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鸭翼高度对动态俯仰鸭式布局升力特性的影响
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摘　 要： 为揭示鸭式布局非定常运动中鸭翼高度对战机纵向气动特性的影响，采用回流水槽测力实验和 ＣＦＤ 数值模拟两种手段

研究不同鸭翼高度下的鸭式布局 （ｇ ／ ｃｗ 分别为－０．１５、－０．０５、０、０．０５ 和 ０．１５）进行低频与高频 （ｋ 分别为 ０．０３７ ５ 和０．６００ ０）俯仰振

荡的过程。 结果表明：与主翼升力系数相比，鸭翼高度的变化对鸭翼升力产生的影响更为明显。 在低频上仰阶段，低置布局

的鸭翼涡更易受到下游主翼的干扰作用发生双螺旋破裂，导致鸭翼升力系数明显减小；在低频下俯阶段，低置布局的鸭翼涡

也更难重新恢复。 在高频上仰阶段，由于鸭翼前缘有效迎角的明显减小，低置与高置布局的鸭翼涡均优先生成于下翼面；在
高频下俯阶段，与高置布局相比，低置布局鸭翼涡残留的对流速度更快，导致同等迎角下后者鸭翼的升力系数更低。 对主翼

而言，高置布局在低频上仰时拥有更高的最大主翼升力系数，但在高频下俯阶段，受到主翼前缘涡破裂与鸭翼高度的影响，高
置布局丧失了主翼前缘涡对鸭翼涡尾流的干扰效应，导致主翼升力有所降低。 研究结果为进一步深入研究不同鸭翼高度对

鸭式布局气动特性的影响提供了参考。
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　 　 随着航空技术的发展，未来战场对战斗机的过

失速机动提出了更高的要求，后掠翼布局（单三角

翼，双三角翼和鸭式布局）由于能在大迎角下产生

稳定的前缘涡升力而受到越来越多的重视［１－３］。 与

其他后掠翼布局相比，鸭式布局在静态条件下通过

借助鸭翼涡与主翼涡之间的有利干扰能明显推迟主



翼的失速迎角并获得更大的最大升力系数［４］。 近

些年，高速计算机的问世和数值模拟技术的成功应

用，使得人们对探究更为复杂的鸭式布局瞬态机动

问题成为了可能。
当飞机进行过失速机动飞行时，机体表面的气

动力与周围的流场均与同等迎角下的静态工况明显

不同，存在着大量的气动迟滞行为，但此类研究目前

主要集中于单三角翼［５－１０］。 Ｇａｄ－ｅｌ－ｈａｋ 等［５］ 借助

染色液显示技术研究了三角翼俯仰运动中的空间流

场，发现染色液的厚度大小随着模型的运动呈现明

显的迟滞现象。 Ｌｅｍａｙ 等［６］通过烟雾示踪实验研究

了三角翼俯仰振荡中的前缘涡破裂现象，发现破裂

点的位置与缩减频率有关，频率越高，涡破裂的滞后

效应越强。 Ｓｏｌｔａｎｉ 等［７］开展了三角翼俯仰运动的动

态测力实验，指出引起气动力产生迟滞的根本原因

来自于俯仰振荡中的涡破裂滞后。 Ｅｒｉｃｓｓｏｎ［８］ 利用

运动产生的虚拟弯度效应分析了动态俯仰中三角翼

涡破裂位置的滞后现象。 Ｇｕｒｓｕｌ［９－１０］ 总结了前人的

研究成果，指出对于不同形式的三角翼非定常运动，
涡破裂的延迟响应都是一致的，并利用涡流动的波

传播理论进行了统一解释。 与三角翼的研究内容相

比，人们对鸭式布局的研究仍主要集中在静态的气

动特性方面［１１－１５］，而对动态特性的认识较少［１６－１７］。
Ｏｅｌｋｅｒ 和 Ｈｕｍｍｅｌ 等［１１－１２］开展了鸭式布局的表面测

压与流场测量实验，发现鸭翼涡在往下游对流的过

程中会运动到主翼的内侧并靠近主翼翼面，同时鸭

翼涡对主翼前缘尖点处的下洗作用能明显抑制该处

主翼涡的形成。 Ｔｕ［１３－１４］ 数值分析了鸭式布局的静

态流场特征，指出鸭翼涡的存在能明显推迟主翼涡

的失速迎角；还讨论了不同鸭翼高度对鸭式布局静

态气动特性的影响，发现高置与中置鸭翼对鸭翼涡

与主翼涡的干扰会带来有利的影响，而低置鸭翼会

起到不利的作用。 Ｂｅｒｇｍａｎｎ 等［１５］ 通过表面测压和

流显实验分析了鸭翼位置对鸭式布局气动特性的影

响，认为大迎角下主翼涡对鸭翼涡尾流的加速效应

使得高置鸭翼的鸭式布局具有更高的最大升力系

数［１５］。 相比鸭式布局的静态研究结果，人们对其动

态特性认识有限［１６－１７］。 Ｍｙｏｓｅ 等［１６］ 实验研究了鸭

式布局俯仰运动中的涡破裂现象，相比静态测量结

果，动态俯仰中主翼涡的破裂位置发生了明显的滞

后，且最有利的滞后发生在模型的高频上仰与低频

下俯阶段。 Ｄａｖａｒｉ 等［１７］ 对鸭式布局的俯仰运动过

程开展了大量的风洞测压和测力实验，发现鸭式布

局的表面压力与气动力同样存在着迟滞现象，且迟

滞环的尺寸大小与模型俯仰频率和平均迎角有关。
文献［１６］和［１７］中鸭式布局的鸭翼与主翼是

共面的，而对于实际应用中的鸭式布局（如法国阵

风、瑞典鹰狮和中国歼 １０ 等），鸭翼与主翼之间往

往存在一定的高度差。 早期的静态研究结果表明，
鸭翼高度能明显影响鸭式布局的纵向气动特

性［１４－１５］。 当模型进行非定常俯仰振荡时，为揭示鸭

翼高度对模型表面气动力与空间涡系演化的影响，
本文开展了相关的水槽实验测力与 ＣＦＤ 数值模拟

研究。

１　 实验及计算

１．１　 实验设备、模型及方法

实验在北京航空航天大学航空气动声学工信部

重点实验室的回流水槽中进行［１８］。 该水槽是一座

低湍流度、 低噪声的直流式水槽， 实验段尺寸

４ ０００ ｍｍ（长）×４００ ｍｍ（宽）×５２５ ｍｍ（高），能提供

０～０．５ ｍ ／ ｓ 的稳定流速，实验段的湍流度小于来流

速度的 １％。 实验模型采用厚度为 ３ ｍｍ 的铝合金

制式的半模鸭式布局（鸭翼后掠角 Λｃ ＝ ４５°，根弦长

ｃｃ ＝ ８０ ｍｍ，主翼后掠角 Λ ＝ ４０°，根弦长 ｃｗ ＝
１５５ ｍｍ），在模型的鸭翼与主翼前后缘进行双边

４５°对称倒角处理。 实验中水槽的平均流速为 Ｕ∞ ＝
０．１６２ ｍ ／ ｓ，水温为 ２０ ℃，基于主翼根弦长的来流雷

诺数 Ｒｅｃ ＝ ρＵ∞ ｃｗ ／ μ ＝ ２．５×１０４。 实验中，为削弱水

槽自由液面对动态测力的影响，在模型根弦长

处采用端板机构以模拟对称面边界条件，如图 １
所示。

测力天平
角度传感器

电机

齿轮-齿条机构

下俯 上仰

端板

x y

z

z

U∞

鸭式布局

图 １　 回流水槽动态俯仰机构示意图

Ｆｉｇ．１ 　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｒｉｇ ｏｆ ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｗａｔｅｒ
ｔｕｎｎｅｌ

　 　 实验模型的俯仰运动由预先设计的大振幅高频

俯仰机构控制（图 １），在该机构的控制下，模型可实

现 ０ 到 ６０°迎角范围的正弦俯仰运动，关于该机构

的详细介绍见文献［１９］。 在实验过程中，转轴位于

２ ／ ３ 倍主翼根弦长处，俯仰频率 ｆ 取 ０．０１２ ５ Ｈｚ 与

０．２００ ０ Ｈｚ，对应的无量纲缩减频率 ｋ ＝ πｆｃｗ ／ Ｕ∞ 为

０．０３７ ５ 与 ０．６００ ０，分别代表典型的准定常与非定

常运动频率［２０］。 角度传感器固连于旋转机构上，用
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于记录模型俯仰运动中的瞬时迎角；测力天平安装

在模型主翼的上方，用于测量鸭式布局俯仰运动中

的主翼气动力。 实验测力的最终值取为连续正弦俯

仰 ５０ 个周期的瞬时结果的相位平均值。 另外，为研

究鸭翼高度 （ｇ ／ ｃｗ，其中 ｇ 为鸭翼距主翼的垂向高

度） 的影响，本文选取５个不同鸭翼位置进行实验研

究，见图 ２。 其中，低置鸭翼工况为 ｇ ／ ｃｗ ＝ － ０．１５ 和

－ ０．０５；共面鸭翼工况为 ｇ ／ ｃｗ ＝ ０；高置鸭翼工况为

ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．０５ 和 ０．１５。

Λc

Λ

cw
cc

图 ２　 实验模型示意图

Ｆｉｇ．２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｍｏｄｅｌ

１．２　 数值方法

在实验测力的基础上，本文开展了详细的 ＣＦＤ
数值计算。 计算域选用长方体计算域，借助 ＩＣＥＭ
网格划分软件实现全流场的结构网格划分（近壁面

ｙ ＋ ～ ｏ（１）， 在剪切层及前缘涡的作用区域进行网

格局部加密），如图 ３ 所示。 通过编译的 ＵＤＦ 文件

完成模型的运动控制，并利用整体动网格技术实现

网格与模型的同步俯仰运动［２１］。 计算域入口和远

场边界距离鸭翼前缘尖点 ２０ｃｗ，采用速度入口边界

条件；出口边界距离主翼尾缘 ３０ｃｗ， 采用压力出口

边界条件；在模型根部应用对称面边界条件。 基于

ＦＬＵＥＮＴ 流体计算软件，采用 Ｓ⁃Ａ－方程 ＲＡＮＳ 模型

的延迟分离涡模拟（ＤＤＥＳ）方法进行俯仰振荡的非

定常不可压流场求解［２２］。 ＤＤＥＳ 方法属于广义的

ＲＡＮＳ－ＬＥＳ 混合模型，由于单纯的 ＲＡＮＳ 模型对于

由大范围分离流动占主导的复杂流场模拟一直不太

理想，而 ＬＥＳ 对空间分离流场具有较好的模拟效

果，但对于近壁区模拟需要耗费大量网格，后人针对

这种情况提出了 ＤＤＥＳ 方法，该方法在物面附近采

用 ＲＡＮＳ 模型有效地处理边界层的流动，在远离物

面的流动区域内采用 ＬＥＳ 计算大范围分离流动，综
合了 ＲＡＮＳ 和 ＬＥＳ 的优势，提高了大分离流动下的

数值模拟能力［２３］。 ＤＤＥＳ－ＳＡ 计算方法如今已被广

泛应用于后掠翼布局旋涡流动数值模拟［１９，２４－２５］。
　 　 为进行网格无关性验证，本文选择了 ３ 种网格

密度 （粗网格 ６００ 万，中等网格 ９００ 万和密网格

１ ２００ 万）来求解共面鸭式布局 （ｇ ／ ｃｗ ＝ ０）在 ｋ ＝
０．０７５ ０下的正弦俯仰运动，主翼升力的计算结果如

图 ４ 所示。 可以看到，尽管 ３ 种网格密度下的工况

计算出的主翼升力值整体重合度较好，但粗密度网

格在下俯至 １０°迎角时出现小幅度偏离。 因此，本
文均采用中等密度的网格来捕捉鸭式布局俯仰运动

的非定常流场特征。

30
cw

20cw

40cw20
cw

图 ３　 计算域及流场网格示意图

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｇｒｉｄｓ

粗网格
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图 ４　 网格无关性验证

Ｆｉｇ．４　 Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ

２　 结果与讨论

２．１　 实验测力结果

图 ５ 给出了实验中 ５ 种鸭翼高度 （ｇ ／ ｃｗ 分别为

－０．１５、－０．０５、 ０、０．０５ 和 ０．１５）的模型在 ｋ ＝ ０．０３７ ５
与 ０．６００ ０ 时主翼升力系数随时间的变化曲线。 当

ｋ ＝ ０．０３７ ５ 时，在上仰的初期 （ ｔ∗ ＜ ０．２） 与下俯的

末期（ ｔ∗ ＞ ０．８） 主翼升力系数对鸭翼位置的变化不

敏感；当 ０．２≤ ｔ∗ ≤０．８时，随鸭翼位置的升高，主翼

的升力系数有了明显的增加，且高置布局往往拥有

更高的主翼最大升力系数［１５］。 当 ｋ ＝ ０．６００ ０ 时，
鸭翼位置对主翼升力产生的影响更为明显，与图

５（ａ）不同，上仰的初期不同布局的升力系数就出现

一定的区别，即高置布局的主翼升力系数整体要高

于低置布局的；但在下俯阶段，低置布局的主翼升力

系数在较长时间内要高于前者。
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图 ５　 不同鸭翼布局的主翼升力系数随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｒｅｌａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｗｉｎｇ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｆｏｒ ｃａｓｅｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃａｎａｒｄ⁃ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｔｉｍｅ

２．２　 数值计算结果

图 ６（ａ）给出共面鸭式布局 （ｇ ／ ｃｗ ＝ ０） 进行俯

仰运动时（ｋ ＝ ０．０３７５与 ０．６０００） 主翼升力系数的实

验与数值结果对比。 可以看出，同一频率下实验与

数值模拟得到的主翼升力系数整体趋势吻合较好。
在高频上仰至较大迎角和低频下俯至较小迎角时，
由于存在着与黏性效应密切相关的前缘涡破裂与再

附过程［１］，计算结果与实验值出现了一定的差

异［１９］。 此外，受当前实验条件的限制， 只能开展高

置鸭式布局（ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．１５）俯仰运动中的鸭翼气动力

测量，相应的实验与计算结果如图 ６（ｂ）所示。 可以

看出，数值计算的鸭翼气动力在趋势与量级上均与

实验值对应较好，数值模拟的有效性得到进一步验

证。 由于无法通过实验手段直接测量其他鸭式布局

（除 ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．１５ 之外）俯仰运动中鸭翼的升力系数，
本文主要借助 ＣＦＤ 数值计算结果对鸭翼的动态气

动力及流场展开分析。
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k=0.6000—数值计算
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（ａ）主翼气动力比较　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）鸭翼气动力比较　 　 　 　 　 　

图 ６　 实验与计算的气动力结果比较

Ｆｉｇ．６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｒｅｓｕｌｔｓ

２．２．１　 低频计算结果及分析

图 ７ 给出 ｋ ＝ ０．０３７ ５ 时不同鸭翼高度的鸭式布

局俯仰运动中主翼与鸭翼的升力系数变化曲线。 从

图 ７（ａ）可以看到，上仰阶段计算结果呈现的规律与

实验发现（图 ５）十分吻合，只是在下俯阶段出现了

一定的偏差（图 ６），但整体而言 ＣＦＤ 模拟的结果可

以较好地刻画鸭翼高度对主翼升力产生的影响。 另

外，从图 ７（ｂ）可以看到，鸭翼高度对鸭翼升力产生

的影响更明显，低置鸭翼的升力系数要明显低于高

置鸭翼的， 尽管最大高度的鸭翼（ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．１５） 在上

仰阶段的升力特性有所降低。
　 　 图 ８给出了低置 （ｇ ／ ｃｗ ＝ － ０．０５） 与高置（ｇ ／ ｃｗ ＝
０．０５） 鸭式布局俯仰运动中主翼与鸭翼上下翼面升

力系数的变化情况，其中空心点表示上翼面的值，实
心点表示下翼面的值。 可以看到，无论是主翼还是

鸭翼，在低频俯仰时不同构型间升力系数的差异主

要源于上表面的贡献， 下表面的升力系数差别

很小。
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图 ７　 ｋ＝０．０３７ ５ 时，鸭式布局的升力系数随时间的变化曲线
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（ａ）主翼上 ／ 下翼面气动力　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）鸭翼上 ／ 下翼面气动力

图 ８　 ｋ＝０．０３７ ５ 时，鸭式布局主翼与鸭翼上 ／下翼面在俯仰运动中的升力系数变化曲线

Ｆｉｇ．８　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｎ ｕｐｐｅｒ ／ ｌｏｗｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｆｏｒ ｗｉｎｇ ａｎｄ ｃａｎａｒｄ ｄｕｒｉｎｇ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｍｏｔｉｏｎｓ （ｋ ＝ ０．０３７ ５）

　 　 图 ９ 给出低置 （ｇ ／ ｃｗ ＝ － ０．０５） 与高置（ｇ ／ ｃｗ ＝
０．０５） 鸭式布局在低频俯仰至 α ＝ ２０°和 ４０°时上翼

面的静压分布云图， 其中迎角－时间曲线下侧为低

置布局计算结果，上侧为高置布局的计算结果。 可

以看到，在上仰阶段，与低置鸭翼的结果相比，高置

布局的鸭翼上翼面负压分布更明显（图 ８（ｂ）），具
体的原因将在下文给予解释。 另外，基于涡识别的

Ｑ 准则［２６－２７］，上仰至 ２０°和 ４０°迎角时的流场涡结构

（Ｑ ＝ １００）也在图 ９ 中给出，并用无量纲化的流向速

度 （Ｕｘ ／ Ｕ∞ ） 渲染，范围介于－０．５ 到 １．０。 由图 ９ 可

以发现，在上仰阶段，与低置布局的涡结构相比，高
置鸭翼的工况在同等迎角下往往拥有更为集中的主

翼前缘涡分布，导致主翼面存在大范围的负压区

（α ＝ ４０°）；在下俯阶段，当前的数值模拟无法精确

捕捉主翼前缘涡的再生成过程（图 ６），因而计算出

的低置与高置鸭式布局在同一迎角下的主翼面静压

分布比较接近（图 ８（ａ））。

0
-1.0
-2.0
-3.0
-4.0

1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

-0.2
-0.4

Cp

Ux/U∞

60

50

40

30

20

10

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

α/
(?
)

t*

高置布局

低置布局

图 ９　 ｋ＝０．０３７ ５ 时，低置与高置布局俯仰运动中上翼面压

强系数及涡结构分布

Ｆｉｇ．９　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｎ ｕｐｐｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ａｎｄ
ｖｏｒｔｉｃａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ｆｏｒ ｌｏｗｅｒ ａｎｄ ｈｉｇｈｅｒ ｃａｎａｒｄ ｄｅｐｌｏｙｅｄ
ｃａｓｅｓ ｄｕｒｉｎｇ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｍｏｔｉｏｎｓ （ｋ ＝ ０．０３７ ５）

　 　 图 １０ 给出上仰至 ２０°时， 低置（ｇ ／ ｃｗ ＝ － ０．０５）
与高置（ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．０５） 布局鸭翼前缘涡（ωｘｃ ／ Ｕ∞ ） 的
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截面分布结果， 其中左侧为鸭翼涡的流向截面分布

（沿鸭翼弦向 ４ 等分），右侧为过鸭翼前缘涡涡轴的

纵剖面上的涡量分布，为便于观察比较，下游的主翼

未予显示。 相比高置鸭翼的布局（图 １０（ｂ）），低置

布局的鸭翼前缘涡更不稳定，在第 ２ 个 １ ／ ４ 流向截

面就出现了负涡量，而前者在第 ３ 个流向截面才有

较弱的负涡量产生。 对比过鸭翼涡涡轴的纵剖面上

的涡量分布发现，低置鸭翼的布局在更靠前的位置

（约 １ ／ ３ 倍鸭翼弦长处）出现了正负涡量交错分布

的现象，说明低置布局的鸭翼涡卷起位置相对较低，
下游较高位置的主翼能对鸭翼涡的流动产生明显的

干扰作用，使得上游的鸭翼涡较早出现双螺旋不稳

定性，诱发鸭翼涡的提前破裂［２８－２９］。 相反，高置布

局由于鸭翼涡卷起位置较高，下游处于较低位置的

主翼对鸭翼涡尾流的干扰效应被明显减弱，因而在

低频上仰时，同等迎角下的高置布局鸭翼涡会更集

中，鸭翼上翼面的负压分布也更明显（图 ９）。 同时，
受到鸭翼涡对主翼前缘的下洗及卷绕作用，高置鸭

翼的布局在中大迎角下能更明显地延缓主翼涡的涡

破裂［３０］，导致主翼前缘形成更强的负压区（图 ９）。
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图 １０　 上仰至 α＝２０°时，低置与高置布局鸭翼涡的截面分布

Ｆｉｇ．１０ 　 Ｓｅｃｔｉｏｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｃａｎａｒｄ ｖｏｒｔｅｘ ｆｏｒ ｌｏｗｅｒ ａｎｄ
ｈｉｇｈｅｒ ｃａｎａｒｄ ｄｅｐｌｏｙｅｄ ｃａｓｅｓ， ｗｈｅｎ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｕｐ ｔｏ
α ＝ ２０°

　 　 回顾图 ７（ｂ），与主翼的计算结果不同，鸭翼下

俯阶段的升力系数随着鸭翼高度的不同仍存在着显

著的差异。 图 １１ 给出低频下俯至 ２０°（ ｔ∗ ≈ ０．８）
时，低置（ｇ ／ ｃｗ ＝ － ０．０５） 与高置（ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．０５） 布局

鸭翼涡的流向截面分布， 由图 １１ 可以发现，高置布

局在第 １ 个流向截面已经形成稳定的鸭翼涡结构，
而低置布局仍存在着明显的负涡量区。 本文初步认

为，低置布局在鸭翼涡重新生成的过程中更易受到

下游主翼的干扰作用，后者产生的扰动会以波的形

式往上游传播，延缓了鸭翼前缘涡的恢复［３１－３２］；相
反，对于高置鸭翼，干扰效应被明显减弱，鸭翼涡在

第 １ 个流向截面开始恢复，所以下俯至 ２０°时高置

布局鸭翼的升力系数较高（图 ８（ｂ））。
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图 １１　 下俯至 α ＝ ２０°时，低置与高置布局鸭翼涡的流向截

面分布

Ｆｉｇ．１１ 　 Ｓｅｃｔｉｏｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｃａｎａｒｄ ｖｏｒｔｅｘ ｆｏｒ ｌｏｗｅｒ ａｎｄ
ｈｉｇｈｅｒ ｃａｎａｒｄ ｄｅｐｌｏｙｅｄ ｃａｓｅｓ， ｗｈｅｎ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｄｏｗｎ ｔｏ
α ＝ ２０°

２．２．２　 高频计算结果及分析

图 １２ 给出 ｋ ＝ ０．６００ ０ 时不同鸭翼高度的鸭式

布局主翼与鸭翼在俯仰运动中的升力系数变化曲

线。 与图 ５（ｂ）的规律一致，随着鸭翼位置的升高，
上仰阶段主翼的气动力系数有所增大；但在下俯阶

段，低置布局的主翼升力系数往往较高，尤其是

ｇ ／ ｃｗ ＝ －０．１５ 的工况。 由图 １２（ｂ）可知，高置布局的

鸭翼升力系数在整个俯仰周期内较低置布局均有了

明显的增加。
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图 １２　 ｋ＝０．６００ ０ 时，鸭式布局的升力系数随时间的变化曲线
Ｆｉｇ．１２　 Ｒｅｌａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃａｎａｒｄ ｄｅｐｌｏｙｅｄ ｃａｓｅｓ ａｎｄ ｔｉｍｅ （ｋ ＝ ０．６００ ０）
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　 　 图 １３ 给出低置 （ｇ ／ ｃｗ ＝ － ０．０５）与高置（ｇ ／ ｃｗ ＝
０．０５） 鸭式布局高频俯仰运动中主翼与鸭翼上下翼面

升力系数的变化情况，其中空心点表示上翼面的值，
实心点表示下翼面的值。 与低频结果（图 ８（ａ））相
比，在高频上仰初期 （ ｔ∗ ≤０．２），两种布局主翼下翼

面的升力系数出现了较大的差别；当 ｔ∗ ＞ ０．２时，主
翼下翼面升力系数的差别不再明显， 上翼面升力系

数的不同是导致主翼升力系数差异的主要原因。 对

鸭翼而言，与图 ８（ｂ）一致，高频俯仰运动中鸭翼上

翼面升力系数的差异是导致鸭翼升力系数不同的主

要来源。 需要说明的是，当模型高频下俯时 （ ｔ∗ ＞
０．６），两种布局的主翼与鸭翼上翼面升力系数的大

小关系是正好相反的， 具体原因将在下文给予

解释。
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图 １３　 ｋ＝０．６００ ０ 时，鸭式布局主翼与鸭翼上 ／下翼面在俯仰运动中的升力系数变化曲线

Ｆｉｇ．１３　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｎ ｕｐｐｅｒ ／ ｌｏｗｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｆｏｒ ｗｉｎｇ ａｎｄ ｃａｎａｒｄ ｄｕｒｉｎｇ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｍｏｔｉｏｎｓ （ｋ ＝ ０．６００ ０）

　 　 图 １４ 为高频上仰阶段低置 （ｇ ／ ｃｗ ＝ － ０．０５） 与

高置（ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．０５） 布局在不同迎角下的翼面压强

及前缘涡（Ｑ ＝ １００） 分布， 其中迎角－时间曲线下

侧为低置布局的计算结果，上侧为高置布局的计算

结果。
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图 １４　 ｋ＝０．６００ ０ 时，低置与高置布局上仰阶段翼面压强系

数及涡结构分布

Ｆｉｇ．１４　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ａｎｄ ｖｏｒｔｉｃａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
ｆｏｒ ｌｏｗｅｒ ａｎｄ ｈｉｇｈｅｒ ｃａｎａｒｄ ｄｅｐｌｏｙｅｄ ｃａｓｅｓ ｄｕｒｉｎｇ
ｐｉｔｃｈｉｎｇ⁃ｕｐ ｐｒｏｃｅｓｓ （ｋ ＝ ０．６００ ０）

　 　 模型快速上仰运动时，两种布局的鸭翼涡起初

均形成于下翼面，后随着迎角的增大，逐渐在上翼面

形成并发展，早期的研究认为，这与模型快速上仰明

显减小了鸭翼前缘的有效迎角有关［３３－３４］。 与高置

布局相比，低置布局卷起的下翼面鸭翼涡相对主翼

的位置更低，随着模型的快速上仰，鸭翼涡尾流更容

易流至主翼下翼面（如 α ＝ １０°），引起主翼下表面的

静压损失（图 １３（ａ））。 与图 ９ 不同，在整个上仰阶

段，低置与高置布局的鸭翼涡沿整个弦向都存在着

集中的前缘涡结构，下游主翼的干扰作用未诱发鸭

翼涡的提前破裂［２９］。
　 　 当模型进行快速下俯时，流体相对模型运动存

在着明显的滞后效应［３５］，下俯至小迎角时的空间流

场结构可视为大迎角下的流动发展形成的。 图 １５
给出了下俯至 ５０°时低置与高置布局主翼上方的流

向截面涡量云图（沿主翼弦向 ４ 等分）。
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图 １５　 ｋ＝ ０．６００ ０ 时，鸭式布局下俯至 ５０°时主翼上方的流

向涡量云图

Ｆｉｇ．１５　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｂｏｖｅ ｔｈｅ
ｗｉｎｇ， ｗｈｅｎ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｄｏｗｎ ｔｏ α ＝ ５０° （ｋ ＝ ０．６００ ０）
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　 　 由图 １５ 可以看到，低置布局的主翼涡在第 １ 个

１ ／ ４ 流向截面仍存在比较集中的前缘涡结构，它能

与上游流过来的鸭翼涡产生一定的相互作用，捕获

部分的鸭翼涡涡量［３６］；受鸭翼低置的影响，鸭翼涡

在向下游对流的过程中将更靠近主翼上翼面，起到

充当主翼涡的作用，提升了下俯后期主翼上翼面的

升力贡献量（图 １３（ａ）， ｔ∗ ＞ ０．６）。 相反，高置布局

在第 １ 个流向截面主翼涡就已明显破裂，且鸭翼高

置显著地拉开了鸭翼涡与主翼背风侧碎涡结构的距

离，削弱了彼此之间的相互作用，导致主翼近壁面总

是被离散的碎涡结构所占据，集中的鸭翼涡只会简

单地对流至主翼的下游，致使下俯后期高置布局主

翼上翼面的升力贡献量较低 （图 １３ （ ａ）， ｔ∗ ＞
０．６）。
　 　 图 １６ 给出了模型下俯至 ５０°时对称面处的压强

分布云图，其中图 １６（ａ）为 ｇ ／ ｃｗ ＝ － ０．０５（左） 与

ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．０５（右） 的布局计算结果，图 １６（ｂ）为 ｇ ／ ｃｗ ＝
－ ０．１５（左） 与 ｇ ／ ｃｗ ＝ ０．１５（右） 的布局计算结果。
与高置布局的压强云图相比，同一组内的低置布局

在鸭翼尾缘处往往拥有更低的压强梯度，这与主翼

前缘明显的集中涡结构有关（图 １５（ ａ））。 早期的

研究认为，主翼前缘涡的存在能加快鸭翼涡尾流的

对流速度［３７］，使得同等迎角下的低置布局鸭翼上方

的涡残留更少［１９］，减小了高频下俯阶段鸭翼的升力

系数（图 １３（ｂ））。
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图

Ｆｉｇ．１６ 　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｆｏｒ ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ ｐｌａｎｅｓ ｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃａｎａｒｄ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ， ｗｈｅｎ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｄｏｗｎ ｔｏ
α ＝ ５０°

３　 结　 论

本文通过实验与数值模拟的方法研究了 ５ 种鸭翼

高度 （ｇ ／ ｃｗ 分别为 － ０．１５、 － ０．０５、０、０．０５和 ０．１５） 下的

鸭式布局进行低频与高频（ｋ ＝ ０．０３７ ５ 与 ０．６００ ０） 俯

仰振荡的升力特性，结果表明：
１）在低频上仰阶段，低置布局的鸭翼涡较早地

发生了双螺旋破裂，导致鸭翼升力系数明显减小；随
着鸭翼位置的升高，同等迎角下的鸭翼升力系数有

了较大地提升。 在低频下俯阶段，主翼产生的扰动

会明显干扰低置布局鸭翼涡的重新生成，降低了鸭

翼的升力系数。
２）在高频上仰阶段，主翼对鸭翼涡破裂的影响

被明显削弱。 由于模型的快速上仰明显减小了鸭翼

前缘的有效迎角，使得鸭式布局的鸭翼涡优先生成

于下翼面。 在高频下俯阶段，大迎角下低置布局的

主翼前缘存在集中的前缘涡结构，它产生的低压区

能明显减小鸭翼尾缘的压力梯度，加快鸭翼涡残留

往下游的对流速度，使得低置布局的鸭翼升力系数

明显减小。
３）对主翼而言，低频俯仰时低置布局的主翼最

大升力系数较低，但在高频俯仰时，受到主翼前缘集

中涡量与鸭翼高度的共同影响，低置布局的鸭翼涡

尾流在向下游对流的过程中会更靠近主翼上翼面，
起到充当主翼涡的作用，提升了下俯后期低置布局

的主翼升力系数。
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