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基于卷积神经网络的合成双射流控制
机翼分离流场识别与参数优化

赵志杰,罗振兵∗,邓　雄
(国防科技大学 空天科学学院,长沙　４１００７３)

摘　要:为进一步拓宽合成双射流(DSJ)技术在翼型分离流动控制领域的工程应用,采用数值模拟的方法,研究了

DSJ对分离流的控制机理与控制规律,构建控制参数向量与气动参数之间的 RBF神经网络代理模型,通过改进的

粒子群算法(PSO)搜索一定约束下所能达到的最佳气动参数,并搭建InceptionＧV３卷积神经网络模型对平均速度

场所对应的控制参数进行识别,以实现根据目标流场调整激励器参数,使其气动性能达到最优的目的.结果表明:

DSJ对分离流的控制机理包括:动量注入效应、涡掺混效应、抽吸效应;射流控制参数对控制效果有较大影响,迎角

为１６°~２１°时,无量纲控制频率F＋ 在０．５~４．０范围内都具有较好的控制效果,迎角为２２°~２４°时,最佳无量纲控

制频率为３~４,同时动量系数越大,增升减阻效果越明显;RBF神经网络具有良好的泛化能力,测试误差不超过

１７％;PSO优化结果显示,在１６°≤α≤２４°、０＜F＋ ＜４、０＜Cμ ＜０．０９５４约束内,翼型所能达到的最大升力系数为

１􀆰７９３,最小阻力系数为０．０１３;InceptionＧV３模型在测试算例中的均方误差最大为０．１０２３,模型预测得出的控制向

量所对应的速度场与原始速度场在小失速迎角下一致性较好,在大失速迎角下一致性较差.
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Recognitionandparameteroptimizationofseparatedflowfieldinairfoil
controlledbydualsyntheticjetbasedonconvolutionalneuralnetwork

ZHAOZhijie,LUOZhenbing∗ ,DENGXiong
(CollegeofAeronauticsandAstronautics,NationalUniversityofDefenseTechnology,Changsha　４１００７３,China)

　　Abstract:Forbroadeningtheengineeringapplicationofdualsyntheticjet(DSJ)inthefield
ofseparationflowcontrol,thecontrolmechanismandlawoftheDSJwerestudiednumerically,
andtheRBFneuralnetwork modelwasconstructedtodescribetherelationshipsbetweenthe
controlparameters and the aerodynamic parameters．Moreover,the optimalaerodynamic
parametersthatcouldbeachievedundercertainconstraintsandcontrolparametersweresearched
basedonimprovedparticleswarm optimization (PSO)algorithm．Inaddition,InceptionＧV３
modelwasestablishedtoidentifythecontrolparametersbasedontheaveragevelocityfieldwith
thepurposeofadjustingthecontrolparametersoftheactuatorsaccordingtothetargetflowfield,
thenachievingtheoptimalcontroleffectsthatcanrealizetheoptimalaerodynamicperformanceof
theairfoil．Resultsshowthat,thefollowingissuesarecontainedinthecontrolmechanismofthe
DSJonseparationflow:momentuminjectioneffect,vortexmixingeffectandsuctioneffect．The
controlparametershaveasignificantimpactonthecontroleffects．Whentheattackangleisinthe
rangeof１６°~２１°and２２°~２４°,thenonＧdimensionaloptimalfrequencyF＋ isintherangeof
０．５~４．０and３~４,respectively．Meanwhile,thelargertheseparationzoneis,thebiggerthenonＧ



dimensionaloptimalfrequencyF＋is．Alargermomentumcoefficientleadtoamoresignificant
effectsofliftpromotionanddragreduction．AgreatgeneralizationabilityisrealizedbytheRBF
neuralnetwork model,whose maximumtesterrorislessthan１７％．ThePSO optimization
resultsshowthatthemaximumliftcoefficientandtheminimumdragcoefficientcouldberealized
underdifferentconditions,withthevaluesbeing１．７９３and０．０１３respectively,with１６°≤a≤２４°,
０＜F＋ ＜４,and０＜Cμ＜０．０９５４．TheInceptionＧV３model,whosemaximum meansquareerrorof
testcasesislessthan０．１０２３,hastheoutstandingabilitytopredictthecontrolparameters．Apart
fromthat,theaveragevelocityfieldcorrespondingtothecontrolparameterspredictedbythe
modelisgreatlyconsistent withtheoriginalvelocityfieldatsmallattackangles,butthe
consistencyisbadatlargeattackanglesowingtothegreatsensitivitiestothecontrolparameters．
　　Keywords:dualsyntheticjet;separationflowcontrol;mechanismandlaw;RBFneural
network;particleswarmoptimization;InceptionＧV３convolutionalneuralnetwork

０　引　言

　　自 Glezer[１]首次发明合成射流激励器(SJA)并
将其应用于流动控制研究中以来,合成射流技术便受

到了广泛的关注.合成射流技术通过在流场中不稳

定点处施加周期性小扰动,从而实现对全流场流动状

态的控制,具有“四两拨千斤”的效果[２Ｇ３],在分离流动

控制[４Ｇ８]、推力矢量控制[９Ｇ１０]、增强掺混[１１]、激波控

制[１２Ｇ１４]、强化换热[１５Ｇ１７]、航行器姿态控制[１８]等领域展

现出广阔的应用前景.SJA 作为合成射流的发生装

置,其结构影响着合成射流的性能参数.传统的SJA
具有结构紧凑、易于实现电参数控制等优点,但由于

其膜片的一端直接暴露在外部环境中,有至少一半的

振动声能未得到充分利用,当膜片两端压差过大时,
甚至会导致激励器压载失效.基于此,国防科技大学

罗振兵[１９]对SJA进行了结构优化设计,发明了合成

双射流激励器(DSJA),其结构如图１所示,该激励器

不仅解决了激励器能量利用率低、压载失效的问题,
同时还具有“穿透”能力强、下游流动稳定、速度更高

等优点.

图１　合成双射流激励器结构示意图

Fig．１　ThestructurediagramofDSJA

　　在飞行器飞行中,随着气流迎角的增大,吸力面

会出现较大的逆压梯度.当近壁面气流自身能量无

法克服逆压梯度及表面黏性时,便会导致吸力面发生

附面层分离,使飞机气动性能变差.为抑制吸力面大

范围流动分离,防止失速现象的发生,国内外诸多学

者将合成射流技术作为分离流控制手段,并对其机

理、最佳控制参数进行了探讨.Glezer等[２０Ｇ２１]认为在

小迎角下,合成射流在出口处形成了局部回流区以改

变局部流线,在光滑翼型表面形成了“虚拟气动外

形”,改变了边界层厚度和表面压力分布,从而改善了

气动性能.张攀峰、王晋军、刘峰等[２２Ｇ２５]通过数值模

拟得出合成射流在射流偏角为３０°,射流位置在分离

点之前或在分离点附近偏后的位置时控制效果较好,
且控制效果随射流动量系数的增加而增加.王林、李
玉杰[２６Ｇ２７]等分别通过数值模拟与试验证明,合成双射

流(DSJ)相比与传统的合成射流具有更好的控制效

果,激励器工作频率为流场特征频率的１和２倍时,
对翼型气动特性的改善效果最好,同时控制效果会随

动量系数的增加而增大,合成双射流两出口在分离点

之前(不能太靠前)或在分离点之间时有较强的控制

效果.上述研究虽然获得了合成射流/合成双射流对

分离流的控制规律,但缺少用智能化的方法对大量的

实验数据进行进一步的挖掘.

　　本文在上述研究的基础上,以 NACA００１５为基

础翼型,通过数值模拟探讨机翼失速后 DSJ频率、动
量对流场控制效果的影响及机理,建立控制参数向量

与升、阻力系数的RBF神经网络代理模型,通过改进

的粒子群算法(PSO)得出激励器最佳的控制参数,并
搭建InceptionＧV３卷积神经网络,以迁移学习的方

式实现对平均流场控制参数的识别,为 DSJA进一步

的实际工程应用提供有意义的参考.

１　计算方法及验证

　　仿真中气流 Ma＜０．３,气体视为不可压缩流体.
采用的 控 制 方 程 为 二 维 不 可 压 非 定 常 雷 诺 平 均
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NavierＧStokes方程组,利用 Fluent软件进行不可压

显式求解.因为流动中伴随着流动分离、涡流等流动

现象,所以湍流模型选用SSTkＧw 模型.时间上采

用一阶显式格式,空间离散采用二阶迎风格式,压力

修正采用压力隐式算子分裂PISO算法.

　　计算所采用的翼型为 NACA００１５翼型,其弦长

c为３７５mm,自由来流速度为U∞ 为２７．３m/s,基于

弦长c的Re为７×１０５.DSJA的位置布置在距离前

缘x/c＝１０％的位置,射流出口宽度相对翼型弦长为

h/c＝０．５３％,两射流出口间距为１．４％c,设定射流偏

角(射流方向与弦线的夹角)为３０°,具体位置如图２(a)
所示.为减小远场边界对计算结果的影响,设置外流

计算域半圆段半径为１５c,翼型尾缘距计算域末端距

离为２５c.计算网格为基于多块网格对接技术的结

构化C型网格,以保证近壁面网格的正交性,其计算

域及网格如图２(b)所示.计算网格在翼型表面及射

流出口处进行了加密,射流出口处设置网格点数为

６,两射流间距处设置网格点数为１５,保证物面的第

一层网格高度y＋ ＜１.数值模拟中共进行２４０个周

期的非定常计算,其中前８０个周期用于未施加控制

的基准状态计算,后１６０个周期用于施加射流控制的

计算,气动力系数取最后１０个周期的平均值.

(a)射流位置及网格分布图

(b)整体计算域及网格示意图

图２　物理模型示意图

Fig．２　Schematicdiagramofphysicalmodel

　　在计算时分别采取了数量为１００２２１、１６３２２１、

２０１１３１的网格进行计算,在没有 DSJ控制下,迎角

为８°时的升、阻力系数分别如表１所示.在网格数大

于１６３２２１时,升、阻力系数已经趋于稳定,故选择计

算总网格数为１６３２２１.分别采用SＧA 模型与SST
kＧw 模型进行计算,得到的升、阻力系数与实验结

果[２８]对比如图３所示,可发现在小迎角下,两种模型

所计算的升阻力系数误差均较小,大迎角下,RANS
模型的计算误差较大,SSTkＧw 模型的计算误差相

对较小,且其在失速后的变化趋势与实验较为一致,
又本文主要关注失速后流场特性,故采用SSTkＧw
模型作为本研究的计算湍流模型.

表１　不同网格下,升、阻力系数对比

Table１　ComparisonofCLandCDindifferentgrids
网格数 CL CD

１００２２１ ０．８１１ ０．０１７７
１６３２２１ ０．８０６ ０．０１７９
２０１１３１ ０．８０７ ０．０１７８

图３　数值模拟与实验数据[２８]对比分析

Fig．３　Comparisonbetweennumericalsimulations
andexperimentaldata[２８]

　　定义计算域左、下边界为速度入口边界,上、右边

界为压力出口边界,翼型表面设置为无滑移绝热壁面

边界.为简化 DSJ的工作过程,直接采用在翼型表

面设置速度入口的方式.利用 UDF加载射流速度

入口边界条件为:

　　u１＝Umaxsin(２πft＋ϕ０) (１)

　　u２＝Umaxsin(２πft＋π＋ϕ０) (２)
式中,u１、u２ 分别为两股射流的瞬时速度,Umax 为射

流速度峰值,f 为射流频率,ϕ０ 为初始相位,设置为

０.定义 DSJ无量纲频率F＋＝fc/U∞ ,DSJ动量系

数Cμ ＝２(hU２
max)/(cU２

∞ ).

２　计算结果与分析

２．１　控制效果与机理

　　以迎角２０°时,翼型在未施加控制及施加控制
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(F＋ ＝２,Cμ＝０．０４２４)后的平均流场为例,探究 DSJ
的控制机理,其速度场及表面压力分布对比如图４所

示,相关气动参数对比(升力系数CL 、阻力系数CD 、
气流分离点dp 、升阻比)如表２所示.

表２　施加控制与未施加控制时的气动参数对比

Table２　Comparisonofaerodynamicperformances
betweenhavingcontrolandnocontrol

CL CD dp CL/CD

无控 ０．９３４ ０．１６７ １２．１６％c ５．５９３
有控 １．２９５ ０．０８４ ３８．６７％c １５．４１７

(a)无控

(b)施加控制

(c)施加控制前后表面压力系数分布对比图

图４　未施加控制与施加控制后平均速度场及

表面压力分布对比图

Fig．４　Comparisonofvelocityfieldandpressuredistributions
betweenwithcontrolandwithoutcontrol

　　在未施加控制时,吸力面气流在大逆压梯度的作

用下于１２．１６％c处发生严重分离,并在下游形成较

大的分离区,由于此时分离区较大,前缘吸力峰值较

小,故产生的升力也较小,此外,吸力面的后缘上因为

分离区的存在而产生大面积低压区,且此时迎角较

大,故产生的压差阻力较大.可见,削弱或抑制大面

积分离区是增升减阻的关键.在施加 DSJ控制后,
前缘吸力峰值大幅度提升,在 DSJ出口处分别形成

两个局部极大吸力峰,在两出口之间出现局部极小吸

力峰,该极小吸力峰的出现是由于２出口喷出射流的

法向阻塞所用所致;在压力恢复区内,吸力面压力系

数呈现出小幅低频波动的特点,这是 DSJ与壁面剪

切所形成的涡向下游迁移并逐步耗散的结果;整体上

看,吸力面(０~０．３c区域)压力系数(绝对值)整体提

升,吸力面(０．３c~后缘区域)压力系数(绝对值)整体

下降,这是由于分离区减小,对外流的压缩减小,分离

区外流速度相对较小,静压相对较大,故翼型表面压

力系数相对较大;压力面压力系数(绝对值)略有上

升,这相当于在光滑翼型表面形成了一虚拟形面.由

图４(a、b)可看出,施加控制后,气流分离得到很大抑

制,气流分离点由１２．１６％c延后至３８．６７％c,升力系

数、阻力系数均提高,升阻比提高至１５．４１７,大约是未

施加控制时的３倍,可见,DSJ可以实现对分离区的

有效控制.

　　DSJ对分离区的控制机理包括动量注入效应、涡
掺混效应、抽吸效应.在射流的吹阶段,高能射流注

入到能量较低的附面层中,使附面层内流体能量增

加,抵抗逆压梯度的能力增大,从而抑制附面层分离,
即动量注入效应;射流出口处形成的涡对可加强边界

层底部低速流体与主流中高能流体的掺混,增大边界

层内流体的能量,使其抵抗逆压梯度的能力增加,延
缓流动分离,即涡掺混效应;在射流的吸阶段,附面层

的低能流体被吸除,使边界层厚度降低,抑制流动分

离,即抽吸效应.

２．２　控制参数对DSJ控制效果的影响

　　图５给出了迎角为１６°、１７°、１８°、１９°、２０°、２１°、

２２°、２４°时,射流无量纲频率F＋ 与动量系数Cμ 对流

动控制效果的影响图.在迎角为１６°~２１°时,动量系

数越大,增升减阻的效果越明显;F＋ 在０．５~４范围

内均有较好的控制效果.在迎角为２２°时,此时气流

在吸力面发生大面积分离,从图中仍可看出动量系数

起较大影响作用,动量系数越大,增升减阻效果越明

显,值得注意的是,F＋ ＝０．５、Cμ＝０．０４２４时,阻力系

数较未控制时反而增加,可见F＋ ＝０．５并非在该迎

角下的最佳驱动频率.在迎角为２４°时,分离区面积

进一步扩大,在小动量系数下,增升效果不明显,甚至

会增大阻力;在提高动量系数后,增升效果有明显提
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图５　不同迎角下控制效果对比图

Fig．５　Comparisonofcontroleffectsatdifferentanglesofattack

升,但当F＋ ＝０．５~１时,阻力增大,气动性能恶化.
可见,在控制大面积流动分离时,应增大射流动量,

F＋ 应控制在３~４之间,以达到良好的控制效果.

３　控制参数向量优化

　　利用RBF神经网络构建控制向量(迎角α、射流

无量纲频率F＋ 、动量系数Cμ)与升、阻力系数(CL、

CD )之间的代理模型,并采用粒子群算法(PSO)搜索

在一定约束下的最大升力系数、最小阻力系数及其所

对应的控制参数向量.

３．１　RBF神经网络代理模型的构建

　　RBF神经网络模型的基本思想是用 RBF作为

隐单元的“基”构成隐含层空间,将输入向量直接映射

到隐空间,而从隐含层空间到输出空间的映射是线性

的.总体上看,网络由输入到输出的映射是非线性

的,而网络输出对可调参数而言是线性的,网络的权

可直接由线性方程解出,这样的网络结构不仅加快了

学习速度,而且避免了局部极小的问题.

　　在将数据带入 RBF神经网络进行学习之前,对

α、F＋ 、Cμ 进行最大最小归一化处理,将数据范围放

缩至[０,１]区间.由于数据库中数据较少,故随机选

取１０组数据作为测试集,其余皆作为训练集参与训

练.选取高斯函数作为激活函数,采用自组织选取中

心法对RBF网络进行训练,首先采用基于 KＧmeans
聚类求解隐含层基函数的中心,然后采用最小二乘法

直接求解隐含层与输出层之间的权值.按以上学习

过程,分别构建控制向量与升、阻力系数之间的代理

模型,各个模型之间的测试误差如图６所示,可见,测
试误差最大不超过１７％(升力系数最大误差＜１％,

图６　RBF神经网络测试集误差

Fig．６　ErrorofRBFneuralnetworkmodelintestset
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阻力系数最大误差＜１７％),符合本研究所要求的精

度,RBF神经网络可以很好的拟合控制向量与升、阻
力系数之间的因果关系.

３．２　粒子群优化算法(PSO)寻优

　　PSO在搜索迭代的过程中,粒子位置的更新公

式包含有惯性部分、认知部分、社会部分,分别反映了

粒子的运动习惯、对自身历史经验的记忆及粒子间协

同合作与知识共享的群体历史经验,因此,PSO 具有

较高的搜索能力.为避免搜索陷入局部最优,采用自

适应权重法对PSO 进行改进,使惯性权重根据距全

局最优点的距离进行调整,非线性动态惯性权重系数

更新公式如下:

w＝
wmin－

(wmax－wmin)(f－fmin)
favg－fmin

, f ≤favg

wmax, f ＞favg

ì

î

í

ïï

ïï

(３)
其中,f 为粒子实时目标函数值,favg和fmin分别为当

前所有粒子的平均值和最小目标值,wmax和wmin分别

为惯性权重最大、最小值.

　　最优化升力系数的目标函数与约束为:

　　maxCL

　　s．t．　１６°≤α≤２４°,０＜F＋ ＜４,０＜Cμ＜０．０９５４
　　阻力系数的目标函数与约束为:

　　minCD

　　s．t．　１６°≤α≤２４°,０＜F＋ ＜４,０＜Cμ＜０．０９５４
　　学习因子１、学习因子２都设置为２,惯性权重最

大、最小值分别为０．８、０．６,种群个体数为２００,设定寻

找到的最优解在１０次迭代中均保持不变为算法终止

条件.优化结果如表３所示,可知 DSJ在该约束下

所能达到的最大升力系数为１．７９３,最小阻力系数为

０􀆰０１３.

表３　PSO算法优化结果

Table３　ResultsofPSO

α/(°) F＋ Cμ CL CD

maxCL １９．７ １．７８ ０．０９４９ １．７９３ ０．０５５
minCD １６．１ ０．４７ ０．０４５３ １．４０１ ０．０１３

４　基于InceptionＧV３卷积神经网络的
流场识别

　　升阻力特性无法反映翼型绕流的全局流场特性,
故搭建InceptionＧV３卷积神经网络对全流场速度特

性进行特征提取与相应控制参数识别,以实现根据目

标流场图像调整激励器参数,使其气动性能达到最优

的目的.InceptionNet曾于２０１４年的ILSVRC比赛

中,以topＧ５错误率(６．６７％)略低于 VGGNet的优势

取得了第一名[２９],InceptionＧV３模型是对该模型的

进一步改进,具有较强的特征提取与图像识别能力.
一方面,InceptionMoudle通过卷积核的并行连接在

卷积神经网络的同一层,提取不同的特征从而降低模

型复杂程度;另一方面,InceptionＧV３ 引入１×１的

卷积核,降低了卷积神经网络的参数量和计算量.

InceptionＧV３卷积神经网络模型共有４７层,由１１个

InceptionModule组成,其网络结构如图７所示.

　　为减少训练时间,本文采用迁移学习的方式,保
留所有卷积层原始参数,替换掉原模型最后一层全连

层,直接将瓶颈层与替换后的全连层(输出层)相连,
通过训练InceptionＧV３卷积神经网络,得出瓶颈层

与全连层之间的权重参数值.设定一个batch的数

据个数为１０,验证集的数据数目为２０.设置最大训

练步数为４０００,初始学习率为０．５,训练目标为最小

化控制参数向量(输出)的均方误差(MSE),采用

Adam 算法对网络参数进行优化,学习率通过指数衰

减法则进行计算,训练集与验证集上的均方误差随训

练步数的变化关系如图８所示,可见,在训练步数达

到４０００次时,模型在训练集与验证集上已具有较高

的准确率.

　　采用三组算例进行测试,测试结果如表４所示.
均方误差分别为:０．０３３３、０．０３９９、０．１０２３,迎角预测误差

小于１％,F＋ 预测误差小于１１％,Cμ 预测误差小于

３％,模型预测得出的控制向量与原始图像所对应的控

制向量参数相差很小.为了更精确地比较两者之间的

差距,分别比较了这两种控制参数下所对应的平均速

图７　InceptionＧV３卷积神经网络模型[３０]

Fig．７　ModelofInceptionＧV３convolutionalneuralnetwork[３０]
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度场,对比结果如图９所示,可见原始速度场与模型预

测得出的控制参数所对应的速度场在小失速迎角下一

致性较好,在大失速迎角下一致性较差,这是由于在大

失速迎角下分离点在机翼较前缘,动态流场对控制参

数具有极强的敏感性所致,这与图５(g)所呈现的结果

一致,同时该计算误差也与数值计算的精度有关.

图８　验证集和训练集误差随迭代次数的变化关系

Fig．８　Errorinvalidatingsetandtrainingsetwithepochs

图９　原始流场图像与模型预测得出的控制参数

所对应流场图像对比

Fig．９　Comparisonbetweentheoriginalflowfieldand
theflowfieldcorrespondingtothecontrolparameters

predictedbythemodel

表４　InceptionＧV３神经网络模型测试结果

Table４　TestresultsofInceptionＧV３convolutional
neuralnetwork

α/(°) F＋ Cμ

Test１
Origin

Predictedresults
１８

１８．１４４
１

１．１１２
０．０４２４
０．０４２３

Test２
Origin

Predictedresults
２２

２２．１９２
１

１．０５６
０．０９５４
０．０９３３

Test３
Origin

Predictedresults
２４
２４

３
２．６８

０．０９５４
０．０９２９

５　结　论

　　本文研究了DSJ对翼型分离流场的控制机理与

控制规律,通过改进的PSO 算法得出了 DSJ在一定

约束下所能达到的最大升力系数与最小阻力系数,并
搭建了InceptionＧV３卷积神经网络模型对平均速度

场进行控制参数识别.研究表明,合成双射流可以对

翼型分离流场进行有效控制,其控制机理包括:动量

注入效应、涡掺混效应、抽吸效应.InceptionＧV３卷

积神经网络模型在测试算例中控制向量均方误差最

大为０．１０２３,预测误差不超过１１％,模型预测得出的

控制向量所对应的速度场与原始速度场在小失速迎

角下一致性较好,在大失速迎角下一致性较差.

　　为实现对控制向量与分离流流场性能之间因果

关系的精确学习,下一步将通过大涡模拟的方法进行

大量数值实验,丰富数据库内容,并采取深度学习的

方法,学习控制向量与三维流场图像之间的函数关

系,力图学习在三维流场中周期性变化的涡结构,为
DSJA的控制律设计与实际工程应用提供进一步的

参考.
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