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摘要    通过数值求解 Reynolds 平均的 Navier-Stokes 方程组, 对重要的流动控制手段之

涡流发生器(vortex generator, 简称 VG)的绕流流场及其对主流的影响规律进行计算模拟. 

首先, 预测平板上单一涡流发生器流动, 验证数值计算方法, 并认识含涡流发生器流场的

基本流场特征; 其次, 预测标准模型——ONERA-M6机翼跨声速流动, 探索激波/边界层干

扰流动特征; 再次, 在超临界机翼 25%当地弦长附近布置一排涡流发生器, 探索它们对机

翼跨声速流动边界层的干扰效应; 最后, 将这些涡流发生器位置提前(距前缘 3.5%当地弦

长), 检验其对低速大攻角流动的影响规律. 结果表明, 7 个 VG 能有效抑制跨声速强激波/

边界层干扰导致的分离, 减小展向流动; 也能大幅缩减低速大攻角状态下的分离范围. 
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涡流发生器(vortex generators, 简称 VG)是一种

典型的流动控制措施, 可追溯到 20 世纪 40 年代. 它

是一种可产生流向涡的气动面, 其尾涡可促进边界

层外高动能气流与近壁低能量边界层气流的混合 , 

增加近壁流体的动量和能量, 减小边界层厚度, 抑制

展向流动, 从而延缓或消除湍流边界层分离, 达到减

小阻力的目的.  

由于涡流发生器的控制效果明显, 且带来重量

与成本的增加较少, 容易实现, 因此在飞机(如机翼、

收缩后机身、增升装置、进气道、涡轮等)、叶轮机

械、风洞设计中得到了广泛的应用, 其中机翼涡流发

生器引起飞机设计师们的浓厚兴趣, 他们迫切需要

了解 VG 的优劣势、作用规律及设计规范等. 实际上, 

机翼VG 已经应用到现役飞机中, 以 Boeing 飞机为例, 

737-300/800, 757 以及 777 等, 其机翼上表面均存在

一排清晰可见的涡流发生器. 图 1(a)为 Boeing-737-  

 

图 1  Boeing-737-800 机翼 VG 及 Golf-Stream 机翼 

800 机翼及上表面 VG 的照片; 此外, Glof-Stream(湾

流)的翼稍部分也安装了多个 VG, 见图 1(b).  

目前, 我国正在全面开展大型民用客机的总体

论证工作, 需要对总体气动领域内影响飞机主要性

能的关键技术进行深入研究, 其中增升和减阻是头

等要务, 而与之密切相关的是机翼设计. 机翼外形的

优化设计从很大程度上提升了飞机在多种特定状态

下的飞机性能, 然而受到结构、重量等的限制, 尚不

能以同一种外形满足飞行包线内的所有任务, 更进

(a)            (b)
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一步获得总体性能提升已经非常困难. 需要设计针

对某些特定状态设计特殊装置以改进和提高民机气

动特性, 这些装置又不能对其他状态产生负面影响. 

由于 VG 对提高机翼性能有非常重要的作用, 属于单

点设计, 有必要深入研究.  

然而 VG 的设计具有很强的经验性, 因为目前对

旋涡与边界层相互作用机理的认识仍然不透彻, VG

的形状、尺寸、间距、安排形式、偏角等参数设计变

量多, 排列组合种类繁多, 通过实验测量和数值预测

来设计机翼 VG 难度很大. 其中一个重要难点在于

VG 和机翼的尺度差异巨大: 1) 风洞试验模型均为缩

比模型, 其大小只有真实外形的十分之一, 甚至二十

分之一, 真实 VG 高度一般仅在厘米量级, 经缩比后, 

无异于在机翼上添加粗糙单元 , 其可信度不高 ;     

2) 由于 VG 高度与边界层厚度为同一量级, 要求详

细测量边界层内的流动特征, 对测试仪器提出相当

高的要求; 3)数值预测时, 为保证 VG 法向及展向 2

个方向上有足够的网格数目, 网格总数必定大量增

加, 难以同时保证计算精度和效率. 因此, 真实机翼

上关于 VG 的研究成果很少. Vos 等人[1]对求解 NS 方

程组设计飞机的进展进行总结, 列举 BAe 鹰式飞机

机翼采用 VG 进行流动控制的例子, 发现由 VG 引起

的当地扰动能将激波向下游推动. 刘刚等人[2]用 S-A

模式、多重网格法对含 VG 超临界机翼流场(500 万网

格)进行数值研究, 探讨了低速和跨声速下 VG 对主

流的影响, 但是他们对激波/边界层干扰流动的影响

研究比较简略.  

国外在 VG 的设计上已经取得较大进展, 并且得

到实际应用, 但缺乏可信的设计准则. 从公开的文献

看, 对 VG 的研究主要集中于机理研究, 如倪亚琴[3]

对 VG 的重要参数进行分析验证, 发现 VG 可有效减

薄边界层厚度, 且对流场均匀性影响不大; Lin[4]回顾

了 VG 功用, 发现它适用于分离点相对固定的流动, 

且应该被安放在分离区域附近; Lin 等人[5,6]在平板上

采用 PIV 开展单个 VG 的测试, 考察了偏转角度和

VG 高度的影响; Jirasek[7]在前人基础上发展一种新

的 VG 简化模型-jBAY, 该方法无需生成 VG 周围的

密网格, 对于 VG 阵列的分析非常有效.  Erik[8]分别

应用 SA, k-ω-SST 以及 RSM 等湍流模式对平板 VG

流场进行数值分析, 发现传统基于各向同性假设的

涡粘性湍流模式预测效果较差, RSM 模式效果较好; 

张进等人[9]在低速风洞中研究微型 VG 对超临界翼型

边界层分离的控制影响; Vavilis 和 Ekaterinaris[10]预测

了主动和被动流动控制措施, 它们均能有效抑制分

离, 提升机翼性能. Florian等人[11]在CFD和实验的基

础上针对 VG 提出统计模型, 效果较好.  

针对现有飞机研制状况, 发展高效而准确的数

值方法并参考Boeing飞机机翼VG设计经验, 能够更

好地设计适于我国大飞机的机翼 VG, 并提升飞机性

能 . 因此 , 本文试图通过数值计算 , 首先研究单个

VG 流场以验证和阐明 VG 流动特点, 然后计算 M6

机翼标模以分析跨声速激波/边界层干扰流动特点, 

最后在超临界机翼上安装多个 VG 以探索多 VG 对机

翼主流场的影响规律.  

1  数值计算方法简介 

本文所使用的计算程序为课题组十多年来的工

作积累 [12,13], 主旨是在多块结构网格的基础上通过

求解 Navier-Stokes(N-S)方程组以预测复杂湍流流动. 

其中 , N-S 方程组对流项空间离散格式主要有

Jameson 类中心+人工粘性, Roe, van Leer 等, 其中

Roe 格式引入了 Radspiel-Swanson (RS)熵修正; 对于

迎风格式, 可通过三阶 MUSCL 或五阶 WENO 插值

提高格式精度. 扩散项则采用中心差分离散. 采用引

入伪时间子迭代的隐式 LU-SGS 方法进行时间推进, 

预测非定常流动的时间精度能达到二阶.  

程序还集成了多种湍流模式, 如 B-L, S-A, k-g, 

k-ω-SST, 含弱非线性修正的 k-ω-1988/1998/2006 等, 

另外有包含 Smagrinsky 亚格子应力模式的大涡模拟

方法(LES), 并在其基础上构造兼顾计算精度和计算

效率的 RANS/LES 混合方法[14~17]. 湍流模式方程也

采用伪时间隐式 LU-SGS 时间推进求解, 对流项二阶

迎风离散, 生成项作显式处理, 而耗散项中的负项采

用隐式处理, 以提升数值鲁棒性.  

考虑到超临界机翼主要为跨声速附体流动, 强

激波/边界层干扰诱导的分离仅存在于局部, 因此求

解Reynolds平均的NS方程组能较好地获得流场特征. 

为较好捕捉激波, 对流项采用引入 RS 熵修正的 Roe

格式, 采用三阶 MUSCL 或五阶 WENO 插值实现高

阶精度; 由于强激波/边界层干扰流动存在一定的非

定常现象, 时间推进格式取隐式 LU-SGS 方法, 时间

步长为全场统一时间. 湍流模式采用了 SST 和 WD+

两种 k-ω模式.  



中国科学: 技术科学   2010 年  第 40 卷  第 8 期 
 

869 

2  湍流模式 

求解 RANS 方程组时, 一般要求湍流模式具有

良好的预测能力和鲁棒的数值特性. 因 k-ω类模式能

直接积分到物面且数值特性较好, 经过弱非线性修

正后的模式预测 SWBLI 性能更好, 因此本文选取的

模式为 WD+[14,18,19]和 SST[14,20].  

2.1  原始的 k-ω模式 

由 Wilcox 提出的 k-ω模式[21]如下  
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Sij 是平均应变率, 定义为(∂ui/∂xj+∂uj/∂xi)/2; 各常系

数为σk=σω=0.5, β*=0.09, γ = 5/9 和β=3/40.  

涡粘系数定义为  

 μt,Wilcox = ρk/ω. (3) 

该涡粘系数最初的设计目的是为了准确捕捉零压力

梯度的边界层流动. 

2.2  引入弱非线性修正的 k-ω-WD+模式 

(3)式定义的线性涡粘系数在预测逆压梯度较大

的流动时效果不佳. Durbin 在 Wilcox k-ω模式的基础

上进行弱非线性修正, 后又引入三维效应, 可使 Cμ

在 Sij趋于无穷大时具有渐近特性. 计算表明, 该修正

可很好地改善对激波/边界层干扰流动的数值模拟能

力[18]. 修正后的涡粘系数为  

 ( )2 2

,WD 1min / ; / / 2 ,μ ρ ω ρ Ω
+
= +⎡ ⎤

⎣ ⎦t
k a k S  (4) 

其中,  

Ω2=2WijWji,  S2=2SijSji,  Wij=(∂ui/∂xj−∂uj/∂xi)/2; 

a1=0.31. 如果(4)式中涡粘系数只取第一项, 那么它

与 Wilcox 提出的 k-ω模式完全相同. 

2.3  Menter 提出的 SST 模式 

尽管 Wilcox 提出的 k-ω 模式具有很多优点, 但

是对自由来流参数的依赖却限制了它的应用. Menter

提出一个混合两方程模式, 即剪切应力输运(SST)模

式, 它在近壁区域采用可很好模拟近壁区流动、无需

低雷诺数修正的 k-ω模式, 在远离壁面的边界层外或

剪切流动区域采用对自由来流值不敏感的标准 k-ε模
式(以 k-ω模式的形式表达). 此外, SST模式对湍流剪

切应力进行了限制, 可明显改善对强逆压梯度和分

离流动的模拟能力.  

具体的, SST 模式方程组可写作:  
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其中混合函数 
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各常系数β 

*= 0.09, κ = 0.41; d 是到最近物面的距离. 

模式中各系数通过下式获得:  

φ =F1φ1+(1−F1)φ2, 

其中, φ分别为如下常数: σk1=0.85, σω1=0.5, β1=0.075, 

γ1=β1/β*−σω1κ2/ *b =0.553; σk2=1.0, σω2=0.856, 

β2=0.0828, γ2=β2/β*-σω2κ2/ *b = 0.44.  

SST 模式的涡粘系数由下式给出  

 ,SST 1 2min[ / , / ],t k a k Fμ ρ ω ρ= Ω   (7) 

F2 为另一混合函数, 定义为 
2
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SST 模式中的涡粘系数定义(7)式与 WD+模式中

弱非线性涡粘系数定义式具有相近的形式, 从某种
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意义上讲, SST模式也可以被视为弱非线性涡粘模式.  

3  讨论及结果分析 

在分析超临界机翼 VG 之前, 需要对 VG 流场以

及跨声速机翼强激波/边界层干扰流场有比较清楚和

全面的认识, 因此首先对有较详细实验数据的单个

VG 平板和 M6 机翼标模流动进行数值分析.  

3.1  平板单 VG 绕流 

Yao 等人[5]在 NASA-Langley 中心 20×28 英寸剪

切风洞里对边界层流动中单个小尺寸 VG 的下游流

场进行测量, 我们根据其实验数据验证本文的计算

方法.  

实验中, 主流风速为 34 m/s, VG 片相对主流的

偏转角为 16°, 长 49 mm, 高 7 mm, 厚度很小可以忽

略, 基于 VG 高度的雷诺数为 20000. 未安装 VG 时, 

流动为自由发展的边界层. VG 安装在边界层厚度δ为
35 mm 处, 此时 VG 高度仅为边界层厚度的 20%, VG

完全淹没于边界层内, 此类 VG 被称为小尺度 VG. 

尽管 VG 会产生旋涡, 主流仍然维持典型的边界层流

动, 最合适的数值预测方法仍是 RANS 方法; 若采用

LES 方法, 需要大规模的计算网格模拟边界层流场.  

图 2为局部计算网格和流动概貌. 流场为四块结

构网格, 网格总数为 150×104, 在 VG 法向及展向网

格进行了加密, 同时为了预测 VG 尾迹流场, 其下游

网格进行了加密. 边界条件分别为入口、出口、对称

和物面条件. 通过流动概貌发现: 由于 VG 与主流偏

角较大, 背风面存在大的逆压梯度, 流动不能保持附

着状态, 于是从 VG 前缘脱出旋涡, 该旋涡非常强, 

它对 VG 下游很长距离的流场造成影响. 据实验观察

和数值预测结果发现, 在流向位置 x/H=109, 流场依

然受到 VG 的影响. 

本算例中的湍流模式为 k-ω-SST. N-S 方程的对

流项采用 Roe 格式离散, 着重对比分析三阶 MUSCL

和五阶 WENO 插值对计算结果的影响.  

图 3 和 4 中分别给出 VG 后缘下游 6 个流向截面

(即 x/H=3, 5, 10, 17, 50和 109)处的流向速度及流向涡

量的实验与计算结果对比. 可看出 VG 引起的旋涡对

主流的影响可持续很长距离: 在 x/H=3 处, 旋涡较强

且集中, 流向涡量Ωx 绝对值较大, 涡核中心位置距

壁面较近; 随着流动向下游发展, 旋涡强度逐渐变弱, 

涡核中心沿展向发展; 至 x/H=109 处, 旋涡核心受到

主流影响逐渐消散 , 核心几乎不可见 . 通过三阶

MUSCL和五阶WENO格式的结果对比发现, 格式精

度对计算结果的影响较大, 精度越高其预测的流动

细节越丰富, 与实验的吻合度越高, 如在 x/H=109 处, 

三阶格式预测的旋涡几乎完全耗散 , 但是五阶

WENO 格式预测的旋涡仍与实验保持较高的吻合度. 

因此在后续工作中, 建议采用较高的格式精度以获

得相对可靠的数值结果. 

3.2  M6 机翼强激波/边界层干扰流动 

ONERA-M6机翼是应用范围极广的三维激波/边

界层干扰的标准测试算例 .  本文研究其典型流动  

状态: M∞=0.8447, 攻角 5.06°, 基于平均气动弦长的 

 
 

 

图 2  单 VG 附近的网格及流场 
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图 3  VG 下游截面流向速度与实验对比 
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图 4  VG 下游截面流向涡量与实验对比 
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图 5  机翼展向截面表面压力系数对比 

Reynolds 数 11.7×106. 其预测难点在于机翼上表面的

“γ”激波以及因强激波/边界层干扰而导致的分离. 由

于是简单梯形机翼, 因此, 网格结构选用 C-H 结构, 

网格数目为流向 187×展向 56×法向 65, 其中距离物

面最近的网格厚度为 1×10−5.  

在 6 个展向位置(22%, 44%, 65%, 80%, 90%和

95%半展长处)的计算与实验压力系数对比见图 5.  

从图 5 中可以看到, SST和 WD+模式得到的结果均与

实验的吻合度高, 模式间区别很小, SST 模式预测的

激波位置较 WD+略靠前, 在翼尖部分更明显. 从某

种意义上讲, 这些区别部分反映 2 个模式对涡粘系数

的不同定义. 图 6 则给出机翼上表面流线和压力云 

图, 可看出 SST 模式预测的分离区域略大于 WD+模

式, 其展向分离区域明显偏大, 流向分离区域则差别

不大. 

3.3  超临界机翼 VG 强激波/边界层干扰流动 

由于 VG 尺寸相对机翼平均气动弦长(MAC)非

常小(1%量级), 且 VG 高度与当地边界层厚度在同一

量级, 给数值预测带来了极大困扰, 很难兼顾计算精

度和计算效率: 要很好预测 VG 附近及尾迹区变化剧 

 

图 6  采用 SST 和 WD+模式计算的表面流线和压力云图 

烈的流场, 则必须添加足够多且过渡均匀的高质量

网格; 若要提高计算效率, 需要减少计算网格数, 但

很难准确预测 VG 对于主流的影响. 因此, 准确模拟

边界层内的粘性效应和涡流发生器后产生的窄长的

尾涡流是网格生成时需要注意的问题.  

图 7(a)为单独机翼外形及计算网格, 翼尖为平面, 

网格为 O-O结构, 分作两区, 包含机翼的主要区域网

格数为流向 151×展向 101×法向 81, 网格总数为

120×104 左右, 第一层网格高度取为参考长度的 2×  
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图 7  单独机翼及安装多 VG 机翼的计算网格示意 

10−5 倍.  

参照 Boeing-737-800, 在超临界机翼前缘附近布

置一排 VG, 检验其对机翼流动的影响. 最多可加七

个 VG, 其中每个 VG 的大小、形状相同, 均为薄片

长方形 , 66 mm×17 mm×2 mm; 展向从 43.9%到

70.6%等间距布置, 流向位置为 24.25%的等当地弦长; 

VG 与自由来流的偏转角为 25°.  

图 7(b)为包含 7 个 VG 的机翼网格, 为了提高计

算效率, VG 区域网格进行了局部加密, 其与外部平

滑流动块网格间采用准点对点搭接, 展向密度比为

3:1, 流向及法向密度比均为 2:1. 此类局部加密网格

既保证了 VG 附近边界层及尾迹区网格足够密, 又保

证整体网格数不致过高而影响计算效率. 最终生成

的网格总数在 322×104 左右, 若全流场采用点对点搭

接, 网格总数会超过 700×104. 需要说明的是, 由于

VG 厚度相对于高度小一个数量级, 本文忽略其厚度, 

这样处理能方便地通过改变边界条件, 在同一套网

格基础上分别计算 7 个、4 个、3 个或 2 个不同数目

的 VG 组合.  

图 8 给出了干净机翼及安装了 2, 3 及 7 个 VG 后

的表面压力云图与极限流线对比. 

z 无 VG. 激波非常强烈, 导致激波后边界层分离, 

且范围较大, 转折点以外基本都存在明显的分

离区域, 这会导致升力减小; 由于是后掠机翼, 

展向流动明显, 大范围的分离气流向翼尖积聚, 

导致翼尖能量损失加大, 形成强的翼尖涡, 从而

增加诱导阻力. 除此之外, 强激波诱导的边界层

非定常分离可能导致颤振、抖振等, 危及飞行安

全, 在设计中应尽量避免.  
z 二 VG. 在 VG 区内的展向流动几乎被抑制, 有

意思的现象是内侧涡流发生器附近气流堆积在

一起, 形成一个明显的旋涡, 该涡有效地阻止了

流动向机翼外侧发展; 然而由于 VG 数目过少, 

外侧 VG 作用有限, 翼尖附近的展向流动仍然比

较强烈.  
z 三 VG. 与二 VG 情况类似, VG 影响区域内展向

流动相对较弱, 翼尖分离相对较小.  
z 七 VG. 与上述几种情况不同, 加入 7 个 VG 后

的机翼上表面流动受到较好的控制, VG 下游强

激波/边界层干扰导致的分离和展向流动得到了

有效抑制, 在最内侧 VG 附近没有存在明显气流

堆积; 最外侧 VG 仍存在较弱的展向流动. 

为验证 VG 在跨声速下激波/边界层干扰的作用, 

流动参数取为: Ma数 0.785, Reynolds 数为 5.94×106 /m, 

攻角为 4°, 此时激波/边界层干扰明显, 采用 WD+模

式.  

图 9 给出速度张量的二阶不变量 Q=0.5×(Sij−Wij)

等值面(Q=−10)与空间流线对比, 可以清楚地看到:  

z 无 VG. 外侧机翼由于强激波导致下游存在明显

的展向涡, 展向流动强.  

z 二 VG. VG 之间的分离涡得到了初步抑制, 翼尖

涡相对无 VG 状态范围较小; 但是由于 VG 作用

有限, VG 附近形成 2 个较明显的分离旋涡.  

z 三 VG. 激波后分离涡得到了进一步抑制, 翼尖

涡范围小; 内侧 VG 仍存在流动积聚现象, 外侧

VG 外仍存在较弱的分离和展向流动.  

z 七 VG. VG 附近的机翼上表面分离流动基本得

到了有效抑制, 基本排除了展向流动; 内侧 VG

附近也没有旋涡积聚, 外侧 VG 以外存在弱的展

向涡.  

机翼表面的压力系数的对比见图 10. 图 10 中给

出了展向位置 40.5%~92.6%(三 VG 展向位置为从

48.4%到 66.2%, 只有 2z/B=57.9%位于控制区内, 而

七 VG 为从 43.9%到 70.6%, 有 2 个截面 2z/B=57.9%

和 69.4%在控制区域内)5 个截面上机翼无 VG、三 VG

以及七 VG 的对比情况, 可以看出:  

z 2z/B=40.5%截面. 因为在 VG 内侧, 流动整体差

别不大, 有 VG 流动激波位置靠前, 而光机翼的

激波略靠后.  

z 2z/B=57.9%截面 . 干净机翼上表面中部出现大

范围的分离区域, 压力出现较大波动, 由于处在

VG 控制区域内, 三 VG 和七 VG 控制效果相当, 

压力系数比较光滑, 表明 VG 下游分离流动均得

到了控制.  
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图 8  机翼表面的流线 

 

 

图 9  机翼上表面的涡及空间流线 

 

 

图 10  展向截面的压力系数曲线 
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z 2z/B=69.4%截面. 该截面在七 VG 控制区域内而

在三 VG 控制区域外, 三 VG 压力系数分离振荡

现象仍较严重, 而七 VG 机翼表面的压力系数光

滑, 控制仍然有效.  

z 2z/B=86.7%和 92.6%截面. 该两截面均在 VG 控

制区域外, VG 对流动的影响较小, 强激波后仍

存在分离. 

图 11 给出了光机翼和安装了二, 三和七 VG 的

机翼计算升力系数与阻力系数的收敛曲线. 安装了

VG 的网格比光机翼的网格数量要大, 计算收敛速度

有所不同. 所有计算最终都达到了收敛或小等幅振

荡状态. 本文采用全场统一时间步长的 URANS 假设, 

从收敛情况也可以定量地反映流场的非定常程度 . 

由图 11 中可知, 光机翼升力系数振荡幅值最大, 说

明流场的不稳定性较强, 安装了二 VG 的振幅次之, 

而安装了三个和七个 VG 的机翼升力系数基本达到

收敛, 这也印证了前面随着 VG 数量的增多, 流场变

得更稳定的结论.  

表 1 给出光机翼与分别安装二, 三和七 VG 的机

翼升力系数、阻力系数与升阻比对比, 借此探索 VG

对机翼性能的影响. 对小幅振荡情况取其平均值. 可

知:  

z 安装二 VG 后, 引入附加的气动面但阻力系数反

倒有所下降, 说明机翼中部的分离受到较大的

抑制, 然而升力系数也有一定损失.  

z 增加到三 VG 后, 阻力系数下降明显, 升力系数

损失也更大.  

z 七 VG 情况, 阻力系数与 3 个 VG 时基本类似, 

但是由于后方流场稳定, 升力系数有所回升, 升

阻比比单独机翼有所提高. 综合来看, 七 VG 的

控制效果最为有效.  

表 1  升阻力系数与升阻比表 

 无 VG 2VG 3VG 7VG 

Cl 0.6728 0.6571 0.6516 0.6592 
Cd 0.0416 0.0411 0.0404 0.0406 
Cl/Cd 16.17 16.00 16.12 16.24 

 

3.4  超临界机翼 VG 低速大攻角流动 

在低速大攻角流动状态下, 机翼上表面会出现

大面积分离, 主要表现为翼尖部分的前缘分离. 为了

探讨 VG 对其流动的影响及控制规律, 选取 Ma∞=0.2, 

α= 16°的飞行状态进行数值模拟.  

图 12 中给出了机翼的表面流线图及空间 Q 的等

值面, 可见在光机翼的表面发生了大面积前缘分离. 

机翼中部到翼尖约占翼展一半长度的上表面均发生

了分离 . 采用上节的七 VG 进行流动控制(流向为

24.25%当地弦长), 分离基本未得到改善, 仅在翼尖

附近分离涡的形式有所变化. 仔细研究 VG 附近的流

场可发现, 流动从下游向上游反向流过涡流发生器, 

没有形成流向下游的流向旋涡, 说明涡流发生器在

分离区内无可行的控制效果.  

将七个涡流发生器前移至前缘附近, 流向位置

3.5%当地弦长处. 其结果见图 12 右图, 机翼中部的 

 
 

 

图 11  升力系数与阻力系数的收敛曲线 
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图 12  低速大攻角时表面流线与空间 Q 等值面(左: 光机翼; 中: 7VG 位于中部; 右: 7VG 位于前缘) 

展向流动明显受到抑制, 流动分离主要集中于靠近

翼尖附近. 说明 VG 必须安装在无分离的高能量区域, 

才能有效抑制展向流动和分离.  

4  结论 

本文在准点对点搭接网格基础上, 求解 Reynolds

平均的 NS 方程组, 开展了超临界机翼涡流发生器对

跨声速激波/边界层干扰的影响研究. 首先对平板VG

流场特征、ONERA M6 机翼跨声速激波/边界层干扰

特点进行模拟, 验证了数值计算方法. 

通过对干净机翼、两 VG、三 VG 以及七 VG 流

场对比, 发现七 VG 对展向强激波导致的边界层分离

和展向流动的控制效果较其余 2 种方式更佳, 它能有

效改善流场品质. 另外, 通过对低速大攻角前缘分离

流动的模拟发现, VG 的有效控制位置应当位于分离

区的前方, 淹没于分离区内的 VG 片不能正常产生对

流动控制有效的高能量流向旋涡. 
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