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摘  要:
首先回顾了短舱涡流发生器在民机研制中的应用及发展历程，然后结合民用飞机研发实践，借助于CFD工具初步计算并着重分

析了短舱涡流发生器的流动控制机理。结果分析表明合理设计的短舱涡流发生器能够产生能量较强的集中涡，在分离敏感的短

舱后翼面区域产生下洗流场并为边界层注入能量，降低短舱后气流的当地有效迎角，延缓由于“挂架涡”提前破裂而导致的大

面积分离，从而能够改善失速区形态。
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[Abstract] Applications and developments of a kind of vortex control device, the nacelle strake, are first reviewed. 
Underlying flow control mechanisms are then demonstrated through CFD simulations. Once the nacelle strake is properly 
designed and installed, strong vortices shed from the strake can produce upwashes and reenergize the separation-sensitive 
boundary layer on the upper wing behind the nacelle. The stall characteristics are improved by lowering the effective angle of 
attack and delaying premature bursts of the pylon vortex.
[Keywords] Flow Control; Vortex Control; Nacelle Strake

0 引言
增升装置设计是民用飞机设计中的关键一环。它影

响到飞机的商载航程、燃油效率和噪音排放水平，因而

直接关系到飞机的性能、运营成本和日益重要的环保

性。增升装置的气动设计和优化又历来被公认为是设计

中的重点和难点，这是由增升装置的几何复杂性以及随

之带来的流动复杂性共同决定的。例如：缝翼、主翼、

襟翼间尾迹融合及相互作用；增升装置与机身、发动机

挂架、短舱连接位置的流动干扰和涡脱落；襟、缝翼舱

处的流动转折及加速等。这都给增升装置的气动设计带

来了巨大的挑战。

增升装置气动设计首先是要满足飞机起飞时的升阻

比和着陆时的最大升力系数，因而低速气动特性的改善

最终得益于最大升力系数的提高。这又与低速大迎角情

况下机翼翼面分离的强弱及分离区面积直接相关。当代

民机采用大涵道比发动机，发动机与机翼距离很近，它

们之间的相互干扰会诱发发动机内侧翼面的流动分离,尤

其是在增升装置打开时情况更为严重。流动分离会导致

飞机最大升力系数特性下降，如果伴随迎角增大，分离

区面积将进一步扩大，并向外翼方向扩展，则后果也将

更加严重。短舱涡流发生器针对短舱后翼面分离敏感区

域，合理地诱发漩涡，通过漩涡与边界层的相互作用，

达到控制和改善这些区域的流场品质和抑制并延迟流动

分离的目的。

本文首先回顾了短舱涡流发生器这种涡控制装置在

已有民机型号中的应用先例，并介绍了国际上有关民机

增升装置流动控制措施的一系列最新试验和计算研究进

展。结合民用飞机研制具体实践，对比计算了翼身短舱

挂架模型在有、无短舱涡流发生器时的低速纵向气动特

性，这里给出部分初步计算结果，通过观察分析它们各

自的流场特征，特别是涡系分布特点。着重于加深对流

动现象的认识，总结其中的涡控制机制，以期有利于对

增升装置的进一步优化设计，进而满足更加精细化的设

计要求。

1 短舱涡流发生器的应用和研究进展
在短舱上加装涡流发生器，最早见于麦道公司（麦

道称之为Nacelle Strake）相关专利，并应用在DC-10系
列飞机上，如图1中左上角所示。DC-10在设计过程中，

低速风洞试验得到的最大升力系数远低于预测值。通过

流场显示技术最终确定了原因所在，为大迎角下短舱尾

涡破裂且缝翼挂架间缝隙诱发分离所致。解决方案就是

在短舱两侧沿纵向与水平面呈45°夹角位置安装两片涡流

发生器，通过其产生足够强度的涡来抑制或延后分离。
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阶段，在立足于现有资源基础上，利用已掌握的CFD计

算工具对全机低速基本构型在加装涡控制装置前后进行

了对比计算，以获得对涡控制效果的直观认识，理解其

中机制，有利于进一步地合理优化。

利用ANSYS CFX软件进行计算，该软件可靠性已

经在民机型号高、低速气动评估中得到多次验证。采用

基于RANS的全湍流的定常计算，湍流模型采用SST模

型。计算网格为空间四面体网格，物面附近采用棱柱网

格增加边界层分辨率。

计算模型如图2所示，取自某型号民机低速构型。左

边是翼身组合体加短舱挂架构型，右边为在此基础上于

短舱靠内翼侧加装涡流发生器。

图3显示了某一迎角下加装短舱涡流发生器前后机翼

上的主要涡系。从中可以发现，未安装涡流发生器时，

短舱后翼面附近主要存在两个集中的涡系。一个主要是

从短舱内翼侧缝翼端面附近拖出的“短舱涡”；另一个

则是从挂架处拖出的“挂架涡”。安装短舱涡流发生器

后，可以明显看到从涡流发生器后缘拖出一个很强的集

中涡。从X方向（机头指向机尾的方向，下文同此）涡

量等值面云图来看,“短舱涡”主要包含逆时针旋转（沿

X轴正向）的分量,“挂架涡”主要包含顺时针方向（沿

X轴正向）旋转的分量，短舱涡流发生器拖出的强集中

涡其旋转方向基本与“挂架涡”相同，如图4所示。

涡流发生器的形状最后由飞行试验优化得到。后来波音

在其B737、B767、B777系列飞机上均使用了短舱涡流发

生器（波音称之为Nacelle Chine），如图1中右上角所

示，与DC-10不同，这些机型的短舱涡流发生器仅安装

在短舱靠向内翼一侧。空客公司的畅销机型A320以及当

今民机巨无霸A380飞机，均使用短舱涡流发生器来改善

飞机的低速失速特性，如图1中左下角、右下角所示。

虽然短舱涡流发生器这一涡控制装置早已应用于具

体的民机型号，但在原有设计中经验性因素较多，因此

需较多借助于风洞试验并最终依赖于飞行试验的结果。

此外受型号发展周期的限制，工程实践中也缺乏位置形

状方面的考虑和优化。对于这类小尺寸装置，风洞试验

的不确定因素较多而飞行试验代价昂贵，当时的计算能

力和CFD技术尚不能有效弥补这一不足。有关短舱涡

流发生器的CFD模拟最早出现在波音公司对B777飞机

的全机低速构型计算当中。近年来，伴随航空CFD计

算技术和风洞试验测量技术的显著进步，有关增升装置

的细化研究和机理性探索逐渐增多。在欧洲，由德宇航

（DLR）牵头，空客公司支持，多家宇航研究院和航空

工业企业共同发起了两期高升力研究计划（EUROLIFT 

I和EUROLIFT II），在最近的第二期欧洲高升力计划

中，其模型就包括带短舱涡流发生器的构型。目的在于

针对这种偏离设计点的复杂流态，检验CFD的预测能

力并合理修正风洞试验结果。此外日本宇航探索机构

（JAXA）也做了大量工作，他们利用PIV显示了安装短

舱涡流发生器后对流场的有利影响，并通过CFD计算初

步优化了短舱涡流发生器的安装位置。

2 研究内容与结果分析
参照欧洲高升力计划的技术路线，在型号初步设计

图1 部分已有机型上的短舱涡流发生器

空客A380

波音737麦道DC-10

空客A320

图2 翼身短舱挂架构型有无短舱涡流发生器计算模型

图3 加装短舱涡流发生器前、后机翼附近涡系
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加装短舱涡流发生器前后的升力曲线如图8所示，从

图中可以看到在原有分离比较严重的区域，短舱涡流发

生器的确产生了有利影响，失速迎角向后推迟，最大升

力系数有所提高。

值得注意的是，这里对涡流发生器形状未做优化，

可以想象涡流发生器的形状将对涡的强度产生较大影响

(相关研究也正在进行)。作为初步探索，仅对短舱涡流发

生器的安装位置做了初步研究，且不涉及安装角度的变

化，所有构型均沿短舱轴向布置。这里给出部分结果，

如图9所示，可以看出短舱涡流发生器的安装位置对其脱

出涡的强度和位置都有较大影响，这种影响将直接关系

到其对原有构型失速区附近气动特性的“修复”能力。

图5绘制了某一较大迎角下短舱后翼面的空间流线，

及流经各空间截面上的X方向涡量分布和速度矢量分

布。绘制短舱后翼面附近的空间流线及截面速度矢量，

从同一截面X方向涡量云图来看，短舱涡流发生器产生

的集中涡“压制”了吊挂脱出的“挂架涡”。直观来

看，短舱涡流发生器产生的集中涡的下洗作用，有利于

短舱后翼面流动继续保持附体。图6进一步显示了各空

间截面的速度云图，从中可以明显区分出流速快慢的区

域。未加装短舱涡流发生器时,“挂架涡”经过区域流

速较低，这使得气流沿弦向向后发展过程中容易在逆压

梯度作用下提前破裂，从而诱发流动分离。安装短舱涡

流发生器后，其脱出的集中涡能量较高，为之前“挂架

涡”所占据的低流速区注入能量，从而可以达到延缓或

减弱该区域流动分离的目的。此外从图6中“短舱涡”流

线可见，短舱涡流发生器对其有一定的“梳理”作用，

减小了当地实际迎角，削弱了其对短舱后翼面的上洗作

用，对附近流动分离也起到抑制延缓的作用。

利用图7所示的该迎角下翼面X方向摩阻系数云图，

结合表面流线分布，可以直观地观察到，在引入短舱涡流

发生器之后，短舱后翼面的分离区得到了有效控制。涡量

等值面的形态分布也可以一定程度上佐证上述分析。

图4 加装短舱涡流发生器前、后机翼附近涡系X方向涡量云图

图5 加装短舱涡流发生器前、后短舱后截面X方向涡量

图7 加装短舱涡流发生器前、后翼面X方向摩阻系数云图及表面流线

图9 涡流发生器安装位置初步选型示意图

                                   (下转第16页)

图6 加装短舱涡流发生器前、后短舱后截面速度云图

未安装短舱涡流发生器的WBNP构型

安装短舱涡流发生器的WBNP构型

Δα

α

Δ

图8 加装短舱涡流发生器前后的升力曲线
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舱的长度、容积会较翼吊飞机大；而采用翼吊发动机布

局的飞机一般是在机身中部布置有较多的附件舱（空

调，液压等系统主要布置在机身中段）。

(2) 适航的影响

转子爆破对分舱布置的影响如本文2.1所述，不同发

动机布局的飞机由于发动机位置相对于飞机机身位置的

不同，转子爆破影响区域也有所不同。对于尾吊发动机

的飞机来说，某些E-E舱和附件舱位置的确定也是与翼

吊发动机的飞机有一定差异的。

3 结论
民用客机的分舱设计是一个迭代、反复的过程，在

飞机研制过程中往往决定着飞机的结构布置和系统布

置，但也会随着飞机需求及系统、结构方案的更改而作

优化，以达到飞机的总体最优。本文介绍了民用飞机分

舱设计的一般设计原则及方法，以及在分舱的细化过程

中可能会遇到的一些问题及解决思路，对于确定民用飞

机的分舱布置有一定的借鉴作用。
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角度上对不同的方案进行权衡，才能得出最终结论。图

8给出了对于RAT舱位于机头与机腹两个布置方案，表1

给出了各专业对两个方案的权衡结果，按照权衡结果，

RAT选用布置在机头的方案。

2.4 尾吊飞机的分舱布置

本文介绍的分舱设计方法是以翼吊发动机的飞机为

例进行介绍的，如果是尾吊发动机的飞机，则设计方法

与之相同，只是在具体设计时会有些差异。主要需考虑

以下两点。

(1) 发动机能源的影响

飞机上某些附件舱（如空调、液压等）内的设备需

要发动机提供能源，因此需靠近发动机布置。采用尾吊

发动机布局的飞机在后部区域（一般空调、液压等系统

主要布置在尾舱）会布置较多的附件、管路等，因此尾

图8  RAT机头布置与机腹布置示意图

表1  RAT方案权衡简表（表中打钩的是各专业较优的方案）

         专业

   模式

布置

空间

气动

效率
重量

机头

结构

机身

结构
成本

液压

系统

混合模式（机腹） √ √

电气模式（机头） √ √ √ √ √

RAT舱位于机头 RAT舱位于机腹

合影响。
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3 结论与展望
通过对上述计算结果的分析，可以发现设计合理的

短舱涡流发生器能够在合适位置产生能量较强的集中

涡，为短舱后侧翼面“脆弱”的边界层重新注入能量，

延后由能量较弱的“挂架涡”的提早破裂；其带来的下

洗流场能够对“短舱涡”进行适当梳理，减小当地有效

迎角，从而延缓或改善低速分离特性。

民机增升构型几何形状复杂，涉及的复杂流动形式

繁多，计算结果反映的某些现象涉及多因素耦合作用，

尚不能很好地认识和解释。这里仅是在计算方面做出初

步的尝试，着眼点主要放在对流动图像的认识和流动物

理的探索。但可以肯定的是这类涡控制装置的设计安装

必须基于对基本构型分离特性，特别是涡系特征充分认

识的基础之上，有目的地诱发漩涡，产生有利干扰，以

达到抑制延缓分离，改善低速分离形态的目的。

有关民机增升装置流动控制方面的研究刚刚起步，

相关工作正在开展。从计算模型上可能要进一步考虑发

动机通气的影响，计算技术上也有必要研究合适的湍流

模型和引入适当的转捩模型，设计方面需要进一步进

行位置形状上的优化，并评估其对全机气动性能的综




