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摘　要：采用耦合求解ＮＳ方程和Ｅｕｌｅｒ刚体动力学方程的数值模拟方法研究８０°后掠三角翼摇滚特性，
讨论机翼前缘构型和滚转轴位置对三角翼摇滚特性的影响。ＮＳ方程的离散采用 Ｒｏｅ格式和含双时间步的
ＬＵＳＧＳ方法，刚体动力学方程的离散采用二阶精度的差分方法，通过交替求解流动和运动控制方程组的耦合
策略，模拟８０°后掠三角翼自激摇滚的非定常过程。针对转轴安装于上表面的细长三角翼，研究前缘上削尖、
下削尖和双面削尖三种构型的翼摇滚特性，分析前缘构型对摇滚振幅及分岔攻角的影响。考虑到上削尖和

下削尖构型在翻转后相当于前缘构型互换但转轴位置不同，进一步考察了滚转轴位置对三角翼摇滚特性的

影响。结果表明：在一定的攻角下，三种不同前缘构型的三角翼均能形成大幅自维持的摇滚现象，其中上削

尖前缘的三角翼振幅最大，双面削尖前缘次之，下削尖前缘三角翼振幅最小；攻角增大到３０°以后，双面削尖
和上削尖前缘的三角翼会发生翻转现象，翻转１８０°以后维持等幅振荡。

关键词：三角翼；翼摇滚；前缘构型；转轴位置；数值模拟

中图分类号：Ｖ２１１．３　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０２１）０３－０７９－０７

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇｒｏｃｋｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅａｎｄｒｏｌｌａｘｉｓ

ＹＡＮＧＸｉａｏｌｉａｎｇ１，ＨＵＡＮＧＳｈｉｌｉｎ２，ＹＡＮＧＱｉ１，ＣＨＡＩＺｈｅｎｘｉａ１，ＳＵＮＸｉｗａｎ１，ＬＩＵＷｅｉ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＴｈｅＰＬＡＵｎｉｔ９３１０８，Ｑｉｑｉｈａｒ１６１００７，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆａ８０°ｓｗｅｐｔｄｅｌｔａｗｉｎｇｒｏｃｋｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｗａｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄｂｙｓｏｌｖｉｎｇＮＳ（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）ｅｑｕａｔｉｏｎｓ

ｃｏｕｐｌｅｄｗｉｔｈＥｕｌｅｒｒｉｇｉｄｂｏｄｙｄｙｎａｍｉｃｓｅｑｕａｔｉｏｎｓ，ａｎｄｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎｄｒｏｌｌａｘｉｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｗｅｒｅｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．Ｆｏｒｔｈｅ

ｕｎｓｔｅａｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｅｌｆｉｎｄｕｃｅｄｗｉｎｇｒｏｃｋｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ，ｔｈｅＲｏｅｓｃｈｅｍｅａｎｄＬＵＳＧＳｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｄｕａｌｔｉｍｅｓｔｅｐｐｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｗｅｒｅｅｍｐｌｏｙｅｄ

ｆｏｒＮＳｅｑｕａｔｉｏｎｓｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ，ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｓｃｈｅｍｅｗａｓｅｍｐｌｏｙｅｄｆｏｒＥｕｌｅｒｒｉｇｉｄｂｏｄｙｅｑｕａｔｉｏｎｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｌｏｏｓｅ

ｃｏｕｐｌｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｅｑｕａｔｉｏｎｓａｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｅｑｕａｔｉｏｎｓｗａｓｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄ．Ｆｏｒｔｈｅｄｅｌｔａｗｉｎｇｗｉｔｈａｒｏｌｌａｘｉｓｌｏｃａｔｅｄｏｎｔｈｅ

ｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅ，ｔｈｒｅｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｕｐｐｅｒｂｅｖｅｌｅｄ，ｌｏｗｅｒｂｅｖｅｌｅｄａｎｄｄｏｕｂｌｅｂｅｖｅｌｅｄｗｅｒｅｕｓｅｄｆｏｒｅｖａｌｕａｔｉｎｇｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅ

ｏｎｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｓａｎｄｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓｏｆｄｅｌｔａｗｉｎｇｒｏｃｋ．Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｏｆｕｐｐｅｒｂｅｖｅｌｅｄｄｅｌｔａｗｉｎｇａｎｄｌｏｗｅｒｂｅｖｅｌｅｄ

ｄｅｌｔａｗｉｎｇ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｒｏｌｌａｘｉｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｗａｓｅｖａｌｕａｔｅｄａｌｓｏ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｕｎｄｅｒａｃｅｒｔａｉｎａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ，ａｌｌｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｄｅｌｔａｗｉｎｇｓ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｅｓｔａｂｌｉｓｈｌａｒｇｅａｎｄｓｅｌｆｒｅｔａｉｎｅｄｗｉｎｇｒｏｃｋａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ，ａｎｄｔｈｅｌａｒｇｅｓｔａｍｐｌｉｔｕｄｅｉｓｏｂｓｅｒｖｅｄｗｉｔｈｕｐｐｅｒ

ｂｅｖｅｌｅｄｄｅｌｔａｗｉｎｇ，ｔｈｅｄｏｕｂｌｅｂｅｖｅｌｅｄｄｅｌｔａｗｉｎｇｔａｋｅｓｔｈｅｓｅｃｏｎｄｐｌａｃｅａｎｄｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｌｏｗｅｒｂｅｖｅｌｅｄｄｅｌｔａｗｉｎｇｒｅａｃｈｅｓｔｈｅｌｅａｓｔｄｅｇｒｅｅ．

Ｆｏｒｔｈｅａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｏｆ３０°，ｔｈｅｒｏｌｌｏｖｅｒｐｈｅｎｏｍｅｎａａｒｅｏｂｓｅｒｖｅｄａｔｔｈｅｄｅｌｔａｗｉｎｇｓｗｉｔｈｕｐｐｅｒａｎｄｄｏｕｂｌｅｂｅｖｅｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，ａｎｄ

ｗｈｅｎｔｈｅｒｏｌｌａｎｇｌｅｒｅａｃｈｅｓｔｏ１８０°，ｔｈｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｒｅｍａｉｎｓｕｎｃｈａｎｇｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｅｌｔａｗｉｎｇ；ｗｉｎｇｒｏｃｋ；ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ；ｒｏｌｌａｘｉｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　三角翼因结构强度高、可提供非线性涡升力
等优点，是现代战斗机主要采用的机翼构型，其气

动特性受到了学界的普遍关注，尤其是其动态特

性密切关系到现代战斗机大攻角机动飞行的安

全［１］。大攻角条件下，三角翼会产生大幅度自维

持的翼摇滚现象。虽然早在２０世纪中叶，人们就

观察到了翼摇滚现象，但由于其复杂的非线性气

动特性，直到２０世纪８０年代才陆续出现对三角
翼摇滚现象较为系统的试验研究［２－５］，而耦合求

解ＮＳ方程和Ｅｕｌｅｒ刚体动力学方程［６－１０］完成三

角翼摇滚现象的数值模拟则是二十多年来才开始

的事情。
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准确捕捉位于三角翼背风面的非线性集中涡

是数值模拟三角翼绕流时必须解决的问题。近年

来，大量文献在模拟、分析及控制三角翼上涡流特

性方面不遗余力［１１－１５］，进展卓有成效［１６］，而数值

模拟涡流主导的三角翼摇滚现象则主要集中在捕

捉摇滚现象的定性研究。三角翼上集中涡形成和

发展具有强非线性，故对三角翼构型及影响因素

极为敏感［１７］，造成了数值模拟与实验之间、实验

与实验之间往往存在明显的分歧［５］。提升数值

模拟和风洞实验反映翼摇滚现象物理本质的水

平，减小数值模拟和实验差距，必须研究翼摇滚特

性的影响因素。前缘构型和滚转轴安装位置是实

验研究必须陈述的关键细节，且文献［４－５］表明
不同的处理可导致摇滚特性显著不同。阎超

等［１８］研究了前缘形状对三角翼上涡流特性的影

响，但对摇滚特性影响的研究则相对较少。本文

耦合求解 ＮＳ方程和刚体动力学方程，针对８０°
后掠三角翼研究前缘构型和转轴安装位置影响三

角翼摇滚特性的程度和规律。

１　模型及计算方法

１．１　三角翼模型及网格

研究采用８０°后掠尖前缘平板三角翼模型，
前缘分别采用下削尖、双面削尖、上削尖三种方

式，削尖角均为４５°，尾缘不做削尖处理，垂直翼
面，如图１所示。为研究滚转轴对细长三角翼摇
滚特性的影响，基于下削尖前缘三角翼分别研究

了滚转轴安装在四种不同位置时的摇滚特性，如

图２所示，滚转轴位置分别安装在下翼面下方
５ｍｍ处（记为 Ａｘｅｌ＿ＤＤ）、下翼面上（记为 Ａｘｅｌ＿
Ｄ）、上翼面上（记为 Ａｘｅｌ＿Ｕ）、上翼面上方５ｍｍ
处（记为Ａｘｅｌ＿ＵＵ），四种安装位置的滚转轴均位
于三角翼体对称面上。网格生成采用ＯＨ型拓扑
结构，周向Ｏ型、其余方向Ｈ型，以平衡描述精度
和网格规模［１９］。计算网格如图３所示，网格上游
边界距离三角翼顶点２５倍根弦长，周向边界距

（ａ）下削尖前缘
（ａ）Ｄｏｗｎｂｅｖｅｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

（ｂ）双面削尖前缘
（ｂ）Ｄｏｕｂｌｅｂｅｖｅｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

（ｃ）上削尖前缘
（ｃ）Ｕｐｂｅｖｅｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

图１　三种不同前缘形状的８０°后掠三角翼模型
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅ８０°ｓｗｅｐｔｄｅｌｔａｗｉｎｇｍｏｄｅｌｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

（ａ）滚转轴位于下翼面下方（Ａｘｅｌ＿ＤＤ）
（ａ）Ｒｏｌｌａｘｉｓｕｎｄｅｒｔｈｅｌｏｗｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ（Ａｘｅｌ＿ＤＤ）

（ｂ）滚转轴位于下翼面（Ａｘｅｌ＿Ｄ）
（ｂ）Ｒｏｌｌａｘｉｓｏｎｔｈｅｌｏｗｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ（Ａｘｅｌ＿Ｄ）

（ｃ）滚转轴位于上翼面（Ａｘｅｌ＿Ｕ）
（ｃ）Ｒｏｌｌａｘｉｓｏｎｔｈｅｕｐｐｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ（Ａｘｅｌ＿Ｕ）

（ｄ）滚转轴位于上翼面上方（Ａｘｅｌ＿ＵＵ）
（ｄ）Ｒｏｌｌａｘｉｓａｂｏｖｅｔｈｅｕｐｐｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ（Ａｘｅｌ＿ＵＵ）

图２　四种不同滚转轴位置示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｏｆｆｏｕｒｒｏｌｌａｘｉｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｏｆｄｅｌｔａｗｉｎｇ

离体轴２５倍根弦长，下游边界距离三角翼尾缘
５倍根弦长。网格数为１１２×２２６×５０（流向 ×周
向×法向），翼尖、尾缘及翼前缘附近流动较为复
杂，局部适当加密。

１．２　数值方法

采用非定常ＮＳ方程组和滚转动力学方程描
述三角翼单自由度摇滚运动［２０］，贴体坐标系（ｔ，

·０８·
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图３　８０°后掠三角翼网格分布
Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅ８０°ｓｗｅｐｔｄｅｌｔａｗｉｎｇ

ξ，η，ζ）下的方程写为：
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ｔ

＋
珚Ｅ
ξ
＋
珚Ｆ
η
＋
珚Ｇ
ζ
＝
珚Ｅｖ
ξ
＋
珚Ｆｖ
η
＋
珚Ｇｖ
ζ

Ｉｘ
¨＝Ｃ

{
ｌ

（１）

其中：为守恒变量；珚Ｅ、珚Ｆ、珚Ｇ为对流通量；珚Ｅｖ，珚Ｆｖ，
珚Ｇｖ为黏性通量；为滚转角；Ｃｌ为滚转力矩系数；
无量纲转动 Ｉｘ＝２珓Ｉｘ／（珓ρ∞珘Ｓ珓ｌ

３），带“～”符号的量表
示有量纲量，珘Ｓ和珓Ｉ分别表示参考面积和参考长度。

基于结构网格的有限体积法，采用 Ｒｏｅ格式
和含双时间步的ＬＵＳＧＳ方法离散非定常 ＮＳ方
程组。滚转动力学方程采用时间二阶精度的单边

差分离散，得到时间二阶精度的滚转差分方程：

ｎ＋１＝５ｎ／２－２ｎ－１＋ｎ－２／２＋Δｔ２Ｃｎ＋１ｌ ／（２Ｉｘｘ）

（２）
式中，ｎ＋１时刻的滚转力矩系数 Ｃｎ＋１ｌ 采用二阶

Ｌａｇｒａｎｇｅ插值进行预估。
Ｃｎ＋１ｌ ＝３Ｃｎｌ－３Ｃ

ｎ－１
ｌ ＋Ｃｎ－２ｌ

非定常ＮＳ方程组和滚转动力学方程的耦合
求解采用松耦合模式，即由滚转动力学方程提供

三角翼ｎ＋１时刻的位置，再由非定常ＮＳ方程组
计算ｎ＋１时刻的滚转力矩系数。

远场采用无反射边界条件，壁面边界取绝热

壁，压力条件为ｐ／ｎｗａｌｌ＝－ρａｗａｌｌ·ｎｗａｌｌ，速度条
件为无滑移条件，即Ｖ＝Ｖｗａｌｌ。

１．３　验证与确认

本文的计算基于国防科技大学刘伟教授团队

开发的飞行器动态特性研究程序 （Ａｉｒｃｒａｆｔ
Ｄｙｎａｍｉｃ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｐｒｏｇｒａｍ，
ＡＤＣＲＰ）。该程序针对多块对接结构网格，求解
三维非定常ＲＡＮＳ方程，经过二十余年的发展，具

备复杂飞行器流动／运动耦合的多自由度非定过
程的数值模拟能力。该程序采用系列标模外形进

行了系统的验证与确认计算，适用于三角翼等定、

动姿态非定常问题的分析［２０－２１］，在多个型号项目

中得到了应用。该程序具备模拟细长三角翼摇滚

现象的研究能力。

２　前缘构型对摇滚特性的影响

考察前缘构型对细长三角翼摇滚特性的影

响。计算时，给定来流马赫数Ｍａ＝０２，基于根弦
长度的雷诺数Ｒｅ＝０４×１０６，无量纲滚转转动惯
量Ｉｘｘ＝０１，滚转轴与 ｘ轴重合且位于上翼面，不
计轴承阻尼。统一给定１０°的初始滚转角，研究
不同前缘三角翼的滚转响应，分别对分岔攻角和

摇滚振荡的振幅进行讨论。

２．１　前缘形状对分岔攻角的影响

文献［２２］指出，三角翼攻角 α变化会导致其
横向稳定性发生 Ｈｏｐｆ分岔，存在攻角的临界值，
攻角小于该值，三角翼横向动态稳定，大于该值，

三角翼发生横向失稳，形成大幅度自维持的极限

环振荡，该临界值称为分岔攻角。

对分岔攻角的数值模拟结果如图４所示，显
示了下削尖、双面削尖、上削尖三种前缘构型的三

角翼不同攻角下的滚转角时间历程。按照文献描

述，易于判断下削尖前缘三角翼分岔攻角约为

２２４°，双面削尖前缘三角翼分岔攻角约为
１６９°，上削尖前缘三角翼分岔攻角约为 １５５°。
其中：下削尖前缘三角翼能够在较大的攻角范围

保持滚转稳定性，分岔攻角最大；上削尖前缘三角

翼分岔攻角最小，即最容易发生横向失稳；双面削

尖前缘的三角翼横向稳定性介于二者之间。

（ａ）下削尖前缘
（ａ）Ｄｏｗｎｂｅｖｅｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ
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（ｂ）双面削尖前缘
（ｂ）Ｄｏｕｂｌｅｂｅｖｅｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

（ｃ）上削尖前缘
（ｃ）Ｕｐｂｅｖｅｌｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

图４　不同前缘形状三角翼的滚转角时间历程
Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅｏｆｄｅｌｔａｗｉｎｇ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

为进一步理解前缘构型对三角翼动态特性的

影响，基于强迫简谐分析法计算三角翼滚转稳定

性参数，如表１和表２所示。稳定性参数为负则
表示具有稳定性，为正则表示不稳定。由表１可
知：不同前缘构型的三角翼，在所研究的攻角范围

内都是静稳定的，整体而言，静稳定性相当。由

表２可知：随着攻角增大，滚转阻尼导数由负变
正，表明从滚转动稳定变为滚转动不稳定，从动态

稳定性的角度说明了三角翼滚转方向发生 Ｈｏｐｆ
分岔的这一现象。其中，下削尖三角翼在２２４°、
双面削尖三角翼在１６９°、上削尖三角翼在１５５°
时，滚转阻尼导数的绝对值显著小于其他角度的

绝对值，这表明此时三角翼几乎处于无阻尼状态，

正好对应三角翼在跨过该攻角时的滚转稳定性性

态的变化，分岔攻角在以上角度附近。

表１　三角翼滚转静稳定性导数

Ｔａｂ．１　Ｒｏｌｌｓｔａｔｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｏｆｄｅｌｔａｗｉｎｇ

攻角／（°） 下削尖 双面削尖 上削尖

１０．０ －１．０×１０－２ －１．０×１０－２ －９．４×１０－３

１５．５ －２．３×１０－２ －２．５×１０－２ －２．７×１０－２

１６．９ －２．６×１０－２ －３．０×１０－２ －３．４×１０－２

２２．４ －４．２×１０－２ －５．３×１０－２ －６．４×１０－２

２５．０ －５．４×１０－２ －６．９×１０－２ －８．２×１０－２

表２　三角翼滚转阻尼导数

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｏｌｌｄａｍｐｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｏｆｄｅｌｔａｗｉｎｇ

攻角／（°） 下削尖 双面削尖 上削尖

１０．０ －９．６×１０－３ －８．８×１０－３ －１．２×１０－２

１５．５ －６．６×１０－３ －２．８×１０－３ ３．２×１０－４

１６．９ －５．１×１０－３ １．９×１０－４ ６．１×１０－３

２２．４ ６．０×１０－４ ２．６×１０－２ ３．２×１０－２

２５．０ ８．１×１０－３ ２．９×１０－２ ３．４×１０－２

２．２　前缘形状对振幅特性的影响

上一节的研究表明，攻角大于分岔攻角以后，

均会发生横向失稳，形成大幅度自维持极限环形

式的摇滚现象。为进一步考察不同前缘构型的三

角翼横向失稳以后的动态特性，选取２５°和３０°攻
角，给定０°初始滚转角，研究前缘形状对三角翼
振幅特性的影响，结果如图５所示。
２５°攻角时，如图５（ａ）所示，三种前缘构型的

三角翼均形成了极限环形式的等幅振荡，下削尖

前缘三角翼的振幅约为１９２°，双面削尖前缘三
角翼的振幅约为６５２°，上削尖前缘三角翼的振
幅约为７５６°。其中，下削尖三角翼振幅最小，双
面削尖三角翼次之，上削尖三角翼的振幅最大，对

比表２数据，三种前缘构型的三角翼的滚转阻尼
导数均为正，从数值上而言，下削尖三角翼最小，

双面削尖三角翼次之，上削尖三角翼最大，三角翼

自激滚转振荡的表现与动态稳定性参数预示的规

律一致。

３０°攻角时，如图５（ｂ）所示，三种机翼均最终
形成了极限环形式的等幅振荡，但双面削尖和上

削尖前缘的三角翼在发生翻转后绕滚转轴进行滚

转振荡。其中，双面削尖前缘三角翼摇滚振幅约

为 ４９８°，上削尖前缘三角翼摇滚振幅约为

·２８·
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３１４°，下削尖前缘三角翼未发生翻转，其振幅约
为３７１°。

理论上讲，双面削尖前缘三角翼，上下对称，

翻转后与自身同构，上削尖前缘三角翼与下削尖

前缘三角翼在结构上相同，仅与来流在空间的相

对位置不同。上削尖前缘三角翼翻转后，空间位

置与下削尖前缘三角翼相同。但由图５（ｂ）观察
到的结果，上削尖前缘三角翼翻转后的振幅

（３１４°）与下削尖前缘三角翼的振幅（３７１°）并
不相同。经分析，主要由于翻转后滚转轴位置不

相同，对于双面削尖的三角翼同样存在该问题，需

要进一步分析。

（ａ）α＝２５°

（ｂ）α＝３０°

图５　不同前缘构型三角翼在大攻角下的摇滚特性
Ｆｉｇ．５　Ｗｉｎｇｒｏｃｋｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｅｌｔａｗｉｎｇｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｉｎｈｉｇｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

３　滚转轴位置对摇滚特性的影响

基于对三角翼摇滚现象的理解，进一步考察

滚转轴位置对细长三角翼摇滚特性的影响。计算

时，给定来流马赫数Ｍａ＝０２，基于根弦长度的雷
诺数Ｒｅ＝０４×１０６，无量纲滚转转动惯量 Ｉｘｘ＝
０１，统一指定１０°的初始滚转角，不计轴承阻尼。
选取下削尖三角翼，指定不同滚转轴位置，如图２
所示，研究滚转轴位置对摇滚特性的影响，分别对

分岔攻角和摇滚振幅进行了讨论。

３．１　滚转轴位置对分岔攻角的影响

如图 ６（ａ）所示，滚转轴位于下翼面下方
５ｍｍ处时，三角翼从 １０°初始滚转角释放后，在
２５°攻角下摇滚振幅呈衰减状态，在３０°攻角下摇
滚振幅呈增大状态，而在２７°攻角时摇滚振幅基
本保持 １０°不变，说明滚转轴位于下翼面下方
５ｍｍ的三角翼的分岔攻角约为２７°。由图６（ｂ）～
（ｄ）易知，滚转轴位于下翼面的三角翼分岔攻角
为２６５°，滚转轴位于上翼面的三角翼分岔攻角

（ａ）滚转轴位于下翼面以下（Ａｘｅｌ＿ＤＤ）
（ａ）Ｒｏｌｌａｘｉｓｕｎｄｅｒｔｈｅｌｏｗｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ（Ａｘｅｌ＿ＤＤ）

（ｂ）滚转轴位于下翼面（Ａｘｅｌ＿Ｄ）
（ｂ）Ｒｏｌｌａｘｉｓｏｎｔｈｅｌｏｗｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ（Ａｘｅｌ＿Ｄ）
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（ｃ）滚转轴位于上翼面（Ａｘｅｌ＿Ｕ）
（ｃ）Ｒｏｌｌａｘｉｓｏｎｔｈｅｕｐｐｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ（Ａｘｅｌ＿Ｕ）

（ｄ）滚转轴位于上翼面以上（Ａｘｅｌ＿ＵＵ）
（ｄ）Ｒｏｌｌａｘｉｓａｂｏｖｅｔｈｅｕｐｐｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ（Ａｘｅｌ＿ＵＵ）

图６　不同滚转轴位置的三角翼滚转角时间历程曲线
Ｆｉｇ．６　Ｒｏｌｌａｎｇｌｅｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆ
ｄｅｌｔａｗｉｎｇｉｎｓｔａｌｌｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌａｘｅｓ

为２２４°，滚转轴位于上翼面上方５ｍｍ处的三角
翼的分岔攻角为 １７４°。由此可见，随着滚转轴
从下翼面下方５ｍｍ处移动到上翼面上方５ｍｍ
处，三角翼的分岔攻角逐渐减小。可以得出结论，

在所研究的滚转轴位置范围内，滚转轴位置越高，

三角翼摇滚的分岔攻角越小，越易于横向失稳，反

之亦然。

３．２　滚转轴位置对振幅特性的影响

进一步研究滚转轴位置对三角翼振幅特性的

影响，给定３０°、４０°、５０°和６０°攻角，模拟四种滚
转轴位置的三角翼摇滚振幅特性，计算结果如

图７所示。
从图７中可以看出，四种滚转轴位置下摇滚

振幅随攻角变化的规律基本一致，３０°攻角时，四

种滚转轴位置的三角翼均形成了极限环自激摇

滚，滚转轴位置越靠上振幅越大；４０°攻角左右建
立最大振幅，随着攻角进一步增大，由于受到涡破

裂的影响，摇滚振幅随攻角增大而减小；当攻角增

加到６０°以后，四种滚转轴位置的三角翼均难以
形成大幅度的摇滚振幅。

图７　摇滚振幅随攻角变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｒｏｌｌｖａｒｉｅｓｗｉｔｈａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

４　结论

耦合求解三维非定常ＮＳ方程和欧拉刚体动
力学方程组，研究了前缘构型与滚转轴位置对

８０°后掠平板三角翼摇滚特性的影响，得到以下
结论：

１）前缘削尖方式不改变三角翼横向动态稳
定性的性态，但影响三角翼摇滚的分岔攻角和摇

滚振幅；不同前缘构型三角翼的自激摇滚特性与

动态稳定性参数表征的稳定性一致。

２）对于转轴位于上表面的三角翼，攻角２５°
时，前缘下削尖时摇滚振幅最小，上削尖时摇滚振

幅最大；攻角３０°时，双面削尖前缘和上削尖前缘
的三角翼自激摇滚时发生了翻转，翻转后绕滚转

轴等幅振荡，双面削尖前缘与上削尖前缘三角翼

先翻转后再形成极限环形式的等幅振荡。

３）滚转轴的安装位置影响三角翼的摇滚特
性，滚转轴位置越高，三角翼摇滚的分岔攻角越

小，极限环滚转振荡的振幅越大，反之亦然。

三角翼摇滚现象研究多年依然是热点问题，

对其产生和维持机理已有较多深刻的认识，但对

敏感因素的分析还不足，旋涡等流动结构与飞行

器之间作用的过程和机理等问题仍值得进一步的

分析。

·４８·
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