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0 引言
三角翼是现代战斗机设计中普遍采

用的一种特殊翼型，它通过脱体涡提供

升力的特点使飞机的综合性能得到了很

好的提高，协调了亚、跨、超声速不同速

度范围对翼面形状要求的矛盾[1-4]。现代

战斗机的设计采用了各种三角翼或三角

翼的变型结构，并从早期小迎角下升力

线性变化的附着流型设计进入到充分利

用大迎角脱体涡流型产生非线性涡升力

的时代。对三角翼的运用主要是对其流

场中丰富的分离及涡流动结构的利用。

自20世纪50年代三角翼出现，人们已经

进行了一系列的研究，而这些研究的核

心内容就是其表面上脱体涡的研究[5-6]。

在充分认识和了解三角翼周围流场结构

特性的基础上，控制其分离和涡流动，可

以设计出性能更加优越的飞行器。

脱体涡可使三角翼产生高升力的

原因，已成为这些研究的重要内容。而利

用涡流发生器人为地制造涡流以延迟脱

体涡破裂的研究是学术热点问题之一。

1 实验原理
1.1 三角翼脱体涡

扰流片对三角翼脱体涡影响的实验研究

摘　要: 在染色法流动显示实验的基础上，进一步深入研究了扰流片在不同标高攻角和来流速度情况下对70°三

角翼脱体涡的影响。PIV测试结果表明，在适当位置，扰流片对三角翼的脱体涡的破裂具有一定的延迟作用，在扰

流片的诱导涡与三角翼脱体涡方向一致时，脱体涡破裂延迟越靠后。
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三角翼脱体涡是在三角翼的整个

边缘上卷起的。由于三角翼的前缘曲率

半径通常非常小，可以近似地认为主分

离线OC的位置是不变的，也就是主分

离线即为三角翼前缘。因此，主分离线

和来流方向是斜交的，如图1所示。

在大迎角时，涡边缘周向速度最大

值可以与来流速度相当[7]，同时由于旋

转运动形成的低压使得轴向速度获得

很大的加速度，最大时可以达到来流速

度的3至4倍[8-9]。

1.2 PIV原理

PIV技术是一种用来测量流场瞬时

速度和相关参数的非侵入式的光学速度

测量技术。通过在流体中散布大量跟随

流体运动的示踪粒子，以完全跟随流体

流动。这些粒子在流经一个被激光片光

源照亮的流场平面时被连续曝光两次，

利用高速摄像机将被照亮的粒子单独记

录起来。通过图像相关性或者数值分析

与处理，就能够得到粒子在两次照亮时

间间隔内的位移，从而得出速度场[10]，如

图2所示。

假设流场中某一示踪粒子在二维

平面上运动，其在x，y两个方向上的位

移随时间的变化为x(t)、y(t)，均为时间t

的函数，那么，该示踪粒子所在处的流

体质点的二维流速可以表示为：
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PIV技术就是通过测量示踪粒子

的瞬时平均速度实现对二维流场的测

量[11-12]。

图2　PIV基本原理和工作框图
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图1 三角翼上表面流谱图
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2 实验方法
2.1 实验模型

本实验所采用的模型是70°后掠

角三角翼，根弦长300mm，翼展200mm，

扰流片的具体形状及其安装位置如图3

所示。

2.2 试验水槽和台车

本实验是在厦门大学流体力学与

PIV实验室的多功能水槽中进行的。测

试使用水位流体介质。水槽测试段尺寸

为0.5m×0.58m×3m。该系统由一个水

槽和一个拖曳台车及相关控制系统组

成（图4）。拖曳台车的最大速度了可以

达到0.5 m/s。

2.3 PIV测试系统

本实验采用Dantec Dynamics公司

生产的时序PIV系统。该系统由4部分组

成，包括激光光源、光学导光臂、高速相

机和示踪粒子。激光放置在拖曳台车和

水槽的一侧。激光机头安放在测试段的

正下方，垂直于水槽方向，为相机提供

片光源。高速相机放置在水槽的右边端

部，捕捉被激光照亮的区域的信息，如

图5所示。

3 实验
3.1 相关参数介绍

根据染色法流动实验的结果，

采用高频摄像机对α=25°，V=0.2m/s；

α=25°，V=0.3m/s；α=30°，V=0.3m/s这3

组主涡都有相对延迟等3种情况进行

PIV实验。高频相机的采样频率及曝光

时间分别为：400Hz，2495.25µs；450Hz，

2217.25µs；450Hz，2217.25µs。采样的

原始粒子图像大小为1632 pixel×1200 

p i x e l。对已采集的粒子图像进行相

关性算法分析速度场的初始计算域

为128pixel×128pixel，最终计算域为

16pixel×16 pixel，水平及竖直方向的重

叠均为25%。

3.2 相关参数下的实验

根据前面的参数采集了一些

PIV图像进行分析。为了观察到三角

翼未添加涡流发生器及添加涡流发

生器情况下流场切面情况，在采集粒

子图像时设置了较高的曝光时间和

小的采样频率，观察到的粒子图像如

图6所示，左图为未添加涡流发生器

的情况，右图为添加涡流发生器时的

情况。

为了定量验证此涡流发生器对

主涡能量的加强，并产生主涡破裂点

后移效果，本节在α=25°，V=0.2m/s；

α=25°，V=0.3m/s；α=30°，V=0.3m/s等

3种迎角和来流速度组合情况下分别

对两个位置（如图7a、b、c所示）切面

进行了PIV实验，并进行了相关速度

场和涡量的分析。

经过相关性处理之后的速度和

涡量图分别如图8、图9、图10、图11、

图12、图13所示。通过对比速度矢量

图可以发现3种情况下，切面位置1

的区别不大，位置2添加扰流片的一

边脱体涡仍然比较明显，而未添加

的一侧刚好相反。这一区别也可以

从涡量图中看出，添加涡流发生器

一侧的能量明显大于未添加涡流发

生器的那侧。

3.3 结果分析

通过对主涡矢量图和涡量图的

观察可以看出，添加扰流片后的主涡

比未添加绕流片时的主涡破裂延迟。

扰流片所产生的附加涡与主涡结合

增加了主涡的能量，从而推迟了脱体

涡的破裂。

4 小结
本文在色流法实验基础上，通

过PIV实验对延迟三角翼脱体涡破

裂点的扰流片位置进行实验，对几

图7　三种攻角下主涡破裂点位置的比较

图3　实验模型、扰流片及其安装位置

图4　实验水槽及台车

图5　高速相机及其镜头

图6　有、无涡流发生器流场切面对比图

a α=25°，V=0.2m/s

b α=25°，V=0.3m/s

c α=30°，V=0.3m/s

a　位置1

b　位置2

图8　α=25°，V=0.2m/s主涡的速度场
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组不同实验参数状态下脱体涡破裂点的

变化进行速度场及涡量的定量分析。可

以得出以下结论： 扰流片在特定的翼面

位置可以延迟三角翼脱体涡的破裂；三

角翼主涡破裂点延后的要求是所添加扰

流片所产生的附加涡与主涡旋转方向一

致； PIV实验结果表明，所添加的扰流片

能够明显增强主涡的能量，从而延迟主

涡破裂。                                                  
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组不同实验参数状态下脱体涡破裂点的

变化进行速度场及涡量的定量分析。可

以得出以下结论： 扰流片在特定的翼面

位置可以延迟三角翼脱体涡的破裂；三

角翼主涡破裂点延后的要求是所添加扰

流片所产生的附加涡与主涡旋转方向一

致； PIV实验结果表明，所添加的扰流片

能够明显增强主涡的能量，从而延迟主

涡破裂。                                                  
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