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三角翼大迎角流场结构和气动力
特性的计算分析研究

X

杨立芝,  高正红

(西北工业大学 飞机工程系, 西安 710072)

(周恒推荐)

摘要 :  采用数值计算方法对亚音速三角翼纵向及带有小侧滑和横侧小扰动情况下的流场结构进

行了计算,利用数值计算所得到的大迎角流动流场数据,结合相关的实验研究结果, 建立了对大迎

角旋涡流场结构进行定量分析的方法# 给出了三角翼大迎角情况下相应的气动力、力矩系数, 以

及机翼前缘分离涡轴线位置和旋涡破裂位置随迎角的变化规律, 并对带有小侧滑和横侧小扰动情

况下对横侧力矩的影响进行了计算与分析# 计算结果表明, 在前缘分离涡破裂前的上游旋涡区

内,前缘分离涡轴线基本保持为直线, 且随着迎角增加, 前缘分离涡轴线位置愈靠近翼根 ,并远离

翼面; 在前缘分离涡破裂的初始阶段, 于旋涡轴线处,压力系数会迅速增加, 沿涡轴线方向速度迅

速减小,在垂直于流向的截面内, 愈靠近涡轴线处,沿涡轴线方向速度愈小, 甚至出现负值,说明沿

涡轴线方向出现回流# 当绕机翼上表面前缘分离涡破裂后, 将会导致横侧运动不稳定, 如果受到

小扰动,将产生横侧力矩发散# 
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引   言

现代具有大后掠机翼的高机动性战斗机,当迎角达到一定值时,气流从机翼前缘分离,在

上翼面形成集中涡# 随着迎角的增加,机翼涡不断增强,当迎角超过一定限度后,旋涡从稳定

发展至不稳定, 直至从后缘开始破裂# 因此当飞行迎角超过一定值后, 由于旋涡的不稳定性,

使得飞机在飞行过程中受到微弱扰动, 如果飞行中带有小侧滑角或受到小的不对称干扰,就可

能导致机翼前缘涡的非对称破裂, 并由此产生较大的非操纵横侧力矩,直接影响飞机的横航向

品质# 事实上, 飞机在作纵向大迎角机动飞行动作过程中, 带有小侧滑角或受到稍许的横侧扰

动是不可避免的,因此研究相关的流场结构并对相应的气动力进行定量分析,对现代战斗机及

其控制系统的设计是非常重要的# 

本文采用数值计算方法分别对绕 65b和 70b后掠角尖锐前缘三角翼纵向及带有小侧滑和横

侧小扰动情况下的流场结构进行了计算,利用数值计算所得到的大迎角流动流场数据,结合相
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关的实验研究结果, 建立了对大迎角旋涡流场结构进行定量分析的方法# 给出了三角翼大迎

角情况下相应的气动力、力矩系数,以及机翼前缘分离涡轴线位置和旋涡破裂位置随迎角的变

化规律,并对带有小侧滑和横侧小扰动情况下对横侧力矩的影响进行了计算与分析# 

1  数值计算方法

1. 1  控制方程

在笛卡尔坐标系下, 三维 N_S方程的守恒形式可以写成:

  5Q
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其中

  Q = ( Q, Qu, Qv , Qw , QE) T,

  Nx = ( Qu, Qu2 + p , Quv, Quw , QHu )
T
,
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T
,
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T
,

这里, p、Q、( u , v , w )、E 和H 分别为流场压力、密度、沿空间坐标方向的速度分量、总内能和总

焓# 对于理想流体有:
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其中 C为比热比# 同时有 H = E + p / Q# Re为雷诺数, FM、GM、HM为粘性项,其详细表达式

见参考文献[ 1]# 

1. 2  边界条件

1) 物面边界条件: 在物面上采用无滑移的绝热壁面条件;

2) 远场边界条件:应用特征边界条件进行处理[ 1]# 

1. 3  数值计算方法

本文利用 Jameson[ 2]等提出的显式有限体积方法对方程组( 1)离散并求解, 为此可先将方

程组( 1)改写成空间由任意曲面 5 8 包围的有限体积 8 下的积分形式:

  5
5 tQQQ8

QdV + QQ5 8
NE#ndS -

1
ReQQ5 8

NM#ndS = 0, ( 3)

其中

  NE = Nx i + Ny j + Nz k,

  NM= FMi + GMj + HMk# 

将方程( 3)应用于所选用的网格系统, 进行空间离散,并采用四阶 Runge_Kutta法进行时间推进

求解[ 2]# 计算过程中使用了当地时间步长、焓阻尼修正、隐式残值光顺及人工粘性等加速收敛

技术[ 1]# 

为了求解方程( 3) ,本文通过保角变换方法生成所需要的计算网格# 

2  流场结构的分析方法

2. 1  机翼前缘分离涡轴线位置的确定

大后掠三角翼在稍大的迎角下,翼面上的边界层沿机翼前缘分离,其分离的自由剪切层不

断卷起,最后在翼面上方形成一对稳定的螺旋形集中涡# 此涡面的一端与机翼的前缘相连,另
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一端则卷成涡量集中的涡核# 由于这一对旋涡的存在及其随机翼姿态角的特性变化, 将对机

翼的气动力特性产生重要的影响
[ 3]# 

根据有关的理论与实验研究结果分析[ 3]可知,机翼前缘分离涡在结构上可以分成 3 个区

域:即旋涡的外层、涡核(旋涡的内层)、及位于两区之间的过渡层# 在前缘分离涡的涡核内总

压、静压都很低,同时沿径向存在较大的逆压梯度[ 3~ 5]# 因此可以通过计算各流向截面的压强

最低点的方法, 确定绕机翼前缘分离涡轴线的位置# 

2. 2  机翼前缘分离涡破裂位置的确定

旋涡破裂是流体动力学中重要的现象之一# 在大后掠三角翼的绕流中, 当机翼迎角超过

某一值时,在前缘分离涡的涡核内,轴线方向速度会突然减速,以至形成驻点,其后的一个有限

区域内呈回流状态, 驻点后的涡核膨胀或呈螺旋型扭曲,其下游流场表现为脉动很强的湍流
[ 3]

# 由于机翼前缘分离涡破裂对机翼的气动力特性影响很大,国内外对这一现象的研究已作了

大量工作
[ 3~ 11]

,并且采用理论计算
[ 5, 8]
、试验观察

[ 7, 8]
等各种方法,希望准确预测前缘分离涡的

破裂位置# 尽管这些预测方法是有理论依据的, 但所预测的结果即使对于同一模型而言也存

在着一定的差别,其原因之一在于所采用的旋涡破裂位置的具体判据不同,原因之二在于旋涡

破裂位置存在非定常波动现象# 在文献[ 3]中, 根据实验结果, 将旋涡破裂区分为 3个区域:

( a) 轴线方向速度减速区, 它位于回流区的上游, 旋涡轴线方向速度沿涡轴线方向减小得很

快, 在本文中将旋涡轴线处沿涡轴线方向速度迅速减小的点确定为涡破裂位置; ( b) 回流区,

在该区内的流动是有规则的非定常低频脉动; ( c) 旋涡轴线方向流动的恢复区,在该区内是脉

动量较大的湍流流动区# 

3  机翼前缘分离涡的结构计算与分析

本文分别对绕 65b和 70b后掠角尖锐前缘三角翼大迎角流场进行了计算# 计算模型条件如

下:

70b后掠角三角翼模型  采用与文献[ 5]基本相同的模型# 计算网格数为 102 @ 90 @ 76,即

纵向为 76个网格, 径向为90个网格, 周向为102个网格# 图 1给出了表面网格和流向截面网

格图# 

( a)                       ( b)

图 1 表面网格和流向截面网格图

65b后掠角切尖三角翼模型  计算模型采用 65b后掠、尖前缘三角翼,带 15%的后板# 机翼

剖面形状为 NACA64A005,并从最大厚度点用双圆弧修形构成尖前缘# 计算网格数为 102 @ 48

@ 76# 
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3. 1  关于绕 70b后掠角三角翼大迎角流场特性的计算与分析

为了对数值计算方法进行验证,本文首先对绕 70b后掠角三角翼不同迎角的流场及其气动

力特性进行了计算,其中来流 Ma 数为0. 3, 雷诺数Re为 1. 0 @ 106# 图 2( a)给出了静态升力系

数 CL对迎角 A的曲线图,在迎角小于30b时计算值与实验值[ 5]符合良好,当迎角 A\35b以后,

计算结果较实验值偏高; 图 2( b)给出了静态阻力系数 CD对迎角 A的曲线图,由于缺少实验结

果,因而此图只给出了计算结果# 

   ( a)                    ( b)

图 2  升力系数 CL 和阻力系数 CD随迎角 A的变化

在此基础上,根据上述流场结构分析方法,利用数值计算所得的流场结果,对机翼前缘分

离涡的特性进行了分析研究# 图 3为迎角 A= 30b时, 计算所得的机翼前缘分离涡轴线位置与

实验结果[ 5]的比较图# 可以看到, 计算所得的涡轴线从翼尖开始发展,前一阶段基本呈现为直

线,且与实验结果吻合良好# 但在旋涡破裂后的阶段, 计算所得涡轴线显著改变,不再为直线,

由于此时流场本身的非定常特征, 因而失去了与实验值比较的意义# 

图4给出了不同迎角下的机翼前缘分离涡轴线位置, 可以看出, 随着迎角增加, 旋涡轴线

位置愈靠近翼根,并远离翼面# 当迎角大于 40b以后,计算涡轴线不再有直线, 说明旋涡已完全

破裂# 

( a) 俯视图                  ( b) 侧视图

图 3 前缘分离涡轴线位置(A= 30b)

( a) 俯视图                   ( b) 侧视图

图 4 不同迎角下的翼前缘分离涡轴线位置
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图5给出了不同迎角情况下,旋涡轴线处的压力系数 Cp 沿流向的变化曲线# 可以看出,

压力系数 Cp随迎角的增加而减小# 当迎角超过 25b以后,在机翼顶点附近,压力系数沿流向呈

现为顺压梯度, 达到最小压力值后,沿轴线呈一定逆压梯度发展,随着流动的进一步发展,旋涡

轴线处的压力系数在旋涡破裂位置迅速增加,说明此时很强的逆压梯度引发旋涡破裂# 

图 5  涡轴线处压力系数 Cp 沿流向变化曲线   图 6  涡轴线处轴向速度沿流向变化曲线

  ( a) 涡破裂区域上游截面

为了对旋涡流动的稳定性与其破裂关系进行进一步

的研究, 根据文献[ 6]的研究结果, 本文对沿旋涡轴向流

动速度 w1 的变化规律进行了分析# 图 6给出了旋涡轴

线处轴线方向速度 w 1沿流向的变化曲线# 由该结果可

知,当迎角小于 25b时, 旋涡轴线方向速度随迎角的增加

而增加# 在机翼顶点附近旋涡轴线方向速度沿流向增

加, 而后沿流向减小,由于此时质量速度 K< 0, 说明旋涡

是不稳定的[ 6]# 将该结果与图 5比较, 可以看出,此时由

于逆压梯度的影响,导致旋涡的不稳定,但并没有使旋涡

在机翼上方产生破裂# 当迎角达到 30b以后, 由于轴向逆

    ( b) 涡破裂区域截面         ( c) 涡破裂区域下游截面

图 7 流向截面旋涡轴线方向速度等值线图

压梯度的进一步影响,使得旋涡破裂,旋涡轴向速度沿轴向迅速减小# 

为了进一步验证上述结果,本文利用等值线的方法对流向剖面的流动进行分析# 图 7给

出了迎角 A= 30b时,涡破裂区域上游、下游和涡破裂区域流向截面沿旋涡轴向速度的等值线

图# 如图 7( a)所示,在涡破裂区域上游截面,其上各点轴线方向速度趋近于一个极值, 即越靠

近涡轴线处速度越大# 从图 7( b)和图 7( c)可知, 在涡破裂区域乃至下游截面,其上各点轴线
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方向速度趋近于不同的极值, 甚至出现负值, 说明沿涡轴线方向出现回流# 

图 8 涡破裂位置

图8给出了本文计算所得涡破裂位置随迎角

的变化曲线# 可以看到, 计算结果与实验结果[ 5]

的趋势基本相同, 当迎角为 26. 5b以下时, 旋涡破

裂位置未达到机翼后缘, 而当迎角超过 26. 5b时,

旋涡破裂位置迅速超过机翼后缘, 在翼面上方破

裂,这主要是由于: 一方面此时的旋涡极其不稳

定,另一方面旋涡在后缘处受到尾涡的影响# 

3. 2  关于绕 65b后掠角切尖三角翼大迎角流场及

气动力特性的计算与分析

为了进一步分析绕大后掠三角翼流场及旋涡稳定性特性,本文对绕 65b后掠三角翼大迎角
流动进行了计算分析,得出了与前面类似的结论# 在此基础上, 针对不同情况下的气动力、力

矩变化进行了计算分析# 计算 Ma 数为 0. 5, 雷诺数 Re为 1. 61 @ 10
6# 

图9给出了稳态下迎角 25b和 30b时, 机翼受到瞬时的横侧扰动后滚转力矩系数的变化# 

当迎角 A= 25b时, 受到小扰动后, 滚转力矩系数的变化不大,且呈收敛趋势;而当迎角 A= 30b

时,受到小扰动后,滚转力矩系数起初变化不大,但是这种变化随着时间的推移,呈发散趋势# 

该结果说明,当机翼上表面旋涡破裂后,其横侧运动是不稳定的# 为了进一步研究大迎角条件

下横侧流动的影响, 本文对带小侧滑 B= - 2b情况流场进行了计算与分析# 

   ( a) 瞬时横侧扰动          ( b) 滚转力矩系数的变化

图 9  瞬时扰动及加入瞬时扰动后滚转力矩系数的变化

图 10给出了不同迎角下,计算所得的不同流向截面表面压力系数 Cp 沿展向 G的变化曲

线# 这里 Z为在某一流向位置处,机翼前沿的 z 坐标的绝对值# 可看到,在流向截面 x / c =

0. 3处,压力系数随迎角的增加而减小,说明在迎角 30b以内, 左、右半翼的旋涡破裂位置都未

达到 x / c = 0. 3处, 且左半翼压力系数略低于右半翼, 如图 10( a)所示;由图 10( b)、( c)可以看

出,当迎角大于 20b时,由于侧滑流动的影响,使得左半翼上表面旋涡首先从后缘开始破裂,且

随着迎角的增加,破裂区域迅速向前拓展# 

图11给出了 x / c = 0. 6处的流向截面内, 旋涡轴线方向速度等值线图, A= 30b, B= - 2b,

可以明显看出, 左半翼旋涡已经破裂,右半翼旋涡没有破裂# 

图12进一步给出了不同迎角下,计算所得左、右半翼涡破裂位置随迎角的变化曲线# 可

以看到,由于侧滑角的存在对左、右半翼流场的影响, 使得右半翼旋涡破裂位置明显滞后于左
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半翼# 

  ( a) x / c = 0. 3, G = z / Zx/ c= 0. 3

图 13给出了相应的的滚转力矩系数随迎角

的变化曲线# 与图 12相比较, 可以看出, 当迎角

小于 15b时, 左、右半翼的旋涡均未破裂, 相应的

的滚转力矩主要是由侧滑角产生的不对称流动引

起# 当迎角大于 20b以后, 左半翼旋涡首先从后

缘开始破裂# 由于左、右机翼上表面旋涡流动的

非对称破裂, 导致滚转力矩系数产生了很大的变

化# 当迎角为 30b时, 左、右半翼的旋涡破裂位置

相差更大, 滚转力矩系数出现负值; 当迎角超过

30b以后, 左、右半翼的旋涡破裂位置差距相对减

 ( b) x / c = 0. 6, G = z / Zx / c= 0. 6           ( c) x / c = 0. 8, G = z / Zx / c= 0. 8

图 10 展向压力系数 Cp 在不同迎角下的变化 (B = - 2b)

小, 滚转力矩有所回升; 当迎角达到 40b以后, 左、右半翼的旋涡均已完全破裂, 旋涡的非对称

破裂对滚转力矩的影响也就消失了# 由此可见, 旋涡的非对称性破裂对三角翼横侧力矩的影

响是很大的# 

  ( a) 左半翼                   ( b) 右半翼  

图 11  流向截面旋涡轴线方向速度等值线图
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 图 12  涡破裂位置 ( B= - 2b)        图 13 滚转力矩系数 CM随

迎角 A的变化 ( B= - 2b)

4  结   论

采用有限体积方法对 65b和 70b后掠角三角翼纵向及带有小侧滑角和横侧小扰动情况下的

流场及气动力特性进行了计算,并得出以下结论:

#在涡破裂前的上游旋涡区内: ( a) 旋涡轴线保持为直线,且随着迎角增加,旋涡轴线位

置愈靠近翼根, 并远离翼面; ( b) 在涡轴线处,当出现逆压梯度的同时,涡轴线方向速度沿流

向逐渐减小,此时 K< 0, 旋涡是不稳定的,有可能发生破裂; ( c) 在垂直于流向的截面内,愈

靠近涡轴线处, 沿涡轴线方向速度愈大# 在旋涡破裂区内: ( a) 在旋涡破裂的初始阶段, 于旋

涡轴线处, 压力系数会迅速增加, 沿涡轴线方向速度迅速减小; ( b) 在垂直于流向的截面内,

愈靠近涡轴线处,沿涡轴线方向速度愈小,甚至出现负值,说明沿涡轴线方向出现回流# 

#当绕机翼上表面旋涡破裂后, 将会导致横侧运动不稳定,如果受到小扰动,将产生横侧

力矩发散# 

#当来流迎角大于一定值后,绕机翼的旋涡会完全破裂,由旋涡破裂导致的横侧运动不稳

定现象也将逐渐消失# 

致谢: 本文作者感谢西北工业大学博士学位论文创新基金的资助# 
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Computation of Field Structure and Aerodynamic

Characteristics of Delta Wings at

High Angles of Attack

YANG Li_zhi,  GAO Zheng_hong

( Depar tm ent of Air cr aft Engineer in g , Nor thw estern Polytechnical Un iver sity ,

Xi. an 710072, P . R . China )

Abstract: A numerical investigation of the structure of the vortical flowfield over delta wings at high

angles of attack in longitudinal and with small sideslip angle is presented. Three_dimensional Navier_

Stokes numerical simulations were carried out to predict the complex leeward_side flowfield character-

istics that are dominated by the effect of the breakdown of the leading_edge vortices. The methods

that analyze the flowfield structure quantitatively were given by using flowfield data from the computa-

tional results. In the region before the vortex breakdown, the vortex axes are approximated as being

straight line. As the angle of attack increases, the vortex axes are closer to the root chord, and far-

ther away from the wing surface. Along the vortex axes, as the adverse pressure gradients occur, the

axial velocity decreases, that is lambda is negative, so the vortex is unstable, and it is possible to

breakdown. The occurrence of the breakdown results in the instability of lateral motion for a delta

wing, and the lateral moment diverges after a small perturbation occurs at high angles of attack.

However, after a critical angle of attack is reached, the vortices breakdown completely at the wing

apex, and the instability resulting from the vortex breakdown disappears.

Key words: computational method; high angle of attack; vortex flow
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