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二维翼型吹/吸气流动控制试验研究
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摘 要：吹/吸气控制可以有效地对边界层流动进行干预。针对NACA0015翼型，应用吹/吸气流动控制系统在低速风洞进行

了不同位置、不同流量的吹/吸气对翼面流动分离控制的试验研究，并采用粒子图像测速（PIV）技术试验的方法分析了翼面

流动分离的规律。试验结果表明,吸气控制效果整体优于吹气控制；吹气控制时，在10%c附近进行吹气对翼面流动分离的

抑制效果较好，在流量较小时，对模型失速特性的改善不明显，当流量继续增大到一定程度时，对模型失速特性的改善出现

较大的改善，但当流量继续增加时，改善效果降低；吸气控制时，在翼型前缘吸气的效果最好，较小流量就可明显提高模型的

失速迎角，但当流量增大到一定程度后，对模型失速特性的改善不会随流量的增大而提高。
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主动流动控制可以在物体流场中直接施加适当的扰动

模式并与流动的内在模式相耦合来实现对流动的控制。其优

势在于能在需要的时间和部位出现，通过局部能量输入，获得

局部或全局的有效流动改变，进而使飞行器飞行性能显著改

善[1]。作为几乎和边界层理论同时起步的主动流动控制技

术，吹/吸气流动控制技术可以有效地对边界层流动进行干预

和控制。国内外众多的数值模拟和风洞试验结果表明吹/吸

气的位置、流量，以及角度等参数对于延迟边界层分离有着不

同程度的影响[2-9]；在中等雷诺数条件下，李立[10]等对湍流平

板边界层外层结构非定常射流控制进行模拟，发现可以实现

5%~6%的当地减阻；Owens和 Perkings[11]等对边界层抽吸抑

制高后掠翼的流动分离进行了低湍流度风洞试验研究，结果

显示，通过维持前缘附着流动，边界层抽吸有效改善机翼气动

性能，使升阻比增加了21%；低雷诺数下，Wahidi和Bridges[12]

通过风洞试验研究了低速下多孔分布式抽吸对LA2573a翼型

流动分离的控制，研究通过控制翼面分离泡的大小和流动分

离，使翼型在迎角为2°、4°和6°时阻力减小了14%～24%。

本 文 采 用 粒 子 图 像 测 速 技 术（particle image

velocimetry，PIV）的试验方法，在低速风洞中研究了不同位

置的吹/吸气对于NACA0015翼型流动分离的控制效果，以

及不同流量下的吹/吸气对于升力的影响。

1 试验系统
试验系统主要包括吹/吸气流动控制系统、PIV测速系

统、风洞及测力系统、二维翼模型。

1.1 吹/吸气流动控制系统

吹/吸气流动控制系统主要由吹气模块、吸气模块和测

控系统组成。主要指标见表1，系统示意图如图1所示。

吹气和吸气模块主要由动力源、缓压罐、管路、变频器

及其相关附件组成，其中管路为二者共用，共4路。测控系

统主要包括控制系统和调节测量系统。控制系统基于可编

程逻辑控制器（PLC）设计，采用上、下位机结构。上位机采

用西门子工控机，实现流量控制参数的设定和系统的维护，

PLC作为独立的控制节点，接受上位机的试验参数，实现流

表1 吹/吸气流动控制系统指标

Table 1 Specifications of blowing / suction flow control system

工作方式

吹气

吸气

最大设计流量范围/（m³/min）

0～1.856

0～0.926

最小可控流量/
（m³/min）

0.1

0.016
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量的精确控制，同时承担流量控制的系统的安全联锁工作。

调节测量模块主要包括电磁调节阀、手动调节阀、流量计、

压力传感器等，接收控制系统指令，实现调节阀的定量开关

控制、开关开度的检测显示以及数据反馈。控制系统的输

入信号有：动力源是否工作、阀门开闭信号、压力传感器信

号、调节阀开度信号和来自控制面板的其他信号等。控制

系统输出信号有：指示灯信号、动力源通断电控制信号、阀

门的开闭信号、传感器通电信号等。

1.2 PIV测速系统

本次试验采用层析粒子图像测速（Tomo-PIV）系统，测量

速度范围 0.01～1200m/s。激光器为集成式双 Nd:YAG 激光

器，激光单脉冲能量最大为200mJ，激光波长为532nm（绿光）。

CCD 摄像机像素为 16M（4904×3280 像素），灰度分辨率为

12bit，图像采集频率为 3.2帧/s。同步控制器具有 16路外触发

通道，控制信号时间分辨率0.3ns。采用Davis 8.3软件作为PIV

数据采集与处理软件。示踪粒子采用便携式压力雾化示踪粒

子发生器产生，示踪粒子介质为橄榄油，粒子直径 1~2μm。示

踪粒子由风洞扩散段投入流场，绕风洞一圈到达试验段。

1.3 风洞及测力系统

试验在中国航空工业空气动力研究院FL-5风洞中进

行。FL-5 风洞为单回流开口式风洞，试验段截面为Φ=

1.5m圆形，试验段长度1.95m，最大风速50m/s。

1.4 试验模型

模型为NACA0015二维翼型模型，分为三段，上下两端

为整流段，中间为测量段，翼型弦长为300mm。上下两段材

质为聚四氟乙烯，展长均为 350mm；中间段为金属结构，展

长200mm，表面设计吹气/吸气孔，内部安装有天平，模型内

部结构如图2所示。

吹气/吸气孔共开设 4列，每列孔对应一个腔体，如图 3

所示。吹气/吸气孔的相关参数见表2。吹气/吸气孔中心线

均与当地翼面垂直。

2 试验结果分析
试验采用迎角阶梯变化法[13-14]，迎角序列为-4°、0°、4°、

6°、8°、10°、12°、14°、16°、18°、20°、22°、24°、26°和28°。为便

于结果分析，引入无量纲的吹/吸气动量系数：

Cμ = dc
ρc
ρ∞

Vc
V

图1 吹/吸气流动控制系统示意图

Fig.1 Schematic diagram of the blowing / suction flow control system

图2 模型内部结构图

Fig.2 Internal model structure diagram
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式中：d为吹/吸气孔直径；c为翼型弦长；Vc为吹/吸气孔速度

大小；V为来流速度；ρc为吹/吸气孔的流体密度；ρ∞为来流

密度。 在本文试验条件下，近似认为ρc = ρ∞。
2.1 未施加控制翼型表面流场特性

图 4为来流风速V=30m/s，迎角α=20°、22°不施加吹/吸

气控制时PIV试验速度云图和流线图。

α=20°时，基准状态下气流在翼型60%c附近开始分离，

分离区影响范围较小，呈现出分离泡结构，在翼型后缘处有

再附着迹象；α=22°时，基准状态下气流在翼型前缘开始分

离，翼型前缘吸力峰完全消失。

2.2 吹气位置对翼型表面流场的影响

图 5和图 6分别为迎角 α=20°和 22°时PIV试验速度云

图和流线图。来流风速 V=30m/s、固定吹/吸气动量系数

Cμ = 0.018在第 1～第 4列分别进行吹气控制。由图可知，

当迎角为 20°时，翼面后缘存在一个较小的分离区，当吹气

控制时分离区扩大，且越靠近前缘吹气分离区影响范围越

大；迎角为 22°时，气流在翼型前缘分离，当吹气控制时翼型

分离区后移，当吹气位置后移至第 3列（10%c）时，分离区影

响范围最小，当第4列吹气时，分离区又影响范围又扩大。结

合图7所示的测力曲线，随着吹气位置的前移，模型大迎角的

升力曲线斜率减小，但失速迎角增大，失速后升力下降更缓

和。通过对升力曲线的进一步分析可知，吹气位置越靠近前

缘，翼型后缘分离区出现的时间越早，但同时又限制了大迎

角下分离区向前的进一步发展，导致升力持续增长、失速后

升力系数下降缓慢。总的来看，在第3列位置（10%c附近）进

行吹气控制对翼型整体失速特性改善较大。

2.3 吸气位置对翼型表面流场的影响

图 8和图 9分别为 α=20°和 α=22°时的PIV试验速度云

图和流线图，来流风速V=30m/s、固定吹吸气动量系数Cμ =
0.0038在第1～第4列分别进行吸气控制。由图可知：α=20°

时，基准状态下气流在翼型 60%c附近开始分离，分离区影

响范围较小，呈现出分离泡结构，在翼型后缘处有再附着迹

象；当第1列孔和第2列孔分别吸气时，翼面流动为附着流，

消除了翼面分离；当第 3列和第 4列分别吸气时，分离位置

后移，分别移至翼型 90%C和 83%c。α=22°时，基准状态下

气流在翼型前缘开始分离，翼型前缘吸力峰完全消失；当第

1列孔吸气时，流动在翼型后缘90%c附近分离，翼面大部分

区域为附着流；当第 2～第 4 列吸气时，分离位置在翼型

65%c附近。结合图 10所示的测力曲线，第 1列孔吸气时，

失速迎角可推迟5°，失速后升力系数缓慢下降；第4列吸气

控制效果比其他位置差，失速迎角推迟2°，且失速后升力系

数迅速下降。由此可见，吸气控制能够有效抑制翼面的流

表2 模型吹气孔相关参数

Table 2 Parameters of model blowholes

序号

第1列

第2列

第3列

第4列

孔径/mm

1

1

1

1

孔列数

1

1

1

1

每列孔数

25

25

25

25

孔间距/mm

6

6

6

6

每列孔距前缘位置

2%c

6%c

10%c

14%c

图3 模型表面示意图

Fig.3 Schematic diagram of the model surface
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图4 PIV试验速度云图和流线图(V=30m/s)

Fig. 4 Cloud diagram and streamline diagram of PIV test speed at V=30m/s
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图5 吹气控制PIV试验速度云图和流线图(V=30m/s, α=20°, Cμ=0.0188 )

Fig. 5 PIV test speed cloud diagram and streamline diagram（V = 30m/s, α= 20 °, Cμ = 0.0188）
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图6 吹气控制PIV试验速度云图和流线图(V=30m/s, α=22°, Cμ=0.0188)

Fig. 6 PIV test speed cloud diagram and streamline diagram（V = 30m/s, α = 22 °, Cμ=0.0188)
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动分离，且越靠近前缘吸气效果越好。

2.4 吹/吸气动量系数的影响

根据2.2节和2.3节的结果，吹吸气控制分别在第3列和

第1列控制效果最好。图11为在第3列施加吹/吸气动量系

数Cμ = 0.009,0.019,0.028,0.038的吹气控制测力曲线，图 12

为在第 1 列施加不同吹/吸气动量系数 Cμ=0.0015,0.0019,

0.0038,0.0057的吸气控制测力曲线。

由图11可知，施加吹气控制时，升力曲线斜率降低，但对翼

型失速特性的改善提高，且在Cμ=0.019时，改善效果最好，模型

失速迎角提高6°。当吹/吸气动量系数继续增加时，对翼型失速

特性的改善效果降低。对比图11和图12，吸气控制对模型失速

特性的改善效果优于吹气控制，在不降低升力曲线斜率的情况

下，吸气流量较小时即可明显提高模型失速迎角。在Cμ=0.0038
模型失速后升力系数曲线下降明显变缓，而当流量继续增大到

Cμ = 0.0057时，对于模型失速迎角的提高效果与Cμ = 0.0038时
相比差别不大。前缘吸气减弱了大迎角下翼型前缘顺压强剪切

造成的边界层流动不稳定，抑制了前缘分离涡的增长，在此次试

验的吸气量范围内，随吸气量越大，作用效果有增大的趋势。
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图8 吸气控制PIV试验速度云图和流线图(V=30m/s, α=20°, Cμ =0.0038)

Fig. 8 Suction control PIV test speed cloud diagram and streamline diagram（V = 30m/s, α = 20 °, Cμ=0.0038）
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图7 V=30m/s, Cμ =0.0188 时测力曲线

Fig. 7 Force measurement curve at V = 30m / s and Cμ=0.0188

60



射流飞控技术专辑 Fluidic Flight Control Technology

3 结论
主动流动控制技术一直都是流体力学研究的前沿和热

点，本文应用吹/吸气流动控制系统，采用流动显示的方法

对不同吹/吸气位置和吹/吸气流量对于流动控制的影响进

行风洞试验研究，试验结果表明：

（1）吹气控制时，在10%c附近进行吹气对翼面流动分

离的抑制效果较好；在本次试验流量范围内，在流量较小

时，对模型失速特性的改善不明显，当流量继续增大到一定

程度时，对模型失速特性的改善出现较大的改善，但流量继

续增加，改善效果降低。

（2）吸气控制时，对翼面流动分离的抑制效果整体优于吹气

控制。在翼型前缘吸气的效果最好；在本次试验流量范围内，较

小流量就可明显提高模型的失速迎角，但当流量增大到一定程

度后，对模型失速特性的改善不会随流量的增大而提高。
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图10 V=30m/s, Cμ=0.0038时测力曲线

Fig. 10 Force measurement curve at V=30m / s and Cμ=0.0038
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图9 吸气控制PIV试验速度云图和流线图(V=30m/s, α=22°, Cμ=0.0038)

Fig. 9 Suction control PIV test speed cloud diagram and streamline diagram (V=30m/s, α=22°, Cμ=0.0038)
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Fig. 11 Test curve of different air blowing volume in the column 4 when V=30m / s
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