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消除小展弦比尾舵大舵偏非对称
流动现象的方法研究

李 巍,李永红*,畅利侠,史晓军,杨 可,王晓冰
(中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所,四川 绵阳 621000)

摘 要:在前期的风洞试验结果中已经证实,跨声速条件下,俯仰舵偏角增大到一定程度时,呈开口布局的一对尾

舵形成的翼尖涡会相互干扰,使得两侧的翼尖涡强度不同,形成非对称流动现象,进而使全弹产生较大的横侧向气

动力,对尾舵的控制能力提出了挑战,需要开展消除非对称流动的方法研究。本文基于数值模拟方法对非对称流

场随舵偏角的变化进行了研究,并对该非对称流动现象产生的机理进行了分析,基于此,在保持舵面效率不降低的

情况下开展了消除非对称流动现象的方法研究。研究结果表明,随着舵偏角的增加,呈开口布局一对尾舵的翼尖

涡距离逐渐减小,翼尖涡由弱的不对称性,逐渐发展直到其中的一侧翼尖涡消失,研究结果还表明通过尾舵前缘局

部切角和降低尾舵根弦长的方法在保持尾舵效率不降低的情况下,能够有效消除非对称流动现象,对类似布局设

计具有指导意义。
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Investigationonthewaystoeliminatetheasymmetricflowon
low-aspectratiofinsatlargeanglesofpitch

LiWei,LiYonghong*,ChangLixia,ShiXiaojun,YangKe,WangXiaobin
(HighSpeedAerodynamicInstituteofChinaAerodynamicsResearchandDevelopmentCenter,Mianyang 621000,China)

  Abstract:Ithasbeenclarifiedinarecentwindtunneltestthatthewingtipvorticesgenerated
fromtheleadingedgesofthepairoffinswhichisopeningalongtheflowdirectionbeginto
interfereeachother,andfurthermaketheformationoftheasymmetricflowintransonicspeedas
theangleofpitchincreasestosomeextent.Theasymmetricflowgenerateslargesideforceand
rollingmoment,andbringsdifficultiestothecontrollabilityofthefins.Itisnecessarytostudy
thewaytoeliminatetheasymmetricflow.Thispaperpresentsthechangesoftheasymmetric
flowversusanglesofpitch,andinvestigatesthemechanismoftheformationoftheasymmetric
flowbasedonnumericalmethod.Andthentwowaystoeliminatetheasymmetricfloware
proposed.Theresultsshowthatastheangleofpitchislargeenough,theinterferenceofthe
asymmetryofthevorticesbecomesstrongergenerallytilloneofthevorticesdisappears.Itis
effectivetoeliminatetheasymmetricflow,eitherthroughreducingtherootchordlengthor
cuttingoffthelocalareaaroundtheleadingedge,andinthemeantimetheeffectivenessofthe
finsisclosewiththatofthebasefinwhichhasstablewingtipvortexformation.
  Keywords:lowaspectratio;transonicspeed;wing-tipvortex;asymmetry;deflectionangle

0 引 言

  大迎角零侧滑条件下,旋成体布局以及大后掠尖

缘三角翼布局出现的非对称流动现象受到国内外学

者长达数十年的关注和研究[1-5]。但是由于大迎角非

对称性涉及流动问题描述的完备性、流动稳定性产



生、发生机制、流体运动的分岔混沌现象等复杂的流

动基础性问题,至今对于非对称流动产生机制,以及

由非对称而引发的一系列复杂现象,尚无一致的认

识,但是学术界在大迎角非对称流动研究中所做的大

量研究工作,特别是围绕抑制、消除侧向力和偏航力

矩问题开展的大量研究工作对改善飞行器在大迎角

的性能、提高机动性和敏捷性具有很好的工程应用价

值。

  在进行带“X”型布局小展弦比梯形尾舵的旋成

体导弹的风洞测力试验中,我们发现在小迎角、零侧

滑、跨声速来流条件下,当尾舵俯仰舵偏角δz=30°
时,全弹出现了较大的侧向力及滚转力矩,此横向量

与滚转舵偏角5°时产生的横向量量值相当,影响了

全弹的气动特性,尤其是舵面的操纵特性。随后,我
们基于一系列的部件组拆测力试验最终确定,此横向

量的产生是呈开口布局一对尾舵的翼尖涡非对称性

引起的。

  为进一步对非对称流场细节进行观测,我们基于

已获得的试验数据及流场观测结果,开展了该问题的

数值模拟研究。本文着重分析了非对称流场随舵偏

角的变化,开展了临界舵偏角下非对称翼尖涡的发展

及对舵面压力分布的影响研究,并对该非对称流动现

象产生的机理进行了分析。基于以上分析结果,在保

持舵面效率不降低的情况下开展了消除非对称流动

现象的方法研究。

1 风洞试验现象描述

1.1 试验模型

  图1给出了本文研究模型的外形示意图。模型

头部为尖拱形,长细比为3.93,弹身为圆柱形,直径

为d,长细比为5.92,尾舵为展弦比0.35的梯形舵,
前缘后掠角为30°,尾舵前缘距模型头部8.67d,尾舵

根弦长为1.1d,呈“X”型布局安装于弹身尾部。

  图2给出了俯仰舵偏角30°时,尾舵布局形式俯

视图和上视图。从图中可以看出相对来流来说背风

面和迎风面的尾舵安装形式有明显的差异,安装在弹

图1 模型外形图

Fig.1 Basicschematicofthemodel

身背风面的两片尾舵沿气流方向呈打开形式定义为

“开口形式”,而迎风面两片尾舵则呈“闭口形式”。

(a)“开口形式”

(b)“闭口形式”

图2 δz=30°尾舵偏转形式示意图

Fig.2 Schematicofmodel(δz=30°)

1.2 试验结果与分析

  六分量天平测力试验在0.6m×0.6m跨、超声

速风洞中完成。测力试验马赫数范围为0.4~1.2,
迎角范围为-4°~12°,基于弹身直径的雷诺数范围为

Red=4.13×105~1.03×106/m。参考面积为弹身

横截面积,力矩系数参考长度为全弹长,参考点为模

型头部顶点。

  图3所示为 Ma=0.95、β=0°时,不同俯仰舵偏

角下,全弹侧向力和滚转力矩系数随迎角的变化。从

图中可以看出,在小迎角范围,当俯仰舵偏角达到

30°时,全弹产生了较大的侧向力和滚转力矩,尤其是

所产生的滚转力矩量值与滚转舵偏角5°时产生的滚

转力矩相当,对全弹控制特性提出了挑战。针对该现

象,项目组首先通过不同舵面位置进行互换,排除了

模型加工误差的因素,另外在另一座风洞中进行了校

核试验,排除了风洞流场的因素。另外,大量研究结

果已经表明,在跨声速小迎角条件下,旋成体弹身不

会产生非对称现象,因此初步断定非对称流动现象是

由大偏度下尾舵引起的。而由图2所示在俯仰舵偏

角同为30°时,迎风面(下表面)、背风面(上表面)尾
舵的布局形式是不同的,为进一步研究横向量是来源

于上表面两片尾舵还是下表面两片尾舵,将上、下表

面两片尾舵的俯仰舵偏角分别设为0°和30°,则此时

有两种舵偏组合状态,即上表面尾舵舵偏角0°、下表

面30°(标记为:T_δz=0,B_δz=30)和上表面尾舵舵

偏角30°、下表面0°(标记为:T_δz=30,B_δz=0)。
对这两种舵偏组合状态在α=0°,β=0°,Ma=0.4~
1.2分别进行了测力试验。

  从图4两种舵偏组合状态全弹侧向力和滚转力
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(a)Cz~α

(b)Cl~α
图3 Ma=0.95、β=0°时,不同俯仰舵偏角下,
全弹侧向力和滚转力矩系数随迎角的变化

Fig.3 Sideforceandrollingmoment
coefficientsatMa=0.95,β=0°

(a)Cz~Ma

(b)Cl~Ma

图4 α=0°、β=0°时,俯仰舵偏角为30°时
全弹侧向力和滚转力矩系数随马赫数的变化

Fig.4 Sideforceandrollingmomentcoefficients
ofthetwomodelsatα=0°,β=0°

矩系数随马赫数的变化可以明显看出俯仰舵偏角

30°时全弹横向量是由上面两片舵产生的。即当尾舵

俯仰舵偏角达到30°时,呈开口形式的两片尾舵会产

生非对称流动。

  为进一步从流场结构和流态上验证该测力试验

结果,进行了粒子图像测速(PIV)试验。测试截面位

于模型底部后方0.1d处。

  图5为α=β=0°、δz=30°、Ma=0.95时PIV试

验原始图像以及均速度场和涡量场。图中 “黑洞”为
模型尾舵产生的流向涡涡核位置。可以看出,与测力

试验结果一致,“闭口形式”两涡核形态清晰,对称性

较好,而“开口形式”呈现明显的非对称性。

图5 PIV试验结果(Ma=0.95)
Fig.5 ResultsofPIVtest(Ma=0.95)

2 数值模拟方法及有效性检验

  由于试验对流场细节观测的手段有限,以及试验

过程中改变舵面参数和舵偏角较为困难,基于已有试

验结果,我们借助数值模拟方法对非对称流场细节、

舵面压力分布、不同舵偏角的影响、舵面形状影响等

进行了细致的分析。

2.1 数值模拟方法

  控制方程采用三维雷诺平均 N-S方程,在计算

坐标系下可写为:

  ∂Q̂∂t+∂Ê∂ξ
+∂F̂∂η

+∂Ĝ∂ζ
=∂Êv

∂ξ
+∂F̂v

∂η
+∂Ĝv

∂ζ
(1)

  基于SST湍流模式的DES方法通过对湍动能

耗散项的改造,实现 RANS模式和LES模式的切

换。控制方程采用有限体积法进行离散,时间项采用

双时间步法(DualTimeStepMethod)进行离散求解

以获取二阶精度。对流项及扩散项均采用二阶中心

差分格式进行处理,为了抑制数值震荡加入四阶人工

粘性项,具体参考文献[6-8]。无量纲时间步长取

0.01,采用结构网格,远场边界距离物面均在15倍弹

身长度以上,物面采用无滑移绝热壁面条件,远场边

界采用无反射远场边界条件,全弹总网格量450万。
计算采用时间精确求解,每个状态计算5000物理时

间步,气动力系数基本在3000步趋于稳定。
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2.2 计算结果与试验结果的对比

  为验证所采用数值模拟方法和网格划分的有效

性,首先在α=0°、Ma=0.4~1.2范围对全弹的横向

量计算结果与试验值进行了对比,如图6所示。从图

中可以看出,与试验在α=0°、Ma=0.6~0.95范围

全弹产生了较大的侧向力和滚转力矩的结果一致,计
算结果也捕捉到了此非对称现象,并且从侧向力和滚

转力矩系数量值来看,计算结果与试验值取得了较好

的一致性。Ma=0.6时,计算与试验所获得的非对

称现象所产生的横向量的方向是相反的,反映了此非

对称现象产生的横向量的方向是不定的。总体来说,
所采用的数值模拟方法能够准确捕捉本文所研究的

非对称现象,基于此方法开展流动机理和主要影响参

数研究是可行的。

(a)Cz~Ma

(b)Cl~Ma

图6 全弹的横向量计算结果与试验值对比

Fig.6 ComparisonoftheexperimentaldatawithCFDresults

3 计算结果分析

3.1 舵偏角的影响研究

  由于测力试验时,俯仰舵偏角有限,仅对0°、10°、

20°和30°舵偏角的全弹气动特性进行了风洞测力试

验,测力试验和计算结果表明在 Ma=0.6~0.95范

围,舵偏角30°时呈开口布局的两片尾舵由于翼尖涡

的非对称性,会使全弹产生较大的横向量,为寻求此

非对称现象产生的临界俯仰舵偏角,分析临界状态下

的流场特性,基于数值模拟方法在俯仰舵偏角20°~
30°范围进行了舵偏角影响的计算分析。

  图7所示为不同俯仰舵偏角下,全弹横向量随马

赫数的变化,从图中可以看出俯仰舵偏角小于27°
时,全弹横向量基本为0,即没有非对称现象产生,当
舵偏角达到28°时,在马赫数0.9时开始有小的横向

量产生,当俯仰舵偏角进一步增大到29°时,有横向

量产生的马赫数区域增大,且横向量的量值增加。不

难看出随着俯仰舵偏角的增加,呈开口布局一对尾舵

的前缘距离逐渐减小,非对称现象逐渐增强。

  图8和图9为不同俯仰舵偏角下呈开口布局尾

舵物面压力系数和典型剖面马赫数分布。与图7全

弹横向量随马赫数的变化结果一致,图8和图9呈现

了流场的不对称性随俯仰舵偏角的发展,可以看出俯

仰舵偏角27°时,呈开口布局的一对尾舵物面压力分

布是对称的,俯仰舵偏角增大到28°时,左、右尾舵的

翼尖涡开始呈现非对称性,右侧尾舵的翼尖涡强度略

强,使得右侧尾舵物面的低压区范围较左侧尾舵略

大,俯仰舵偏角增大到29°时,此非对称现象逐渐增

强,左、右尾舵的物面压力差异增大,并且随着俯仰舵

偏角的进一步增大此差异也进一步增加,俯仰舵偏角

30°时,右侧尾舵的翼尖涡消失,右侧尾舵附近有较大

面积的死水区,使得右侧尾舵物面压力系数较大。

(a)Cz~Ma

(b)Cl~Ma
图7 不同俯仰舵偏角下,全弹横向量随马赫数的变化

Fig.7 Sideforceandrollingmomentcoefficientsof
differentanglesofpitch
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图8 Ma=0.9,呈开口布局尾舵物面压力系数

Fig.8 PressurecoefficientdistributionsofthefinsurfaceatMa=0.9

图9 x/d=9.22剖面马赫数云图随舵偏角的变化

Fig.9 Machnumbercontoursoftypicalsectionunderdifferentanglesofpitchatx/d=9.22

3.2 非对称流动形成的机理分析

  尽管自1952年Cooper等在试验中发现旋成体

在大迎角零侧滑下出现非对称流动现象已数十年,然
而由于其流动现象的影响因素的复杂性,非对称旋涡

流型的形成机理至今还未得到很好的理解和一致的

看法[9-10],但其中一个观点对解释本文所阐述的非对

称现象具有一定的指导意义,即旋成体的一对背涡由

于十分临近而引起的旋涡不稳定性形成非对称旋涡

流型[11-13]。大量试验研究结果表明旋成体前体长细

比(l/d)f 对起始迎角和最大非对称侧向力具有决定

性的作用,当(l/d)f 越大(即旋成体头部半顶角越

小),在旋成体头部两侧分离而形成的一对旋涡位置

十分临近,使这一对反向旋转的旋涡变得不稳定,引
起的非对称侧向力的起始迎角越小[14-15]。大量试验

结果也表明这样的假设同样也可以用来解释大后掠

尖缘三角翼的非对称流动现象,当三角翼后掠角大于

75°时[16],由于翼面上方的一对前缘涡相距过近而互

相干扰结果形成前缘涡的非对称分布,并且随着后掠

角的增大,前缘涡非对称现象的起始迎角迅速降低。

  通过上文变舵偏角的测力试验结果表明,当舵偏

角为30°时,呈开口布局的一对尾舵出现了非对称流

动现象,而10°和20°舵偏角下无非对称流动现象发

生,这个现象也表明当舵偏角达到一定角度时,呈开

口布局的一对尾舵前缘相距太近,其翼尖涡相互干扰

形成了非对称分布,试验模型舵偏角30°时,呈开口

布局的一对尾舵的翼前缘距离l仅为3.1mm。

  为了验证此设想,我们进行了如下工作:

  1)保持俯仰舵偏角和舵面形状不变,将呈开口

布局的一对尾舵的相对距离增大。

  尾舵按相向方向分别平移l和2l,此时翼尖的距

离分别变为3l和5l,弹体的半径略有改变,分别为

R+l
2
,R+2l

2
(其中R 为原始弹身半径:R=0.5d),

变化后的尾部形状示意图如图10所示。

图10 翼尖相对距离增大布局

Fig.10 Sketchesofincreasingtherelativedistance
oftheleewardpairoffins

  图11给出了翼前缘距离分别为l(原始外形)、

3l、5l时,全弹侧向力和滚转力矩系数的对比。从图

中可以看出,翼前缘距离为3l时,全弹仅在马赫数

0.85至0.95范围有非对称现象产生,且横向量与原

始外形相比有所降低,当翼前缘距离进一步增加到

5l时,非对称现象消失,进一步说明此非对称现象产

生的机理与大迎角时旋成体布局以及三角翼布局的

非对称现象产生的机理有共通之处。
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(a)Cz~Ma

(b)Cl~Ma
图11 翼尖相对距离增大对横向量的影响

Fig.11 Effectsonsideforceandrollingmoment
coefficientsoftherelativedistance

  2)保持弹身尺寸不变,以尾舵转心为参考点将

尾舵进行缩比。

  图12所示为保持弹身尺寸不变、以尾舵转心为

参考点将尾舵缩比前后对比示意图。分别将尾舵缩

比为原始尺寸的95%和85%,此时翼尖的距离分别

变为3.5l和4.6l。图13给出了尾舵缩比前后全弹

横向量的对比,可以看出随着尾舵尺寸的减小,尾舵

翼尖相对距离逐渐增大,全弹横向量逐渐减小,与保

持俯仰舵偏角和舵面形状不变,将呈开口布局的一对

尾舵的相对距离增大的效果一致。

图12 尾舵缩小布局示意图

Fig.12 Sketchofscalingtheleewardpairoffins

(a)Cz~Ma

(b)Cl~Ma
图13 尾舵缩小对气动特性的影响

Fig.13 Comparisonofthesideforceandrollingmoment
coefficientsofthescaledfinswiththeoriginalone

3.3 消除非对称流动的方法研究

  通过上文的研究可以看出,尾舵前缘距离是形成

非对称流动的主要影响因素,因此降低尾舵前缘距离

是消除非对称流动现象的突破点,然而与此同时又不

能降低尾舵的舵面效率,我们尝试了以下两种布局方

案:

  1)前缘局部切角。如图14所示,保持尾舵后掠

角不变,将尾舵翼前缘局部进行切角,切除的小三角

的边长为5l,以Cut进行标记。

图14 前缘局部切角

Fig.14 Sketchofcuttingoffthelocalarea
aroundtheleadingedge

  2)降低尾舵根弦长。如图15所示,仍以5l作

为特征长度,将翼根长度减小5l,同时为保持尾舵面

积不变,将尾舵展长适当增大,以ShortRC进行标

记。
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图15 翼根长度变短

Fig.15 Sketchofreducingtherootchordlength
whileincreasingthespanlength

  同样情况下,对以上两种布局的气动特性进行了

数值模拟,从图16所示两种尾舵布局条件下全弹侧

向力和滚转力矩系数随马赫数的变化与基本布局的

对比,可以看出以5l作为特征长度的前缘局部切角

以及翼根长度缩短布局的横向量基本消失,达到了

消除非对称流动的目标。另外从两种尾舵布局法向

力系数与基本尾舵布局法向力系数的对比(图17)中
可以看出,两种尾舵布局法向力系数与基本尾舵的法

向力系数相当,舵面效率没有损失,可以直接为工程

所用。

(a)Cz~Ma

(b)Cl~Ma

图16 不同布局对气动特性的影响

Fig.16 Comparisonsofthesideforceandrolling
momentcoefficientsofdifferentfins

图17 不同布局尾舵法向力的系数对比

Fig.17 Comparisonsofthenormalforce
coefficientsofdifferentfins

4 结 论

  本文通过数值模拟方法对小展弦比尾舵大偏度下

产生的非对称流动现象进行了分析,得出如下结论:

  1)随着舵偏角的增加,呈开口布局的一对尾舵

的翼尖涡距离逐渐减小,翼尖涡相互干扰,翼尖涡强度

由弱的不对称性逐渐发展,直到其中一侧翼尖涡消

失;

  2)采用尾舵前缘局部切角和适当降低尾舵翼根

长度的形式,降低尾舵前缘的相对距离可以有效减弱

和消除此非对称现象,同时对尾舵的舵面效率影响不

大。

  本文的研究结果对类似布局设计有一定的参考

价值。
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