就是由于飞机上出现了激波阻力的缘

故。振动位置对控制和弱化激波影响显著，振动位

置靠后，起不到弱化激波的作用，振动位置靠前，气

流经过压缩在波动前缘形成前激波并有可能形成

一道新的激波对减阻不利，振动位置靠近原始激波

可获得良好的增升效果，选取最佳的振动位置在

０６牅～０８牅，本节按照下述两种情况进行讨论。

（１）振幅频率的影响

固定振动位置于０６牅～０８牅，犧＝０２牅，研究振

幅爛＝０００１牅和 ０００２牅时频率的影响，如图 ６所

示，由图可知升力系数的增量随频率的增加而增

加，增加值均在 ３０００Ｈｚ左右达到最大。当 爛＝

０００１牅，牊＝３０００Ｈｚ时，升力系数从０３２８提高到

０３８３，最大约增加１７％，对应这两种振幅，阻力系

数在计算范围内，都大于定常流的阻力系数，在

爛＝０００１牅，牊＝１０００Ｈｚ时阻力系数由００４９增大

到００４９９，约增加１８％。

图６ 不同振幅对增升效果的影响

（２）波长频率的影响

固定振动位置于０６牅～０８牅，爛＝０００１牅，研究

波长犧＝０１牅和０２牅时，频率对升力系数的影响，

如图７所示。由图可以看出，波长减小升力系数的

增量减小。波长减小就意味着正弦振动的鼓包长度

减小，此时对激波的干扰相对不强，所以升力系数

的增加值较小。对应这两种波长，阻力系数在计算

范围内都是增加的，在犧＝０２牅，牊＝１０００Ｈｚ时阻

力系数增加１８％。为了说明正弦振动对气动特性

的影响，图８和９分别给出了引入爛＝０００１牅，犧＝

０２牅，牊＝３０００Ｈｚ控制后和控制前，翼型上表面压

力分布和速度分布。从图中可以明显地看出引入控

制后，激波位置后移，上翼面流体流速增加，压强减

小，从而起到增升的效果，但此时阻力是增大的。

图７ 不同波长对增升效果的影响

２１３ 正弦振动控制机理的讨论

在翼面边界层内引入的脉动可以分为翼面法

向和切向两个分量，切向脉动分量可以吸入上游的

低能流体，并向下游注入高能流体，使上翼面流体
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图８ 压力分布

图９ 速度分布

流速增加，压强减小，升力增加，这一点从图８，９可

以看出。切向的脉动会减小湍流摩擦阻力，使流体

具有更好的抵抗分离的能力，但同时会增加附面层

内的层流摩擦阻力，当湍流摩擦阻力的减小量大于

附面层内层流摩擦阻力的增加量时，控制就起到了

减阻的效果。反之则阻力增大。法向的脉动会增加

附面层内外流体的混合，在附面层外边界形成很强

的掺混作用，在这种作用下，附面层外侧与切向脉

动同向的高能流体会被卷入到附面层内，使附面层

抵抗分离的能力增强。马赫数越高则附面层越薄，

切向脉动分量依然起到增加升力的作用，但是此时

附面层内的层流摩擦阻力会迅速增加，超过了湍流

摩擦阻力的减小量，所以在高马赫数下阻力系数是

增加的。

 非对称翼型

采用本课题组生产的非对称翼型及结构网格

如图１０所示，弦长牅２＝１５ｍ。非对称翼型本文只研

究 爩牃＝０３７８３时的气动特性。采用振幅 爛＝

０００１牅，波长分别是犧＝０１牅和犧＝０４牅，研究频率

牊＝５０，１００，５００，１０００和２０００Ｈｚ时的气动特性，

其中升力系数和阻力系数控制后的变化如图１１所

示，结合图５，７可以发现和振幅相比，振动波长对

气动特性的影响不大，尤其是在低频阶段。当

牊＝２０００Ｈｚ，犧＝０４牅时，升力系数增加了１５％，阻

力系数减小了１６２％。可见在高频阶段本文采用的

控制方法起到了很好的控制效果。

图１０ 非对称翼型

图１１ 非对称翼型的振动控制

通过对二维翼型的仿真计算可以发现，在非对

称翼型上施加控制可以取得更好的控制效果。这是

因为和ＮＡＳＡ００１２翼型相比本非对称翼型的表面

曲率更大，表面曲率大则引起流向和法向的速度梯

度变化就越大，控制效果也就更加明显。当然曲率

越大也越容易发生气流分离。

 三维计算结果

基于上面的计算结果可以发现，在上翼面引入

正弦振动这种主动控制方法可以很好地提高翼型

的气动特性，然而以往的计算大多局限在二维翼

型，机翼作为一个三维实体结构，有必要利用三维

机翼模型验证控制方法的有效性。三维机翼模型采

用两种形式：（１）机翼两侧都是对称边界条件不考

虑翼梢效应，如图１２所示；（２）一端对称边界条件，

一端为翼梢，如图１３所示。两种模型都是展长为

１ｍ的平直翼。

 三维无翼梢机翼

三维无翼梢机翼同样考虑对称和不对称两种翼
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图１２ 无翼梢平直机翼

图１３ 有翼梢平直机翼

型，当爩牃＝０３７８３或０８，爛＝０００１牅，犧＝０２牅时，

频率对００１２翼型的三维无翼梢机翼气动特性的影

响如图１４所示。由图１４可以看出，和二维情况类似，

在低马赫数下升力增加阻力减小，当牊＝２０００Ｈｚ

时，升力最大增加５４％，阻力系数最大减小１３％，减

阻效果非常明显。在高马赫数下，升力系数增加，阻

力系数也增加，当牊＝２０００Ｈｚ时，升力系数最大增

加１３６％，阻力系数最大增加６％。在高速情况下，

机翼表面上的正弦振动有很好的增升效果。

三维无翼梢非对称机翼同样采用本课题组生

产的机翼翼型，当爩牃＝０３７８３时的气动特性如图

１５所示，与二维情况类似，当爛＝０００１牅，犧＝０２牅，

牊＝２０００Ｈｚ时升力系数最大，比定常流增加

２６８％，阻力系数最小，比定常流减小２７％。

图１４ 三维无翼梢对称机翼

图１５ 三维无翼梢非对称机翼

 三维有翼梢对称机翼

对三维无翼梢机翼的仿真取得了和二维翼型

接近的结果，但在实际飞行中，下翼面的高压区气

流会绕过翼梢流向上翼面，形成强烈的旋涡气流，

并从机翼向后沿伸很长一段距离，它们带走了能

量，增加了阻力。这种翼梢效应会对振动的控制效

果产生影响。所以本节研究翼面上正弦振动对带有

翼梢的三维对称机翼气动特性的影响。机翼截面为

ＮＡＳＡ００１２翼型。当爩牃＝０３７８３，爛＝０００１牅，犧＝

０２牅时，频率对气动特性的影响如图１６所示。可以

看出此时升力系数只在很小的一个范围内是增加

的，而阻力系数都是增加的。这是因为从下翼面绕

过翼梢到达上翼面的高速气流是沿翼展方向流动

的，其方向和振动引起的切向脉动方向相垂直，而

前面二维翼型所说的掺混效应是将与切向脉动同

向的高能流体掺混到附面层之中。当法向脉动将这

个展向的高速气流掺混到附面层后，会破坏切向脉

动的增升减阻作用。当振动频率比较小时，法向脉

动能量较小，这种掺混效果不明显，切向脉动起主

要作用，起到一定的增升效果，当这种有害的掺混

效应刚好抵消掉切向脉动的增升效果时所对应的

振动频率是临界频率，超过临界频率后，法向脉动

对展向气流的掺混作用超过了切向脉动的作用，此

时升力系数减小，所以在应用中，不需要在翼梢处

进行振动控制。

上面研究结果表明，当地流动状况与振动参数
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图１６ 三维含翼梢对称机翼

的选取密切相关，合适的振幅，振动位置和频率相

匹配可以获得增升和减阻的最佳效果。本文研究的

翼型燉机翼，振动位置位于０２牅～０４牅或者０６牅～

０８牅，爛＝０００１牅，牊＝２０００Ｈｚ，犧＝０２牅比较合适，

其他翼型燉机翼，振幅和频率建议在０００１～０００２

ｍ和１０００～３０００Ｈｚ之间选取。

 结 论

鉴于爫＋２代民用飞机所提出来的环保要求

和ＢＷＢ布局激波阻力在总阻力中比例的上升，以

及高机动特性提出的升力要求，本文开展了通过自

适应机翼提高飞机升力，弱化激波的研究，获得如

下研究成果：

（１）建立翼型燉机翼的结构网格，采用的Ｆｌｕｅｎｔ

商用软件经过适当的设置可以很好的对主动流动

控制进行仿真。本文采用基于节点的高斯克林函数

稳态压力基求解器，ＫＯＭＥＧＡＳＳＴ模型，耦合求

解控制方式，二阶迎风格式进行计算，攻角小于４
０

时和实验比较吻合。

（２）系统研究了周期正弦振动的位置、振幅、频

率和波长等参数的影响规律，提出了振动参数的选

取原则。正弦振动参数的影响是综合的，必须协调

各种参数进行详细设计。本文研究的ＮＡＳＡ００１２

翼型和非对称翼型，当爩牃＝０３７８３，爛＝０００１牅，

犧＝０２牅，频率在１０００～２０００Ｈｚ之间时，选取适

当的振动位置，升力系数分别最大增加 １７％和

１５％，阻力系数减小１３％和１６％。在高马赫数下同

样取得比较好的控制效果。

（３）当考虑翼梢效应时，升力系数只在很小的

频率范围内增加，而阻力也是增加的，所以实际应

用时，不需要在翼梢处进行振动控制。

（４）本文研究是基于翼型燉机翼的数值仿真，研究

目标用于提高飞机的升力特性，后续工作将通过实验

来探索上翼面局部正弦振动增加升力的可行性。
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