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摘要 本文通过测力和水槽流态观察试验研究了战斗机和导弹式的翼体组合体翼涡

破裂的推迟措施
。

利用安置于机翼 弹翼 前方和机体两侧的大后掠
、

小面积的机体边条
,

所

产生的边条涡的有利干扰
,

可以有效地推迟翼涡的破裂
,

从而达到提高最大升力系数和临

界迎角的目的
,

试验表明
,

安置在不同位置的机休边条均可不同程度地提高最大升力系数
。二 ,

在适当位置时
,

可提高临界迎角 , 达
。 “ 。

关键词 大迎角
,

分离流
,

涡破裂
, 流态显示

,
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巨

为提高战斗机和战术弹的机动能力
,

需要提高最大升力系数和临界迎角
,

并且要求

傲 , 时 随 和缓下降
。

飞行器
二 。二和 。, 主要取决于机 弹 翼的贡献

。

对于大后

掠尖前缘细长翼来说
,

前缘分离涡的涡升力贡献占有重要比例
,

前人进行的许多研究表

明
,

机翼前缘涡涡核破裂是导致升力损失的主要因素
,

因而
,

设法推迟翼涡破裂是一重

要研究课题
。

本文利用试验手段研究飞行器上的机体边条对推迟翼涡破裂的有利干扰影

响
,

从而达到提高
。孟
二

和 , 的目的
。

一
、

实验设备和模型

测力试验和流态观察试验分别在北京航空航夭大学流体力学研究所的
一

风洞和方

形截面水槽中进行
。

流态观察试验使用的模型为战斗机型的模犁和导弹式十字翼身纸合
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体模型
,

水洞试验设备的雷诺数为
。 ‘ ,

试验段截面积为
,

试

验时水流速为
,

采用染色法显示涡态
,

从俯视
、

侧视和截面三个角度进行了摄

影记录
。

截面流态使用的片光源是由 激光器提供的
,

俯视
、

侧视照片采用普通新闻

灯作为光源
。

一

风洞为椭圆形截面的试验段
,

长轴为
,

短轴为
,

为开口试验段
。

风洞为回流式
。

试验时平均流速为 一
。

试验雷诺数约为
。

试验

用六分量应变式尾支撑天平
。

天平安装在
一

刀机构上
。

为做大迎角试验
,

利用刀机构作

为改变 来使用
。

本试验 从 。
“

一
“ ,

刀从 一
”

一
“ 。

天平信号经通道放大器
、

采样保持器进人 转换器
。

数据的采集和处理由 个人计算机完成
。

测量结果可

当场绘制曲线并打印
,

也可事后处理
。

本试验中战斗机型的机体边条为一
。

后掠角的三角形翼
,

展长为外露机翼展长的
,

面积为外露翼面积的
,

在机身上的安装位置有上
、

中
、

下三处
,

中位置

即机身中心线高度
,

上
、

下位置分别为机身中心线以上或以下的 的半机身高度
。

三

角形边条的后缘轴向位置恰位于机翼根弦前缘轴向位置处
。

战术弹式组合体模型所用的

边条为一
“

后掠角的三角 翼
,

其展长为弹翼外露展长的
,

面积为 外露翼 面积的
,

安装位置只有中位置
,

其后缘恰位于弹翼根弦前缘处
。

二
、

水洞流态观察结果

通过水洞流态观察
,

记录了两个模型的翼涡涡核破裂位置随迎角变化并与加机体边

条后的结果进行了比较
,

见图 和图
。

图中 见 。自机翼 后缘向前计量
。

由于左
、

右涡核破

几‘瓢
。
‘ ‘

卜

,

匀

马

左半翼
右半冀

有边条

, 左 巴卜冀
, 右半冀

无边条

一戈。一卜‘‘
︸匀‘

⋯
︹

‘胜且妞

甘

节

一公誉
图 战斗机模型机体边条 下位置

对翼涡破裂的影响
· 一

图

·

导弹式翼身组合体的机体边条
对翼涡破裂的影响

一

一

咐

一裂呈非对称 、

非定常变化
,

故 又 。是左
、

右翼分别记录
,

记录的数据基本上是一时均值
。

由

图可见
,

在试验迎角范围内
,

添加机体边条后
,

可使翼涡破裂位置推迟
。

图 给出无边
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图 有
、

无机体边条时涡态比较
· 一

条时
”

时的涡态和加边条后 一
。

时涡态比较
,

比较表明 由于边条的添加使翼涡

初始破裂迎角 翼涡在机翼后缘破裂所对应的迎角 推迟了约
“ 。

还观察比较了 一
“

时加边条与不加边条的涡态
。

比较表明 添加边条使 翼涡涡核破裂 位置向后推迟了 约

一
, 。

测力试验表明
。

正好是在基本模型 即不加机体边条 的
, 附近

,

由此可推论
,

添加边条能使
。二

增加
,

测力试验将证实这一推论是正确的
。

对导弹式翼身组合体翼涡涡态观察也有类似结论
。

为了清楚地了解翼涡破裂位置推迟的

机理
,

进行了截面流态观察并作了照相记录
,

如图 所示
。

图中给出了 一
“

时沿机

。

图 。
“

沿机翼弦向各截面的涡态

, 。

翼弦向三个截面的涡态照片
。

数字
“ ”

代表翼涡
, “

’’代表体涡
, “

’’代表边条涡
。

在机

翼根弦前缘处的截面上有一对位于上方的体涡和一对位于机身两侧的边条涡
。

在 根

弦截面处
,

体涡已被翼涡诱导 绕其转动
,

体涡形状亦成为扁长形
,

而边 条涡与翼涡合并

成一个涡
,

以
“ ”

表示
。

在 根弦截面处的涡态是体涡
、

翼涡
、

边条涡三者合并

成一个涡
。

正是这三个涡的相互绕转与合并促使翼涡破裂位置后移
。

从图 可知
,

对于

无边条的模型
,

在此截面上翼涡已破裂
,

而加边条后
,

涡破裂则发生在此截面之后
。

参

考文献 〔 〕曾 指出
,

涡的稳定性取决于沿涡核轴向速度与切向速度之比
,

该值过小就导

致涡核破裂
。

由此可推断
,

由于边条涡的存在对翼涡干扰
,

使翼涡涡核轴向速度加大
,

故导致涡核推迟破裂
。

这一推论的正确性已为后来的空间流场测量工作所证实
。

以上试验表明
,

利用边条涡的有利干扰可以达到推迟翼涡破裂的目的
。

利用涡的有

利千扰并设法消除其不利干扰
,

这是气动布局设计者们的奋斗 目标
。

文献 〔 〕指出 弹

翼沿体轴后移至某一位置时
,

由于体涡的充分发展对翼涡也会产生有利于推迟翼涡破裂

的干扰
。
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三
、

测力试验结果

为核验机体边条的有利效果
,

对战斗机型的模型进行了纵
、

横向测力试验
,

这里仅

介绍纵向试验结果
。

图 至图 分别给出加边条与不加边条的 一
、 。 、 、

。
的比较

。

由图 可见
,

边条的添加可使 。
。二

增加
, 。, 也有所增加

,

从总的趋

向看
,

以边条处于下位置比较有利
。

在
“

以后
,

由于边条的存在
,

有所增加
,

,

卜

一 ”
·

瑞
图

—
有边条与无边条 的比较

月 飞。

石 一

而获得明显收益的迎角是临界迎角附近
,

这种收益正是来自于边条涡对体涡
、

翼涡的有

利干扰
。

图 显示出机体边条对升阻特性的影响
,

在整个试验迎角范围内
,

添加边条使

有所增加
,

小 时
,

阻力的增加来自于摩擦阻力和压差阻力
,

中等 以后
,

由于边

条引起 的增加
,

必然使升致阻力增加
。

当
“

时
,

这就导致 下降
。

但
。 ,

从图中可见边条对 基本上无影响
,

看来这是由于 和 增加是同步的
,

此时阻力主

要来自于升致阻力
。

边条起作用主要在临界迎角附近的迎角范围
,

在该迎角范围内
,

边

条可提高 二 。二 和 , ,

且对 无影响
。

显然利用机体边条来 改善升力特性 的方案是可

行的
,

当然
,

还必须考虑纵向稳定性
、

航向稳定性
、

滚转稳定性的要求
。

关于 横
、

侧向

气动特性
,

由于篇幅限制这里不作讨论
。

图 给出有
、

无边条时模型的
。
比 较

,

由图可见
,

当
“

时
,

边条对
。 。

影响不大
,

当
。

边条的存在降低了纵 向静稳

定性
。

其原因主要是边条本身作为升力面所提供的升力不大
,

但因该力作用点距力矩参

考点 通常是重心 远
,

而对
。

的正值贡献却不小
,

当
“ ,

边条存在对稳定性降

低的程库进一步加大
。

这主要是翼涡破裂位置前移造成的
,此时不管是否有边条 ,翼涡破
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。

边条中位置
口 边条上位粉
△边条下位铃
口 无边条

妙
口

图 有边条与无边条的
、

比较
。 , 一

。

一

一

一

一

一

一

一

一 ‘
一

图 有边条与无边条的 二 比较
·

珍 。 一
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裂位置均已在力矩取矩点 取矩点自后缘向前计
,

处 之前
。

机体边条本身所产生

的抬头力矩占有重要比重
。

流动显示和测力试验都表明了
,

机体边条对提高
。 。二 和 , 有一定作用

,

这种作

用主婆是由机体边条涡引起的
,

大体上可分为

边条涡在机体边条本身引起的涡升力
。

此量值不大
,

但它对纵向静稳定性的

降低是值得注意的
。

边条涡在位于其后的升力面 —机翼翼面上有一负压影响区
,

使翼面升力增

力口
。

边条涡与翼涡
、

体涡之间的诱导
、

缠绕及合并的三种干扰现象使翼涡推迟破

裂
,

文献〔 〕和〔 已对边条形状
、

大小
、

安装 位置 上
、

下
、

前
、

后 等影响进行测力

试验研究
,

就目前的试验 结果要揭示机 体边条涡对翼涡
、

体涡 有利干扰的 规律
,

还为

时太早
,

尚需进一步研究探索
。

四
、

结 论

本文试验表明
,

在机翼前方适当位置的机体两侧安置大后掠
、

小面积的三角形边条
,

可以改善中等迎角和失速迎角附近的升力特性
,

从而有利于提高飞行器的机动能力
。

从

升阻特性上看
,

机体边条的采用是可行的
。

当然
,

还需配合飞行器稳定度的要求来选取
。

这是因为机体边条的加人会使飞行器纵向稳定性下降
。

本文测力试验表明 适当位置下

的机体边条可使 二 。二 提高约 一
,

可使 , , 提高
。

一
“ 。
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