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摘 　要 　综述了二维后向台阶、翼型以及轴墩称钝体等典型分离流动激振控制的实验研究. 分

析了激振控制分离流动的作用机理 , 得到了一个具有普适性的最佳激振频率范围. 另外 , 介绍

了目前常用的激振手段 , 并对其发展方向进行了展望.
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1 　引 　言

　　1948 年 , Schubauer & Skcramstad[1 ]研究平板边界层时发现 , 适当频率和强度的声波可以

增强边界层动量交换 , 改变转捩过程. 这是利用激振方法改变流场结构的最早工作之一. 当

时 , 这项工作并没有引起人们的重视 , 在很长一段时间里 , 激振仅仅被作为研究转捩过程的辅

助手段[2 ,3 ] , 并没有形成用其控制流动的思想.

70 年代初期 , Brown & Roshko [4 ]发现二元湍流混合层中存在有大尺度拟序结构. 这些大

尺度的拟序结构在湍流动量交换和能量交换中起着重要作用. Oster[5 ]以及 Wygnanski [6 ]等人

在混合层中引入非定常扰动 , 发现一定的扰动下 , 混合层大尺度结构更加明显 , 流动混合增

强. Ho C. M. 等[7 ,8 ]仔细分析了其中的原因 , 指出 , 混合作用的增强是激振促进自由剪切层

中二维展向涡配对融合的结果. 通过对自由剪切层的研究 , 人们逐渐认识到激振控制湍流运动

的潜力 , 并将其用于分离流动等复杂流动的控制.

流体从固壁表面分离在许多流动结构中都是不可避免的. 尽管分离流动可以提高热量质量

的传输以及混合的效率 , 但由于它的非定常性 , 往往造成流体机械以及飞行器性能恶化 , 效率

降低. 因此 , 加深对分离流动物理过程的认识 , 发展分离流动的控制技术 , 一直是广大科学工

作者关注的焦点课题. 由此发展起来的非定常激振技术表现出很强的应用潜力. 与其它方法相

比 , 激振具有下列特点 : (1) 着眼于处理湍流结构 ; (2) 利用较少的能量达到控制分离的目

的 ; (3) 通过控制分离旋涡的发展改善流体机械性能 , 提高效率.

目前 , 常用的激振控制手段有以下几种 : 周期性吸吹气 [9 ,10 ] , 条带加热 [11 ] , 机械振

动[12～18 ] , 声激励[19～31 ] .
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　　经过科研工作者多年的努力 , 采用激振手段控制分离流动已成功地运用于许多领域. 本文
将对几种典型分离流动激振控制的实验研究进行综述 , 并介绍作者的一些工作.

2 　典型分离流动激振控制的实验研究

2 . 1 　二维后向台阶
Roos首先研究了振动平片对后向台阶分离再附剪切层中大涡结构的影响[12 ] . 如图 1 所

示 , 振动片安装在分离点附近 , 其产生的非定常激振 (振幅小于上游附面层厚度的 1 %) 可以

控制流体的运动. 激振作用下 , 分离再附剪切层的结构发生了改变. 剪切层中流体的湍流度大

大增强 , 涡的形成加速 , 分离泡的再附长度大大减小 (约 1 , 2 个台阶高) . 激振对平均速度剖

面有副作用 , 特别是在湍流分离的情况下 , 激振效果更明显. 当激振频率等于剪切层不稳定频

率时激振效果最佳 , 再附长度 X r 缩短了 1/ 3 左右. 激振对层流剪切层和充分发展湍流剪切层

有类似的控制效果. 但在转捩区 , 由于层流分离和湍流分离交替发生 , 两种剪切层不稳定频率

不同 , 所以激振效果较差.

图 1 　平片振动控制后向台阶分离流动[12 ]

　　Bhattacharigee 等[19 ]采用声激励手段控制后向台阶分离再附剪切层的演化发展 (图 2) . 实验

发现 ,激振明显改变了分离剪切层内涡之间的相互作用. 用与离散小涡的通过频率相同的声波与

分离涡层共振 ,可以促进配对过程 ,增大涡层散布而缩短再附长度. 当激振频率 S t 为 0 . 2 ～ 0 . 4

时 ,分离剪切层的发展演化速度大大加快 . 该 S t数频率与自然状态下观察到的平面混合层的

图 2 　声激励控制后向台阶分离流动[10 ]

频率相近. 无量纲最佳激振控制频率在很宽一段 Re 数范围内不变表明激振机制与流动条件和
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边界层性质无关. 激振状态下 ,平均速度剖面变化加快 ,湍流脉动加大 ,再附长度减小 10 %. 他们

估计采用别的激振手段可能使再附区减小得更多.

Katz 等[32 ]通过实验证明了湍流分离下可获得与层流分离相同的激振控制效果 ,否定了激振

主要依靠控制转捩过程起作用的看法.

2 . 2 　翼型

给定翼型的最大升力受边界层分离的限制. 当攻角超出限制时 ,分离剪切层形成大尺度不稳

定尾流 ,导致升力突然减小 ,阻力增加. 商业飞机一般使用涡发生器控制边界层的分离 ,涡发生器

后面的强流向涡通过增进自由层和边界层之间的混合增加动量和能量的交换. 这套装置工作效果

很好 ,但有一个严重的问题 ,即要受到高阻力的惩罚.为此 ,许多研究者努力寻找其它有效的方法.

Collins & Zelenevitz[20 ,21 ]最早观察到入射声波可以推迟乃至消除翼型的分离. 　Ahuja

等[22 , 23 ]在此基础上系统研究了采用声激励手段控制机翼湍流分离. 研究结果表明 ,声激励可使

机翼表面分离点从距前缘 10 %的弦长位置推迟到 60 % ,从而导致升力增加 ,阻力减小. Zaman 等

人[24 ]进一步研究了外加声激励与分离流场的相互作用后 ( Re 为 4 ×104 ～ 1 . 4 ×105 ) ,指出 :声

激励是通过引进速度脉动而不是通过用声压增加裹携起作用的. 该结果与 Paterka

&Richardson[25 ]和 Blevins[26 ]的 完全一致. 实验发现 ,在很宽的一段低频区内小振幅的激振可以

消除层流分离 ,但在低 Re 数接近设计攻角的情况下会降低机翼的性能. 高频激振可以消除前缘

大尺度涡的周期脱落. 在后驻点附近采用大振幅的激振可以大大提高升力 ,但是在大振幅情况

下 ,风洞共振对结果的影响很大. 另外 ,他们发现 ,外部声激励频率只是与风洞共振频率相关时才

起作用 ,并且为了获得满意的效果需要高声压. 因此 ,外部声激励不适于实际应用.

为了克服这些工作缺点 , Hsiao F等 [27 ] 对此进行了改进 . 采用声从壁面狭缝中入射 ,

即 所谓内部声激励方法控制流动分离 (图3) . 他们的模型是NACA6332018翼型 ,实验雷诺数

图 3 　翼型分离流动激振控制

Re 为 613 ×103 ～ 5 . 0 ×105 . 在内部激振作用下 ,流动混合和动量输运增加 ,在翼型表面产生了

一个大的负压区. 这个负压区导致的直接后果是升力增加和尾迹速度亏损减小 ,气动性能 (升/ 阻

比)在很大攻角范围内得到改善. 在工作 Re 数范围内 ,当激振从自然分离点引入 ,激振频率锁在

剪切层不稳定频率上时 ,激振效果最佳 ,气动性能大大改善. 最佳激振频率 ( S t )在 1. 0 到 3. 0 之

间. 它表明内部声激励方法最佳激振频率只依赖剪切层的不稳定频率 ,与风洞共振频率无关.
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　　虽然许多研究中发现 ,适当频率的声波辐射可以抑制翼型表面分离 ,但是其中机理并不清

楚.这是因为涡扰动被声激励激发的感受性过程很难理解. Nishioka &Morkovin[33 ]曾提出有效

感受性的概念解释不稳定涡场. 他们认为 ,不是外加激励声波的波长而是其它与旋涡扰动尺度相

当的特征尺度在某一流动条件下被激发. Goldstein[34 ]理论分析了外加声波扰动与被激发的涡的

波长的关系.

Nishioka 等[28 ]对流动不稳定性及其对声激励的响应进行了实验研究及线性理论分析 ( Re = 4

×104 ) .他们指出 ,分离剪切层不稳定性是理解声波控制分离的有利工具. 一旦声波产生与之匹配

的不稳定涡场 ,不稳定性随即产生 ,剪切层开始形成离散的涡.换言之 ,声波通过感受性过程能控制

旋涡的尺度和强度.当涡及与之相联系的流动结构真能提高通向壁面的必要的流量通量时 ,分离即

被抑制.

他们的研究包括 3 方面内容 : (1)声激励引起的旋涡最大强度 ; (2)最有效抑制分离的空间结

构 ; (3)自然生成的旋涡与声波引起的旋涡在尺度和强度上可能的不同. 一般来说 ,声波进入角落

使流体元加速 ,由于壁面的无滑移条件就会产生涡. 涡场尺度与压力梯度是相关的 ,因此为了在

锐缘上得到最佳感受性 ,他们让声波从翼型表面沿法向入射. 实验发现 ,锐缘机翼在攻角α = 2°

下即出现分离泡. 剪切层是极端不稳定的 ,放大小扰动形成离散的涡. 尽管流动是高度不平行的 ,

小振幅扰动的增长与基于所测速度分布的线性不稳定性理论的计算结果完全吻合. 自然发展的

离散涡促进了裹携与混合 ,当他们的尺度与分离泡的高度匹配时即形成再附. 当攻角大于 8。时 ,

分离泡随攻角的增加而变大. 由于尺度不匹配 ,自然发展的涡变得无效了 (促进混合与再附的效

果差了) . 另外 ,自然发展的涡与薄剪切层的厚度是一致的 ,与它距壁面的高度无关. 在机翼前缘 ,

声激励激发离散涡的效果十分明显 ,可识别的有效涡最大平均脉动速度与频率关系密切. 低频时

(50Hz)平均脉动速度大于 0 . 4 U ∞ ,高频时 (800Hz)平均脉动速度大约为 0 . 1 U ∞ . 适当频率和尺

度的涡可以增进分离剪切层的再附. 通过控制前缘分离 ,与涡相关的最大脉动速度可达到主流速

度的 30 % ～ 40 % . 对于攻角 14°的情况 ,强涡可使分离泡尺寸减小 1/ 3.

除了声激励外 ,襟翼振荡也是提高机翼性能的重要手段之一. Koga 等[13 ]用振荡襟翼控制楔

形体拖出的涡层 ,获得了局部升力面上平均压力系数增加 100 % ,分离泡再附长度最大减小 50 %

的结果. 他们认为这种方法比声涡共振的效果要好.

Nagib 等[14 ]对 Koga 等的实验进行了分析. 他们发现了两种机制 :在低频 ( S t < 0 . 04 )下 ,襟

翼拖出的尾涡层对分离涡层有调制作用 , 引起高能主流与滞止流间的动量交换 ,导致分离泡周

期性地脱出 ,其大小为基于分离区高度的无量纲频率. 而在高频下 ,襟翼振荡引起高能离散涡的

形成和脱落 ,他们称为形成涡机制. 这时共振在离散涡列与分离涡层间进行 ,特征尺度是基于襟

翼高度的无量纲频率. 频率太高时 ,相继形成的涡靠得太近 ,衰减太快 ,激振效果恶化.

Nelson , Koga & Eaton[15 ]实验研究了二维襟翼产生的非定常分离流动的主动和被动控制方

法. 所谓被动控制方法 ,所加扰动是恒定的 ,不依赖于时间 ,没有能量的介入 ;而主动控制方法 ,所

加扰动是随时间变化的 ,要从流动中带走或注入能量. 被动控制是在分离线的上游或分离线处引

入二维和三维扰动 ,由于襟翼上分离线是固定的 ,被动控制下 ,非定常涡仍然存在 ,但定常分离状

态下压力恢复大大增加 ;使用周期性吸吹气方法 (主动控制方法) 除定常分离状态下能加快压力

恢复外 ,还能减小非定常涡负压峰值的 40 % ,延迟峰值 14ms. 除此之外 ,作者还提出了一个简单

估测非定常涡位置及环量的模型 ,与由速度分布得出的结果非常吻合.

Yu等[16 ]实验研究了利用平片振动手段提高机翼的涡升力. 模型采用 NACA 0012 翼型 ,大攻

角 ,振动平片位置可调.实验表明 ,选择适当的平片位置和振动频率 ,通过平片非定常激振产生的脱
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落涡 ,可成功的控制机翼产生的集中涡.例如 :攻角α = 14°时 ,如果振动片的平均方向角β = 20°,

振动幅值 �A = 15°,振动频率 f = 20 Hz , 机翼的平均升力可提高 50 %( Re = 1. 9 ×105 ) .

周期性吸吹气也是控制机翼分离流动的重要手段之一. 随着短距离红外制导导弹的发展 ,近

距离空战有了巨大的变化 ,特别强调机动性 ,这就引起了人们对飞机“超机动性”( supermaneu2
verability)的兴趣. 三角翼有攻角α时 ,其锐前缘会产生分离 ,形成强剪切层. 剪切层螺旋缠绕在

翼型两边各形成一对大涡 ,与涡相关的低压可产生额外的升力 ,通常被称为非线性升力或涡升

力 ,该升力在大攻角下非常重要. Gad2El2Hak[9 , 10 , 35～37 ]对此进行了深入研究. 他发现 ,三角翼前

缘会产生一系列离散的小涡 ,这些涡以可重复的频率脱落. 它们的轨迹是机翼产生的分离泡的边

缘包络 ,两个小涡会合并形成一个大涡 ,类似于自由剪切层的演化发展. 有感于混合层的控制 ,他

们采用周期性吸吹气的方法控制离散涡的脱落与合并. 流动显示表明 ,周期性吸吹气大大改变了

翼型负压面的剪切层 ,加入较小振幅的亚谐波扰动可增进配对过程 ,产生更有组织的大涡. 激振

状态下 ,流场的速度、雷诺应力、功率谱都发生了改变.

Deng 等[38 ]在机翼前缘区域通过脉冲加热 ,平片振动以及周期性吸吹气三种激振手段来控

制三角翼产生的边缘涡 (detached edge vortex) . 实验发现 ,在三角翼下表面引入适当频率具有一

定功率的热脉冲 ,可大大减弱边缘集中涡. 当平片振动频率小于自然涡脱落频率时 ,激振对集中

涡没有影响. 但是 ,随着平片振动频率的增加 ,平片产生的涡系会相互合并 ,并进入集中涡 ,使集

中涡增强. 另外 ,他们发现了一个有趣的现象 :三角翼左侧平片振动加大时 ,不仅使左边的主涡增

大 ,右边的涡也增大了.

机翼大攻角运动时 ,自身的周期振动也可有效地控制流动的分离和再附. 崔尔杰[39 ]总结了

平均攻角为 20°的二维机翼呈周期振动时的实验结果 ,给出了平均升力系数 CL 与振动幅值 �A 和

折合频率 k (reduced frequency)的关系. 结果表明 ,非定常作用在提高涡升力方面有很大的潜力.

激振除可提高机翼升阻比外 ,还可减弱或消除升力随攻角α变化的迟滞性[17 ] ,以及升力随

模型分离状态、风速变化的迟滞性[18 ] .

前面讨论的均为二维情况 ,都难以避免端面的影响. 下面介绍 2 种准三维分离流动激振控制

实验研究.

213 　轴对称平头钝体

Sigurdson [29 ] , Kiya[30 ] , 董宇飞[31 ]先后采用声激励手段控制轴对称平头钝体前缘分离流

动. 结构示意图如图 4 所示 ,作为激振源的低频扬声器 ( Woofer) 安装在轴对称平头钝体的内部 ,

实验中声波通过模型前缘固定分离线附近的环形缝隙与外面的流体发生作用. 3 个实验的研究

侧重点不同.

Sigurdson [40 , 41 ,29 ]将轴对称平头钝体前缘分离泡大尺度旋涡脱落与二维圆柱旋涡脱落进行

了类比. 两者不同的是 ,前者强加了对称性 ,而后者是不对称的. 但两者的涡脱落频率 f ex ,流体

特征宽度 h (对于分离流动来说是分离泡的高度 ,对于尾流来说是其宽度的一半) 及分离点流体

的速度 Us 之间都存在关系
f ex ·h

Us
= 0 . 08 (1)

Levi[42 ]曾提出过一个“广义的 Strouhal 律”来描述振动频率 f ,流体来流速度 U ∞和典型流动宽
度 d 之间的关系

f ·d
U ∞

= 0 . 16 (2)

该情况广泛适用于各种流动现象 ,如尾流、射流、激波、空穴流 (cavity flow) 、涡破碎、表面波
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图 4 　轴对称平头钝体前缘分离流动声振控制结构示意图

和内波等 ,因为 d = 2 h , (1)式与 (2)式是一致的.

Sigurdson 的实验表明 ,当喇叭以低于分离剪切层初始 K 2 H 不稳定频率激振时 ,再附长度 ,

分离泡的高度以及分离点处的压力 , 壁面的平均压力都减小了. 在 f ex ·D/ U ∞为 2 . 0 ～ 3 . 0 的

范围内阻力最小 ,激振效果最佳 ( Re = 1 . 32 ×105 ) .

Kiya[30 ]研究了不同频率和振幅的声激励对轴对称平头钝体前缘分离流动的影响 , 实验雷

诺数为 105 的量级. 实验发现 ,激振振幅小于主流速度 10 %的情况下 ,激振频率为分离泡大尺度

旋涡脱落频率的 2 ～ 4 倍时 ,分离泡再附长度最小 ;当激振频率为 K 2 H 不稳定波频率的一半

时 ,分离泡再附长度达到最大 ;当激振频率大于 K 2 H 不稳定波频率的两倍时 , 分离泡的再附长

度与激振无关. 当激振振幅达到主流速度的 14 % ～ 20 %时 ,分离泡几乎消失了. Kiya 将分离泡

视为一个自激反馈系统 ,给出了激振频率 f m 与此激振频率下分离泡再附长度 X rm 及来流速度
U ∞之间的关系

f m ·X rm

U ∞
= 0 . 5 (3)

　　作者[31 ,43 ]在 Re = 2 . 8 ×103 ～ 1 . 0 ×105 的范围内研究了声激励对不同 Re 数下轴对称平
头钝体前缘分离流动的作用. 研究表明 ,声激励的作用效果与激振源的位置 ,声激励频率及振幅
的大小有关. 扰动从分离线引入激振效果最好 ,频率的影响大于振幅的影响. 一定频率的声激励
可以使层流分离状态下的分离泡消失 , 使湍流分离状态下的分离泡减小. 对于湍流分离状态 ,最
佳激振频率范围与 Re 数无关 , S tmax 为 0 . 67～ 1 . 6 . 声激励的最佳激振效果与 Re 数成反比 , Re

数越高 ,再附长度最大减小程度越小.

声激励的作用效果与锁频现象关系密切 ,最佳激振频率空间锁频范围最大. 声激励作用下 ,

分离剪切层内流体的湍动能和 Reynolds 应力增加 , 流体的湍流扩散能力和混合能力提高. 相应
地 ,分离剪切层抵抗逆压的能力增强 ,再附提前. 此外 ,分离剪切层的发展演化加快 ,导致分离剪
切层变薄 ,其中心线贴近模型表面 , 分离泡高度降低.

作者重点讨论了分离剪切层与声激励之间的相互作用 ,以及声激励的控制机理. 分离剪切层
对外加声激励的响应情况十分复杂 ,但归纳起来主要有 3 种情况 :

·响应频率选择外加激振频率的基频 , f r = f e ( f e在 f n 附近)

·响应频率选择外加激振频率的高倍谐波 , f r = mf e ( f n > 2 f e)

·响应频率选择外加激振频率的亚谐波 , f r = f e/ 2 ( f e > 2 f n )

一般情况下 ,声波在传播过程中是衰减的. 如点源发出的三维球面波在空间的传播过程中是
以 1/ r2 的速率衰减的 , 从缝隙中传出的声波可近似的看成是二维柱面波 ,它是以 1/ r 的速度衰
减的. 但是外加声激励在分离剪切层中传播时会被放大 ,这是声激励能控制分离流动的重要因
素. 声激励被放大有 2 个因素 : (1)分离剪切层的不稳定性 ; (2) 声激励与分离剪切层的非线性共
振作用.
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2 . 4 　轴对称流线型钝体
流线型轴对称钝体是工程上常见的几何形状 ,如枪弹、鱼雷等 ,对其尾迹进行控制有着重要

的实际意义. 作者[31 ,44 ]采用声激励手段进行了尝试 ,流场结构示意图如图 5 所示. 研究表明 ,外
加声激励可以改变轴对称流线型钝体尾部回流区的大小 ,既可以使其减小 ,又可以使其略微有所
增大. 在 S t 为 0 . 67 ～ 1 . 4 的范围内 , 外加声激励可最大程度的减小回流区长度. 声激励状态
下 , 尾缘附近分离剪切层流体的湍动能和 Reynolds 应力增大 ,流体的混合增强 ,分离剪切层的演
化发展加快. 分离剪切层的中心线向轴线靠近 ,回流区减小 ,尾迹变窄. 这一结果为工程减阻展示
了光明的前景.

图 5 　轴对称流线型钝体尾流声振控制结构示意图

3 　湍流分离状态最佳激振控制频率

　　董宇飞[31 ]发现 ,湍流分离状态下轴对称平头钝体前缘分离流动的最佳激振控制频率 S t 为
0 . 67 ～ 1 . 6 ,与 Re 数无关. 该结果是否具有一定的普适性呢 ? 表 1 是轴对称平头钝体前缘分离
流动声振控制的最佳频率范围.

表 1 　激振控制分离流动的最佳 S t 数

研究者 模型 激振方法 控制效果 St

Kiya [30 ] 轴对称平头钝体 声振 分离泡最大减小 2. 6 左右

Sigurdson [29 ] 轴对称平头钝体 声振 阻力最大减小　 2 . 2 ～ 3 . 6

作者 [31 ] 轴对称平头钝体 声振 分离泡最大减小 1 . 0 ～ 2 . 5

　　表 1 表明 ,对于同一模型 —轴对称平头钝体 ,最佳激振频率范围基本一致. 不同几何形状的
模型结果又怎么样呢 ? 表 2 是不同几何形状模型分离流动激振控制的实验研究结果.

表 2 表明 ,最佳激振控制频率范围与模型的几何形状有关. 圆管入口的最佳 S t 数在 2. 6 左
右 ;轴对称平头钝体的最佳 S t 数在 1. 6 左右 ;后向台阶的最佳 S t 数在 0. 3 左右 ;翼型 (楔形体)

的最佳 S t 数在 1. 5 左右. 能否通过选取一个适当的特征尺度得到一个普适的最佳激振控制频率
范围呢 ? 表 3 是采用自然状态下分离泡的再附长度作为特征长度尺度 (对于翼型采用弦长) ,自
由来流速度作为特征速度尺度 ,估算而来的最佳激振控制频率范围.

由表 3 发现 ,虽然实验条件各不相同 ,实验模型千差万别 , 但以自然状态分离泡再附长度为
特征长度 (翼型采用弦长)得到最佳激振控制频率 ( S t ) 范围十分相近. 它表明以自然状态分离
泡再附长度为特征尺度得到的最佳声激励控制频率范围具有广泛的普适性. 考虑到激振方式、
模型、流场等实验条件的不同及测量误差等因素 ,可以推测不同实验条件和模型的分离流动 ,
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表 2 　激振控制分离流动的最佳 S t 数

模型 激振方法 控制效果 最佳 S t 数 研究人员

后台阶 声振、平片振动 分离泡最大减小 0. 3 左右 Roos , Eaton 等

轴对称平头钝体 声振 分离泡最大减小 1. 6 左右 作者 , Kiya 等

翼型 (楔形体) 平片振动 Cl/ Cd 增大 1. 5 左右 Zaman ,徐等

圆管入口 平片振动 分离泡增大减小 2. 6 左右 Sutton 等

表 3 　激振控制分离流动的最佳 S t 数

研究者 模型 激振方法 控制效果 S t

Bhattacharigee [19 ] 后向台阶 声振 分离泡最大减小 1 . 4 ～ 2 . 8

Roos[12 ] 后向台阶 平片振动 分离泡最大减小 2. 1 左右

Kiya [30 ] 平头钝体 声振 分离泡最大减小 2. 6 左右

Sigurdson [29 ] 平头钝体 声振 阻力最大减小 2 . 2 ～ 3 . 6

徐诚 [18 ] 楔形体 平片振动 Cl/ Cd 最大 0 . 7 ～ 2 . 0

Zaman [24 ] 翼型 声振 Cl/ Cd 最大 0 . 26 ～ 1 . 8

Hsiao [27 ] 翼型 声振 Cl/ Cd 最大 1 . 0 ～ 3 . 0

Sutton [45 ] 圆管入口 平片振动 Cl/ Cd 最大 2. 6

作者 [31 ] 平头钝体 声振 分离泡最大减小 1 . 0 ～ 2 . 5

作者 [31 ] 流线型钝体 声振 分离泡最大减小 0 . 67 ～ 1 . 6

激振效果与 S t 数的关系是类似的 ,无量纲最佳激振控制频率 (特征长度为自然状态下分离泡的

再附长度 (翼型采用弦长) )在 2. 0 左右 ,具有普适性.

4 　结束语

　　近年来 ,激振技术得到了迅速的发展 ,被广泛应用于各个领域. Williams & Zhao [46 ]利用激振

改变非流线体旋涡脱落频率 ,减小压差阻力 ; Koga 等[13 ]采用振荡襟翼 ,提高机翼的气动性能 ;

Shadow & Wilson[47 ]用声激励的方法增进混合 ,提高燃烧效率 ;Williams & Huang[48 ]发现激振可

以抑制压气机的喘振 ,增大工作范围 ; Takei & Masuda[49 ]用声激励的方法 ,Ding & Zhang[50 ]用

非定常激振控制扩压器中的分离 ,提高扩压器的性能 ;Blevins[26 ]用声激励的方法控制圆柱涡脱

落 , 抑制气动噪声 ;Cooper 等[51 ]采用声激励手段促进平板上面的流体运动 ,增强混合 ,等等. 所

有实验结果表明 ,作为一种行之有效的控制手段 ,激振技术有着广阔的应用前景.

前面涉及的激振手段 ,如声激励 ,襟翼振动 ,振动片 ,条带加热等都需要设计专门的激振装

置.还有一些方法 ,则不需要专门的激振装置. 比如 :在分离点附近让局部壁面作适当的切向振

荡 ,就可以推迟、缩小、甚至消除分离 ,这个机理与不稳定性和转捩无关. 绕自身的轴作旋转振荡

的圆柱是切向振荡壁的一个典型例子 ,振荡对尾涡形态有重大影响. 在足够低的 Re 数下 ,适当

的频率和足够大的角振幅可以完全消除尾涡对. 在较高的 Re 数下 , Karman 涡街的结构会因振

荡而显著改变[52 ,53 ] .

80 年代后期 ,随着微机械工艺技术的发展 ,制造微米尺度的传感器和制动器已成为可能. 这

些微型传感器和制动器与信号调节处理电路集成后 ,可形成执行分布式实时控制的微电子机械

系统 ( MEMS) , 为流体控制开辟了一条新的途径. 目前 , MEMS 已尝试着用于流动控制

中[54 ～58 ] , 并取得了一定的成功. 可以预见 ,MEMS 在流动控制中将发挥越来越大的作用.
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REVIEW ON EXPERIMENTAL INVESTIGATION OF

CONTROL OF SEPARATION FLOW

Dong Yufei1 ,2 　Wei Zhonglei 1

1 State Key Lab for Turbulence Research , Peking University , Beijing 100871
2 Institute of Mechanics , CAS , Beijing 100080

Abstract 　 Experimental investigations of control of separation flows of several typical geometry

configurations have been reviewed , such as , 2D backward facing step , airfoil , axisymmetric bluff

body , etc. Mechanism of excitation controlling separation flow was analyzed , and a universal di2
mensionless forcing frequency range of the optimum excitation was attained.

　　In addition , some forcing methods were introduced , and the prospects to their developments

were presented.

Keywords 　separation flow , shear layer , excitation , control
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