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摘要    针对等弦长带后掠半模 SCCH增升构型襟翼附面层发生流动分离, 线性段增升效率

降低的问题, 采用数值模拟和风洞试验方法, 开展微型涡流发生器控制襟翼附面层流动分离

研究. 首先, 采用数值方法分析 SCCH 增升构型的基本流动现象, 获得襟翼流动分离特性, 

作为微型涡流发生器设计依据; 其次, 根据涡流发生器工作原理, 结合 SCCH 增升构型襟翼

结构与流动分离特性, 提出本文微型涡流发生器设计思想和初步设计方案; 再次, 采用数值

方法研究微型涡流发生器控制增升装置流动分离的作用机理, 研究微型涡流发生器布置方

式、弦向位置、安装角、高度、展向间距等几何参数对流动控制效能的影响规律, 提出控制

襟翼流动分离的微型涡流发生器设计方案, 供风洞试验验证; 完成数值设计之后, 采用风洞

试验方法, 进行微型涡流发生器设计方案验证与可能的方案筛选, 以验证数值模拟方法、设

计方法及涡流发生器设计方案; 最后, 分析数值模拟和风洞试验研究结果, 提出具有工程应

用价值的增升装置微型涡流发生器设计原则、设计方法及技术路线, 供型号研制借鉴与采纳. 

研究结果表明, 本文针对SCCH着陆构型提出的微型涡流发生器设计方案, 经CFD和风洞试

验验证, 在着陆及下滑进场飞行状态, 最大增升与增阻量分别达到 10%和 14%, 符合着陆飞

行状态对增升装置的设计要求, 且 CFD 方法提出的设计方案最佳, 具有惟一性; 同时也表

明, 本文提出的增升装置微型涡流发生器设计原则、设计方法及技术路线可用于型号研制. 

关键词   

增升装置 

流动控制 

微型涡流发生器

数值模拟 

风洞试验 

  

 
 
高效增升装置是大型飞机研制的关键技术之一, 

直接决定飞机的起降性能、安全性及爬升性能, 并极

大地影响着飞机的噪音水平、使用维护成本和市场竞

争力. 

波音公司的有关研究表明, 对于现代典型双发

大型飞机, 提高增升状态的最大升力和升阻比有如

下好处[1]. 

① 起飞阶段, 1%的升阻比改善将带来 2800 磅

商载或 150 英里航程的增加;  

② 对于固定的着陆进场速度, 增加 1.5%的最大

升力系数将带来 33 名乘客或 6600 磅商载的增加;  

③  对于给定的下滑航迹角 , 升力曲线线性段
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0.10 的升力系数增量将带来 1°的飞行姿态角减小; 

对于给定的飞机擦地角/尾翘角, 可缩短起落架高度

14 英寸, 从而减少 1400 磅空机重量.  

此外, 增升装置还直接影响飞机的噪音、动力、

结构复杂程度、重量及运营成本等. 可见, 采用高效

而简洁的增升装置, 对于大型飞机、特别是民用飞机, 

意味着更好的经济性、环保性及更强的市场竞争力. 

因此, 提高增升状态的最大升力和升阻比是飞

机设计永恒的追求. 

影响增升装置效率的主要原因是后缘襟翼在大

偏度状态下, 其上表面易发生流动分离, 导致升力下

降、阻力和噪音剧增.  

涡流发生器(Vortex Generators)是目前国际上广

泛使用并在深入发展的一种基于附面层流动分离控

制原理的高效增升减阻技术, 具有“四两拨千斤”的

作用. 由于涡流发生器属飞机后期精细设计技术, 不

需要改变飞机现有构型, 且使用简易、方便, 控制效

果显著, 因此, 自提出以来, 不断更新发展, 成为现

有飞机上控制湍流附面层分离应用最为广泛的被动

流动控制技术.  

鉴于涡流发生器在控制附面层分离方面的独特

作用, 波音、空客[2]、美国国家航空航天局(NASA)、

联邦航空局(FAA)等国外研究机构投入了大量人力、

物力开发研究各种新型涡流发生器.  

涡流发生器大致可分为传统[3]、亚附面层厚度[4]、

微型[5]及智能涡流发生器[6]等. 传统涡流发生器由于

尺寸较大、控制能力强, 已广泛应用于飞机表面的流

动分离控制[7~11]. 后几种涡流发生器则是为克服传统

涡流发生器由于尺寸过大, 在非工作状态产生较大

附加阻力的缺点而发展的. 以微型涡流发生器为例, 

其尺寸很小, 一般约为当地附面层厚度的 20%; 安装

于增升装置上, 工作状态, 控制襟翼流动分离[12], 非

工作状态, 随襟翼一起收入襟翼舱内, 不对巡航构型

流动产生任何干扰 ; 用于机体表面流动控制 [13~15], 

由于高度低, 浸没于附面层内, 不产生或很少产生附

加阻力; 没有智能涡流发生器必须的复杂结构与相

关技术, 容易实现. 因此, 微型涡流发生器已成为涡

流发生器研究的热点与主要方向.  

微型涡流发生器用于增升装置流动分离控制 , 

主要通过控制其襟翼附面层分离并影响主翼段与前

缘缝翼流动[15, 16], 从而提高增升装置的升力、减小阻

力和噪音. NASA 及空客[17, 18]的相关研究均表明, 微

型涡流发生器可有效控制襟翼流动分离, 使起降状

态的增升装置效率大幅度提高.  

目前, 我国正在研发大型客机, 开展涡流发生器

控制增升装置流动分离研究, 从而获得结构简单、性

能高效的增升装置, 对于提高新型客机竞争力, 迅速

占领民机市场, 具有重要意义.  

本文针对大型客机应用基础研究常用的等弦长

带后掠半模SCCH着陆构型, 采用数值模拟与风洞试

验相结合的方法, 研究微型涡流发生器控制增升装

置流动分离的作用机理、设计原则、设计方法等问题, 

为型号研制奠定理论与技术基础. 文中研究了微型

涡流发生器弦向位置、安装角、高度、展向间距等参

数对控制增升装置附面层流动分离的影响规律, 获

得了可供型号研制采纳的研究结果. 为描述方便, 下

文中微型涡流发生器均用 VG 代替.  

1  研究模型与研究条件 

研究模型选取 SCCH 着陆构型, 该构型为等弦

长后掠翼－身组合体高升力构型, 采用三段式增升

装置, 是型号增升装置研究方法考核普遍采用的基

础模型, 见图 1. 该构型半展长 1.35 m, 机翼前缘后

掠角 25°; 襟翼弦长 13.5 cm, 偏度 38°; 前缘缝翼弦

长 7.0 cm, 偏度 25°.  
研究条件: 来流速度 V=60 m/s, 迎角=8°~34°, 

雷诺数 Re=2.1×106, 海平面标准大气压.  
本文选取 SCCH 着陆构型进行研究, 一是由于

该构型对应的襟翼流动分离情况最严重; 二是因为

着陆过程是大型飞机增升装置研制最为关注的设计

状态, 其研究结果具有普遍的指导意义和应用价值. 
 

 

图 1  SCCH 着陆构型外形 
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2  研究方法 

2.1  技术路线 

采用数值模拟与风洞试验相结合的方法, 开展

VG 设计和流动控制研究. 首先, 采用数值方法分析

SCCH 着陆构型的基本流动现象, 获得襟翼流动分离

特性, 作为 VG 设计依据; 其次, 根据襟翼结构与流

动分离特性, 提出 VG 设计思想和初步方案; 再次, 

采用数值方法研究 VG 控制增升装置流动分离的作

用机理, 研究 VG 布置方式、弦向位置、安装角、高

度、展向间距等几何参数对控制增升装置流动分离的

影响规律, 提出控制SCCH着陆构型襟翼流动分离的

VG 设计方案, 供风洞试验验证; 之后, 采用风洞试

验方法, 进行 VG 设计方案验证与可能的方案筛选, 
以验证数值模拟方法、VG 设计方法及设计方案; 最
后, 分析数值模拟和风洞试验研究结果, 提出具有型

号应用价值的增升装置 VG 设计原则、设计方法及技

术路线, 供型号研制借鉴与采纳.  

2.2  数值研究方法 

2.2.1  计算方法  

VG通过其产生的涡流作用于附面层内实现控制

流动分离的目的, 因此, 数值模拟时必须进行粘性求

解. 雷诺平均 N-S 方程(RANS)是现阶段求解粘性流

动的主要方法. 数值求解 RANS 方程一般有三种方

法: 有限差分法、有限体积法及有限元法. 本文采用

基于有限元的有限体积法求解 RANS 方程, 该方法

在保证了有限体积法的守恒特性基础上, 吸收了有

限元法的数值精确性.  

采用全隐式耦合求解方法, 避免了传统算法“假

设压力项—求解—修正压力项”的反复迭代过程, 可

以同时求解动量方程和连续性方程, 加之引入多重

网格技术加速收敛进程, 使得计算速度和计算稳定

性较传统方法有明显提高.  

RANS 方程的湍流粘性项采用标准 k-两方程

模型计算, 该模型对增升装置分离流动具有较好的

捕捉能力[19].  

Wilcox的 k-两方程模型, 是人们最为熟知和最

广泛采用的两方程涡粘性湍流模型之一, 为积分到

壁面的不可压/可压缩湍流两方程涡粘性模型. 该模

型主要求解湍动能 k, 以及耗散率的对流输运方程. 

Wilcox k-模型可预测自由剪切流传播速率, 如: 尾
流、混合流动、平板绕流、圆柱绕流和放射状喷射等, 
因而可以应用于壁面束缚流动和自由剪切流动. 

标准 k-模型基于 Wilcox k-模型, 它是为考虑

低雷诺数、可压缩性和剪切流传播而修改的. 标准

k-模型的控制方程如下:  

    ,i k k k k
i j j

k
k ku Y S

t x x x
 

    
          

Γ G  (1) 

    .i
i j j

u Y S
t x x x   

 
    

          
Γ G (2) 

方程中, kG 是由层流速度梯度产生的湍流动能, 

G 由 方程产生, kΓ 和 Γ 表示 k 和 的扩散率, kY

和Y 则是由扩散产生的湍流, kS 和 S 由用户定义.  

2.2.2  网格生成 

对于 SCCH 着陆构型, 采用多块结构网格技术

生成流场计算网格, 并在物面附近进行加密处理以

满足粘性计算要求. 第一层网格高度 1.0×105C(C 为

干净机翼平均气动弦长), 保证 y+ =1(y+为无量纲化的

第一层网格高度). 考虑到增升装置绕流问题中, 粘

性起主导作用, 且包含多种复杂流动现象[19], 为更好

地捕捉流场细节, 分别对前缘缝翼尾迹区、主翼段尾

迹区、后缘襟翼尾迹/边界层掺混区、缝翼凹角区、

主翼后缘襟翼舱凹槽等典型区域进行了网格加密处

理, 网格总数 600 万. 模型表面计算网格如图 2 所示.  

进行 VG 控制附面层流动分离研究时, 襟翼上布

置的 VG 尺寸小、数目多, 采用传统的点对点连接结

构网格将使网格规模极为庞大[20,21], 增加计算资源 

 

 

图 2  表面计算网格 
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负担和要求, 对于 SCCH 增升构型的 VG 流动控制数

值模拟, 几乎是无法承受的. 为此, 引入面搭接网格

技术[22~24], 可获得满意的增升装置流动问题数值模

拟精度. 网格生成过程如下: 首先, 根据 SCCH 着陆

构型襟翼特性, 在其常规计算网格上切割出一个独

立的搭接块,并在其中布置 VG, 见图 3(a); 然后, 删

除搭接块内原有的网格并在其中重新生成绕 VG 的

粘性计算网格,见图 3(b); 最后, 新生成的网格通过搭

接块上的五个搭接面实现与外部网格的拼接和流场

信息传递, 见图 3(c).  

 

 

图 3  面搭接网格生成 
(a) 搭接块; (b) 绕 VG 的计算网格; (c) 搭接面 

需要指出, 使用面搭接网格不仅可以防止网格

的不必要浪费, 还能有效避免其他区域网格的变动, 

从而尽可能地消除网格差异带来的计算结果偏差.  

2.3  风洞试验方法 

试验在南京航空航天大学 NH-2 风洞进行. 试验

段尺寸为 3.0 m×2.5 m×6.0 m, 试验风速V=60 m/s, 迎

角=9°~35°, 雷诺数 Re=2.1×106. 采用半模试验方法, 

内置六分量应变天平进行气动力测量, 模型在风洞

中的安装如图 4 所示. 

试验分两阶段进行. 第一阶段, 着陆基本构型与

VG 数值设计方案的试验验证, 旨在获得 SCCH 着陆

构型的气动性能, 并验证数值模拟方法、设计方法及

提出的 VG 设计方案. 第二阶段, 对可能的 VG 设计

参数进行进一步优化筛选. VG 在 SCCH 构型上的安

装参见图 5. 
 

 
图 4  NH-2 风洞中的试验模型 

 
图 5  风洞试验模型上的 VG 
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3  基本构型流场诊断与 VG 设计研究 

3.1 数值方法与流动特性验证 

SCCH 增升基本构型的升力特性如图 6 所示. 可

以看出, 本文常规和面搭接网格对大迎角升力及失

速特性的模拟能力不足, 但在 a 22°的升力线性段, 

两种网格对应的数值计算结果均与风洞试验吻合良

好. 图 7 表明, 典型迎角 a =8°, 各翼段的压力分布与

试验结果基本一致, 该迎角下的SCCH增升基本构型

流动特性如图 8 所示.  

从图 8 给出的 SCCH 构型表面流谱可以看到, 中

小迎角, 基本构型襟翼上表面存在明显的流动分离, 

且分离区沿展向逐渐前移, 该分离区的存在直接导

致增升效能的降低.  

中等迎角是大型飞机着陆及下滑进场最常用的

飞行状态. 本文数值方法经风洞试验验证, 表明其对 
 

 

图 6  SCCH 着陆基本构型升力特性 

 

图 7  基本构型表面压力分布( =8°) 

 

图 8  基本构型流动特性 ( =8°) 

中小迎角襟翼流动分离特性的预测能力可满足研究

工作需要, 为下一步 VG 流动控制研究奠定了基础.  

3.2  VG 设计 

针对 SCCH 着陆构型中小迎角襟翼上表面存在

较大流动分离区域, 影响增升效率的情况, 研究采用

VG 进行流动控制、改善襟翼流动品质的设计问题.  

本文 VG 设计约束是不破坏巡航构型, 即在巡航

飞行状态, VG 需随襟翼收入襟翼舱内. VG 的工作原

理是尽可能多地向附面层底部注入旋涡能量, 以获

得更好的流动控制效果. 基于以上两点要求, 结合课

题组前期完成的二维增升装置 VG设计工作[25], 同时

鉴于机翼后掠, 襟翼横流效应明显, 为提高 VG 控制

效率 , 提出采用同偏型布置方式的 VG 设计初步   

方案.   

初步设计方案的 VG 参数为: 长 L=16.0 mm, 高

H=3.0 mm, 前缘后掠角 γ=70°, 安装角=30°, 展向

间距 D=25.0 mm, VG 后缘位于 33%襟翼弦线处. 考

虑到襟翼内段分离较弱, 不在该区域布置 VG, 而仅

在半翼展=0.28 之外开始布置, 见图 9.  

图 10 给出了 VG 初步设计方案对流动分离的控

制效果. 与图 8 无 VG 的基本构型比较可以看到, 襟

翼分离得到了有效控制, 分离线大幅后移; 襟翼流动

的改善, 不仅表现为襟翼上表面流速加快, 吸力及环

量增加, 进而通过各翼段间的缝道作用, 影响主翼段

和缝翼流动, 使得主翼段和缝翼环量也随之增加. 这

种扰动逐级前传的有利影响使增升装置各段环量均

明显增加(见图 11), 从而大大提高了增升效率, 线性

段最大增升 8.9%以上, 如图 12 所示.  
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图 9  VG 初步设计方案 

 

图 10  VG 初步设计方案流动控制效果( =8°) 

 

图 11  使用 VG 前/后表面压力分布比较(=8°) 

 

图 12  VG 初步设计方案增升效果 

值得注意的是, 线性段升力的显著提高仅来源

于半翼展=0.28 之外的襟翼上布置的 VG, VG 对流

动分离的突出控制效果由此可见一斑.  

3.3  VG 参数影响研究  

VG 几何与安装参数对流动控制效果影响显著. 

本节在上一节初步研究结果的基础上, 采用数值方

法逐一分析弦向位置、安装角、高度、展向间距等参

数的影响规律, 同时进行 VG 参数的筛选与优化, 并

提出 VG 参数的设计原则.  

需要说明: ① 以下研究的 VG 参数未包括 VG

前缘后掠角和长度; ② 各参数影响只选取少量值, 

而不在较大范围内进行参数量值影响研究; ③ 研究

按照上述参数影响顺序进行, 研究下一个参数影响

时 , 选取前一个参数的优选值作为该参数值参与  

研究.  

以上 3 点研究方法是基于项目组前期在超临界

翼型和多段翼型上的研究结果与研究方法, 详见参

考文献[13, 21, 25].  

3.3.1  弦向位置影响 

保持 VG 初步设计方案的前缘后掠角、高度、安

装角及展向间距不变, 将 VG 分别布置于 25%, 33%
和 35%襟翼弦线处, 以研究弦向位置的影响. 

图13结果表明, 35%襟翼弦线位置控制效果优于

25%和 33%两个位置. 由于该位置更靠近襟翼上表面

流动分离线, VG 涡衰减速率减弱, 增强了对附面层

流动分离的控制能力. 因此, 弦向位置以尽可能靠近

襟翼上表面流动分离线为设计原则.  
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图 13  弦向位置对流动控制效果影响(=8°) 
(a) 25%襟翼弦线位置; (b) 33%襟翼弦线位置; (c) 35%襟翼弦线 

位置 

 

3.3.2  安装角影响 

将 VG 布置在上节得到的 35%襟翼弦线位置, 并

保持前缘后掠角、高度及展向间距与上一节一致, 研

究安装角度为 25°和 30°两种状态的影响.  

图 14 表明, 安装角=30°控制效果优于 25°. 同

时也可见, 襟翼外段横向流动较强, 25°的 VG 安装角

基本可实现对流动分离的控制; 而襟翼内段横向流

动相对较弱, 需要更大的安装角(30°)以产生更强的

VG 涡来控制流动分离. 这表明, VG 安装角设计需根

据襟翼当地的横流强弱合理选取, 横流较强区域, 安

装角可适当减小, 以减小阻力.  

3.3.3  高度影响 

将 VG 安装角取为 30°, 保持弦向位置、前缘后

掠角及展向间距与上一节一致. 选取 H=3.0 和 5.0 mm

两种 VG 高度进行研究.  

图 15 表明, 两种高度下的流动控制效果基本相

当, 佐证了 VG 主要通过向附面层底部注入能量实现

流动控制的基本设计思路. 因此, 在保证流动控制效 

 

 
 

图 14  安装角对流动控制效果影响(=8°) 
(a) =25°; (b) =30° 
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图 15  高度对流动控制效果影响(=8°) 
(a) H=3.0 mm; (b) H=5.0 mm 

 
果的前提下, 可适当降低 VG 高度, 以易于满足随襟

翼收放的结构布置需要, 这对工程应用十分关键.  

3.3.4  展向间距影响 

取高度 3.0 mm, 保持 VG 安装角、弦向位置及前

缘后掠角与上一节一致, 选取展向 4 个间距 D=15, 20, 

25 和 30 mm 进行研究.  

研究表明, 当间距较小, 如, D=15 mm 时, 其流

动控制效果不如其他 3 个间距, 见图 16. 由于 VG 采

用了同偏型的布置方式, 如间距过小, 将可能导致相

邻 VG 涡之间产生相互阻滞、耗散和提前合并等不利

干扰现象, 旋涡能量损失较快, 使 VG 涡对下游分离

流动的控制能力下降、弦向控制区域减小、流动控制

效果降低(图 17). 展向间距的选取应以使 VG 涡靠近

附面层底部并通畅流过两个 VG 间的通道为设计原

则. 满足此原则后, 增大间距影响不大, 但亦不可过

大, 否则, 控制效果也会下降. 

 
 

图 16  展向间距对流动控制效果影响(=8°) 
(a) D=15 mm; (b) D=20 mm; (c) D=30 mm 

 

3.3.5  VG 方案设计 

根据上述对初步设计方案参数影响研究提出的

参数设计原则, 并结合课题组前期研究结果[13, 21, 25], 

提出 SCCH 着陆构型 VG 设计方案, 供风洞试验验证

和进一步研究. VG 具体参数为: 长 L=16.0 mm, 高 
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图 17  不同展向间距下的 VG 涡发展历程(=8°) 
(a) D=15 mm; (b) D=30 mm 

 
H=3.0 mm, 前缘后掠角 γ=70°, 安装角=30°, 展向

间距 D=25.0 mm, VG 后缘位于 35%襟翼弦线处.  

4  风洞试验研究 

4.1  VG 设计方案验证 

在 NH-2 低速风洞中对 CFD 给出的 VG 设计方

案进行了试验验证. 验证结果表明, 所提出的 VG 设

计方案具有良好的增升效果. 由图 18 给出的试验结

果与数值计算结果对比可知, 虽然两者在量值上存

在偏差 , 如最大升力增量分别为 8.9%(计算 )和

9.8%(试验), 但基本结论一致, 即: VG 有效增加了线

性段升力; 随迎角增加, 升力增量均逐渐减小; 最大

升力和失速特性没有改变.  

 

图 18  VG 设计方案计算与试验结果比较 

 

4.2  VG 参数试验筛选研究方法 

以数值计算给出的 VG 设计方案为基础, 在风洞

中开展 VG 参数的进一步筛选, 以验证数值设计结果

的可控性. 针对着陆增升构型, 参数影响以增升增阻

为评价标准. 试验迎角=9°~35°, 试验风速 V=60 m/s, 

标准大气压. 参数筛选过程如下. 

4.2.1  弦向位置 

保持设计方案的 VG 长度、掠角、高度、安装角、

展向间距不变, 考察 25%和 35%襟翼弦线位置.  

4.2.2  安装角 

VG 长度、掠角、展向间距、高度同 4.2.1 节, 弦

向位置由 4.2.1 节筛选出. 考察安装角 25°和 30°.  

4.2.3  高度 

VG 长度、后掠角、弦向位置、展向间距同 4.2.2

节, 安装角由 4.2.2 节筛选出. 考察高度 3.0 和 5.0 mm.  

4.2.4  展向间距 

VG 长度、掠角、安装角、弦向位置同 4.2.3 节. 高

度由 4.2.3 节筛选出. 考察间距D＝15, 20, 25 和 30 mm. 

4.3  试验结果与分析 

4.3.1  弦向位置 

由表 1 给出的两种弦向位置试验结果可见, 35%

襟翼弦线位置控制效果仍优于 25%位置, 与 VG 紧靠

襟翼分离线布置的设计原则相一致. 升力与阻力分
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别增加 9.5%和 13.9%, 符合着陆飞行高升高阻的   

要求.  

4.3.2 安装角 

试验结果表明, =30°控制效果优于 25°, 与之前

提出的较大的 VG 安装角会产生更强的旋涡, 流动控

制效果更好的设计原则和设计参数一致. 升力与阻

力分别增加 9.5%和 13.9%, 见表 2. 

4.3.3  高度 

由表 3 给出的结果可见, 高度 H=3.0 mm 控制效

果优于 H=5.0 mm, 升力与阻力分别增加 9.5%和

13.9%, 与本文指出的 VG 应尽可能向附面层底部注

入能量, 以获得良好控制效果的设计思想和设计方

案相一致.  

图 19 对 VG 高度的作用机理给出了进一步解释, 

VG 控制流动分离的关键在于向附面层底部尽可能多

地注入能量, 改变附面层速度型变化最剧烈的底部

速度分布. 襟翼缝道射流属于强剪切层流动, VG 高

出附面层, 其产生的涡流易湮没于附面层外的缝道

射流中, 向附面层内注入能量减少, 控制效能将因此

下降.  

4.3.4  展向间距 

表 4 给出的试验结果表明, 四个展向间距下的流 

 
表 1  两种弦向位置试验结果比较( =9.2°) 

States CL CL CD CD 

VGs off 1.9225  0.2785  

25% chord line 2.0713 +7.7% 0.31272 +12.3% 

35% chord line 2.1056 +9.5% 0.31735 +13.9% 

 
表 2  两种安装角试验结果比较(=9.2°) 

States CL CL CD CD 

VGs off 1.9225  0.2785  

=25° 2.0615 +7.2% 0.31368 +12.6% 

=30° 2.1056 +9.5% 0.31735 +13.9% 

 
表 3  两种 VG 高度试验结果比较(=9.2°) 

States CL CL CD CD 

VGs off 1.9225  0.2785  

H=3.0 mm 2.1056 +9.5% 0.31735 +13.9% 

H=5.0 mm 2.0373 +6.0% 0.31102 +11.7% 

 

图 19  VG 高度影响流动控制效能的作用机理 

表 4  四种展向间距试验结果比较(=9.2°) 

States CL CL CD CD 
VGs off 1.9225  0.2785  

D=15 mm 2.1210 +10.3% 0.32130 +15.4% 

D=20 mm 2.1271 +10.6% 0.32233 +15.7% 

D=25 mm 2.1256 +10.5% 0.32135 +15.4% 

D=30 mm 2.1218 +10.4% 0.32053 +15.1% 

 
动控制效果差异很小, 表明间距达到一定值后, VG

控制效果对展向间距并不敏感. 从着陆飞行要求增

升增阻考虑, D=20 mm 相对较好, 升力与阻力分别增

加 10.6%和 15.7 %, D=15 和 30 mm 则相对略差. 

5  两种方法研究结果分析 

以着陆飞行状态增升增阻要求为评价标准, 比

较数值模拟和风洞试验两种方法的研究结果, 得出

结论一致. 

① VG 安装于 35%襟翼弦线处优于 25%和 33%

襟翼弦线处, 表明 VG 尽可能靠近附面层分离线布置, 

流动控制效果会更好.  

②  安装角=30°的流动控制效果好于=25°, 

因为较大的安装角能产生更强的涡流.  

③ 高度 H=3.0 mm 优于 H=5.0 mm, 符合 VG 应

尽可能向附面层底部注入能量的作用机理. 

④ 展向间距 D=20~25 mm 较为合适. 试验和数

值计算均表明, 展向间距以 VG 涡靠近附面层底部通

畅流过二者之间通道为最佳, 间距过小或过大均会
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降低流动控制效果.  

⑤ 风洞试验结果表明, 本文给出的 VG 设计方

案实现了对襟翼附面层分离的有效控制, 增升增阻

分别达到约 9.5%和 13.9%以上. 

⑥ 数值模拟与风洞试验结果虽然在量值上有差

异, 如 CFD 最大增升 8.9%、增阻 14.7%, 风洞试验最

大增升 9.5%、增阻 13.9%, 但关于 VG 参数影响规律、

设计原则和设计方案的结论却是一致的. 表明 CFD

可以用于 VG 初步方案的设计, 经风洞试验验证后用

于型号研制.  

6  VG 设计原则 

根据本文工作和作者前期研究结果, 给出三维

增升装置的 VG 设计原则.  

① VG前缘后掠角决定了VG涡的强度, 增大后

掠角有利于提高流动控制效率. 但过大的前缘后掠

角可能造成 VG 涡发展不对称和不稳定, 既影响控制

效率, 又可能产生横侧气动力. 因此, 前缘后掠角取

65°~70°较为合适.  

② VG 长度的选取原则是保证旋涡脱离 VG 表

面之前充分发展. 长度过小, VG 涡发展不充分, 强度

不大; 长度过大, 将减小 VG 涡的流向有效控制范围, 
同时带来阻力的明显增加. 长度一般取高度的 3~5倍
较为适宜.  

③ 弦向位置对控制效果影响最为显著, 需根据

襟翼分离位置确定, 应布置在附面层分离点之前, 并

尽可能靠近分离点.  

④ 安装角对流动控制的影响在于能否产生强度

适宜的嵌入式涡流. 需根据襟翼当地横向流动的强

弱合理选取, 对于大型客机常采用的机翼后掠设计, 

安装角取 25°~35°较为合适. 

⑤ VG 控制附面层分离的作用机理是向附面层

底部注入涡流能量. 因此, VG高度不宜过高, 约为当

地附面层厚度的 20%, 既可保持高的控制效率, 又容

易满足随襟翼收放的结构设计约束.  

⑥ 对后掠机翼, 横流效应明显的区域, VG 宜采

用同偏型布置方式, 其展向间距应适中, 不宜过小或

过大, 以 VG 高度的 6~8 倍较为合适.  

⑦ VG参数选取应以确保产生强度足够的旋涡、

尽可能多地向附面层底部注入能量、保持两个 VG 间

的流动通畅为总设计原则.  

7  结论 

本文针对大型飞机增升装置线性段发生的襟翼

附面层流动分离、影响增升效率的关键设计问题, 选

取型号增升装置研究方法考核普遍采用的 SCCH 模

型, 并以大型飞机增升装置研制最为关注的着陆构

型为研究对象, 开展微型涡流发生器控制襟翼附面

层流动分离研究. 旨在获得微型涡流发生器设计原

则、研究方法和技术路线, 为大型飞机型号验证提供

理论与技术基础.  
SCCH 模型为等弦长后掠翼—身组合体构型, 虽

然不是完整真实的三维增升装置构型, 但真实反映

了增升装置的三维流动现象, 与型号十分接近. 因此, 
本文给出的 VG 设计原则、研究方法和技术路线可用

于型号研制, VG 设计方案可供型号借鉴参考. 主要

结论如下:  

① 微型涡流发生器是控制增升装置襟翼附面层

流动分离、提高飞机起降状态气动效率的有效而实用

的技术措施, 具有结构简单、工程实现简便、控制效

果显著、不改变和影响飞机原有构型等特点; 

② 针对 SCCH 着陆构型提出的微型涡流发生器

设计方案, 经 CFD 和风洞试验验证, 在着陆及下滑

进场飞行状态, 最大增升与增阻量分别达到约 10%
和 14%, 符合着陆飞行状态高升高阻的设计要求, 可
供型号研制参考;  

③ CFD技术已具备开展控制增升装置流动分离

的微型涡流发生器设计的能力, 可获得准确惟一的

涡流发生器优化设计方案, 可用于型号研制;  
④ 提出的涡流发生器设计原则为型号研制提供

了坚实可信的理论与技术依据, 可供型号研制借鉴

与采纳;  

⑤ 本文采用 CFD 技术进行增升装置流动特性

诊断和涡流发生器方案设计, 经风洞试验验证的设

计方法和技术路线是成功可行的, 可在型号研制中

采用. 
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