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绕三角翼纵向俯仰大迎角气动特性计算研究
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Numerical Investigation of Unsteady Aerodynamic Characteristics of Pitching Delta Wings
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摘 要: 采用数值计算方法, 对三角翼从 0 上仰至 90 的动态流场结构进行了计算, 在此基础上,对三角翼在

上仰过程中受到横侧小扰动情况下的流场结构和气动力特性进行了计算研究。给出了三角翼纵向动态情况

下的气动力系数变化,特别是大迎角横侧力矩系数的变化特征, 并对受到横侧小扰动后横侧运动的稳定性进

行了计算与分析。结果表明,机翼的上仰运动延迟了机翼上翼面旋涡的破裂。同时,随着机翼俯仰角速度的

提高,机翼抵抗旋涡非对称破裂的能力明显增强 ,机翼运动的稳定性也明显提高。
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Abstract: A numer ical investigation of the structure of the vortical flowfield over a delta w ing w hen undergoing a

pitch up motion from 0 to 90 is presented her e. Three dimensional Navier Strokes numerical simulations were car

ried out to predict the complex leeward side flow field char acterist ics that are dominated by the effect of the break

down of the leading edge vort ices. Tw o cases are considered to investig ate the frequency effect on the flow field struc

ture and aer odynamic lo ads for the delta w ing . The later al moments are more evident as the frequency decr eases.

Pitching motion w ith high frequency delays t he vortex br eakdow n. Besides, the influences of a tr ansient lateral dis

turbance on the later al aerodynamics are resear ched. For low er fr equency case, the later al moment diverges even if

t he disturbance occurs at an angle of attack at which the vortex do not breakdown over the wing . As the frequency

increases, the lateral moment has no evident change after the transient lateral disturbance occurs, and t he lateral di

rectional stability is more pronounced.
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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, 气流将从机翼前缘分离, 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, 对三角翼以不

同俯仰角速度从 0 上仰至 90 的动态流场进行了

计算, 并对受到横侧小扰动后横侧运动的稳定性

进行了计算与分析。

1 数值计算方法

在笛卡尔坐标系下,三维 N S 方程的守恒形

式可以写成
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其中: p , , ( 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:  为比热比; F v , Gv , Hv 为粘性项, 其详细
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表达式参考文献[ 1]。利用有限体积方法对上述方

程组离散,并采用4阶Runge Kut ta法进行时间推

进求解。对于非定常流动而言,计算过程中采用统

一的最小时间步长, 为加快计算速度,采用了变系

数的残值光顺技术[ 1]。

2 流场结构的分析方法

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,在翼面上方形成一对稳定的螺旋形集中涡。

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[ 2]。根据有关的理论与实验研究结果[ 2]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[ 2]。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。

3 关于绕 76 后掠角三角翼气动力特性计算

对绕 76 后掠角尖锐前缘三角翼动态大迎角

流场进行了计算。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。三角翼从 0 上仰至 90 , 其运动形式为
!= kt。上仰时转轴位置在 x / c = 0 57处。计算

来流 Ma 数为 0 3, 雷诺数 Re为 1 61 ! 106。

分别对俯仰角速度 k = 0 024和 k = 0 1情

况下的动态流场进行了计算, 升力和阻力系数计

算结果如图 1、图 2所示。图中所示实验值[ 3] 为 k

= 0 024的实验值。同时,图中给出了计算所得的

静态值以作比较。对于 k = 0 024情况,计算结果

与实验结果基本符合。阻力系数在迎角超过 60 

之后,计算结果高于实验值,这主要是由于此时机

翼背风涡已完全破裂,造成计算结果出现误差。由

计算结果可以看出, 升力和阻力系数随俯仰角速

度的增加而增大。当机翼以很低的角速度向上俯

仰时,相应的动态升力和阻力系数在迎角小于 30 

的范围内与静态值很接近, 在迎角大于 30 之后,

动态升力和阻力系数较静态值有所增加。由升力

系数曲线可看出,当 k = 0 1时,对应于升力系数

最大值的迎角超出静态结果约 10 。这说明由于机

翼上仰运动的非定常影响, 延迟了绕机翼背风旋

涡的破裂, 同时, 随着俯仰角速度的增加, 这种非

定常效应也增强。

图 1 不同俯仰角速度下升力系数随迎角变化

Fig 1 Lift coeff icients vs ! at diff erent frequencies

图 2 不同俯仰角速度下阻力系数随迎角变化

Fig 2 Drag coef ficients vs ! at dif ferent f requencies

图3给出了滚转力矩系数随迎角的变化曲

线。当 !> 40 后,对于 k = 0 024情况,开始出现

较大的滚转力矩, 且该力矩随迎角呈现出正负交

替的随机变化的现象, 说明此时机翼背风分离旋

涡出现非对称的旋涡破裂。而对于 k = 0 1情况,

直到迎角 !超过 70 后, 才出现非常小的滚转力

矩,说明随着机翼俯仰加快,机翼大迎角抵抗旋涡

非对称破裂的能力增强。图 4给出了 != 36 时,

不同偏迎角速度下旋涡轴线处的压力系数沿流向

的变化曲线。可以看到, 机翼在上仰过程中,旋涡

轴线处的压力系数在机翼顶点附近呈现为顺压梯

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

图 3 不同俯仰角速度下滚转力矩系数随迎角变化

Fig 3 Rolling moment coeff icients vs !
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图 4 不同俯仰角速度下旋涡轴线处压力系数比较图

Fig 4 Pressure coef ficients at the vortex center

系数在某一位置迅速增加, 此时很强的逆压梯度

将引发旋涡破裂。由于机翼上仰运动降低了旋涡

轴线处的最小压力系数峰值, 同时舒缓了之后的

逆压梯度,从而延迟了旋涡的破裂。这种非定常效

应随着机翼上仰速度的提高而增强。从图中可明

显看出,对于 k = 0 024情况,旋涡破裂位置接近

于静态值,而对于 k = 0 1情况,旋涡破裂位置则

明显滞后。

为了对机翼大迎角俯仰运动的稳定性进行研

究,本文对机翼在上仰运动过程中,受到微弱横侧

扰动后横侧力和力矩的变化进行了计算和分析。

图 5给出机翼在 != 22 时加入瞬时小扰动后滚

图 5 当 ! = 22 时加入瞬时扰动后滚转力矩系数的变化

Fig 5 The disturbance occurs at ! = 22 

图 6 当 ! = 30 时加入瞬时扰动后滚转力矩系数的变化

Fig 6 The disturbance occurs at ! = 30 

转力矩系数的变化曲线。对 k = 0 024情况,当受

到小扰动后,滚转力矩首先呈收敛趋势,但是当迎

角超过 35 之后, 非常微弱的非对称扰动又会诱

发新的滚转力矩发散。而对于 k = 0 1情况,当受

到小扰动后,滚转力矩几乎没有发生变化。图 6给

出了机翼在 != 30 时加入小扰动后滚转力矩系

数的变化曲线。在受到扰动后, 对 k = 0 024情

况,滚转力矩随着迎角的变化呈发散趋势。对 k =

0 1情况,滚转力矩则没有发生明显的变化。该结

果说明,随着机翼上仰速度的提高,机翼运动的稳

定性明显提高,同时也说明机翼在上仰过程中,若

俯仰角速度较低, 即使在旋涡未在翼面上方破裂

的情况下受到瞬时的横侧扰动, 也可能会由于未

完全衰减的扰动运动激发、引起旋涡的非对称破

裂,从而导致横侧力矩发散,其横侧运动是不稳定

的。
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