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短舱扰流片对运输机增升装置气动特性的影响
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摘　要：以民用运输机增升装置复杂增升构型气动设计为背景，针对短舱扰流片对增升构型气动性能的影响，借助数值

模拟对流动控制效果和影响机理进行研究。数值结果表明：合理的扰流片设计可以明显改善增升装置的气动特性，提高

最大升力系数０．３以上，增大失速迎角３°左右。短舱扰流片安装参数研究表明：短舱扰流片产生旋涡强度对其推迟失速

的效果有明显影响；在所研究的范围内，短舱扰流片弦向位置明显影响扰流片的当地来流迎角，进而改变所产生旋涡的

强度；扰流片的周向安装角主要影响扰流片的来流强度，同样影响所产生旋涡的强度；扰流片面积对提高升力系数贡献

不大，主要影响失速形态。
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　　增升装置气动设计是民用运输机设计的重要
环节，决定着气动设计方案的成败。从经济性角
度看，增升装置应能尽量缩短飞机的起飞着陆场，
降低机场建设成本，加速航班周转；从安全性角度
看，在飞机起飞、着陆及复飞过程中，增升装置必须
提供足够的升力以保证飞机安全。文献调研表
明［１］，增升装置着陆最大升力系数增加１％，在同
一进场速度下可增加２２个乘客或２ｔ有效载荷；起
飞升阻比增加１％，可增加１４个乘客或１．２５ｔ有
效载荷；升力曲线线性段升力系数增加０．１，可使
擦地角减小１°，使起落架长度缩短，减重约６００ｋｇ。
近耦合发动机对增升装置的气动性能影响巨

大，这种情况在发动机涵道比日趋增大的情况下
显得尤为严重。安装发动机短舱后，大迎角状态
下短舱的尾迹在机翼上表面上方卷起一个较大的

旋涡，该旋涡破裂使流动发生大面积分离，从而导

致失速提前，最大升力系数降低［２－３］。这种情况在
增升构型上将更为严重，往往使得未考虑短舱干
扰而设计的增升构型的最大升力系数及失速迎角

无法满足要求。为消除短舱带来的不利影响，飞
机公司一般都在短舱的适当位置安装扰流片以抑

制流动分离，从而提高增升构型的失速迎角及最
大升力系数［３－４］。欧盟于２０００年启动了研究项目
ＥＵＲＯＬＩＦＴ［５］，开展增升装置的实验分析及数值
模拟，后续又启动了项目ＥＵＲＯＬＩＦＴⅡ［６］，其中
的一项重要任务就是进行增升构型短舱扰流片流

动控制手段研究，其实验结果表明：短舱扰流片可
有效地提高增升装置安装短舱后的最大升力系数

和失速迎角。目前国内对短舱扰流片的研究尚
少，西北工业大学的邱亚松等［７］对短舱扰流片进
行了初步研究。
尽管计算流体力学（ＣＦＤ）与计算机硬件条件
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已经取得了长足发展，数值模拟增升装置黏性流
动仍然是一个很大的挑战，其困难主要来源于增
升装置复杂的几何构型及流场结构。增升装置构
型复杂表现为襟翼和缝翼侧缘存在类似“剪刀差”
结构，导致网格生成十分困难。增升装置流动结
构复杂表现为多段机翼会出现层流／湍流转捩、层
流分离和湍流分离等流动现象，“剪刀差”侧缘会
诱导旋涡尾迹等，并且这些流动现象之间还存在
相互干扰。而短舱扰流片的加入使得无论是网格
生成还是流场结构都变得更为复杂。对短舱扰流
片产生旋涡的强度和轨迹进行精确地捕捉是

ＣＦＤ面临的巨大挑战。
本文首先采用 ＡＩＡＡ第一届增升装置预测

会议［８］的标准算例验证数值方法，然后完成民用
运输机全机（包括机身、机翼、平尾、立尾、发动机
短舱、挂架、襟翼滑轨整流罩）带增升装置（全展长
缝翼、内外襟翼）的复杂构型计算，在此基础上，开
展短舱扰流片的流动规律和影响机理研究，并进
行参数影响分析。

１　数值方法及验证

１．１　数值方法

数值分析采用课题组自行开发的 ＮＳＡＷＥＴ
（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ　Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　Ｗｉｎｄｏｗ　Ｅｍ－
ｂｅｄｍｅｎｔ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ）［９］流场分析软件。该软件
为多块结构网格雷诺平均Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）
求解器，基于有限体积架构，对流项离散可采用

Ｊａｍｅｓｏｎ中心差分、ｖａｎ　Ｌｅｅｒ　Ｆｌｕｘ－Ｖｅｃｔｏｒ　Ｓｐｌｉｔ－
ｔｉｎｇ（ＦＶＳ）、Ｒｏｅ　Ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｆｌｕｘ　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　Ｓｐｌｉｔ－
ｔｉｎｇ（ＦＤＳ）等格式，时间推进采用 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ
显 式 或 Ｌｏｗｅｒ－Ｕｐｐｅｒ　Ｓｙｍｍｅｆｆｉｃ－Ｇａｕｓｓ－Ｓｅｉｄｅｌ
（ＬＵ－ＳＧＳ）隐式方法，具有多种可选湍流模式，并
具有基于 ＭＰＩ（即一种消息传递编程模型的标
准）的大规模并行计算能力。基于课题组以往的
研究结论［９］，本文的计算采用Ｒｏｅ　ＦＤＳ格式、ＬＵ－
ＳＧＳ隐式方法和ｋ－ω 剪切应力输运（ＳＳＴ）湍流
模式。

１．２　增升装置标准模型算例验证

为发展实用的湍流模型和数值方法以分析增

升装置流场，提升对高升力构型流场的理解，加强

ＣＦＤ在实际工程设计与优化中的预测能力，

ＡＩＡＡ于２０１０年举办了第一届增升装置预测会
议，提供了增升装置标准模型及相应的风洞试验
数据。标准模型包含两个构型，均由机身、全展长
缝翼和全展长单缝襟翼组成，两个构型仅在襟翼
偏角上有所不同，本文针对构型１进行数值模拟，
并与风洞试验数据对比，如图１所示。

图１　增升装置标准构型１表面网格

Ｆｉｇ．１　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｉｇｈ－ｌｉｆｔ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｓｔａｎｄａｒｄ

ｍｏｄｅｌ　１
　

构型１缝翼偏角为３０°，襟翼偏角为２５°，风洞
试验来流马赫数Ｍａ∞ ＝０．２，基于平均气动弦长
的雷诺数Ｒｅ＝４．３×１０６。数值计算采用多块结
构网格（见图１），网格总数为３×１０７，壁面第１层
网格Ｙ＋小于１。
图２显示了升力系数ＣＬ 计算与风洞试验的

图２　升力系数计算与风洞试验结果对比

Ｆｉｇ．２　Ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃａｌｃｕ－
ｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
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结果对比，由图可见，计算结果整体比试验结果略
小，但总体吻合良好，线性段升力系数最大误差为

３％，斜 率 保 持 一 致，最 大 升 力 系 数 误 差 为

３．９９％，计算结果失速迎角α为３４°，试验结果为

３３°，相差１°。
图３显示了迎角为１５°时标准模型的表面压

力系数Ｃｐ 云图及表面流线图。从图上可以看
到，主翼翼尖附近和襟翼后缘都存在流动分离，且
在展向范围较大。图４显示了计算与试验在不同
展向位置的压力系数分布对比，在１７％～７０％展
向位置的压力系数分布段，计算与试验结果吻合
得非常好。从以上计算与试验结果的对比分析来
看，本文使用的ＮＳＡＷＥＴ程序是准确可靠的，在
此基础上进行增升构型预测及短舱扰流片效应分

析具有很好的可信度。

图３　表面压力系数云图及表面流线

　Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ａｎｄ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ
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图４　不同展向压力系数分布计算与风洞试验结果对比

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｃｏｍｐａｒｉ－
ｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｅｘｐｅｒｉ－
ｍｅｎｔ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

　

２　短舱扰流片工作机理与参数影响研究

２．１　网格生成

目前针对增升装置全机带襟翼滑轨整流罩和

短舱扰流片等部件的复杂构型网格生成难度极

大、尤其是“剪刀差”附近特殊的几何外形给结构
网格的生成带来的巨大挑战，一般采用非结构网
格［１０］、自适应直角网格［１１］或结构网格的面搭接
网格［９，１２］、嵌套网格等策略。欧盟ＥＵＲＯＬＩＦＴ　ＩＩ
项目的研究成果表明［１０］：使用非结构网格及可靠
的求解器可以较好地模拟增升装置流场，但需要
很大的网格量；使用面搭接网格或嵌套网格需要
细致分析网格依赖性。

传统的点对点搭接结构网格最有利于准确模

拟黏性流体的边界层及边界层／旋涡干扰流动。
本文的增升装置研究模型十分复杂，模型包括机
身、主翼、缝翼、襟翼、翼梢小翼、发动机短舱、挂
架、短舱扰流片、襟翼滑轨整流罩、平尾和立尾等，
点对点结构网格生成难度很大。本文成功采用商
业软件ＩＣＥＭ－ＣＦＤ生成了高质量的点对点搭接
结构网格。图５（ａ）～图５（ｃ）为增升装置构型的
表面网格，图５（ｄ）和图５（ｅ）为空间网格。采用Ｏ
型空间网格包围壁面的方法改善网格质量且实现

边界层网格加密，襟翼和缝翼侧缘均采用Ｏ型网
格包裹以准确模拟侧缘的边界层／旋涡干扰流动。
计算网格总数为３．３×１０７，壁面法向第１层网格
厚度为２．５×１０－６（取平均气动弦长为１），保证

Ｙ＋不大于１，边界层网格厚度的增长率为１．２。
通过精细调整网格拓扑结构和网格分布来提高网

格质量，以保证计算结果的可靠性。ＩＣＥＭ－ＣＦＤ
软件检测的网格质量大于０．３，局部网格最小角
度为１５°。增升装置的网格数量和网格分布对计
算结果影响很大［１０］，在短舱扰流片参数影响分析
过程中为排除网格对结果的影响，短舱扰流片改
变后的不同构型均使用相同的网格拓扑结构及网

格分布，仅在局部根据外形改变对网格进行微调，
以尽可能保持网格的一致性，便于识别构型本身
变化带来的气动特性差异。
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图５　增升装置的表面网格及空间网格
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２．２　短舱扰流片工作机理

通过对比有无短舱扰流片的流动现象，研究
其对短舱所引发的主翼上表面分离的控制机理。
图６显示了 Ｍａ∞ ＝０．２、Ｒｅ＝２．０×１０７、α＝

１２°和α＝１４°时，有无短舱扰流片的空间总压系数
云图对比，其中Ｃｐ０ 为总压系数，表示流动区域
内的能量损失（Ｃｐ０＝２（ｐ０－ｐ０∞）／（ρＶ

２
∞），ｐ０为

总压，ρ、Ｖ∞ 和ｐ０∞ 分别为来流密度、来流速度和
来流总压）。如图６（ａ）所示，对于无扰流片构型，
在近失速迎角为１２°时，气流经过发动机短舱阻
滞后在主翼上表面形成了大片低能量区，当迎角
进一步增大时，该低能量区将突然扩大，并产生流
动分离，使主翼发生失速。这是安装发动机短舱
使增升构型气动特性变差的根本原因。安装扰
流片后，扰流片产生了一个明显的旋涡，该旋涡
流经机翼的上表面，穿过低能量区所在的位置。
图６（ｂ）显示在１２°迎角下，主翼上表面由短舱引
起的 低 能 量 流 动 区 被 扰 流 片 的 旋 涡 消 除。
图６（ｃ）显示１４°迎角下无扰流片构型已发生明
显失速，而在图６（ｄ）的加扰流片构型中，由短舱
扰流片产生的旋涡一方面将主翼上表面的分离

区进行切割，另一方面也将周边高能量流动带
进这片低能量流动区域，从而有效地抑制流动
分离，推迟失速。因此，短舱扰流片卷起旋涡的
强度和其流经的轨迹是影响其流动控制效果的

主要因素。

图６　有无扰流片构型总压系数云图对比
Ｆｉｇ．６　Ｓｐａｔｉａｌ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃｏｎｔｏｕｒ

ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｍｏｄｅｌｓ　ｗｉｔｈ　ａｎｄ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｓｔｒａｋｅ



　张文升等：短舱扰流片对运输机增升装置气动特性的影响 ８１　　　

　　图７给出了Ｍａ∞＝０．２、Ｒｅ＝２．０×１０７ 和α＝
１４°时，发动机短舱附近（展向３５％截面）主翼及

襟翼的压力系数分布，图中ｃ为当地弦长。从
有／无扰流片的压力系数分布曲线对比来看，发动

机短舱对增升装置气动特性的不利影响包含两方

面：①引起主翼上表面流动分离，图中没有扰流片

的主翼上表面压力系数分布呈大范围失速状态，

升力损失严重；②主翼上方的分离流区会阻塞流

向其后方的气流，使发动机短舱附近范围的襟翼

提前分离和失速。显然，引入扰流片后，不仅主翼

的升力明显增加，襟翼也从分离状态恢复到流动

附着状态，升力增加明显。

图７　展向３５％截面表面压力系数分布对比
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２．３　短舱扰流片参数影响研究

对短舱扰流片的参数化设计在国外已有较为

系统的实验研究［１３－１５］。为积累设计经验，本文对
短舱扰流片的相对弦向安装位置、周向安装角和
面积进行参数变化，通过数值方法分析其流动控
制效果，以获得各参数的影响规律，其中相对弦向
安装位置定义为扰流片后缘点距发动机外涵出口

平面的距离与短舱外涵弦长之比，周向安装角定
义为扰流片所在平面与水平面所夹的锐角。本文
仅讨论短舱内侧安装的扰流片，包括６种不同扰
流片构型，相应的参数见表１，其中面积Ｓ０＝
０．１７ｍ２。

表１　不同扰流片的参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｔｒａｋｅｓ

Ｍｏｄｅｌ
Ａｘｉａｌ　ｌｏｃａｔｉｏｎ／

％
Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ
ａｎｇｌｅ／（°）

Ａｒｅａ

Ｓｔｒａｋｅ　１　 ３８．９　 ４０　 Ｓ０

Ｓｔｒａｋｅ　２　 ３０．６　 ４０　 Ｓ０

Ｓｔｒａｋｅ　３　 ６４．３　 ４０　 Ｓ０

Ｓｔｒａｋｅ　４　 ３０．６　 ５０　 Ｓ０

Ｓｔｒａｋｅ　５　 ３０．６　 ６０　 Ｓ０

Ｓｔｒａｋｅ　６　 ３０．６　 ４０ ２
３ Ｓ０

图８显示了Ｍａ∞ ＝０．２、Ｒｅ＝２．０×１０７ 时，６
种构型相应的升力系数曲线。安装扰流片之后，
相比原始构型最大升力系数可提高０．３左右，线
性段升力系数也有所提升，失速迎角增大了３°。
从图中可以看出：①Ｓｔｒａｋｅ　１、Ｓｔｒａｋｅ　２和Ｓｔｒａｋｅ　３
仅相对弦向安装位置不同，其中 Ｓｔｒａｋｅ　１ 和

Ｓｔｒａｋｅ　２ 的弦向位置比较靠后，效果均优于

Ｓｔｒａｋｅ　３；②Ｓｔｒａｋｅ　１的位置较Ｓｔｒａｋｅ　２略为偏
前，升力系数也略微偏低；③３个构型的失速迎角
相同，可见扰流片弦向位置主要影响最大升力系
数，弦向安装位置越小控制效果越好；④Ｓｔｒａｋｅ　２、

Ｓｔｒａｋｅ　４和Ｓｔｒａｋｅ　５的周向安装角依次增大，周
向安装角越小流动控制效果越好，且周向安装角
对最大升力系数和失速迎角均有较大影响；

⑤Ｓｔｒａｋｅ　２和Ｓｔｒａｋｅ　６位置相同，面积不同，它们
的最大升力系数区别不大，失速形态差别较大，面
积较小的Ｓｔｒａｋｅ　６的失速较为突然，因此，扰流片
面积的影响主要体现在失速形态上。

图８　不同构型升力系数曲线
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从图８可知，在所设计的６种扰流片中，

Ｓｔｒａｋｅ　２的效果最好，Ｓｔｒａｋｅ　５的效果最差。
图９给出了Ｍａ∞＝０．２、Ｒｅ＝２．０×１０７ 和α＝

１６°时，６种扰流片构型的空间总压系数云图及流
线图。从流线卷起的紧密程度和涡核向外的总压
变化可判断旋涡的强度。由图９可知，Ｓｔｒａｋｅ　２
非常有效地消除了由发动机短舱引起的流动分

离，其产生的旋涡强度最大，而Ｓｔｒａｋｅ　５效果较
差，其旋涡强度最弱。由此看来，扰流片诱导的旋
涡强度直接影响其流动控制效果，旋涡强度越强
效果越好。

图９　不同扰流片构型的总压系数云图及空间流线对比

Ｆｉｇ．９　Ｓｐａｔｉａｌ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ

ａｎｄ　ｓｐａｃｅ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｄｉｆｆｅｒ－
ｅｎｔ　ｓｔｒａｋｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

　

从图９可以看出：①Ｓｔｒａｋｅ　２所卷起的旋涡
强度最强，Ｓｔｒａｋｅ　１次之，Ｓｔｒａｋｅ　３最差，说明扰
流片的相对弦向安装位置越小，其产生的旋涡强
度越强，从而效果越好；②Ｓｔｒａｋｅ　２、Ｓｔｒａｋｅ　４和

Ｓｔｒａｋｅ　５所卷起的旋涡强度依次减弱，说明扰流
片的周向安装角越小，其产生的旋涡强度越强，从
而控制效果越好。
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图１０显示了６种不同构型扰流片的短舱表
面流线。从图上可以看出，靠近短舱唇口，短舱附
近流动以弦向速度分量为主。而越往后，短舱背
风面流动的周向速度分量越强。这一趋势在干净
短舱上同样存在。较大的周向速度分量导致了

Ｓｔｒａｋｅ　１和Ｓｔｒａｋｅ　２所处位置的当地来流迎角较
大。而Ｓｔｒａｋｅ　３由于靠近短舱唇口，当地来流迎
角明显小于Ｓｔｒａｋｅ　１和Ｓｔｒａｋｅ　２。由图９的空间
总压系数及流线分析可以看出，在 Ｓｔｒａｋｅ　１、

Ｓｔｒａｋｅ　２、Ｓｔｒａｋｅ　３中，Ｓｔｒａｋｅ　３所卷起的旋涡最
弱，这说明扰流片的当地来流迎角是决定扰流片
诱导旋涡强度的重要因素。在本文研究的范围
内，较小的相对弦向位置可以使得扰流片处于更为
有利的当地流动迎角中，使扰流片诱导的旋涡强度
更强，从而可以更好地抑制机翼上表面流动分离。

图１０　不同扰流片附近的表面流线
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图１１显示了 Ｍａ∞ ＝０．２、Ｒｅ＝２．０×１０７ 和

α＝１６°时，无扰流片构型在３１％相对弦向位置截
面（Ｓｔｒａｋｅ　２、Ｓｔｒａｋｅ　４、Ｓｔｒａｋｅ　５长度方向的

５０％处）的马赫数云图，图中３条黑色短粗线分别
表示Ｓｔｒａｋｅ　２、Ｓｔｒａｋｅ　４和Ｓｔｒａｋｅ　５的周向安装方
位。从图中可以明显看到，Ｓｔｒａｋｅ　２、Ｓｔｒａｋｅ　４和

Ｓｔｒａｋｅ　５所处位置的来流马赫数逐渐减小。由
图９显示的空间总压系数云图知道，３种扰流片产
生的旋涡强度依次下降。因此扰流片的当地来流
速度同样是影响扰流片旋涡强度的重要因素。图

１０中这３个扰流片所处的当地迎角看不出明显
差别，在当地迎角近乎相同的条件下，来流速度越
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大，扰流片卷起的旋涡强度越强，从而可以更好地
抑制机翼上表面的流动分离。在本文讨论的范围
内，较小的周向安装角使得扰流片处于更大的来
流速度中。

图１１　增升装置无扰流片构型在３１％弦向位置截面的

马赫数云图
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３　结　论

１）短舱扰流片可以有效地消除由发动机短
舱引起的主翼上表面的大迎角流动分离，增加主
翼和襟翼上表面吸力，从而大幅改善增升构型的
气动特性。在所研究的构型上可提高最大升力系
数０．３以上，增大失速迎角３°左右。

２）扰流片诱导旋涡的强度是影响流动控制
效果的关键因素。弦向位置决定扰流片的当地迎
角，继而导致产生旋涡强度不同，从而影响最大升
力系数。设计时可首先根据干净短舱的表面流线
选取合适的位置以使扰流片处于有利的流动条件

中。周向安装角决定扰流片的来流速度，继而影
响扰流片产生旋涡不同，从而影响最大升力系数
和失速迎角。设计时可以根据干净短舱附近的空
间速度分布，选取合适位置保证扰流片的来流强
度。在所考察的参数范围内，面积主要影响增升
构型的失速形态，

３）短舱扰流片具有强烈的工程应用背景，实
际上，短舱扰流片的弦向、周向安装位置及面积还
需考虑机构约束以及高速巡航阻力约束等。本文
尚未涉及的扰流片偏转角及扰流片旋涡轨迹等的

影响需要进一步仔细研究。
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