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摘　要 : 分析和讨论了高升力系统外形无黏和黏性流动的物理特征 ,表明了流动现象的复杂性和求解的艰难

性。深入研究了二维和三维高升力外形空气动力数值模拟计算的雷诺平均 N2S ( RANS)方程方法、计算结

果、以及它们和实验数据的比较。二维结果表明压强分布、速度型等计算值和实验值吻合很好 ,但最大升力系

数两者仍有差异。三维计算最大升力系数的结果与二维类似。还分析了影响计算结果的各种因素 ,包括计算

网格、湍流模型、外形的几何模拟的逼真度等。特别指出了转捩模型研究对提高计算准确度的重要性。文中解

释了研究高升力系统外型的数值模拟方法 ,以及同时发展能估算 CLmax的工程半经验方法的重要性和迫切性。
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Abstract : The inviscid and viscous flow physics around a high lif t configuration and the complexity of it s flow

phenomena and the difficulty of it s description are analyzed and discussed. The RANS equations method for

aerodynamic numerical simulation of a high lif t configuration in 2D and 3D cases ,the result s of computation and

their comparisons with experimental data are investigated in detail. The result s in 2D case show that the calcu2
lated and experimental result s of the pressure dist ribution and velocity profile are well agreed ,but some differ2
ences exist in the result s of maximum lift coefficient ( CLmax ) . The situation of CLmax in 3D case is similar to that

in 2D case. The influential element s on the calculated result s including computational grid ,turbulence model ,

approximation description of the configuration shape et al are analyzed. The importance of the t ransition model

research to increase the computational accuracy is specially pointed out . The importance and the urgency of pur2
suing research on numerical simulation method and developing engineering semi2empirical method to estimate

CLmax for a high lif t configuration are explained.
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　　高升力系统的几何外形、绕流、运动及支撑系

统等均很复杂 ,其设计、试验和维护都很费时 ,重

量也较大 ,因此 ,其生产价格可能占到一架典型民

机生产价格的 6 %～11 % ;另一方面 ,高升力系统

对飞机的性能也有较大影响[1 ]。因此 ,高升力系

统及其空气动力特性的研究一直是航空界 ,特别

是民机研究的前沿课题。本文概要综述高升力系

统空气动力数值模拟计算已取得的成果、当前的

水平、以及存在的问题。

1　高升力外形流动的物理特征

20世纪 70年代 A1 M1 O1 Smit h 深入地分析

了高升力系统流动的复杂现象[ 2 ] ,为高升力外形

空气动力学提供了分析的基础。他指出精心设计

的多段翼型缝隙可产生如缝隙效应、环量效应、转

储 (dumping)效应、空间流场的压强恢复效应和

每翼段自身形成的各自的边界层效应等 5种无黏

流动的有利影响 ;缝隙的黏性流动则使每翼段都

生成各自的尾迹 ,它们既对下游翼段压强峰值提

供阻尼而减弱分离的可能 ,又与下翼段的边界层

相互作用 ,形成很厚的掺混边界层而增加分离的

倾向 ;因此必须综合考虑上述无黏与黏性的不同

影响 ,以寻求最佳的缝隙尺寸。

为使高升力外形数值计算结果正确 ,在计算

中必须能捕获流动的典型特征。图 1表示二维三

段翼型绕流中可能呈现的各种流动物理现象 ,它

们都是在流体力学中令人困扰并难以解决的复杂

流动现象 ,要正确求解每一项都很困难 ,而要综合
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图 1　三段翼型上可能呈现的流动现象

Fig1 1　Sketch of flow phenomena on a t hree2element airfoil

各项在一起求解更是一项难以应付的工作。三维

流动中除上述难点外 ,还有如三维高升力外形绕

流边界层的正确尺度效应和模拟出实际存在的转

捩位置和形式[3 ] ,包括 Tollmien2Schlichting ( TS)

稳定性 ,层流气泡分离 ,横流稳定性 ,接触线稳定

性和由上流来的湍流污染等 ,它们直接影响最大

升力的大小。例如在某后掠机翼的高雷诺数风洞

试验中测得当在接触线发生转捩且随后不出现再

层流化时 ,最大升力会减少 15 %的量级。最近

NASA Langley的 TSRV (B7372100)高升力流动

飞行试验的测量结果[4 ,5 ] ,表明了接触线转捩雷

诺数的测量结果与理论预估值[6～9 ]差异很大 ,以

及大迎角时尽管接触线处流动是湍流状态 ,但前

缘缝翼的前缘部份仍保持层流。高升力外形存在

并能维持较大范围的层流区域以及它的空气动力

性能对转捩点位置很敏感等事实要求在 CFD 或

风洞试验中正确模拟飞行状态的转捩流动现象 ,

即要有正确的转捩模型。

目前风洞试验的 Re数远小于飞行 Re数 ,且

人们对高升力随 Re数变化的尺度效应 ,认识还

很肤浅 ,因此仅用风洞试验数据来设计机翼将会

引入很大的不确定性。很遗憾 CFD 目前也不能

可靠地解决此任务。Haine深入地讨论了尺度效

应问题[3 ,10 ] ,提出在多段翼型上存在的 5 种主要

的尺度效应 : (1) 边界层随 Re 数增加而变薄 ;

(2)层流气泡随 Re数增加而变小 ; (3)在前缘缝

翼或主翼上以气泡为主的尺度效应与通常的尺度

效应间的突然变化 ; (4)转捩点随 Re数变化的移

动 ; (5)与流动分离相关的和/或前缘缝翼流动中

上游翼段的尾迹与下游翼段壁面间相互作用随

Re数变化的尺度效应。最后一种效应因其与下

游翼段表面流动是否分离相关而最难计算。一般

来说 ,前 3种效应随 Re数增加是有利的影响 ,后

两种则反之。确定尺度效应的困难还在于它与流

动的复杂性相关 ,例如 Woodward[ 11 ]发现 ,在低

Re数下优化所得最佳缝隙的大小 ,在 Re数提高

后 ,由于边界层变薄 ,有效缝隙变大了 ,导致下一

翼段上的压强峰值提高而诱致该翼段后缘流动的

分离 ,这种相反的影响甚至压过了原先 Re数提

高可减少流动分离的有利影响。

很多作者研究和讨论过高升力系统流动的物

理特征[12～16 ]。

2　雷诺平均 N2S(RANS)方程方法

近 10～15年在国际范围广泛地开展了高升

力系统流场的计算、风洞实验以及它们之间的对

比和评估工作 ,发表有上百篇论文 ,其中绝大多数

属于二维多段翼型的计算与对比 ,只有约 1/ 4属

于三维的计算 ,因三维的计算与实验只是近几年

才开始的。最近 Rumsey 等作了目前 CFD 计算

高升力流场能力的评估[16 ] ,他指出 ,文献中计算

过有实验数据出处的约 28种二维多段翼型和 12

种三维外形 ,以及没有实验数据出处的 13种二维

外形和 11种三维外形。在 1993 年和 1995 年还

分别举行过 2次高升力项目的国际会议 ,可见对

多段高升力外形计算研究的广泛性和迫切性。

RANS方法近十年已成了分析计算的主要

方法 ,特别是对三维情况。下面对二维和三维

RANS方法的计算和与实验的对比作一概要的

讨论。

211　二维计算

为了正确了解目前计算高升力外形的能力 ,

应取以下较广泛计算过的外形来讨论计算与实验

的比较 :如 GA ( W) 2 段 ,20 世纪 80 年代早期在

洛克希德风洞中实验的外形 ; NL R27301 2 段和

GAR TEU R　A310 2 段 ,在欧洲进行 CFD 验证

的两种外形 , Arlinger 等[17 ]和 Lindblad 等[ 18 ]分

别对两种外形的对比作过总结 ;MDA 3段 ,20世

纪 90年代在 NASA Langley L TP T风洞中实验 ,

并于 1993年作为验证外形 , Kluasmeyer 等对其

作了对比总结[19 ] ;N HL P22D 3 段 ,其实验是在英

国 BAC风洞中作的 ,1996 年加拿大 CFD学会将

此外形作为验证外形 ,Fejtele[ 20 ]对其作了综述。

综合上述外形的大量数值模拟结果 ,以及与

实验结果的对比研究 ,可归纳出二维计算的经验

及存在的问题 ,并作如下的概述 :

(1) RANS方法的最大不确定性之一来源于

852



　第 3期 朱自强等 :高升力系统外形的数值模拟计算　　　　　

湍流模型。通过计算对比 ,早期的代数 (BL )模

型和经典 k2ε的两方程模型已被证实用于计算带
分离的多段翼型绕流时结果是不好的 ,目前计算

都采用 20 世纪 90 年代以来发展的一方程模型

(SA) 、二方程模型 ( Menter2SST)及非线性显式

代数应力模型 ( EASM)等 ,它们具有改进分离流

计算结果的能力。计算多段翼型绕流的气动特

性、压强分布甚至速度型用上述不同湍流模型所

得结果的差异都不大 ,在湍流剪切应力型上则较

复杂的模型 (如 EASM)取得的结果更准确。例

如图2表示了采用115000结构网格点数和SA、

　图 2　N HL P22D翼型的升力系数的比较 (模拟计算

结果与实验结果)

Fig1 2 　Comparison of lift coefficient s of N HL P22D airfoil

( simnletion caleulation result s and t rpariment result)

( Re = 3 520 000 , M a∞= 01 197)

SST、EASM 3 种湍流模型计算 N HL P22D 翼型

的升力曲线[21 ] ,3 种湍流模型给出了几乎相同的

结果 ,与实验结果都吻合很好。图 3和图 4分别

表示了采用 182 295结构网格点数和 SA、SST模

型计算 NL R27301 (α= 1311°,襟翼偏角 20°)翼型

的压强分布和不同流向位置的速度型曲线[22 ] ,两

图 3　NL R27301翼型压强分布的比较

Fig1 3 　Comparison of pressure dist ributions on NL R27301

airfoil (α = 131 1°,δ= 20°, Re = 2 510 000 , M a∞ =

01 185)

图 4　NL R27301翼型速度型的比较

Fig1 4　Comparison of velocity profiles of NL R27301 airfoil

(α= 131 1°,δ= 20°, Re = 2 510 000 , M a∞= 01 185)

种模型的表面压强分布和表面摩擦力系数 (见文

献[22 ])与实验结果吻合得都很好 ,速度型与实验

结果也吻合较好 ,SA 的结果更接近于实验数据。

图 5表示了采用 135 428结构网格数和 4种湍流

模型 ( SA , EASM ,SA RC , EASMCC ,后两者皆考

虑了曲率效应的影响) MDA 三段翼型的前缘缝

翼和后缘襟翼各偏 30°(30P230N)构型在 x/ c =

01898处 (即主翼后缘后襟翼上)湍流剪切应力型

的计算值与实验值的比较[23 ] ,EASM模型考虑了

非线性项 ,更接近于实验值。

( 2)用能自动确定转捩点的计算取代完全湍

图 5　MDA 30P230N翼型的襟翼上湍流剪切应力型的比较

Fig1 5 　Comparison of turbulent shear st ress profiles on t he

flap of MDA30P230N airfoil (α= 19°, Re = 9 000 000 ,

M a∞= 01 2)
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流的计算可改进计算结果。转捩模型对多段翼型

的计算结果具有相对较大的影响 ,使计算的和实

验中出现的转捩点位置接近是计算获得成功的关

键要素[15～20 ] ,继续对转捩模型的研究是当前的一

个研究热点。

(3)计算网格点数从早期少于 50 000已发展

到目前 150 000 (约 3倍)的规模。研究表明 ,对于

预估表面压强 ,50 000点可能是足够的 ,但计算如

速度型等流场量 ,网格数至少应达 100 000～

200 000 (图 2～图 5的算例也表明了此点) 。网格

对高升力计算十分重要 ,为使计算结果与实验数

据更吻合 ,必须具有一个高质量和足够密的网格

(包括对风洞壁的模拟) 。有的文献[24 ,25 ]指出 ,为

更好模拟尾迹区域的流动 ,正确地计算阻力 ,远场

边界应至少置于 50c处或对远场边界条件进行特

殊处理。对于大迎角的计算 ,在计算中包括风洞

壁的模拟尤为重要[26 ]。

(4)目前仍难以准确计算出 CL max值。对不同

外形的 CL max估计值较实验值时高时低的原因尚

不十分清楚 ,也可能是二维实验中高升力时存在

较大的三维效应[ 26 ]。

(5)在整个迎角范围内计算气动特性随几何

变化的趋势比计算其随雷诺数变化的趋势准确性

更差 ,这可能是因为对某些 ,如不同前缘缝翼的尾

迹等 ,流动特性计算不准 ,或估计转捩位置不准

确 ,或未计及缝翼凹角流动的非定态特性 ,或忽略

了流动的三维性质 ,或湍流模型未能反映相应的

物理特性 ,或上述各点兼而有之等。为了确实弄

清这些问题 ,应有高质量的流场测量结果。

212　三维计算

三维复杂高升力系统的 RANS方程数值计

算在 90年代后期才逐渐开展起来 ,谈不上如二维

情况的有组织验证和对比计算。下面仅介绍几个

有代表性的计算结果。

(1) Mavriplis 和 Pirzadeh计算了一种节能运

输机 ( EET)的高升力流动[ 27 ] ,求解了非结构网格

中的 RANS方程 ,湍流模型为 SA 模型 ,网格数

分别为 3 100 000和 24 700 000 以同时进行网格

灵敏性的分析。图 6 给出了 CL2α的计算结果与
实验结果的比较。这两种网格下预估的表面压强

差别很小 ,都与实验结果吻合较好 ,只是计算略高

估了升力 ,细网格下的失速迎角较实验值高 1°,

失速后的计算结果呈现非定态 ,其平均值与实验

值的趋势吻合。Mavriplis等认为 ,尽管他们在上

述两种网格数下计算压强分布和气动力特性都获

得了网格收敛解 ,但对捕捉如缝翼尾迹流等一些

特征流动特性 ,即使用 24 700 000 的网格数也是

不够的。

图 6　EET外形的升力计算值与实验结果的比较

Fig1 6 　Comparison of calculated and experimental lift s of

EET( Re = 2 510 000 , M a∞= 01185)

(2) Rogers 等通过求解重迭结构网格中的

RANS方程计算了 7772200 飞机着陆构型的流

场[28 ] ,其湍流模型为 SA 模型 ,总计算网格数为

22 400 000。图 7给出了 CL2α的计算结果与实验
数据的比较。为更真实地模拟实验模型 ,第 2次

计算中密封了缝翼和主翼间的缝隙 ,并在发动机

短舱上模拟了“脊”的构型 ,从而使计算的 CL 值

较第 1次的提高了 8 %左右 ,使最终计算的 CL 值

和 CD 值与实验值的误差分别不超过 115 %和

4 % ,但 CL max仍比实验值低不少 ,大迎角时上表面

的压强系数也高于实验值。

图 7　B7772200外形的升力计算值与实验结果的比较

Fig1 7 　Comparison of calculated and experimental lift s of

B7772200 ( Re = 5 800 000 , M a∞= 01 2)

Rogers等还以一个后掠翼翼身组合体的高

升力构型对风洞壁的干扰影响做了讨论[ 29 ]。实
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验段截面为 12 inch×12 inch (约 4m×4m)量级的

风洞 ,其壁的影响可对升力线造成约 6°迎角的差

异 ,因此与这种量级的风洞数据比较时 ,计算中应

加入风洞壁的模拟 ,并将计算结果与未修正数据

作比较。数值模拟验证了风洞壁的模拟可采用无

黏壁假设的结论。

(3) Slot nick等采用 RANS方程、SA 湍流模

型和重迭结构网格计算了高单翼运输机 ( HW T)

的高升力状态流场 ,并考虑了发动机喷流的影响 ,

所用网格数达 35 200 000[30 ]。图 8 给出了 CL2α
的计算值与实验值的比较曲线。图中无风洞壁模

拟的计算结果与修正后的实验数据作比较 ,带风

洞壁模拟的计算结果与不修正的实验数据作比

较。由图可见 ,发动机不工作 ( Cμ = 0103)时 ,升

力和压强分布 (此处未给出)的计算与实验结果在

两种比较中均吻合得很好 ,甚至 CL max也很一致 ;

而在发动机工作状态 ( Cμ = 015)下计算没有给出

升力曲线的非线性变化 ,这可能是因为SA模型

图 8　HWT外形的升力曲线的比较

Fig1 8　Comparison of lift s of HWT( Re = 13 000 000 ,

M a∞= 01 175)

模拟三维喷流发展的掺混能力很差。此外 ,为改

进计算结果 ,进一步提高网格数是需要的。

上述简单讨论表明 ,目前三维高升力构型

CFD的主要计算手段是 RANS方程方法 ,其低于

失速迎角范围内的计算结果是完全可信的 ;其

CL max的计算准确性不高 ,且与具体外形密切相

关 ;对高升力构形的外形变化及雷诺数变化等对

流场和气动特性的影响也难以正确预估。存在这

些问题的原因尚不甚清楚 ,但需改进几何模拟的

逼真度和湍流及转捩模型 ,进一步提高计算网格

数则是无疑的。

Jou估计[31 ] ,为取得一个有工程实用价值的

解 ,网格数应达 35 000 000至 50 000 000的量级。

这样的计算规模 ,即使是具有 NASA Ames研究

中心目前的强大计算资源 (流场解可在具有 16个

处理器的 CrayC90 或 128[32 ] (或 256) [ 28 ]个处理

器的 SGI Origin 2000上计算) ,并使用其最新研

制的重迭网格 CFD 软件[32 ] ,完成一次分析计算

(从 CAD开始至计算结果后处理止)也需 80～

112个工作日 ,而要确定在一架新设计的飞机上

是否使用前缘缝翼或 Kruger前缘装置 ,至少需要

完成 32次分析计算 ,虽然修型计算比第一次分析

计算耗时少得多 (估计约为 1/ 10左右) ,总计仍需

约 328～460个工作日。然而 ,设计周期的时间要

求上述任务一般应在一个月内完成 ,且这还仅仅

是必须确定的多个平面形状之一。

因此 ,可以看出 ,目前计算机发展水平尚不能

满足在工业设计中应用 RANS方法来计算和设

计高升力构形的需要。另一方面正如 Nield 指

出[33 ]的 ,传统的飞机设计是一种先后顺序的设

计 ,往往是将高升力系统的设计置于飞机设计时

间表的后端 ,这时飞机的大部份几何形状已经固

定了 ,这不仅造成高升力系统设计的困难 ,而且造

成设计生产成本的增加。为改善这种不足 ,现代

设计方法要求在概念和初始设计阶段就进行综合

设计 ,所使用的设计工具应能提供各部件高逼真

性和低成本的外形 ,包括高升力系统。因此 ,为在

已有的飞机概念设计程序包 (如 ACSYN T[34 ]等)

中包含高升力系统概念设计工具 ,即能计算多段

高升力外形的成本、重量和空气动力特性的模块 ,

进一步发展能估算 CL max的工程半经验方法是十

分必要的[ 15 ]。

3　结束语

概要叙述了高升力外形的流动物理和二、三
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维气动计算目前取得的成果和存在的难点。从

20世纪 60年代主要依靠大量的风洞和飞行实验

的经验设计方法发展到目前主要依靠计算 ,并结

合有限量的风洞和飞行试验的设计方法 ,这种进

展是巨大的。尚需努力的方向也是清楚的。但要

真正解决这些问题的困难也是很大的 ,在国际民

机市场高竞争性和高经济性需求的推动下 ,相信

种种难点均可克服 ,近期内可以实现在更短的设

计周期和更低的价格下提供质量更高的高升力系

统和整个飞机。
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