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切向吹气对跨声速抖振边界及载荷的控制作用 

党会学 1，赵均海 1，杨智春 2 
(1. 长安大学建筑工程学院，西安 710061；2. 西北工业大学航空学院，西安 710072) 

摘  要：针对限制客机及运输机飞行包线的跨声速抖振问题，该文采用数值模拟方法研究了基于 Venturi 管的切向

狭缝吹气对其边界及载荷的控制作用。结果表明：在上翼面激波位置附近进行切向狭缝吹气控制，能增大跨声速抖

振的始发迎角，且在迎角大于抖振始发迎角条件下显著增大升力；不同抖振迎角条件下，不同吹气位置、不同吹气

总压比的切向狭缝吹气结果表明，在上翼面激波上游位置吹气，能有效抑制激波振荡，从而显著降低激波抖振强度

并同时弱化分离泡之间的相互作用，进而形成了高频低能量激励；吹气总压比变化对该位置吹气的控制效果基本无

影响；在激波中间位置及激波下游位置吹气，虽然也对抖振荷载有一定减缓作用但效果不显著。 
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CONTROL OF TRANSONIC BUFFET ONSET INCIDENCE ANGLE AND 
BUFFETING LOADS BY TANGENTIAL SLOT BLOWING 

DANG Hui-xue1 , ZHAO Jun-hai1 , YANG Zhi-chun2 

(1. School of Civil Engineering, Chang’an University, Xi’an 710061, China; 

2. School of Aeronautics, Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China) 

Abstract:  To study the transonic buffet that limit the flight envelope of both transporters and airliners, 

numerical simulations are conducted to investigate the effect of tangential slot blowing based on Venturi nozzle 

for both transonic buffet onset incidence angle and buffeting load. The results show that, tangential blowing from 

slots on the upper surface of airfoil can increase the onset incidence angle of transonic buffet, while it can greatly 

increase lift when the incidence angle is near and above the buffet onset angle; for different incidence angle in 

buffet state without blowing, numerical simulations for blowing slots at different span-wise locations with 

different total pressure ratios are carried out. The results indicate that, in case of tangential blowing at upstream of 

shock wave, the shock wave oscillation is depressed, thus the buffeting load is greatly reduced and the 

mutual-interference in-between the two separation bubbles downstream of shockwave is evidently weakened, 

inducing the high-frequency low-energy lift oscillations. At this blowing location, the buffeting loads are not 

sensitive to the blowing pressure ration. For blowing slots located at the mean and downstream locations of 

shockwave without blowing, the buffeting loads are not efficiently suppressed. 
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在跨声速飞行条件下，机翼上表面的激波/边界

层干扰可导致激波自持振荡，从而在机翼表面形成

振荡荷载[1―5]，不仅会引起飞机的抖振问题、降低

乘坐的舒适度，还会造成结构疲劳甚至引发飞行事

故。为此，在民用飞机试飞过程中，跨声速抖振边

界一直是限制飞行包线的主要因素之一[6―7]。针对
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该问题，以提高抖振始发迎角、降低抖振荷载、扩

展飞行包线为目标，国内外研究人员从被动控制和

主动控制方面分别入手，尝试了上翼面凹槽控制、

前缘涡流发生器、三维鼓包(shock control bump, 

SCB)等被动控制措施，以及尾缘偏流装置(Trailing 

edge deflector, TED)、谐振舵面控制等主动控制措

施对跨声速抖振的控制作用。 

在被动控制方面，Thiede[8]和 Smith[9]等研究了

凹槽装置对超临界翼型激波边界层干扰的影响并

指出了凹槽可以将典型的正激波改变为两道 激

波，从而降低了总压损失、延迟激波诱导的边界层

分离。Huang 等[10]通过 IDDES 数值仿真方法研究

了前缘涡流发生器对 OAT15A 翼型的抖振控制作

用，指出了涡流发生器可以向下游推移激波时均位

置、减小抖振区域内的脉动压力均方根、增加升力；

Ogawa 等[11]提出在机翼上表面安放三维鼓包(SCB)

来控制三维机翼的激波/边界层流动干扰，其给出的

最佳控制方案能降低 30 %的阻力。Eastwood 等[12]

以对跨声速机翼的减阻和抖振减缓作用为目标，对

三维鼓包形状进行了优化，并指出三维鼓包与二维

鼓包的差别在于三维鼓包能产生流向涡，从而扩大

它的有效作用马赫数范围。田云、刘沛清等[13―14]

以 RAE2822 翼型及 DPW-III 会议提供的模型为例，

研究了激波控制鼓包对抖振的控制作用，指出了鼓

包在抖振迎角附近可以有效控制激波强度、稳定激

波位置，且同时能够在一定程度上改善阻力特性。 

在主动控制方面，Caruana[2―4]提出了一种闭环

控制的尾缘偏流装置(TED)对跨声速抖振的控制方

法，其研究结果表面，当 TED 的偏转振荡频率与

抖振频率接近时，控制效果最明显。该方法的不足

之处在于，三维流动控制所需的闭环控制律非常复

杂。Iovnovich 等[15]研究了 DRA2303 翼型在固定状

态、流体激振状态及正弦沉浮/俯仰状态下的流固耦

合作用对流场结构的影响并指出，后缘声波决定了

激波运动性态，翼型在流体激振状态下的响应频率

与抖振频率一致，虽然正弦激励能够锁定抖振频

率，但对声波的开环反馈几乎无抑制作用。

Nitzsche[16]研究了 20 %弦长襟翼摆动对 NACA0012

翼型抖振载荷特性的影响并指出，该襟翼的主动偏

转振荡可以改变抖振响应的幅值特性和频率特性，

从而对跨声速抖振起到主动控制作用，但其同时显

著增加了翼型的俯仰力矩。高传强等[17]从舵偏平衡

位置、舵偏幅值、频率以及相角等方面研究了谐振

舵面对跨声速抖振的抑制作用。 

以往研究表明，采用凹槽、激波控制鼓包等被

动方式来抑制激波抖振，会在设计状态下收到较好

的效果，但在偏离设计条件时却往往会产生不利影

响甚至可能恶化基本翼型的气动特性；采用 TED

或者襟翼摆动等主动激励方式来抑制抖振，往往控

制律非常复杂，且控制舵面本身尺寸较大、对驱动

力要求较高，会付出额外的驱动能量。针对跨声速

抖振流动控制问题，本文以 NACA0012 翼型的跨声

速抖振边界推迟及抖振载荷减缓为目标，提出了以

Venturi 管为吹气装置的切向狭缝吹气控制方法，并

采用数值模拟方法检验其对跨声速抖振的控制  

作用。 

1  数值方法和算例验证 

直角坐标系下，三维可压缩非定常 N-S 方程的

守恒积分形式为： 
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体域 的边界； n 为边界的外法向矢量。 

为较好地捕获跨声速流动中的激波诱导边界

层分离流动，采用 SST -k 湍流模型[18]来封闭 N-S

方程。湍动能 k 和耗散率的输运方程分别为： 
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(2) 

对无粘项和粘性项，均采用 Barth 和 Jesperson

提出的二阶迎风格式[19]进行离散。在非定常计算

中，选用的湍流模型为基于 SST -k 模型的 DES

模型[20]，以准确模拟瞬态流动特性。非定常计算中

的时间推进格式为二阶隐格式。 

以 NACA0012 翼型为例，在 0.751Ma  ，
69.5 10Re   ， 1.99  来流条件[21]下开展数值模

拟。其中，翼型弦长取为 1 m，计算域尺寸及网格

如图 1 所示，第一层网格厚度为 1×106 m，对应的

1y  。图 2 给出了试验[21]与 CFD 得到的表面压力

系数(Cp)结果。同时，为了检验本文方法对非定常

跨声速流场的模拟能力，将 OAT15A 翼型的非定常

模拟结果与文献[22]中的结果进行对比，如图 3 所
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示。结果表明，本文采用的数值方法可用于开展跨

声速流场模拟工作。 

 

图 1  翼型的计算网格 

Fig.1  Grid around airfoil 

 

图 2  数值结果与试验结果对比 

Fig.2  Comparison of numerical and test results 
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图 3  非定常数值结果的对比验证 

Fig.3  Comparison and validation of unsteady numerical 

results 

2  切向吹气对抖振始发边界的推迟 

给定来流参数同上，只改变翼型迎角，采用定

常模拟计算方法得到升力系数随迎角的变化曲线。

并进而采用文献[23]提出的最大曲率法，采用四次

多项式对其进行拟合。计算与拟合得到的升力系数

随迎角变化曲线如图 4 所示。基于最大曲率法得到

的抖振始发迎角为 3.93°，升力系数-迎角曲线的最

大曲率为 0.08。 

 

图 4  升力系数随迎角的变化 

Fig.4  Lift coefficients vs. incidence angle 

从图 2 的翼型表面压力分布可看出，上翼面激

波位置约在 41 % ~ 51 %弦向位置。为此，选取在

46 %弦向位置进行切向吹气控制，其中切向狭缝吹

气控制设施的几何形状及网格如图 5 所示。切向狭

缝的高度为 0.8 mm，采用 Venturi 管对气流进行加

速，该管道的收缩比为 5.0。通过调控 Venturi 管入

口处总压来控制吹气流量大小。 

 

图 5  吹气狭缝控制设施的网格图 

Fig.5  Grid of tangential blowing slot 

在吹气总压设置为来流总压条件下，得到了升

力系数随迎角的变化曲线，并与无吹气控制条件的

结果进行对比，结果如图 6 所示。同样基于最大曲

率法可以计算出抖振始发迎角为 4.45°，升力系数-

迎角曲线的最大曲率为 0.04。从图中可以看出，在

该来流马赫数条件下，当翼型迎角小于 2.5°时，采

用切向狭缝吹气的升力系数略低；但在迎角大于

3.0°以后，特别是当无吹气控制的 NACA0012 翼型

的升力线斜率开始明显下降后，采用切向狭缝吹气
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得到的翼型升力系数明显高于无吹气的结果，表明

切向狭缝吹气不仅可以延迟抖振始发边界，而且能

够增加升力。 

 

图 6  有无切向狭缝吹气的升力系数比较 

Fig.6  Comparison of CL with and without blowing 

以 4.0°和 5.0°迎角为例，给出有无切向狭缝吹

气的翼型表面压力分布如图 7 所示。从图中可以看

出，切向狭缝吹气主要将激波位置向下游推移，且

迎角增大，切向吹气向下游推移激波的距离增加。

从图 8 中的有无切向狭缝吹气的翼型流场压力云图

可以看出，吹气还能使得上翼面附近区域的激波变

得更为陡峭。同时，从图 9 中的流线图可以看出，

在无吹气条件下，5.0°迎角的激波下游边界层内存

在两个分离区，它们分别为激波诱导分离区和后缘

附近的边界层分离区；在采用切向狭缝吹气进行控

制后，激波诱导分离区尺寸显著减小、后缘附近的

边界层分离区消失。 

 
图 7  有无吹气的翼型表面压力分布 

Fig.7  Surface pressure distribution with/without blowing 

3  切向吹气对抖振荷载的减缓 

翼型的抖振荷载特性同样是飞行包线研究重

点关注的问题。本文给出了在进入抖振边界后，

NACA0012 翼型在迎角为 5.0°、5.5°和 6.0°条件下

的非定常气动载荷时程(图 10)，并给出其对应的 

 
图 8  有无吹气的翼型流场压力云图 

Fig.8  Pressure contours of airfoil without/with blowing 
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(b) 切向吹气的流线图 

图 9  5.0°迎角条件下的有无切向吹气流线图 

Fig.9  Streamlines at 5.0 degree incidence angle with and 

without tangential blow 
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PSD 结果如图 11 所示。从图 10、图 11 可以看出，

随着攻角增大，非定常气动力幅值增加、峰值频率

逐渐增大，但峰值频率都在 19 Hz 附近。 

 
(a) 5.0°的升力系数 

 
(b) 5.5°的升力系数 

 
(c) 6.0°的升力系数 

图 10  不同迎角条件下的非定常升力系数 

Fig.10  Unsteady lift coefficients at different incidence angles 

 
图 11  不同迎角条件下的 PSD 结果 

Fig.11  PSD results at different incidence angles 

针对飞机在无意中进入抖振边界后的抖振荷

载抑制问题，本文将针对迎角为 5.0°、5.5°和 6.0°

条件下，分别研究 3 个不同吹气位置(41 %、46 %

和 51 %弦向位置)、3 个不同吹气总压比(吹气总压

与来流总压的比值，记为“1.0 倍总压”，“1.1 倍

总压”和“1.2 倍总压”三个工况)条件下的切向狭

缝吹气对抖振荷载的减缓作用。 

图 12 给出了不同迎角条件下，在 41 %吹气位

置以不同总压比吹气的非定常升力系数时程。从图

中可以看出，在三个吹气总压比条件下，该位置的

切向狭缝吹气均能提高平均升力、降低抖振荷载。 
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(c) 6.0°迎角 

图 12  不同迎角不同吹气总压条件下的非定常 

升力系数时程 

Fig.12  Unsteady lift coefficient history under different 

blowing total pressure at different incidence angles 
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图 13 给出了图 12 对应的非定常升力系数的

PSD 结果。从图中可以看出，在 41 %弦向位置采用

1.0 倍总压的切向狭缝吹气已经能抑制抖振载荷。

且吹气总压比从 1.0 倍增大到 1.2 倍，升力系数的

PSD 结果几乎完全一致(不再给出曲线)，意味着吹

气总压的增大对抖振载荷的抑制效果无明显的  

改善。 
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(c) 6.0°迎角 

图 13  不同迎角不同吹气总压条件下的升力系数 PSD 结果 

Fig.13  PSD of unsteady lift coefficient history under different 

blowing total pressure at different incidence angles 

给出 5.0°、5.5°和 6.0°攻角条件下，在不同位

置进行切向狭缝吹气控制的升力系数 PSD 峰值及

峰值频率，分别如图 14 和图 15 所示。从图 14 可

以看出，在这三个迎角条件下，41 %弦向位置切向

吹气对抖振荷载的减缓效果最为显著，且减缓效果

基本与吹气总压大小无关；在 46 %位置吹气，对

5.0°迎角条件下的抖振荷载减缓效果明显，且吹气

总压比为 1.2 条件下，其吹气控制效果比其它两个

总压的好；51 %弦向位置吹气，仅对 5.0°迎角条件

下的抖振荷载有显著的减缓作用。从图 15 中的 PSD

峰值对应的频率可以看出，在 41 %弦向位置吹气时

的抖振荷载频率在 100 Hz 量级，远远高于无吹气的

峰值频率 19 Hz，属于高频低能量激励载荷。而在

46 %和 51 %弦向位置吹气时，5.5°和 6.0°迎角条件

下的峰值频率都在 19 Hz 量级，表明其对抖振荷载

虽能在一定程度上进行减缓但不改变抖振流场的

性质。 
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图 14  不同位置吹气控制后的升力系数 PSD 峰值 

Fig.14  Peak values of lift coefficient PSD at different blow 

locations 



254 工    程    力    学  

升
力

系
数

的
功

率
谱
密

度
峰

值
频

率
/H

z

 
(a) 5.0°迎角 

 
(b) 5.5°迎角 

 
(c) 6.0°迎角 

图 15  不同位置吹气控制后的升力系数 PSD 峰值频率 

Fig.15  Frequency corresponding to peak values of lift 

coefficient PSD at different blow locations 

4  41%位置吹气的流动性态 

根据上文的 PSD 结果可知，41 %弦向位置的切

向狭缝吹气能改变抖振流场性态，为此图 16 给出

攻角 6.0°、吹气总压比为 1.1 条件下，最大/中等/

最小升力对应的流线图，图 17 给出了对应的表面

压力分布。从图 16(a)、图 16(b)和图 16(c)可以看出，

在无切向狭缝吹气控制条件下，6.0°迎角条件下上

翼面激波有明显的振荡，并同时伴随着分离泡的产

生、移动和消失；对于采用切向狭缝吹气控制的  

图 16(d)、图 16(e)和图 16(f)来说，激波振荡很弱，

且两个分离泡一直同时存在，它们不会消失或产

生。参考 Iovnovich 等[15]的分析，附着在光滑上翼

面的边界层分离泡在后缘声波脉动条件下，会在翼

面上振荡，从而使得两个分离泡产生相互作用，产

生表面压力脉动。结合图 17 中的表面压力分布可

知，激波位置不随升力振荡而变化，因此两个分离

泡之间的相互作用是高频低能量激励载荷的来源。

所以，切向狭缝吹气流动控制的效果在于抑制了激

波振荡并同时使得分离泡的位置及相互作用状态

更为稳定。 

 
(a) 无吹气最大升力 

 
(b) 无吹气中等升力 
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(c) 无吹气最小升力 
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(d) 有吹气最大升力 
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(e) 有吹气中等升力 
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(f) 有吹气最小升力 

图 16  有无吹气的最大/中等/最小升力对应的流线图 

Fig.16  Streamlines corresponding to maximum/ 

medium/minimum lift with and without blow 

 
(a) 表面压力分布 

 

(b) 激波下游压力分布的局部放大图 

图 17  有无吹气的最大/中等/最小升力对应的 

表面压力分布 

Fig.17  Surface pressure corresponding to maximum/ 

medium/minimum lift with and without blow 

5  结论 

采用数值模拟方法研究了切向狭缝吹气对

NACA0012 翼型跨声速抖振的控制作用。结果   

表明： 

(1) 跨声速抖振的频率在 19 Hz 左右，且抖振

荷载幅值随迎角增大而增加。 

(2) 上翼面激波位置附近进行切向狭缝吹气控

制，能增大跨声速抖振的始发迎角，且在迎角大于

抖振始发迎角条件下显著增大升力。 

(3) 不同抖振迎角条件下，不同弦向位置、不

同吹气总压比的吹气结果表明，在上翼面激波上游

位置吹气能有效抑制激波振荡，从而显著降低激波

抖振强度，并同时使得分离泡的位置及相互作用状

态更为稳定，翼型升力振荡为高频低能量激励   

载荷。 

(4) 增大激波上游位置切向狭缝吹气的总压

比，对抖振荷载的抑制效果无明显影响。 

(5) 在激波中间位置及激波下游位置吹气，虽

然也对抖振荷载有一定减缓作用但效果不显著。 
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