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三角柱体对机翼根部马蹄涡的影响
Effect of Triangular Cylinder Application

on the Wing-body Junction Flow
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摘摇 要:
在现有文献的基础上,采用 k-棕SST 湍流模型和 SIMPLE 数值模拟算法,进一步探讨增加宽度比的三角柱体

对于角区马蹄涡的影响。 结果显示当三角柱体宽度在一定范围内增加时,马蹄涡的控制效果得到进一步提

高。 定义的涡强系数(基于涡心位置及马蹄涡的涡量)能很好地表征马蹄涡的强度。 当三角柱体宽度与机

翼厚度相同时,即宽度比为 b / T=1(b 为三角形宽度,T 为机翼最大厚度)时涡强系数降到原来的 27% 。 文中

的三角柱体的高度仅为机翼厚度的 1 / 20,和当地边界层的厚度相当。 此种三角柱既能控制马蹄涡,又不会

引起流场的整体剧烈变化。
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[Abstract] Based on the early paper,effects of cylinder爷 s width ratio on the turbulent junction flow were dis鄄
cussed. The result indicates the triangular cylinder can control horseshoe vortices better with suitable increasing
width ratio. A new vortex strength coefficient is defined (it is based on the position of vortex core and the vortex in鄄
tensity) . When width of triangular cylinder and thickness of wing are equal, the vortex strength coefficient is 27%
of the baseline. Height of the triangular cylinder is only 1 / 20 of wing thickness and approaches the thickness of
boundary layer. The triangular cylinder can control horseshoe vortices effectively, and will not cause serious change
of whole flow field.
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0摇 引言

角区结构普遍存在于现代流体工程中,特别是

存在于航空飞行器及动力装置中,譬如飞机上机翼

与机身的连接处、航空发动机中整流支板与机匣、
压气机或涡轮的叶片与轮毂处等。 受粘性作用与

逆压梯度的影响,边界层流动在平面或曲面上发展

遇到障碍物会产生三维分离,从而在角区流场中出

现复杂的马蹄涡系[1-3]。 而一般马蹄涡系会加大对

角区固壁的侵蚀、增加叶轮机的诱导振动、也会使

角区流动气动噪音增强。 研究角区流动不管是在

理论基础中还是在实际的工程应用上,都具有较高

的学术价值[4]。 有很多控制方法能削弱马蹄涡的
强度,如在机翼上游平板上布置空腔结构[5]、漩涡

发生器[6]、粗糙元[7]、利用文氏管引射马蹄涡[8]、三
角翼结构[9]、整流片[10] 或采用后掠叶形[11] 等。 文

献[12]提出在前缘布置小的三角形柱体控制马蹄

涡,有一定的控制效果,本文拟参考此文献,对其宽

度进行优化,得到控制效果更好的三角柱。

1摇 计算模型

图 1 为机翼—平板结构的流场计算域尺度及坐
标系(X,Y,Z),来流速度 U肄 从左至右沿 X 轴吹入,
在 X 轴两侧对称地布置 Rood 翼型叶片[13],机翼的

上游母线和平板交点设为坐标原点,机翼高为 0.
2m,弦长为 0. 255m,厚度 T 为 0. 06m。 文献[12]中
得出了放置干扰柱体的较佳位置在机翼前 X / T= -1
处,本文参考此控制参数,在机翼前缘处放置高度
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为 0. 05T 的三角形柱体,如图 1(a)所示;其俯视效

果如图 1(b)所示。 数值试验中通过改变三角形柱

体的宽度 b 来实现不同的流动控制工况,其中 b 分

别取 b / T=3 / 20、b / T = 2 / 3、b / T = 1 和 b / T = 4 / 3,b / T
=3 / 20 即为文献[12]中最优参数。 把不加三角柱

的流态称为基态,加三角柱的流态称为控制流态。

(a) 示意图

(b) 俯视图

图 1摇 模型图

文中设定进口速度为 U肄 = 27m / s,出口边界条

件设为压力出口(pressure-outlet),计算模型选择三

维压力基隐式定常求解器,并选用 SST k-棕 湍流模

型,SIMPLE 算法,各参数离散采用二阶迎风格式。
Xv和 Zv代表马蹄涡涡心的坐标,定义涡量系数 Cv =
赘T
U肄

,涡强系数 Cvs =
赘vTv

U肄
,其中 T 为机翼厚度,赘 为涡

量,赘v 为涡心涡量。 定义压力系数 Cp =
p-pa

0. 5伊籽伊U2
肄
,

其中 p 是平板壁面静压强,pa是参考压强,以计算域

入口(-0. 3,-0. 3,0. 2)为参考点,籽 是空气密度。

2摇 结果与分析

2. 1摇 计算结果验证

壁面处采用边界层网格,选取网格数在 50 ~
550 万之间的几组流场,其机翼的阻力系数随网格

数的关系如图 2 所示,可以看到当网格数达到 400
万时阻力系数基本稳定,达到 0. 023 1。 因此,计算

域总网格数最终确定为 400 万左右,如图 3 所示。

图 2摇 不同网格数下机翼的阻力系数

图 3摇 计算域网格

摇 摇 图 4 是基本流态下机翼前缘的平板壁面上的压

力系数与文献[13]对比的结果,其中下半部分压力

系数为文献[13]的结果,上半部分压力系数为本文

计算的结果。 两者在距离机翼较远的位置的压力

分布基本完全一致,但在靠近机翼比较近的区域两

者的差别比较大,本文计算的等压线出现弯折的区

域应该是马蹄涡涡心轴线对应的位置,此处应该出

现压力的“dip冶 [14-15],因此,基本上可以认为本文中

得到的结果更符合物理实际。 由此说明本文中的

网格设置和模型选择比较可靠。

图 4摇 Z / T=0 平面内基本流态压力系数与文献[12]对比
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2. 2摇 三角形柱体宽度比的作用

本文计算了平面 Y / T=0 内基态的涡量系数,如
图 5(a)所示,基于文献[12]的三角柱控制态的涡

量系数,如图 5(b)所示,进一步增加三角柱宽度控

制态的涡量系数如图 5( c) ~ (e)所示。 文献[12]
中的三角柱属于小柱体,小柱体的存在使得基态涡

核涡量系数为 31 的马蹄涡在控制态时涡核涡量不

变,但马蹄涡的空间尺度明显减小,因此,马蹄涡得

到一定的控制。 文献[12]的控制效果还有进一步

提升的空间,当三角柱的宽度进一步增加时,对马

蹄涡的控制效果能进一步提高。 当三角柱宽度增

加到 b / T=2 / 3、1 和 4 / 3 时,马蹄涡涡心的涡量减小

到 23,而且马蹄涡集中在更小的空间范围,马蹄涡

涡心更靠近平板壁面(图 5( c) ~ (e))。 马蹄涡是

平板上边界层三维分离的结果, 三角柱影响马蹄涡

(a)基态

(b)b / T=3 / 20[12]

(c)b / T=2 / 3

(d)b / T=1

(e)b / T=4 / 3
图 5摇 在 Y / T=0 平面内三角柱体处于

不同宽度下机翼根部马蹄涡涡量系数图

是通过三角柱顶部形成的漩涡结构把边界层外的

高动量流体引入平板边界层内的低能流体中,如图

5(b) ~ (e)所示,从而增加了流体抵抗分离的能力。
文中涡强系数 Cvs的定义见“计算模型冶部分,

其定义考虑到了涡心的纵坐标(衡量马蹄涡的空间

尺度),也考虑到了涡心的涡量。 由于计算壁面的

剪切力的精确度比较差,文中的涡强系数应该比文

献[6]、[7]中用涡心下的壁面剪切力表征马蹄涡的

强度更确切。 表 1 列出了基本流态与控制流态的涡

强系数的定量分布,增加三角柱(无论是大柱还是

小柱)后涡心的流向位置与高度位置都向机翼坐标

原点靠近,其中 b / T = 1(三角柱宽度与机翼厚度相

等)的涡强系数最小,仅是基态时的 27% 。 同时,要
增大文献[12]中干扰柱的宽度,但增大程度要适

当,达到与机翼厚度相同宽度时较好。
表 1摇 涡心位置与涡强系数

Case b / T Xv / T Zv / T Cvs

基态 0 -0. 188 0. 038 1. 197

文献[12] 3 / 20 -0. 161 0. 017 0. 532

2 / 3 -0. 161 0. 016 0. 376

1 -0. 160 0. 014 0. 323

4 / 3 -0. 161 0. 017 0. 442

2. 3摇 三角形柱体对平板压力的影响

图 6 为基态、文献[12]对应参数和效果较好的

b / T=1 的控制态时平板表面的压力系数分布。 在

基本流态下(图 6a),在横坐标 X / T= -0. 4 至 X / T =
0 附近出现了一块较大的压力梯度区域,使得边界

层分离,在机翼前产生了较强的马蹄涡。 基态与控

制态的压力系数范围一致,基态时机翼前的等压线

比控制流态的等压线更密集,说明基态的逆压梯度

更大,必然导致更强的马蹄涡。 在文献[12]条件

(图 6b)下,沿 X 轴压力系数由 0. 5 升至 1 需要经历

X / T= -0. 4 至 X / T = 0。 而 b / T = 1 时,沿 X 轴压力

系数由 0. 5 升至 1 需要经历 X / T = -0. 5 至 X / T = 0
(图 6c)。 因此,宽三角柱的机翼前逆压梯度降低,
马蹄涡进一步减弱。

需要指出的是本文中的三角柱体的高度仅为

机翼厚度的 1 / 20(矮柱体),和当地边界层的厚度相

当,此种三角柱既能实现控制马蹄涡,又不会引起

流场的整体剧烈变化,故此矮柱体是有一定工程实

际意义的。
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(a) 基本流态

(b) b / T=3 / 20[12]

(c) b / T=1
图 6摇 具有较优控制参数的三角柱扰动体下

机翼根部压力系数图

3摇 结论

在机翼—平板角区的机翼上游平板上放置三

角形柱体来削弱马蹄涡系,利用数值模拟技术来计

算涡量分布,获得如下结论:
(1)本文所提出的不同三角形柱体结构都能使

马蹄涡的强度得到一定程度的削弱。
(2)综合了马蹄涡涡心处涡量以及涡心距平板

间距离的涡强系数 Cvs适合作为衡量马蹄涡强度的

参数。 当三角形柱体宽度与机翼厚度相同时,三角

形柱体的涡强系数是基本流态的 27% ,其对马蹄涡

的控制效果最好。 工程中,可以通过适当增加文献

[12]中的前部干扰柱的宽度实现更好的马蹄涡控

制效果。
(3)机翼前增加三角柱能够有效减小局部的逆

压梯度,当三角形柱体宽度与机翼厚度相同时压力

梯度最小。
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