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带襟翼的机翼尾涡合并数值计算
王志博，孙　 刚

（复旦大学 航空航天系，上海 ２００４３３）

摘　 要： 为获得带有襟翼的机翼尾涡的合并动力学过程，在验证数值方法的基础上，数值模拟带有襟翼的机翼绕流尾流场，根
据涡合并特征将合并过程划分为诱导共转阶段、合并阶段和轴对称化阶段．采用涡间距量纲—化尾流区域描述二涡诱导合并．
变换弦长雷诺数、襟翼翼梢与机翼翼梢的间距、襟翼角度，改变襟翼翼梢涡与机翼翼梢涡的强度比，得到尾涡合并差异的特征．
计算结果表明：随着雷诺数的增加涡的强度增加，涡量的扩散程度减低，涡合并过程被推迟，空间诱导运动过程得到延长，涡
系空间诱导运动增强，涡合并的雷诺数效应随着雷诺数增加而减弱， 缩短涡间距，加速涡合并过程，但合并后的远场涡尺寸和

形态没有显著改变； 襟翼涡随着襟翼角的减小而减弱，强度逐渐减弱的襟翼涡逐步被翼梢涡拉伸卷吸，微弱的襟翼涡系在近

场中的合并过程完全改变，翼梢涡的运动轨迹并未受到诱导运动．翼梢涡合并的雷诺数效应表现为诱导运动过程的增强，尾流

中强度小的涡系起不到明显的诱导作用．
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　 　 带有翼面控制的航行体模型风洞试验显示，航
行过程中机翼的翼梢涡和因襟翼打开导致翼面不连

续而造成的涡系在近场的尾流中相互作用，这两个

涡系是尾流的主要成分．此外还包括从主机翼短舱

结合部脱落的涡、尾翼翼梢涡、翼身组合体涡等各涡

系，这些强度和尺寸各异的涡系在近场中最终合并

为两个对称的集中涡．由于风洞中均匀来流的整流

作用，将这些低动量高涡量的流体通过对流作用快

速合并在一起．在近场尾流中，由于相互的诱导运

动，脱体涡系发生了短波失稳包括已知的椭圆失稳、
合作失稳和其他形式的失稳，涡在近场的互诱导作

用使得涡核心区域涡量略有减低，涡发生了翻转和

扩散，涡系逐步趋向于合并．
相互诱导形成的涡系运动对尾流中最终形成的

涡的尺寸和强度以及持续时间等均起着决定性作

用，研究这些涡系的空间演化，可揭示尾迹的演化规

律．通过文献归纳，按照涡雷诺数的大小将涡的合并

可分为准二维层流合并和三维短波椭圆合并两种合

并的形式．一般认为 ２００＜ＲｅΓ＜２ ０００ 时，两个涡发生

层流合并，Ｐａｕｌｏ 等［１］ 对层流阶段的二维共转涡对

合并的雷诺数效应进行了数值和理论建模，指出增

大雷诺数加速了涡的合并．Ｃｅｒｒｅｔｅｌｌｉ 等［２］ 通过试验

和数值计算指出在一个寂静的背景流场中各自独立

的一对共转涡的合并历经 ４ 个阶段：初始阶段是两

个独立的涡的扩散增长，随后这两个涡相互诱导而

绕着对方旋转，直至因为黏性扩散使得涡半径增加



而发生合并．随着涡半径的持续增长，二涡进一步融

合，由于涡量的扩散造成了无法区分互相旋转的两

个涡的各自的边界，同时在原集中涡量的区域外部

诱导了一个涡量循环的区域，从而形成了一个反对

称的涡量分布，这加速对流合并；第 ２ 阶段是涡心互

向运动，这种运动几乎不依赖于黏性，在这一阶段的

后期反对称的涡量在对称化的过程中逐渐消失；第
３ 阶段是通过扩散作用，二涡最终合并为一个轴对

称的涡；最后一个阶段是合并后的涡尺寸逐渐增长

直至黏性耗散．
针对高雷诺数情况下的飞行器三维空间绕流，

为了抽象出合理的尾涡结构的理论和实验模型，
Ｆａｂｒｅ 等［３］推导两个平行的有涡核结构的无限长涡

丝的诱导失稳，并解释了飞行器远场尾迹中经常观

察的失稳形式．Ｃｒｏｕｃｈ［４］ 建立了二涡对的共转失稳

模型，而 Ｓｐａｌａｒｔ［５］应用对转二涡对描述飞机尾流的

优化扰动，用最优扰动分析来描述实际观察到的飞

机尾涡构型是内襟翼的脱落涡和平尾翼梢涡的失稳

可能性．Ｌｅｗｅｋｅ 等［６］研究了对转涡对的三维短波失

稳，失稳波长约为涡核的尺寸，通过细致的流场可视

化和测速揭示了失稳涡对的空间结构．文献［６］发现

了各涡的扰动演化遵守一个运动匹配条件，每一个

涡的耦合失稳被称为合作失稳．Ｃｒｏｗ［７］ 构造了两对

对转涡对空间演化，利用文献［４］的对转涡模型描

述飞机远场尾涡的失稳．
近场生成的涡系不满足文献［７］关于柱涡间距

离远大于涡的半径的假设，也不满足长波合作失稳

的基本假设，也不是初始小扰动造成涡系失稳，近场

涡系存在于机翼脱体的自由剪切流中，连通集中涡

的剪切层起到了加速涡系合并的作用．航行器的尾

流中存在大量的共转涡合并的现象，尾涡合并不仅

是远场尾迹的形成的主要内容，而且与近场涡致阻

力紧密相关，航行器布局设计应与涡致阻力之间通

过涡合并动力学过程建立桥梁；远场中存在的合作

失稳则对飞机的尾流尺度效应产生影响，决定了机

场的起降容积率．深入研究涡在近场的合并，将有助

于揭示尾迹的形成机制和规模．Ｂｒｅｉｔｓａｍｔｅｒ［８］对飞机

模型尾流风洞试验进行了系统总结，指出飞机机翼

的翼面不连续处的脱落尾涡在近场中以共转和对转

合并是尾流结构形成的主要机制．Ｄｅｌｂｅｎｄｅ 等［９］ 扩

展到三维螺旋形涡的合并，指出螺旋形涡的自诱导

作用对涡的合并起到了延迟作用．Ｌａｕｒｅｎｔ 等［１０］指出

共转合并后的涡系不稳定性特征，Ｃｈｕｒｃｈｆｉｅｌｄ 等［１１］

和 Ｄｅｖｅｎｐｏｒｔ 等［１２］对翼梢涡的合并进行了系统实验

和数值分析给出了翼尖涡初生的细节．Ｂｒｉｓｔｏｌ 等［１３］

对平行涡系诱导合并过程进行了模拟．

不同于经典的二维情况下的共转涡合并，涡合

并的三维效应显示了独特的三维涡拉伸，诱导共转

和剪切变形失稳等独有的物理现象．调整舵面布局，
例如调整内外襟翼的构型和布局，合理配比设计翼

面积分布与后掠角、扭转角等构型参数，制造合理的

尾流涡系近场分布，延缓各类涡系共转和对转合并，
对制造有益于航行性能的诱导下洗流场起到至关重

要的作用，本文针对翼梢和襟翼脱落的涡系在尾流

中的诱导共转与合并运动特征，系统的描述尾流结

构演化．

１　 数值模型与验证

１．１　 计算设置

为研究绕流场中相邻的两个涡的相互诱导运动

与合并，Ｂｒｕｉｎ 等［１４－１５］设计了如图 １ 所示的模型，并
进行了系统的风洞试验，测试了机翼的翼梢脱体涡

与襟翼翼梢发放的涡在尾流中的相互作用的尾流速

度场．试验的弦长雷诺数为 ２．９８×１０６，测量距机翼尾

缘 １０ 倍的机翼展长至 ３０ 倍的机翼展长范围内若干

横截面的速度分布．可供开展数值模拟的验证对比，
试验模型的详细尺寸见表 １．
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图 １　 实验模型尺寸

Ｆｉｇ．１　 Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｍｏｄｅ

表 １　 ＳＷＩＭ 模型参数

Ｔａｂ．１　 Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ ｏｆ ＳＷＩＭ ｍｏｄｅｌ

部件 几何特征 尺寸

机翼

剖面 ／ 翼梢 ＮＡＣＡ⁃４４１２ ／ 方形翼梢

平均空气动力弦长 ｃ１×展长 ｂ１ ０．０７５ ｍ×０．６００ ｍ

展弦比 ８．０

剖面 ／ 翼梢 ＮＡＣＡ⁃００１２ ／ 方形翼梢

平均空气动力弦长 ｃ２×展长 ｂ２ ０．０２５ ｍ×０．４００ ｍ

襟翼

襟翼展弦比 １６．０

襟翼角 ２０°

襟翼机翼展长比 ２ ／ ３

襟翼与机翼垂直间隙 ／ 重叠间隙 １．８７５ ｍｍ ／ ０．７５０ ｍｍ
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　 　 计算采用有限体积法求解雷诺平均方程结合

ＳＳＴ ｋ－ω 湍流模型与近壁面处理模型，近壁面区域

网格加密满足给定来流速度条件下 ｙ＋≈１，速度与

压力的耦合采用 ＰＩＳＯ 算法，采用二阶迎风对流格

式离散动量方程，求解格式细节与离散数值处理方

法在此不做详述．比照风洞试验，选取来流速度为

６０ ｍ ／ ｓ的常温空气作为计算介质，来流攻角为 ０°，
远场边界采用速度入口，对应于风洞试验中的来流

湍流度为 ２．５％，远场压力出口和对称面边界，壁面

采用了无滑移边界条件．为获得更为详细的尾流结

构，对尾流场的远场采用 ２００ 倍的机翼展长作为扩

展计算域，并对尾流区域做了网格加密．
除了用于验证风洞试验的算例之外，计算中省

略了风洞试验中存在的支柱和导流罩，这些支撑结

构对翼梢和襟翼后方的尾流流场造成的影响小，本
文省略这些次要因素，网格无关性是通过涡核位置

捕捉精度的比较来确定，最终选取网格为轴向×周
向×展向 ＝ ４５０×１００×５０，网格划分和边界设置如

图 ２所示．

压力出口

对称面

NACA�0012

200b

8b

20
b

NACA�4412

速度入口

图 ２ 网格划分与边界条件设置

Ｆｉｇ．２　 Ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｕｒｆａｃｅ ｍｅｓｈ

１．２　 数值计算结果验证

本研究选取机翼展向距离导流罩 ０．１５ ｍ 处的

截面压力测试数据与数值计算进行比较，压力曲线

分布比较如图 ３ 所示．带有襟翼的机翼增升效果显

著，机翼尾缘没有显著的压力下降．
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数值计算
试验数据

x/c1
图 ３　 ｙ ／ ｂ１ ＝０．５ 截面处压力系数试验值与计算值比较

Ｆｉｇ．３　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｆｒｏｍ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ａｔ ｙ ／ ｂ１ ＝０．５

比较图 ４、５ 可知，采用 ＰＩＶ 试验获得的尾涡

位置与形态与数值计算结果基本一致，集中涡量

的核心区位置略有差别，数值模拟襟翼涡与翼梢

涡的形态和互诱导运动与实验基本一致．本文建立

的数值方法能够准确模拟襟翼与翼梢形成的尾涡

流动结构的演化．数值方法可获得二涡在尾流中出

现的合并现象，并描述近场涡系共转涡对的合并

造成涡的尺寸在尾流中迅速的扩大等三维诱导运

动现象．
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图 ４　 风洞试验测得的 ｘ ／ ｂ１ ＝ １．２５ 处尾涡系位置与数值结

果比较

Ｆｉｇ．４ 　 Ｖｏｒｔｉｃｅｓ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｆｒｏｍ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ａｔ ｘ ／ ｂ１ ＝ １．２５
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图 ５　 风洞试验测得 ｘ ／ ｂ１ ＝５．０处尾涡系位置与数值结果比较

Ｆｉｇ．５ 　 Ｖｏｒｔｉｃｅｓ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｆｒｏｍ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ａｔ ｘ ／ ｂ１ ＝ ５．０
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２　 尾流场结构特征

２．１ 翼梢涡与襟翼涡的诱导共转阶段 ｘ ／ Δ＜２０
在该阶段中翼梢涡与襟翼涡各自具有独立的涡

系结构，可利用经典的兰金涡理论模型描述涡核结

构，随着涡脱体后，受横流效应和机翼脱体的自由剪

切层影响，涡呈现轴对称结构，涡的尺寸增长但涡量

衰减．随后两个柱状涡受到互相的诱导而翻转，涡核

轨迹形成了螺旋线，柱状集中涡由于互诱导而逐渐

失去轴对称的特征，两个涡逐渐靠近．
２．２　 共转涡的合并 ２０＜ｘ ／ Δ＜５０

由于二涡间存在机翼尾流的自由剪切层，该剪

切层起到了连接二涡的作用，剪切层卷起后，二涡的

涡核靠近，涡首先出现椭圆失稳变形，涡相互靠近，
直至不能区分两个涡的边界，无法辨识出涡核的各

自位置．
２．３　 结果涡的轴对称化阶段 ５０＜ｘ ／ Δ

合并的涡在尾流中进一步轴对称化，在轴对称

化的过程中，结果涡的尺寸保持一定．涡的结构逐步

由椭圆形过渡到具有近似兰金涡速度剖面的形状．
随着尾涡在流场中的扩散，尾涡的尺寸达到极限尺

寸，涡量的峰值缓慢衰减下降．
可见上述合并的动力学过程具有自相似的特

征，即具有相似结构的襟翼涡和翼梢涡合并后的结

果涡也具有与子涡相似的结构特征．尾流结构划分

如图 ６ 所示．
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图 ６　 带有襟翼的机翼尾涡流场划分

Ｆｉｇ．６　 Ｔａｉｌｉｎｇ ｖｏｒｔｉｃｅｓ ｄｉｖｉｄｉｎｇ ｏｆ ｆｌａｐｐｅｄ ｗｉｎｇ ｗａｋｅ

在第 １ 个阶段由于二涡的独立性强，涡间相互

作用以互诱导的翻转运动为主，那么涡系可利用下

述涡辨识方法得到涡核心运动轨迹．对于柱状涡而

言，沿着下游发展的涡系轴向涡量在任意横截面的

分布为

ωｘ ＝
∂ｗ
∂ｙ

－ ∂ｖ
∂ｚ
．

　 　 对应的环量为

Γｘ ＝ ∫ｚ２
ｚ１
∫ｙ２
ｙ１
ωｘｄｙｄｚ．

　 　 单个涡的涡心位置为：

ｙ－ ＝ １
Γ ∫

ｚ２

ｚ１
∫０
ｙ１
－ ｙωｘｄｚｄｙ，

ｚ－ ＝ １
Γ ∫

ｚ２

ｚ１
∫０
ｙ１

－ ｚωｘｄｚｄｙ．

式中，积分上、下限以涡量的轴对称分布区域而定．
那么涡系的核心轨迹通过对截取有限个尾流中近场

截面得到如图 ７ 所示的互诱导翻转运动．
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图 ７　 尾流场中翼梢涡核与襟翼涡核的翻转运动轨迹

Ｆｉｇ．７　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｖｏｒｔｉｃｅｓ ｒｏｌｌｉｎｇ ｉｎ ｔｈｅ ｆａｒ ｆｉｅｌｄ

采用求解雷诺平均方程的方法求解流场．虽然

实验中观察到的涡在 ｘ ／ ｂ１＞１０ 之后仍能存在高涡量

的集中涡，但是由于过分数值耗散，本文中给出的量

纲—化的涡量耗散较试验显著，图 ８ 显示了数值模

拟给出的涡量在尾流中的耗散和扩散．在合并之前

的阶段，设定襟翼涡涡强度 Γ１ 和机翼的涡强度 Γ２，
根据数值计算得到涡在近场运动的轨迹，忽略黏性

耗散作用，根据涡管强度保持定理，在近场认为涡系

的总的涡强度保持不变，那么有

∑
Ｎ

ｋ ＝ １
Γｋ ＝ ｃｏｎｓｔ．

x/b
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图 ８　 襟翼涡与翼梢涡涡量衰减（Ｕ∞ ＝６０ ｍ ／ ｓ）
Ｆｉｇ．８　 Ｄａｍｐｉｎｇ ｏｆ ｆｌａｐ ｖｏｒｔｅｘ ａｎｄ ｔｉｐ ｖｏｒｔｅｘ（Ｕ∞ ＝ ６０ ｍ ／ ｓ）
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不考虑涡系的三维诱导作用造成的环量衰减，
以平面涡系运动来近似模拟二涡的互诱导翻转运

动．涡系中的第 ｍ 个涡受其他涡诱导产生的复速

度为

ｄｚ－ｍ
ｄｔ

＝ ∑
Ｎ

ｋ ＝ １，ｋ≠ｍ

Γｋ

２πｉ
１

ｚ － ｚｋ
，

两边同乘以 Γｍ，两边对 ｍ 求和得到：

∑
ｎ

ｍ ＝ １
Γｍ

ｄｚ－ｍ
ｄｔ

＝ ０，

积分得到：

　 　 　 　 　 　 　 　 ∑
ｎ

ｍ ＝ １
Γｍ ｚ

－
ｍ ＝ｃｏｎｓｔ，

那么复数的实部和虚部分别为常数，可写出点涡系

的重心位置为：

ｙｃ ＝
∑

ｎ

ｍ ＝ １
Γｍｙｍ

∑
ｎ

ｍ ＝ １
Γｍ

，ｚｃ ＝
∑

ｎ

ｍ ＝ １
Γｍｚｍ

∑
ｎ

ｍ ＝ １
Γｍ

．

　 　 实际在尾流中不同的位置，处于机翼脱体的剪

切层中的集中涡量迅速的耗散．故每一个流场剖面

内的重心位置均不同，重心位置分布如图 ９ 所示．重
心位置的变化反映出二涡共转诱导运动使涡处于不

稳定状态，相互靠近逐渐诱导扩散的特征．

３　 涡间距对二涡合并影响

同一个雷诺数下，采用涡间距量纲—化尾流场

截面位置，可完整的描述尾涡合并的过程，改变襟翼

翼梢与机翼翼梢的间距 Δ 对二涡合并的影响，通过

间距调整使二涡合并的过程得到改变，扩展计算了

襟翼翼梢与机翼翼梢不同间距情况下的二涡合并的

情况， 图 １０ 显示了采用 ｘ ／ Δ 作为量纲—化参数描

述不同涡间距的二涡合并的过程，上述划分适用于

描述尾涡合并的 ３ 个阶段．如图 １０ 所示，缩短襟翼

翼梢与机翼翼梢的间距，加速翼梢涡与襟翼涡的合

并过程，使得合并涡的尺寸得到快速的增长并迅速

达到极限尺寸．
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图 ９　 襟翼涡与翼梢涡共转诱导运动的重心轨迹

Ｆｉｇ．９　 Ｉｎｄｕｃｅｄ ｃｏ⁃ｒｏｔａｔｉｏｎ ｃｅｎｔｒｉｏｄ ｏｆ ｆｌａｐ ｖｏｒｔｅｘ ａｎｄ ｔｉｐ ｖｏｒｔｅｘ

　 　 如图 １１ 在 ｘ ／ Δ＝ ６０ 处的尾流场截面处，涡已经

处于合并后的轴对称化阶段，对于柱状轴对称涡而

言，结果涡的尺寸并不随着涡间距减小而显著的增

加，但涡量的峰值具有较大差异．表明量纲一的参数

ｘ ／ Δ 无法描述轴对称化后的涡量扩散的过程．
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图 １０　 不同翼梢间距的近场尾涡合并

Ｆｉｇ．１０　 Ｔｒａｉｌｉｎｇ ｖｏｒｔｉｃｅｓ ｍｅｒｇｉｎｇ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｔｅｒｖａｌ ｄｉｓｔａｎｃｅ
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图 １１　 ｘ ／ Δ＝６０ 处合并后涡的涡量剖面

Ｆｉｇ．１１　 Ｒｅｓｕｌｔｉｎｇ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｐｒｏｆｉｌｅ ａｔ ｆａｒ ｆｉｅｌｄ ｘ ／ Δ＝ ６０

４　 涡合并的雷诺数效应

随着来流速度的增加，尾流中集中涡的强度急剧

的增加，合并过程必然随着涡强度增加而产生差别．
对于全尺度的实际流动而言，涡的耗散过程是极为缓

慢的，但是对于模型尺度的涡而言，涡的耗散相对较

快．本文改变翼的展长对比发现涡的合并依赖于涡间

距离和涡的初始尺寸与形态．对于较低的雷诺数而

言，集中涡总是尺寸快速增长，因此涡总会在近场首
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先合并．随着雷诺数增加，涡的合并过程被推迟到更

大的 ｘ ／ Δ 值，因此近场的涡互诱导运动现象与低雷诺

数略有不同，即使弦长雷诺数大于 １０５后，尾流中涡的

合并过程继续随着雷诺数的增长而被推迟．本文选取

对应于风洞试验的标准算例对应风速的 ０．５ 倍和 ２．０

倍进行模拟，进而分析涡系运动轨迹与合并雷诺数效

应．图 １２、１３ 显示在同一个截面位置不同量级的雷诺

数情况下两个涡的合并状态．对比图 １２、１３ 可知随着

涡的强度增加涡量的扩散程度减低，合并被推迟，独
立涡量的空间互诱导运动得到延长．

(a)Re=1.9?105 (b)Re=7.6?105 (c)Re=1.5?106

图 １２　 Δ＝７５ ｍｍ，ｘ ／ Δ＝２０ 处轴向涡量等值线云图

Ｆｉｇ．１２　 Ａｘｉａｌ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒ ａｔ Δ＝ ７５ ｍｍ，ｘ ／ Δ＝ ２０

(a)Re=1.9?105 (b)Re=7.6?105 (c)Re=1.5?106

图 １３　 Δ＝２５ ｍｍ，ｘ ／ Δ＝２０ 处轴向涡量等值线云图

Ｆｉｇ．１３　 Ａｘｉａｌ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒ ａｔ Δ＝ ２５ ｍｍ，ｘ ／ Δ＝ ２０

　 　 在与风洞实验对应的数值算例中发现，由于

襟翼涡的涡量集中，初始强度约是翼梢涡的 ２ 倍，
那么翼梢涡受到襟翼涡诱导而发生翻转卷曲运

动，如图 １４所示随着雷诺数的增加而逐渐增强，涡

的卷曲效应增加，由图 １４ 可知翼梢涡翻转轨迹曲

率随雷诺数而增大．在图 １４ 中显示二涡强度比在

流向趋于接近的同时，二涡的诱导作用形成的轨

迹趋于一致．
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图 １４　 襟翼涡与翼梢涡近场轨迹（ｘ ／ Δ＜２０）
Ｆｉｇ．１４　 Ｒｏｌｌｉｎｇ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｆｌａｐ ｖｏｒｔｅｘ ａｎｄ ｔｉｐ ｖｏｒｔｅｘ（ｘ ／ Δ＜２０）

５　 襟翼涡强度减弱时的涡合并

通过改变襟翼角度，使得二涡的强度比在初始

生成时减小，分析二涡强度变化对合并过程的影响．
涡间诱导效应决定于涡强度的大小和二者强度之比

Γ１ ／ Γ２ ．在上述验证模型算例的基础上调整襟翼角

度分别为 ２０°、１０°、５°，随着襟翼角的增加，襟翼涡的

强度不断的增大，襟翼涡对翼梢涡的诱导作用变得

越来越显著，结果涡的尺寸有所增长．襟翼角为 ５°

时，处于自由剪切尾流中的襟翼涡受到机翼的翼梢

涡的拉伸而变形，形成快速的椭圆失稳，逐渐拉伸成

为剪切层被翼梢涡卷起，最终形成自由剪切层与机

翼翼梢涡合并，翼梢涡并不发生翻转运动．随着襟翼

角度的增加，至 １０°时，襟翼涡的强度增大，襟翼涡

与机翼翼梢涡的互诱导运动增强，翼梢涡出现了翻

转运动，襟翼涡与翼梢涡合并后的涡尺寸显著的增

大．在如图 １５ 所示的尾流云图可观察到襟翼 ２０°时
二涡呈现了互诱导翻转运动．
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(a)5? (b)10? (c)20?

图 １５　 尾流中涡量分布云图对比（Δ＝１００ ｍｍ，截面位置 ｘ ／ Δ＝２．５ 至 １５ 间隔 ２．５）
Ｆｉｇ．１５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ（Δ＝ １００ ｍｍ，ｆｒｏｍ ｘ ／ Δ＝ ２．５ ｔｏ １５ ｏｆ ｉｎｔｅｒｖａｌ ２．５）

６　 结　 论

１）采用涡间距值进行量纲—化，可划分含襟翼

涡的翼梢尾流结构，根据运动特征可划分为诱导共

转阶段、共转涡的合并、结果涡的轴对称化等 ３ 个主

要阶段．但在对襟翼涡与翼梢涡的合并过程中未观

察到二涡互诱导翻转运动轨迹超过 １８０°的情况，说
明襟翼涡系与翼梢涡系的三维空间拉伸失稳存在极

限．并且在同一个襟翼角和雷诺数下，虽然襟翼涡和

翼梢涡的间距不同，但合并之后的结果涡具有相近

的尺寸和形态．
２）襟翼涡的强度远小于翼梢涡的强度时，在近

场襟翼涡被拉伸变形并被翼梢涡卷起，而翼梢涡的

运动轨迹并未受到襟翼涡的诱导运动，随着襟翼角

度的增加，襟翼涡强度增大，二涡形成了相互诱导运

动与共转合并．
３）当 Ｒｅ＜１０６时，随着 Ｒｅ 的增加，可观察到尾流

中一定程度的 Ｒｅ 效应．随着 Ｒｅ 的增大，涡的强度增

加，涡量的扩散程度减低，合并过程被推迟，空间诱导

运动得到延长，Ｒｅ 效应减低．
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