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涡襟翼在不同雷诺数下的控制分离特性研究

林立辉，叶坤，叶正寅

（西北工业大学 航空学院，西安 710072）

摘 要：受鸟类抬起羽毛控制分离流的启发，涡襟翼成为翼型大迎角分离流的控制措施之一。采用数值模拟

方法研究不同雷诺数下涡襟翼在控制翼型大迎角分离流动时的气动特性及其物理机制。结果表明：涡襟翼在

低雷诺数下能够极大地改善翼型的大迎角升力特性，其物理机理是涡襟翼将翼型主分离涡的涡心位置控制在

离翼型更近的区域，且涡心位置的涡量得到大幅提升，使得涡心附近的低压特性影响到翼型上表面，而且涡襟

翼能够将翼型上方前区的低压与下游的高压隔开；但是在高雷诺数（对应常规飞机雷诺数）下涡襟翼改善翼型

大迎角气动特性的效果远不如低雷诺数情况，由此解释了为什么鸟类能够通过羽毛抬起提高升力特性，而常规

飞机的涡襟翼只能作为阻力板使用的原因。
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Abstract：Inspired by birds raising their feathers to control the separation flow，vortex flap has become an approach
to control the separation flow over airfoils at high angles of attack. In this paper，the aerodynamic characteristics
and physical mechanism of vortex flap controlling separation flow over airfoils under different Reynolds number are
numerically studied. The results show that vortex flap is able to greatly improve the lift of airfoil at low Reynolds
number under high angle of attack. Its physical mechanism is that the vortex flap makes the core position of main
separation vortex closer to the airfoil comparing to the original airfoil，and the vorticity of the vortex center position
is also greatly improved so that the low-pressure characteristics caused by the vortex core will affect the flow field
on the upper airfoil surface. In addition，the pressure filed on the upper surface of the airfoil is divided by vortex flap
into two parts：the low pressure aera in the front and the high pressure aera at the back. However，under high Reyn⁃
olds number（corresponding to conventional aircraft Reynolds number），the effect of vortex flap on improving the
aerodynamic characteristics of airfoil at high angle of attack is far less effective compared to the case of low Reyn⁃
olds number. This explains why birds can improve lift characteristics through feather lifting，while vortex flap can
only be used as drag plates in conventional aircraft.
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0 引 言

气流分离是影响翼型气动性能的重要因素。

当来流迎角过大时，翼型表面出现流动分离现象，

导致升力迅速降低，阻力突然增加，形成失速。科

学家通过观察鸟类飞行，发现鸟类在遇到阵风和

着陆的情况时，上表面羽毛会自动抬起（如图 1所
示），受此启发设计出涡襟翼装置，用来控制流动

的分离。

R. Meyer等［3］率先利用雷诺数低于 150的风

洞装置验证了涡襟翼对分离流控制的有效性，实

验结果表明，在大攻角下，涡襟翼抬起一定角度，

能有效阻止分离流的发展；J. U. Schlüter［4］通过在

NACA0012、NACA4412和 SD8020三种翼型上安

装涡襟翼，在雷诺数为 40 600的情况下，发现安装

后翼型的失速迎角和最大升力系数均有不同程度

的提升；C. H. Wang等［5］、A. M. Abdulmalek等［6］则

关注了雷诺数在 4×104情况下，有限翼上涡襟翼的

使用所涉及的三维流动，研究结果表明，涡襟翼对

翼尖气流流动几乎没有影响，翼根附近的最佳位

置与二维翼型研究的最佳位置接近；J. Johnston
等［7］在雷诺数为 4×105下研究了安装固定和自由

运动的涡襟翼的效果，发现固定襟翼在大攻角下

升力和阻力均有提升，但当襟翼安装角大于 60°时，

提升效果会减小；D. Arivoli等［8］采用雷诺数为 105

的低速风洞进行实验，得出为获得更好的增升效

果，涡襟翼所在的最佳弦向位置随平面形状变化

而变化，并且全跨襟翼比截跨襟翼能更有效地控

制失速涡逆流的前进；M. E. Rosti等［9］在雷诺数为

77 000情况下研究发现，流场与襟翼运动的相互作

用对涡脱落过程有较大影响，表现为升力系数与

襟翼安装角有较大相关性。

陈言秋等［10］通过在水槽中进行实验，研究了

在大三角翼前缘放置涡襟翼，并强迫涡襟翼振动

来观察涡破裂的情况，发现前缘涡襟翼的振动可

使涡破裂点后移；白亚磊等［11］研究了涡襟翼在各

种迎角及不同偏角下的气动力特性，当失速迎角

达到一定范围，调整涡襟翼可以改善翼型的失速

特性，增加翼型的升阻比；郝文星等［12］通过对涡襟

翼控制效果、襟翼偏转角度与襟翼气动力矩间的

关系进行研究，发现对涡襟翼施加线性外力矩可

以提升襟翼的实际控制效果。

上述研究工作比较全面地研究了涡襟翼控制

流动分离的现象，其研究工作主要是在特定雷诺

数条件下进行。但是在实际飞机中，并没有将涡

襟翼作为大迎角的分离控制措施，为什么鸟类羽

毛和上述涡襟翼的实验、计算研究却显示涡襟翼

具有良好的改善分离流的效果？从实际流动环境

看，主要是鸟类飞行雷诺数和飞机飞行雷诺数差

异很大。为此，有必要研究雷诺数对涡襟翼控制

分离流动的影响机理以及对改善大迎角气动特性

的效果。

本文采用数值模拟方法，对三种雷诺数下四

种涡襟翼抬高角度状态进行计算，通过对流场、气

动参数以及压力系数等的分析，探索雷诺数对于

涡襟翼控制分离流动效果的影响及其机理。

1 分析模型

采用 NACA0012翼型为基础翼型，涡襟翼模

型如图 2所示。襟翼为刚性，即当偏转角度固定时

襟翼不变形。弦长 c=1 000 mm，d为襟翼安装位

置距前缘距离，L为襟翼长度，β为襟翼与弦线夹

角，i点为翼型前缘点，e点为翼型后缘点，g点为涡

襟翼前缘点，f点为涡襟翼后缘点。

（a）海鸥着陆［1］

（b）猫头鹰着落［2］

图 1 鸟类着落前卷起的羽毛

Fig. 1 Bird feathers rolled up before landing
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本文生成的翼型周围结构网格如图 3所示，翼

型弦长为 1 m，采用 338×208结构网格。翼型上下

表面各 208个点，Ma=0. 15，Re=6×106时物面网

格第一层高度为 4. 5×10-6 m，满足 y+≤1，附面层

径向采用 29层近乎垂直于翼型表面的网格，增长

率为 1. 2，远场距离物面约为 20倍弦长。

2 数值方法及验证算例

三维非定常 N-S方程在直角坐标系中的积分

守恒形式为

∂
∂t ∭

Ω

QdV+ ∬
∂Ω

F (Q )⋅ ndS= ∬
∂Ω

F V (Q )⋅ ndS（1）

式中：Ω为控制体；∂Ω为控制体单元边界；Q为守恒

变量；F (Q )为无黏通量，F V (Q )为黏性通量（具体

如下：ρ，P，T，E分别为密度、压强、温度和单位质
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二维网格单元中，在控制体 Ωi 上采用格心格

式的有限体积法对控制方程（1）进行数值离散，离

散后方程为

dQ i

dt Vi=-∑
m= 1

N ( i )

F (Q i，m )⋅ n i，mΔSi，m+

∑
m= 1

N ( i )

F v (Q i，m )⋅ n i，mΔSi，m （2）

式中：Vi为 Ωi的体积；n i，mΔSi，m为网格单元 i的第m

个面积矢量；N（i）为网格单元 i的总面数；F (Q i，m )
和 F v (Q i，m )分别为网格面 Si，m 上无黏项与黏性项

的平均值。

本文采用 CFD求解器进行求解［13-14］，剪切应

力输运 SST k-ω两方程湍流模型对流场进行数值

模拟，采用有限体积方法进行空间离散，空间格式

采用 Roe，时间推进采用 LU-SGS。
采用文献［15］中 NACA0012的实验数据。实

验条件为Ma=0. 15，Re=6×106。升力系数随迎

角的变化如图 4所示，可以看出：计算结果与实验

值总体吻合较好，说明其计算结果是可信的。

3 结果与分析

首先根据对国内外已有结构的分析和本文的

验算，确定出图 2中涡襟翼安装位置 d、襟翼长度 L

图 3 带涡襟翼翼型网格示意图

Fig. 3 Schematic of airfoil mesh with vortex flaps

图 2 涡襟翼计算模型示意图

Fig. 2 Schematic of vortex flap calculation model

图 4 升力系数随迎角变化

Fig. 4 The lift coefficient vary with the angle of attack

39



第 12 卷航空工程进展

这两个主要参数，结果表明：当 d=0. 6c，L=0. 4c
时襟翼对分离流的控制效果较好。因此，固定襟

翼安装位置于 0. 6c，长度为 0. 4c。由于涡襟翼只

会在大迎角条件下打开，选择几个大迎角和涡襟

翼偏角作为主要变量进行组合（如表 1所示）。

3. 1 不同雷诺数下的涡襟翼对气动力系数

的影响

在 三 种 雷 诺 数（Re=6×104、Re=6×105 和
Re=6×106）情况下，无涡襟翼的翼型升力系数随

迎角的变化如图 5所示，可以看出：雷诺数对翼型

的升力系数影响很大，在低雷诺数时翼型的升力

系数无法达到高雷诺数翼型的数值，即为典型的

“低雷诺数效应”。

不同雷诺数（Re=6×104、Re=6×105和 Re=
6×106）下升力系数在迎角 10°~26°区间的变化情

况如图 6所示，图中给出了不同的涡襟翼偏角的升

力系数。

（a）Re=6×104

（b）Re=6×105

（c）Re=6×106

图 6 不同襟翼偏转角下，升力系数随迎角的变化

Fig. 6 The lift coefficient vary with the angle of
attack under different flap deflection angles

从图 6可以看出：当雷诺数 Re=6×104时，只

要涡襟翼在不同迎角下偏转一定的角度，升力系

数基本上可以维持在一个很高的水平；而在 Re=
6×106情况下，无论涡襟翼偏转多少角度，都很难

将升力系数维持在一个较高的水平；对应 Re=6×
105的情况则介于 Re=6×104和 Re=6×106之间。

研究表明，涡襟翼在低雷诺数情况下，在维持

高升力方面可以取得很好的效果；而在高雷诺数

表 1 不同来流迎角所对应合适的偏转角度

Table 1 The suitable deflection angle for different
incoming angles of attack

襟翼偏转角度
β/（°）

20

30

40

50

来流迎角 α/（°）

Re=6×104

14

16

18

21

Re=6×105

-

18

19

21

Re=6×106

-

19

20

22

图 5 不同雷诺数下的翼型升力系数曲线

Fig. 5 The lift coefficient curves of airfoils under
different Reynolds numbers
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情况下，涡襟翼在维持升力系数方面就难以达到理

想状况，这也就是为什么大型飞机无法采用涡襟翼

改善大迎角气动特性的原因，而鸟类的雷诺数范围

则有利于涡襟翼维持一个很高的升力环境。

对应图 6的各状态下阻力系数的变化规律如

图 7所示。

从图 7可以看出：在大迎角区间内（对应迎角

18°以上）涡襟翼偏转后阻力系数变化不大，这是因

为此时原始的翼型在 18°迎角以后基本上完全处于

失速状态；但是在中小迎角区间，涡襟翼打开后，会

引起强烈的分离，阻力系数会明显增加，这也是民

用飞机着陆时打开涡襟翼以减少滑跑距离的原因。

对应图 6的各状态下升阻比的变化规律如图 8
所示。

（a）Re=6×104

（b）Re=6×105

（c）Re=6×106

图 7 不同襟翼偏转角下，阻力系数随迎角的变化

Fig. 7 The drag coefficient vary with the angle of
attack under different flap deflection angles

（a）Re=6×104

（b）Re=6×105

（c）Re=6×106

图 8 不同襟翼偏转角下，升阻比随迎角的变化

Fig. 8 The lift-drag ratio vary with the angle of
attack under different flap deflection angles
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从图 8可以看出：在大迎角区间内（对应迎角

18°以上），低雷诺数（Re=6×104）的升阻比好于原

始翼型，但是并没有大幅度提高；而对应高雷诺数

情况，升阻比的改善状况没有低雷诺数明显。当

然，在三种雷诺数情况下，升阻比都无法与“干净”

翼型的小迎角相比，故涡襟翼只能是改善翼型完

全失速后气动性能的流动控制措施。

3. 2 不同雷诺数涡襟翼影响下的流场特点

分析

为了分析涡襟翼改善翼型大迎角分离流动的

基本特性，首先研究在翼型大迎角状态下有、无涡

襟翼的压力分布。由于大迎角状况下涡襟翼偏角

50°时对应的效果相对更好，选择涡襟翼偏角 50°进
行对比。

有、无涡襟翼翼型表面压力分布情况如图 9所
示，可以看出：f、g和 e点所包围的涡襟翼下游区域

为“死水区”，流动速度较小，故压力系数维持在一

个较高的等压区；i、g和 f点所包围的涡襟翼前区

域由于涡襟翼的抬起会在襟翼前部形成低压区，

故其压力系数相对“干净”翼型而言更低；在涡襟

翼前缘位置的 g点压力分布附近存在一个局部凹

区域，这是由于 g点处于翼型表面与涡襟翼之间的

转折位置，存在一个与主分离涡流向相反的低速

小涡，类似一个局部小的“死水区”，故此处的压力

系数稍大。

不同雷诺数下翼型表面压力分布情况如图 10
所示。图 10（a）和图 10（b）分别对应雷诺数为 6×

104和 6×105的情况，对应的迎角为 21°，因为此迎

角下涡襟翼的效果基本上处于最好的状况；图 10
（c）对应雷诺数为 6×106的情况，此时选取迎角为

22°，因为在此雷诺数下涡襟翼效果比 21°迎角

更好。

从图 10可以看出：在无涡襟翼时（对应图中虚

线的压力分布），翼型上表面由于翼型处于大分离

的状况，其压力分布基本为平行于横轴的等值特

征；而在有涡襟翼时，涡襟翼上方维持一定的低压

（a）Re=6×104，α=21°

（b）Re=6×105，α=21°

（c）Re=6×106，α=22°

图 10 不同雷诺数下，翼型表面压力分布情况（β=50°）
Fig. 10 The surface pressure distribution of airfoil under

different Reynolds numbers（β=50°）
图 9 翼型表面压力分布情况（Re=6×104，α=21°）
Fig. 9 Pressure distribution on airfoil surface

（Re=6×104，α=21°）
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区，涡襟翼后缘与翼型后缘之间维持一个等压区，

涡襟翼的作用是将后缘处的高压区与翼型上方前

区的低压区隔离开，这就是涡襟翼改善翼型大迎

角升力特性的物理本质。

此外，涡襟翼的作用不仅是将翼型上方前后

两个压力区隔开，而且该隔离效应甚至能够绕过

翼型后缘影响到翼型的下表面区域，导致下表面

的压强比无涡襟翼时更高，这也是改善翼型失速

后升力特性的重要元素，而且雷诺数越低，这一元

素的贡献越明显。由于“低雷诺数效应”，Re=6×
104时“干净”翼型的最大升力系数本身就小，故涡

襟翼改变压力系数所包围区域在低雷诺数情况下

带来的升力增益效应更加明显，这也是图 6（a）中

涡襟翼维持翼型大迎角升力特性不恶化的原因。

3. 3 涡襟翼改善翼型大迎角升力特性的机

理分析

为了分析涡襟翼改善翼型大迎角气动特性的

物理机理，三个雷诺数（Re=6×104、Re=6×105和
Re=6×106）翼型的流线与压力云图如图 11所示。

（a）无襟翼，Re=6×104，α=21°

（b）有襟翼，Re=6×104，α=21°

（c）无襟翼，Re=6×105，α=21°

（d）有襟翼，Re=6×105，α=21°

（e）无襟翼，Re=6×106，α=22°

（f）有襟翼，Re=6×106，α=22°

图 11 翼型流线与压力云图

Fig. 11 Airfoil streamline and pressure nephogram
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结合图 10的压力分布特征分析，从图 11可以

看出：在无涡襟翼时，翼型上方几乎都是分离区，

而且主分离涡的涡心位置离翼型上表面较远，翼

型上方的近壁面区域都处于流动速度的低速区，

由于近壁面区域流动小，压强在整个翼型上方完

全处于连通状态，导致压强在上壁面几乎成为一

个等压区（见图 10）；而在有涡襟翼时，主分离涡被

涡襟翼限制在涡襟翼后缘点（f点）与翼型前缘点（i

点）之间的区域，使得涡襟翼上游的主分离涡涡心

位置更靠近壁面。

不同雷诺数下涡心位置与涡心涡量值如表

2~表 3所示，可以看出：有涡襟翼时主分离涡的涡

心不仅位置更靠近壁面，而且涡心的涡量值有很

大幅度地提升。

由于主分离涡具有产生涡升力的属性（这也

是过失速机翼产生高升力［16］、昆虫翅膀前缘涡不

脱落的高升力机制［17］），导致涡襟翼后缘点（f点）

与翼型前缘点（i点）之间的区域具有更低的压强

值；而在涡襟翼下游，两个主要的漩涡位置距离壁

面较远，在涡襟翼下游的翼型壁面附近几乎成为

一个“死水区”，这个区域的翼型表面压强基本上

等值，而且这个压强值与后缘处的压强值相同，是

一个比较高的压强值。因此，涡襟翼改善翼型大

迎角升力特性的物理机理是涡襟翼将翼型前方的

主分离涡维持在涡襟翼尾端点与翼型前缘点之间

的区域，使得主分离涡的涡心低压区更靠近翼型

表面，从而提升翼型上方前区的升力特性。 β=
50°，Re=6×104，α=21°时，涡襟翼安装点附近的

流动情况如图 12所示。

4 结 论

（1）涡襟翼在大迎角情况下改善翼型升力特

性的物理本质是涡襟翼抬起后，可以将翼型大迎

角的主分离涡控制在离翼型表面更近的位置，且

涡心的涡量得到很大幅度地提升，致使分离涡的

涡心低压区影响到翼型上表面的压力分布，使得

翼型前区压强比无涡襟翼的压强更低，从而提高

翼型的升力系数。

（2）由于涡襟翼将翼型上游的低压区与下游

的低压区分开，涡襟翼不仅改善了翼型大迎角的

上游低压区，还能够阻滞翼型下方的高压绕过涡

襟翼后缘向上游传递。与无涡襟翼情况相比，还

能够在一定程度上提高翼型下表面的压强值，改

善翼型大迎角升力特性。

（3）涡襟翼能够改善翼型大迎角升力特性的

物理机制在低雷诺数情况下尤其明显，这是因为

在低雷诺数情况下，无涡襟翼的翼型升力特性由

表 3 不同雷诺数下，带涡襟翼翼型的涡心位置与涡心涡量

Table 3 The vortex-center position and vortex-center vor⁃
texes of a vortex flaps under different Reynolds numbers

雷诺数

Re=6×104

Re=6×105

Re=6×106

涡心位置（x，y）

（0. 551 5，0. 219 4）
（0. 548 7，0. 218 8）
（0. 552 0，0. 215 6）

涡心涡量/s-1

-250. 47
-250. 07
-250. 70

表 2 不同雷诺数下，“干净”翼型的涡心位置与涡心涡量

Table 2 The vortex center position and vorticity of the
“clean”airfoil under different Reynolds numbers

雷诺数

Re=6×104

Re=6×105

Re=6×106

涡心位置（x，y）

（0. 871 6，0. 311 8）
（0. 870 0，0. 314 0）
（0. 895 0，0. 284 0）

涡心涡量/s-1

-133. 356
-127. 680
-202. 650

图 12 涡襟翼安装点附近流动情况（β=50°，Re=6×104，α=21°）
Fig. 12 Flow near the installation point of the vortex flap（β=50°，Re=6×104，α=21°）
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于“低雷诺数效应”本身不如高雷诺数情况。当涡

襟翼改善升力特性后，低雷诺数的升力特性改善

更加明显，甚至能够将翼型的升力系数维持在一

个很高的水准，这也是鸟类利用羽毛抬起提升着

落性能的基本物理机制；在高雷诺数情况下，与失

速前的升力特性相比，涡襟翼无法维持升力特性

达到失速前的水准，这也是民用飞机主要将涡襟

翼用于阻力板的原因。

（4）涡襟翼虽然能够在低雷诺数情况下极大

地改善翼型的升力特性，但是阻力特性不会改善，

升阻比也不如失速前，因此，涡襟翼只是在低雷诺

数下改善升力特性有效，这一特性只能用于着落

情况，其他飞行状况下涡襟翼并没有优势。
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