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基于涡系相交不稳定性的飞机尾流控制方法

鲍锋* 1，刘锦生1，朱睿1，江建华1，王俊伟2

( 1． 厦门大学 物理与机电工程学院，厦门 361005; 2． 江西洪都航空工业股份有限公司，南昌 330024)

摘 要: 在飞机飞行的过程中尾涡会伴随着升力产生，威胁后机的飞行安全．在简化
机翼模型上添加扰流片，通过一个矩形翼以引入一个与主翼尾涡大小不同、方向相反的小涡，
构建尾流自消散四涡系统，以期诱发尾涡的 Ｒayleigh-Ludwig 相交不稳定性．通过改变扰流片
的大小形状，调整模型的攻角和拖曳速度，采用粒子图像速度场仪测量系统定量研究在低雷诺

数下单主翼尾涡发展特性以及双涡相互作用特性．研究表明:在未添加扰流片时，尾涡环量在
45 个翼展内相对于初始环量基本保持不变;在添加扰流片的情况下尾涡的环量衰减可以达到
35% ～55%，而未添加的基本翼型的尾涡的环量则几乎保持不变，这说明添加适当的扰流片能
诱发尾涡的 Ｒayleigh-Ludwig 相交不稳定性，加速尾涡的消散，当小涡和主涡的初始环量比为
－ 0． 489、初始距离比为 0． 5 时，45 个翼展范围内，尾涡环量衰减 55． 9% ．本文系统性的实验结
果可以为低尾流机翼的设计提供参考依据．
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飞机因其升力面的上下压力差形成翼尖涡并

发展成为尾流，其特征为大尺度、高能量漩涡，强度
与飞机起飞重量成正比．由于尾流能量集中，自然
消散所需时间较长( 平静大气条件下约为 2 ～3 min
以上) ，当飞机误入前面飞机的尾流区时，轻者会出

现机身抖动、下沉或上仰、瞬间飞行姿态改变，重则
导致发动机停车，甚至机身翻转等现象，如果处置

不当就会发生飞行事故［1］．根据英国伦敦希斯罗机
场的航空飞行统计数据，在 8 万次飞行中将产生
300次飞机受到前机尾流影响的事件［2］．而美国全
国交通安全委员会在 1983—2000 年间记录的因尾
流引起的飞行事故多达 130 多起，占该期间美国空
难总数的 1 /3，尾流对于飞机的危害已经不容忽
视，影响着航空运输的安全［3-4］．
为了消除飞机尾流造成的航空安全隐患，现

大多民用机场采用由国际民航组织( International
Civil Aviation Organization，ICAO) 制定的尾流间隔
标准［4］，此标准的启用，在早期的作用是非常明

显的，很大程度上防止了由尾流引发的事故安全，

然而随着民航的迅速发展，机场的飞机数量开始

不断增加，对航空运力的要求，已经使得间隔标准

成为了阻碍机场容量提升的一个主要因素［5］． 为
了既能提高飞机飞行的安全性，又同时改善机场

的经济效益，如何对飞机尾流进行控制并加快其

消亡成为近年来民用航空领域具有挑战性的研究

课题［6-13］．
NASA从 20 世纪六七十年代起主要研究了

不同天气环境下尾流形成和消散的详细机理并且

运用雷达对飞机尾流进行了大量的实测［6］，力图

由此推断和预测飞机尾流的位置和强度，合理规
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避飞机尾流，提高机场运行效率［7-9］．欧洲对飞机
尾流控制的研究主要针对飞机的气动外形进行相

应的改进，包括改进襟翼、添加一些辅助的设备等
来改变尾涡的特性，使其在较短的时间内消散．欧
洲的两个主要机构 DLＲ( 德国航空太空中心) 和
ONEＲA( 法国航空航天中心) 在尾流的控制方面
做了大量的工作，在许多合作项目中积累了丰富

的数据资料［10］． 近年来，欧美航空强国在大量研
究和实验的基础上，还致力于研究能够根据天气、
起飞重量等建模并实时预测飞机尾流的监测系

统［11-12］，并在机场有实际应用; 与此同时，高精度

的数值模拟在飞机尾流特性及尾流控制方面得到

了越来越广泛的应用［13］．
为了使尾流尽快消散，降低尾流对后续飞机

的安全威胁，学术界提出了很多方案，从原理上来

看分为两类:①飞机尾流形成之初，在尾流内部注
入扰动量使得尾流具有较大的涡核尺寸，较小的

涡量( Vor． ) 分布，以降低飞机遭遇尾流时的受载
力矩［14-16］． 例如，将发动机部分排气引至尾涡涡
核区或者在翼尖安装翼尖小翼，阻止气流转向机

翼上表面，使得尾流形成之初的涡束减弱，涡核被

小翼装置“拉长”，涡核尺寸增大［15-16］． ②利用涡
系间的相互作用来增大尾流不稳定性的增长因

子，使得尾流快速消散［17-19］．

1 Ｒayleigh-Ludwieg不稳定性
Ｒayleigh-Ludwig 不稳定性［20］，又称之为相交

不稳定性( 以下简称 Ｒ-L不稳定性) ，是在两个翼
尖涡中的适当位置引入另外两个强度较小的同向

或反向涡( 简称小涡) ，形成能够触发两个翼尖涡

的不稳定性的尾涡系统． 这种四涡系统的特点是
两个小涡分别与翼尖涡保持相应的距离，形成左

右对称的系统，四涡系统分类图如图 1 所示［21］．
该四涡尾流系统特征是小涡与对应的大涡反

向( Γ1 ＞ 0，Γ2 ＜ 0，Γ1 和 Γ2 分别为大涡和小涡的

漩涡环量) ．该类涡系在发展过程中，小涡会被大

b1—两主涡间距; b2—两小涡间距．

图 1 四涡系统分类图［21］

Fig． 1 Classification chart of four-vortex wake system［21］

涡挟带变形，环绕大涡产生“剥离”效应，进而引
起大涡的轴向不稳定性．小涡反向是激发大涡 Ｒ-
L不稳定性的前提条件．在该不稳定性的影响下，
主涡将会被小涡剥离并削弱，最终相应程度地降

低尾流强度．本文即采用矩形机翼模型，通过添加
结构化的扰流片来引入一对与主翼涡反向的小

涡，以期诱发尾涡的 Ｒ-L 不稳定性，构建出具有
自消散机制的尾流体系．
从国际学术研究方面来说，德国 DLＲ 设计的

F13模型，通过设定水平尾翼的攻角和展弦比，以
得到不同参数组合下的作用效果和尾流发展过程，

为新型大客机的水平尾翼提供指导思想［18］．美国
加利福利亚大学伯克利分校( UCB) 的学者在矩形
机翼后缘两侧安装三角形扰流片，用以产生与主涡

旋转方向相反的小涡，来构建反向四涡系统，进行

尾流的控制研究［19，22］．美国圣母大学( UND) 在矩
形机翼后缘安装的可移动式矩形扰流片，用以构建

同向和反向的四涡系统，进行尾流控制研究［20，23］，

这为机翼襟翼结构的尺寸设计，以及飞机起飞着落

过程中襟翼的伸缩方式提供了指导意义．国内主要
有北京航空航天大学和厦门大学应用四涡系统对

飞机尾流控制做了一定的研究［16，24-25］．

2 实验模型与研究方法
本文采用矩形机翼模型产生一对大小相等、

方向相反的主涡，同时通过添加扰流片引入一对

与主翼涡大小不同、方向相反的小涡，形成对称的
反向四涡系统，用以研究 Ｒ-L 不稳定性的发展过
程及其对飞机尾流的消散作用．
实验模型及扰流片安装位置如图 2 所示．

a—矩形扰流片的宽度; r—1 /4 圆扰流片的半径．

图 2 实验模型及其生成的四涡系统示意图
Fig． 2 Schematic of experimental model and
four-vortex wake system tailored by the model
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为了保障较高的加工精度和良好的气动性能，

实验中的基础翼型采用了下翼面较为平直的

GO436B机翼，机翼模型的弦长为 80 mm，翼展b =
200 mm，设定了厚度为 0． 75 mm的 8组不同形状与
尺寸的扰流片，表 1 为扰流片形状与尺寸．扰流片
安装在机翼的后缘，并与机翼下表面保持平齐．

表 1 扰流片形状与尺寸
Table 1 Shapes and sizes of spoiler

形状 尺寸 /mm

矩形 a = 40，45，50，55
1 /4 圆 r = 40，45，50，55

本研究在厦门大学流体力学与 PIV ( Partical
Image Velocimetry) 实验室( 见图 3) 的拖曳-循环水
槽中进行．水槽的实验段截面宽度为 500 mm，液面
高520 mm．该水槽为开放式，其上部装有拖曳台车，
拖曳台车上设置有光学平板和六分测力天平．拖曳
台车通过伺服驱动马达控制，可以在平行的实验钢

轨上往复运行，单向最大行程为 3． 300 m，速度控制
分辨率为0． 5mm/s．实验模型通过与测力天平吊装
在一起实现拖曳并进行攻角调节．实验过程中设置
拖曳台车的速度为0． 4 ～ 0． 5 m/s，模型攻角 6° ～
10°，实验雷诺数为 3． 98 × 104 ～ 4． 95 × 104 ．如图 3
所示，模型由拖曳台车在近乎静水中拖行，可以模拟

高空低湍流度的飞行环境．

图 3 厦门大学流体力学与 PIV实验室
Fig． 3 Xiamen university fluid dynamics and

PIV laboratory

该水槽配备二维 PIV，实验段两侧和水槽端
部设置了观测窗口，实验中高速相机从端部获取

尾流涡系相互作用的定量测量数据． 本文实验开
展所使用的 PIV 系统组件的具体信息如表 2
所示．

表 2 PIV系统组件参数
Table 2 Component parameters of PIV system

组件 模型 参数

激光器 Nd: YAG 15 W
CCD SpeedSense9040 1 600 像素 × 1 200 像素
镜头 AF VＲ Zoom-Nikkor 焦距 = 80 ～ 400 mm
软件 Dynamic Studio V3． 31
粒子种类 Al2O3 粒径 = 5 μm

由于四涡系统左右相互对称，为了更加精确地

进行测量，选择其左半部份作为相机的成像区域．
根据实验设备的性能和实验测量精度的需求，互相

关分析的图片尺寸为 981 像素 × 736 像素，判读区
( interrogation window) 的大小为 16像素 ×16 像素，
计算时水平和垂直方向都设置 25%的重叠( over-
lap) ，PIV实验数据处理的坐标系统如图 4所示．

图 4 PIV测量区域坐标系统
Fig． 4 Coordinate system for PIV measurement region

同时，在综合考量尾流控制研究的特点和设

备性能的基础上，本文研究了飞机尾流在其下游

区域 45 个翼展内的发展情况．实验过程中为保证
实验数据的真实可靠，每组实验至少间隔 15 min，
使得流场趋于稳定后再进行下一组实验，同一组

实验在实验条件不变的情况下重复 2 次．

3 PIV实验结果及分析
3． 1 单主翼涡发展过程及环量分析
本文首先进行了无扰流片( baseline) 的实验

测量，改变主翼攻角 α为 10°、8°和 6°与台车拖曳
速度 V为 0． 4、0． 5 m /s，进行了 6 组实验．不同的
拖曳速度和攻角下主翼涡发展过程基本相同，选

取参数组合为 α = 10°、V = 0． 5 m /s的情况为例进
行说明．无扰片时主翼涡 30 个翼展内的发展情况
如图 5 所示，b为翼展，x /b为距离与翼展的比值，
其数值为翼展数． 主涡涡核在观测范围内始终保
持完整，形成初期旋转能量高，随着时间的推移，

涡核有出现下洗运动，在实验测量的 45 个翼展范
围内，涡核无明显的破裂消散迹象．

图 5 无扰流片时主翼涡 30 个翼展内的的发展情况
Fig． 5 Development of primary vortex in

30 wingspans without spoiler
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在流体力学中主要采用速度环量和涡通量表

征漩涡的强度，文中通过计算测试区域不同时刻

的环量变化来表征主涡消散过程中的强度变化．
在实验过程中，用于 PIV 数据采集和数据处理的
Dynamicstudio软件能够直接分析出测量区域的
速度分布，并对速度场求旋度得到测量区域的涡

量分布，二维情况下，涡量 ω 的计算的如式( 1 ) ，
其中: v与 u分别为 x 与 y 方向的速度分量，环量
是流场中速度在某一封闭周线切线上的分量 V
沿封闭曲线 S的积分，环量 Г 的计算可以根据斯
托克斯公式表述为式( 2 ) ，即可以根据对涡量的
面积分 A求得环量．在数据处理过程中统计分析
相对环量 Γ i /Γ1 ( 第 i个翼展处的环量 Γ i 比初始

环量 Γ1 ) 的变化来表征主涡环量的演变过程．

ω = v
x

－ u
y

( 1)

ΓL = ∮
L

V·dS =
A

ωdA ( 2)

本文对主翼攻角 α = 10°、拖曳速度 V =
0． 5 m /s下无扰流片时主翼涡在 45 个翼展的相对
环量Γi /Γ1进行统计，其环量发展曲线如图 6 所
示，主涡能量在前 12 个翼展呈现一定的增强，出
现了一个“环量增加区”，而后开始了缓慢地衰
减，在45 个翼展环量衰减的幅度不大，在 36 ～ 45
个翼展内，相对环量基本稳定在 0． 92．

图 6 无扰流片时主翼涡 45 个翼展内的环量发展曲线
Fig． 6 Circulation development curve of primary vortex in

45 wingspans without spoiler

对 6 组实验的 45 个翼展的相对环量 Γi /Γ1

进行统计，无扰流片时主翼涡环量随翼展变化规

律见图 7．各组实验在 45 个翼展内主翼涡环量衰
减都很小，说明主翼涡在未受到扰动的情况下可

以长时间保持不衰减． 进一步论证了主翼涡在自
然条件下是非常稳定的，在没有受到外界适当扰

动的情况下可以持续保持相当长的一段时间．
3． 2 四涡尾流系统 Ｒ-L不稳定性分析
在矩形机翼左右两侧分别安装不同形状与大

小的扰流片，对尾涡 Ｒ-L不稳定性进行分析．为与
单主翼涡的发展形成对比，本文选取参数组合为主

翼攻角 α = 10°、拖曳速度 V = 0． 5 m/s下添加矩形

扰流片下的尾涡在 30个翼展内的发展情况为例进
行说明，尾涡发展如图 8 所示( 红色代表逆时针旋
转的漩涡，蓝色代表顺时针旋转的漩涡) ．

图 7 无扰流片时主翼涡环量随翼展变化规律
Fig． 7 Circulation variation of primary vortex

respecting to wingspan without spoiler

图 8 添加扰流片时主翼涡的发展情况
Fig． 8 Development of primary vortex with spoiler

通过对比图 5 与图 8 可以看出，在单主涡情
况下，主涡的空间运动呈现明显的下洗运动 ( 相

对机翼升力面而言) ，且存在一定向翼根处的运

动趋势，与现实飞机实测尾流的运动趋势相同．然
而引入小涡后，主涡的空间运动轨迹在小涡的影

响下发生了主要表现在两方面的变化: ①出现了
一定的上扬;②出现了远离翼根的运动．这说明了
小涡的引入，会影响主涡的运动轨迹．
为进一步直观地展现主涡与小涡的相互作用

的机制，本文统计了主翼涡和小涡生成后的前
24 个翼展内的涡量图，添加扰流片时主翼涡的涡
量图如图 9 所示．
主涡和小涡生成后，都具有很高的涡量 ω，且

能量集中．主涡右侧的小涡在主涡的诱导作用下，
表现为绕主涡顺时针旋转，在第 5 个翼展处开始
发生相交，两涡的涡核开始发生扭曲，出现明显的

变形，涡核形态逐渐失稳，涡核半径不断扩大，流

场中涡量的分布不再集中，表现为很多杂乱无章

的漩涡，直至小涡运动到第 14 个翼展附近消散为
止．在第 16 ～ 17 个翼展后，流场中不规则漩涡开
始聚拢，形成新的主涡，但主涡的旋转能量较之前

明显降低．
通过对主翼涡的前 45 个翼展的相对环量

Γ i /Γ1 进行统计，得到图 10 中的添加扰流片时的
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主翼涡 45 个翼展内的环量发展曲线，主翼涡在添
加扰流片后未出现单主翼下的初期“环量增加
区”，而是在第 5 个翼展开始出现较大的衰减，环
量在 21 个翼展后出现了一定的上升，最终基本稳
定在 0． 42．

图 9 添加扰流片时主翼涡的涡量图
Fig． 9 Vortical contour of primary vortex with spoiler

图 10 添加扰流片时主翼涡 45 个翼展内的
环量发展曲线

Fig． 10 Circulation development curve of primary vortex in
45 wingspans with spoiler

在主翼攻角 α = 10°、拖曳速度 V = 0． 5 m /s
下，对添加不同尺寸矩形扰流片的主翼涡在45 个
翼展内的相对环量 Γi /Γ1 进行统计，四涡系统中

主翼涡环量随翼展变化规律如图 11所示．主翼涡

在添加扰流片后，能量衰减均得到很大程度上的

促进，效果最佳的是添加 a = 50 mm的矩形扰流
片，主翼涡能量衰减达到了 55． 9% ．

图 11 四涡系统中主翼涡环量随翼展变化规律
Fig． 11 Circulation variation of primary vortex

respecting to wingspan in four-vortex wake system

对本文设置所有实验组别进行统计: 记小翼

涡初始环量与主翼涡初始环量的比值为

Γ2 / －Γ1，主涡能量衰减效率为 η，平均衰减效率

为 η－，b2 / b1 为四涡距离比值关系，如图 1 所示．
在实验过程中发现圆形扰流片各组数据区分度不

大，本文仅选取了圆形扰流片 r = 50 mm 作为样
本，四涡系统中各参数关系统计结果如表 3 所示．

表 3 四涡系统中各参数关系
Table 3 Ｒelationship between parameters in

four-vortex wake system

扰流片
尺寸

V /
( m·s － 1 )

α / ( ° ) b2 /b1 Γ2 / － Γ1 η /% η－ /%

a = 40 mm

0． 4
8 0． 4 0． 406 37． 30
10 0． 4 0． 367 36． 80

0． 5
6 0． 4 0． 414 41． 30
8 0． 4 0． 373 45． 80
10 0． 4 0． 376 48． 60

42． 0

a = 45 mm

0． 4
6 0． 45 0． 411 47． 60
8 0． 45 0． 391 43． 80
10 0． 45 0． 38 49． 70

0． 5
6 0． 45 0． 388 46． 50
8 0． 45 0． 402 49． 80
10 0． 45 0． 402 51． 20

48． 1

a = 50 mm

0． 4
6 0． 5 0． 409 53． 10
8 0． 5 0． 440 40． 20
10 0． 5 0． 491 49． 40

0． 5
6 0． 5 0． 443 50． 70
8 0． 5 0． 467 48． 80
10 0． 5 0． 489 55． 90

49． 7

a = 55 mm

0． 4
6 0． 55 0． 479 51． 30
8 0． 55 0． 482 47． 70
10 0． 55 0． 472 53． 40

0． 5
6 0． 55 0． 439 50． 80
8 0． 55 0． 465 53． 80
10 0． 55 0． 469 55． 10

52． 0

r = 50 mm

0． 4
6 0． 5 0． 423 44． 00
8 0． 5 0． 498 43． 70
10 0． 5 0． 475 36． 90

0． 5
6 0． 5 0． 425 40． 70
8 0． 5 0． 488 47． 20
10 0． 5 0． 455 44． 20

42． 8
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可以看出，在本文设置的实验组合范围内

( 40 mm≤a≤50 mm，0． 367≤Γ2 / － Γ1≤0． 491 ) ，
随着矩形扰流片的长度 a 值不断增大，小涡与主
涡的初始能量比 Γ2 / － Γ1 整体趋于增大;

Γ2 / －Γ1值越大，主翼涡环量的衰减效果 η 整体
越好; a = 50 mm的矩形扰流片对促进主涡衰减比
r = 50 mm的圆形扰流片效果明显．
将表 3 中对应的参数比值绘制到四涡系统分

类图中做进一步分析，四涡系统分类图中有效参

数组合的分布如图 12 所示．

图 12 四涡系统分类图中有效参数组合的分布
Fig． 12 Distribution of effective parameters

combinations in four-vortex wake system classification chart

图 12 中的曲线表示稳定的反向四涡系统的
参数组合;黑色矩形框表示本文 29 组实验对应的
参数匹配范围． 主涡在 45 个翼展衰减大于 50%
的参数组合主要集中在 0． 5≤ b2 /b1 ≤ 0． 55，
0． 44≤Γ2 / －Γ1≤0． 49，在本文设置的实验组合
中，b2 /b1 = 0． 5，Γ2 / － Γ1≤0． 489 的主翼涡能量
衰减最佳．

4 结 论
在二维 PIV 流场测量技术的辅助下，本文对

四涡系统的 Ｒ-L 不稳定特性进行了实验研究，
得到:

1) 飞机尾涡在自然情况下，能长时间稳定存
在，衰减速度很慢．

2) 采用矩形机翼两侧装夹结构化扰流片的
方式，能构建出具有自消散机制的尾流反向四涡

系统．在合适的参数组配条件下，能够诱导主翼涡
Ｒ-L不稳定性的出现．

3) 在适当的参数组配条件下，Ｒ-L 不稳定性
在尾流下洗区 10 ～ 20 个翼展内发生，导致主翼涡
涡核破裂，主翼涡的环量明显降低．

4) 当 a = r 时，矩形扰流片对促进尾涡能量

衰减的作用较圆形扰流片强．
5) 在测量的 45 个翼展区间内，主翼涡环量
降低为初始环量的 55%以上的组合主要集中在
0． 5≤b2 /b1≤0． 55，0． 44≤Γ2 / －Γ1≤0． 49．
通过实验验证了 Ｒ-L 不稳定性在控制飞机

尾流方面的应用潜力，为低尾流机翼的设计提供

一定的参考，但本文仅在低雷诺数环境下，且设置

的实验参数组合较少，后续的研究仍需要一定的

优化．
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Control method for aircraft wake vortex based on
Ｒayleigh-Ludwig instability

BAO Feng* 1，LIU Jinsheng1，ZHU Ｒui1，JIANG Jianhua1，WANG Junwei2

( 1． School of Physics and Mechanical ＆ Electrical Engineering，Xiamen University，Xiamen 361005，China;

2． Jiangxi Hongdu Aviation Industry Co． Ltd，Nanchang 330024，China)

Abstract: The aircraft wake vortex is an inherent flow phenomenon due to the lift generation mechanism，
which has a negative impact on the flight safety． By adding a set of specially designed spoiler，a rectangular
wing was designed to generate a pair of weaker vortices，which had different sizes and opposite direction com-
pared to main wing vortices，thereby constructing a self-destructive four-vortex wake system to induce Ｒay-
leigh-Ludwig instability． Under different experimental conditions，in terms of changing the size or shape of the
spoiler，towing speed and angle of attack，the wake vortex development of the test model，that both with and
without spoiler，as well as the circulation analysis，were acquired particle image velocimetry ( PIV) measure-
ments under the low Ｒeynolds number． The study demonstrates that the decrease in circulation was 35% to
55% in 45 wingspans when spoilers are introduced，whereas the counterpart of the baseline airfoil，without
spoilers，is nearly kept steadily，which reveal the application possibility of Ｒayleigh-Ludwig instability in
alleviating the wake vortex． As the initial circulation ratio equals to － 0． 489 and the initial distance ratio is
0． 5，the circulation of the primary vortex reduce most significantly ( 55． 9% ) in 45 wingspans． Ｒesults would
provide a scheme in the design of airfoils with weaker vortices．

Key words: aircraft wake vortex; Ｒayleigh-Ludwig instability; particle image velocimetry ( PIV) ; spoi-
ler; low Ｒeynolds number
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