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摘$要! 飞机在飞行过程中迎角超过临界值后"机翼上表面原本附着的气流开始发生大面积分离"此时升力系数随着迎角的

增大反而下降"这种现象称作失速( 当飞机失速时"操控会受到很大的影响"是一种危险的飞行状态( 某民用支线飞机在试

飞中发现失速特性主要受滚转失速的影响"在达到最大升力系数之前就出现了不可接受的失速特性"失速进入过程中"副翼

操纵效率降低较快"快接近失速时飞机出现急剧的滚转( 涡流发生器在民机中有广泛的应用"可以改善机翼的流动分离从而

提高失速特性"并且有改动小'可行性高等优点( 拟通过在机翼上表面安装涡流发生器的方法来改善某民用支线飞机的失速

特性( 利用数值计算等方法设计出涡流发生器的位置'高度'偏角以及数量等参数( 通过低速高雷诺数风洞试验来验证涡流

发生器的实际效果"最后得出几种效果可观的涡流发生器方案(

关键词! 失速特性)涡流发生器)风洞试验
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67引言
飞机飞行过程中攻角不太大时"正常飞行姿态

下"气流附着于机翼上下表面"机翼的升力系数 1

2

随着迎角
%

的增大而增大( 当攻角继续增大"机翼

的上翼面会开始出现分离区"1

2

随
%

增大的幅度会

有所减小"当
%

到某个值时"升力系数此时达到最

大值1

2

-Ma

"此时攻角继续增大的话上翼面的分离将

会加速发展"升力系数会随迎角增大而减小( 而左

右两翼因种种原因,如侧滑'或结构有微小的不对

称-"气流分离并不对称"因此会出现下述失速

特性!

%-飞机抖振"驾驶杆'脚蹬抖动"机身摇晃"飞

机结构振动)

!-出现迅速而非指令性的转动"如机翼下坠'

机头上仰'俯仰振荡'偏机头等等)

#-飞行速度迅速下降( 飞机的失速特性决定

了全尺寸飞机对机翼发生显著流动分离的响应(

满意的失速特性指对流动分离的响应是有利的

,例如恢复机翼附着流动状态的强烈纵向低头趋

势-"或者是易于被飞行员控制的( 流动分离无论

如何不得引起会导致尾旋自转的陡然上仰或偏航

运动(

有两条避免有害失速特性的通用准则!

%-流动分离应始于内侧机翼"使得用于滚转操

纵的扰流板和副翼在失速时仍然有效( 例如使得

5

)

-42

的峰值出现在内侧机翼前缘,机翼本身或缝翼

的前缘均可-就可以做到这一点(

!-发生失速时"尾翼和升降舵不得由于浸没在

机翼分离流的尾流中而丧失有效性(

民用支线飞机在试飞的过程中"发现部分飞

行品质和性能指标与原预计设计指标有所偏离(
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其中影响较大的一项就是失速特性的偏离( 表现

为受滚转失速的影响"在达到最大升力系数之前就

出现了不可接受的失速特性( 为保证足够的安全裕

度"飞机采用了时速保护系统///前置推杆器(

这种做法最直接的影响就是最大可用升力系数

下降从而导致进场速度X

R\Z

升高( 这对于飞机运行

的影响是不容忽视的"主要产生的影响具体包括了

如下几点!

%- 高运行标准带来的签派率可能降低)

!- 增加运营安全性隐患"如速度增大对飞行员

进场/着陆操作时间及心理压力的不利影响"特别是

高原机场"地速更大)

#- 运行机场适用范围降低)

&- 影响飞行程序设计(

可见"对民用支线飞机进行失速特性的优化是

非常有必要的( 同时"优化必然有诸多的约束限制"

因此"失速特性的优化是一个复杂而困难的研究课

题"本文仅是对现有飞机构型影响较小的一种翼面

流动改善措施的初步研究(

87涡流发生器介绍
%*% 简介

涡流发生器,;)HDGa?G2GHMD)H"简称;?-实际上

是以某一安装角垂直地安装在机体表面上的小展弦

比气动面"是一种典型的流动控制措施( 由于其展

弦比小";?尖端涡的强度较强( 可以使边界层内

能量增加"处于逆压梯度中的边界层流场得到能量

后能够持续附着在机体表面"如图 % 所示( 即使在

较陡的逆压梯度或较强的激波附面层中"涡流发生

器也很有效果(

图 %$涡流发生器作用机理

$

%*! 发展
涡流发生器是由美国联合飞机公司的 Ŷ B(\+

和V8BTR在 %.&5 年首先提出的( 早在 !" 世纪 '"

年代"就有研究人员对涡流发生器控制平板湍流边

界层的机理进行了研究"并提出了涡流发生器控制

边界层特别是控制湍流边界层分离的基本原理就是

在于向边界层内注入新的涡流能量的理论(

之后研究人员对控制翼型和机翼湍流边界层分

离的涡流发生器原理进行了大量的试验探究以及数

值计算研究工作"其中包括了对涡流发生器的形状'

一系列几何参数及安装位置等多方面的研究"探索涡

流发生器在高低速状态下的作用及性能( [CU[\利

用(8+8!Q以及(8+8#Q的标模,OR̂ -在 "*5&马

赫数及"*7:马赫数下进行了风洞试验*5+

"如图!所示(

[CU[\研究了涡流发生器不同高度'间隔'偏角及位

置对机翼气动性能的作用"证明了涡流发生器在高速

状态下可以延缓机翼上表面的分离"提高升力系数以

及升阻比等性能参数"具体结果如图 #和图 &所示(

黄静波对超临界机翼表面的涡流发生器影响进

行了研究*%+

"在低速大攻角,%_"*!"

%

_%'l-流动状

图 !$!Q及 #Q(8+8标模及涡流发生器的布置情况

$

图 #$!Q(8+8标模试验得到的升力系数对" M̂_"*5&#

$
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,M- 升力对比图$$$$$,h- 阻力对比图
$

,1- 力矩对比图$$$$$,E- 升阻对比图

图 &$#Q(8+8标模试验得到的气动参数" M̂_"*7:#

$

态下对加上了涡流发生器的超临界机翼进行了计算

模拟"得到的结果如图 : 所示( 可以看到位于上表面

前缘附近的涡流发生器有效改善了外侧机翼在大攻角

时发生的气流分离现象"并且抑制了机翼的展向流动(

图 :$低速大攻角时表面流线与空间i等值面

$

%*# 应用
由于涡流发生器对流动的控制效果显著"同时

带来重量与成本的增加较少"方便实施"因此在飞机

上,机翼'机身'增升装置'进气道等位置-'叶轮机

械'风洞设计中都可应用( 实际上"涡流发生器在民

用飞机上已经有着很广泛的应用( 以波音公司为

例"涡流发生器已应用在波音公司的大多数飞机上"

几乎成为了波音公司的一种#商标$"涡流发生器安

装在波音飞机上的位置如表 % 所示(

此外"格鲁门公司也在其湾流飞机机翼上应用

涡流发生器(

同时"涡流发生器也应用在了很多发动机进气

道内"可以用来防止进气道喘振现象(

表 %$涡流发生器安装在波音飞机上的位置

机型 涡流发生器的位置

5"5 机翼上表面和水平尾翼下表面

5!5 垂尾'中心发动机 +形进气道和机翼前缘

5#59!"" 机翼上表面和沿水平尾翼附近的机身后体上

5#59#"" 机翼上表面和发动机短舱上

5#597"" 机翼上表面前缘

5:5 机翼上表面

5'5 机翼上表面和发动机短舱上

5'59#"" 襟翼上表面前缘

555 机翼上表面

$$综上所述";?在当代民机设计中已经得到了

较为广泛的应用"当然"由于不同的设计理念"不同

的飞机设计运用不同的 ;?来达到自己不同的目

的"但可以认为"对于某些机型,如波音 5#5-;?对

失速特性的改善"是有实际工程意义的(

97改善失速特性的涡流发生器设计
!*% 问题分析

本文以飞机着陆构型为基础"对涡流发生器进

行设计( 利用UO\̂ 生成全机结构网格后利用OZ@

进行数值计算来观察着陆卡位失速迎角附近的机翼

表面的流动情况( 计算结果如图 ' 所示(

,M-未到失速迎角$$$$$,h-失速迎角附近

图 '$失速迎角附近机翼表面的顺流向摩擦阻力系数云图

$

图中绿色区域代表顺流向摩擦阻力系数接近于

零或小于零"颜色越深代表摩擦阻力系数越小( 由

图可见"飞机着陆构型是从外侧机翼开始分离的(

带侧滑角变迎角进行数值计算得到机翼表面摩

擦阻力系数状态如图 5 所示( 可见此时左右机翼出

现了严重的分离流动不对称现象"背风侧的机翼出

现了较大面积的分离现象(

图5$较大迎角下横向分析的翼表面顺流向摩擦阻力系数云图

$

.&
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由于出现分离的位置位于外侧机翼"距离飞机

对称面距离较远"所以损失的升力作用的力臂较长"

产生较大的滚转力矩( 同理机翼内侧产生的分离损

失升力作用的力臂较短"随之产生的滚转力矩较小(

因此得出了!出现急剧滚转失速的原因是机翼外侧

先发生了大面积的气流分离(

!*! 设计过程
影响涡流发生器效果的因素包括安装位置'形

状'高度'偏角及数量等( 需要结合机翼本身的流动

形态和参数来进行设计(

涡流发生器的布置位置主要由展向位置以及弦

向位置决定( 展向位置观察外翼分离后的分离区

域"以展向能够基本覆盖住主要分离区域为准"如图

7所示( 展向范围大致为半展长的 '"]W7"]范围(

图 7$外翼主要分离区域

$

弦向位置需要根据机翼上表面的几何形状'低

速时机翼表面的压力分布以及高速状态时机翼表面

的压力分布等因素决定"如图 . 所示(

$,M-低速状态压力分布$$$,h-高速状态压力分布

图 .$机翼剖面高低速压力分布

$

从图中可以看到"从低速流态出发"涡流发生器

位置应处于主机翼前缘吸力峰之后流速降低并且变

化平缓的位置"即多段翼总弦长约 !:]位置之后(

而从高速时计算结果分析"其位置应处于上翼面激

波位置之前"即巡航机翼弦长约 &:]位置之前( 实

际位置需在上述范围内选取( 此次研究选取的展向

及弦向站位分别为 !']'!7]'#"](

涡流发生器的高度主要由机翼表面附面层厚度

决定"其高度需要大于布置处附面层的厚度"高度差

的变化会影响涡流发生器产生的涡的强度和形态(

这里需要得到内外两个剖面的附面层随弦向位置的

变化规律( 在计算结果的基础上进行线性拟合"得

到内外两个剖面上的附面层高度变化趋势"如图 %"

所示( 图中所示不同的雷诺数代表风洞试验模型缩

比下的不同风洞压力下计算得到的雷诺数值(

,M-内侧剖面$$$$$$$,h-外侧剖面

图 %"$内外剖面上附面层变化线性拟合结果

$

图 %% 为内侧展向位置各三个涡流发生器布置

点处的法向总压分布( 由于多段翼的影响"取曲线

,M-低雷诺数$$$$$$,h-高雷诺数

图 %%$内侧剖面上三点处法向总压分布

$

,M-低雷诺数$$$$$$,h-高雷诺数

图 %!$外侧剖面上三点处法向总压分布

$
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第一处拐点的高度作为当地附面层的高度"根据弦

向位置结合图 %% 得到不同雷诺数下三个点处的附

面层高度( 对比利用高雷诺数时的数据,绿色线-

得到外侧剖面对应附面层高度时的弦向位置"继而

根据图 %! 得到外侧剖面三个点处的附面层高度(

表 ! 列出了展向内外剖面不同雷诺数下各处的附面

层高度(

表 !$展向内外各处的附面层高度"单位!--#

展向位置

,RG-

弦向位置

!'] !7] #"] #!*&] #:] #5*!]

内侧RG_%*7: b%"

'

%*:5 %*5! %*75 %*:& %*'. %*7%

内侧 RG_'*' b%"

'

%*#' %*&5 %*' %*#! %*&# %*:!

$$从表 ! 可以看出"最后取得的附面层厚度有一

定的偏差"此为线性拟合时带来的误差"在可以接受

的范围内(

涡流发生器的外形一般有长方形'三角形'尖头

卵形'梯形等形状"如图 %# 所示( 考虑到涡流发生

器需要兼顾高低速的性能"结合机翼上表面较为平

坦的外形"本次研究选用梯形涡流发生器外形( 根

据国内外大量的涡流发生器实验研究"由于#扰流

板效应$"涡流发生器太长会对当地附面层严重干

扰"不一定能提高效能"并且会增加阻力"一般的长

高比的取值为 & 左右(

,M- 长方形$$,h- 三角形$ ,1- 梯形$,E- 尖头卵形

图 %#$涡流发生器的几种外形

$

数量为本次研究的一项内容"涡流发生器之间

距离大"会影响产生涡的整体效能"距离小过一定

值"涡之间会相互阻滞及干扰"同样不利于涡流发生

器发挥作用( 取 5'.'%% 三种等间距分布进行研究(

在 !*% 节中提到外翼分离的其中一个因素为机

翼表面的展向流动"减少分离区域的展向流动对改

善分离特性是很有必要的( 对于展弦比较大的民机

来说"涡流发生器的偏转角度就会对展向流动产生

影响( 具体机理见图 %&( 图 %& ,M-为涡流发生器

头部指向翼尖偏转"产生的涡可以阻碍展向流动的

发展( 图 %& ,h-中涡流发生器头部指向机身方向"

产生的涡会加强展向的流动( 查阅文献可知"通常

取涡流发生器与来流的夹角为 !"l

*:+

(

,M- 指向翼尖方向$$$$$,h-指向机身方向

图 %&$不同偏角涡流发生器对展向流动的影响

$

本次研究以弦向剖面为基准"头部指向翼尖为正

角度"指向机身为负角度"取三组不同角度进行研究(

:7试验研究
#*% 研究方案

结合上述对涡流发生器的一系列设计"最后形

成如表 # 的试验研究方案( 位置排列及偏角如图

%: 所示( 弦向从前到后三个位置分别为位置 %'位

置 !'位置 #(

表 #$试验研究方案

项目 描$$述

展向 '"]至 7"]半展长位置

弦向
内!!']'!7]'#"] 外!#!*&]'#:]'#5*!]

,中间点根据内外相连直线等距线性分布-

高度 %*' --'!*! --'!*7 --

形状 梯形!头部角度 &:l"底和高长度比 #*5

数量 等距分布!5'.

角度
以;?后部底边点为原点!与气流夹角! 6!:l'

%:l'!"l"与弦向截面夹角! 6%!l'!7l'##l

,M- 涡流发生器不同角度$$,h- 涡流发生器不同位置

图 %:$涡流发生器的布置及偏角

$

%:
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$$风洞试验模型采用的比例为 %%*:]全模( 涡

流发生器由于尺寸较小"为了保持加工外形的准确

性"采用金属 #Q打印及线切割的方式进行加工"利

用下部设计的耳片与主机翼表面进行粘合"粘接端

朝向翼尖处( 涡流发生器的形状及实际安装如图

%' 所示(

,M- 外形图$$$$$,h- 风洞中实际安装图

图 %'$涡流发生器应用外形及安装情况

$

试验风洞为中国航空工业空气动力研究院哈

尔滨分院的 ZT9. 低速高雷诺数风洞"其提高雷诺

数的方式为增压( 试验段尺寸为 &*: -,宽- b

#*: -,高- b%" -,长-"四壁切角边长为 5"" --"

试验段面积为 %&*55 -

!

( 压力调节范围为常压到

"*& ĴM( 本次试验所用压力为 "*& ĴM"风速为

5" -/K(

#*! 结果分析
试验中机翼表面涡流发生器的研究全部在 &

卡位,着陆-下进行"对涡流发生器的布置位置'高

度'偏角以及数量进行对比研究"以验证前期涡流

发生器的设计( 试验结果的分析统一使用扣除支

架干扰之后的数据( 图 %5 W图 %. 中显示的是在

"*& ĴM增压环境下涡流发生器位置和高度之间

的关系(

图 %5$;?位置 % 和高度的关系

$

图 %7$;?位置 ! 和高度的关系

$

图 %.$;?位置 # 和高度的关系

$

由图可以看出"%*' --涡流发生器在位置 % 处

展现出了较好的作用"推迟了失速迎角"失速时升力

系数提升( 在位置 % 处 !*! --涡流发生器也有作

用"失速迎角推迟"升力系数提升( 来到位置 ! 后"

相较于位置 %"!*! --涡流发生器作用效率上升"

%*' --涡流发生器效果依然明显"达到了和

!*! --涡流发生器几乎相同的效果( 两者都能推

后失速迎角"失速时的升力系数提升( !*7 --涡流

发生器的效果不佳"失速迎角略微提前"升力系数有

所下降(

由于 "*& ĴM下附面层高度较常压时有明显的

降低"故对 %*' --涡流发生器偏角以及数量进行

进一步研究"结果见图 !" 和图 !%(

可以看出"对于 %*' --涡流发生器在位置 !

处"!7l的偏角,与气流夹角减小-降低了涡流发生

器的效率"并未推后失速迎角"升力系数也未升高(

而数量上的增加"由于卷起的涡间隔变小"产生相互

!:
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图 !"$%*' --;?偏角的影响

$

图 !%$%*' --;?数量的影响

$

干扰等不利因素"使涡流发生器的作用基本难以观

测( 综合上述分析"本次研究较为有效的涡流发生

器方案有!高 %*'"位置 %"偏角 ##l"数量 5)高%*'"

位置 !"偏角 ##l"数量 5)高 !*!"位置 !"偏角 ##l"

数量 5( 此三种方案下的其他气动特性见图 !! W

图 !:(

图 !!$三种;?方案气升力比较

$

图 !#$三种;?方案阻力比较

$

图 !&$三种;?方案俯仰力矩比较

$

图 !:$三种;?方案气滚转力矩比较

$

由图可以看到 # 种涡流发生器的方案在大约无

涡流发生器时的失速攻角之后对全机阻力有一定的

有利影响"主要是因为涡流发生器延后了机翼上表

面的分离现象"并且在线性段范围内涡流发生器对

阻力没有不利的影响( 从俯仰力矩系数以及滚转力

#:
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矩系数也可以看出 # 种涡流发生器方案的有利影

响( 其中俯仰力矩表现为拐点有所延后"幅度与失

速迎角延后相对应( 滚转力矩也表现为力矩突变点

延后"并且突变之前一定范围内,刚出现分离-表现

为力矩值低于未安装涡流发生器时的力矩值(

<7结论
本文以民用支线飞机失速特性研究作为依托"同

时对涡流发生器的工作机理以及国内外对机翼表面

使用涡流发生器做了调研"引出了在机翼上表面失速

附近易分离的区域布置涡流发生器的研究思路(

借助数值模拟方法对机翼表面的失速形态及区

域进行分析"得到了机翼表面的分离位置"当地的附

面层分布形态以及典型剖面的压力分布等参考数

据( 结合涡流发生器的作用机理对涡流发生器的位

置'高度以及偏角等参数进行了设计(

最后通过低速高雷诺数风洞试验"对多组涡流

发生器方案进行了试验研究"得到了 # 组效果可观

的涡流发生器方案( 试验表明"民用支线飞机通过

对机翼上翼面合理的布置涡流发生器"可以有针

对性地改善失速迎角附近的机翼分离形态"进一

步增大失速迎角"同时随着机翼分离的改善"飞机

整体的俯仰力矩特性以及滚转力矩特性均得到一

定改善(

民用支线飞机低速气动特性的提升最终会提升

飞机的运营能力"提升飞机的竞争力(
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