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摘　 要：采用计算流体力学方法，针对有、无扰流板下偏的二维和三维增升装置进行数值模拟，研究了

扰流板下偏对着陆构型气动性能的影响及其流动机理。 结果表明：相比于初始构型，扰流板下偏且保

持缝道参数不变时，可以改善着陆构型的气动性能，线性段在相同迎角下的升力系数明显增大，最大

升力系数也增大；当扰流板下偏角度增大到 １０°时，线性段升力系数上移 ０．２ 左右，最大升力系数增大

了约 ４．２％。 流动机理分析表明：一方面，扰流板下偏可以增大主翼的弯度和环量，造成对缝翼的上洗

作用以及襟翼的下洗作用增强，结果使主翼和缝翼的升力增大，襟翼的升力减小，最终体现在总的升

力增大；另一方面，扰流板下偏，有利于增强缝道射流的柯恩达效应，改善襟翼上表面附面层的速度

型，延缓了分离区的出现，对襟翼升力的减小具有一定的抑制作用。
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　 　 新一代宽体客机，如波音 ７８７ 及空客 ３５０ 客机

均采用形式简单的简单襟翼及定轴旋转机构，以方

便实现巡航阶段改变机翼的后缘弯度，从而达到提

高飞机气动效率和减小阻力的目的［１］。 然而，简单

襟翼的效率普遍会低于传统的富勒襟翼。 因此为了

保证起飞着陆阶段增升装置效率，需要下偏扰流板，
以保证良好的缝道参数，提高增升装置效率。 在我

国大力发展远程宽体客机的背景下，研究下偏扰流

板对增升装置气动性能的影响，重要而且必要。
增升装置气动性能的好坏对民机起降阶段整体

性能的优劣起着关键性作用。 对于一架典型的双发

喷气式民用运输机来说，起飞时，全机升阻比 １％的

增量可以转化为 １ ２７０ ｋｇ的商载；着陆时，在进场速

度不变的条件下，最大升力系数增加 １％将多载 ２２
个乘客或近 ２ ０００ ｋｇ 的货物；在飞机下滑角固定的

情况下，线性段升力系数 ０．１ 的增量相当于飞机迎

角减小 １°，对于给定的擦尾角，可以使起落架高度

减小 ３５．５６ ｃｍ和空重减少 ６３５ ｋｇ［２⁃３］。 本文只针对

增升装置着陆构型探究扰流板下偏对其气动性能的

影响。
国内外有关扰流板下偏的研究文献较少，且在

近几年才兴起。 王晓亮等［４］采用 ＲＡＮＳ 方程结合

Ｓ⁃Ａ湍流模型的 ＣＦＤ 方法，对有无扰流板下偏的增

升装置进行了数值模拟，结果表明若是下偏前后保

持缝道参数不变，则增升装置的气动特性会有所提

升；徐琳等［５］使用优化设计的方法，将扰流板下偏

角度作为一个新的构型优化变量，通过对比最优构

型和基本构型的气动特性，得出最优起飞着陆构型

的升力系数要远远大于基本构型；Ｓｃｈｏｌｚ 等［６］采用

试验和数值模拟方法，在扰流板下偏的二维增升构

型的基础上，引入射流式涡流发生器（ＶＧＪ）的主动

流动控制手段，结果表明：相比原始构型，带 ＶＧＪ 的
构型可以有效地抑制下偏扰流板上表面的失速，从
而使扰流板和襟翼的下偏角度有一个大幅度的增

加，因此产生更大的升力系数；沈广琛等［７］利用扰

流板下偏改变巡航机翼弯度，改善机翼巡航阶段的

升阻比特性，从而减少油耗，提高了经济效益。
综上所述，近年来的相关研究都表明扰流板下
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偏后可以改善增升装置的气动性能，但扰流板下偏

对增升装置的作用机理却没有详细的解释。 因此，
本文采用 ＲＡＮＳ方程结合 ＳＳＴ湍流模型 ＣＦＤ方法，
针对不同扰流板下偏角度的二维和三维增升装置着

陆构型进行数值模拟，通过对比扰流板下偏前后的

升力系数、阻力系数、升阻比系数以及压力分布，得
到扰流板下偏对增升装置气动特性的影响规律，并
从增升装置流动机理和环量控制 ２个角度细致地阐

述了扰流板下偏的流动机理。

１　 计算方法

１．１　 数值方法

近些年来，基于雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）
方程的流场求解方法已在工程设计中得到广泛应

用［８］，其控制方程为：
∂Ｕ
∂ｔ

＋ ∂Ｆ
∂ｘ

＋ ∂Ｇ
∂ｙ

＋ ∂Ｈ
∂ｚ

＝ Ｊ （１）

式中， Ｕ 是解向量，Ｆ、Ｇ、Ｈ 是通量项，Ｊ 代表源项。
ＲＡＮＳ方程的离散采用有限体积法，空间离散格式

为二阶迎风 Ｒｏｅ格式，该格式不仅能在求解精度与

求解效率之间达到较好的平衡，并在实际中得到了

广泛运用，而且其计算精度能满足对分离流等复杂

流动现象的捕捉；时间推进方式采用 ＬＵ⁃ＳＧＳ 隐式

时间推进算法。
１．１　 湍流模型

为了封闭 ＲＡＮＳ方程，本文采用 Ｍｅｎｔｅｒ 提出的

ＳＳＴ湍流模型［９］，其具体方程式如下：
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　 　 ｋ⁃ω ＳＳＴ湍流模型在边界层内部采用 Ｗｉｌｃｏｘ ｋ⁃
ω 模型，在边界层边缘和自由剪切层采用高雷诺数

Ｊｏｎｅｓ⁃Ｌａｕｎｄｅｒ ｋ⁃ω 模型，其间通过一个混合函数 Ｆ
进行过渡，属于积分到壁面的两方程涡黏性模型。
该湍流模型充分利用了 ｋ⁃ω 模型对逆压梯度流动具

有较高的模拟精度以及 ｋ⁃ω 模型对湍流初始参数不

敏感的优点，同时避免了两者的缺点。 故该模型既

适合计算附面层流动，也适合计算分离流动离开物

面之后在空间的发展。 国内外的大量实践表明 ｋ⁃ω
ＳＳＴ湍流模型能够比较准确地模拟航空航天领域的

分离流、漩涡流等复杂流动现象［１０］。
１．２　 计算网格

研究表明，精心设计的多块结构网格较之非结

构网格在模拟增升装置方面能够获得更为优秀的流

场结果和计算精度［１１］。 然而对于包含短舱挂架等

复杂几何细节的三维增升装置，多块结构网格的生

成相当困难，所以欧洲和日本的高升力研究项目大

都采用非结构网格［１２］，其气动力计算结果与试验数

据对比，构型局部变动导致的气动力变化量计算比

较准确，但相同条件下绝对值偏差较大。 因此为了

尽量准确地捕捉流场细节，本文提到的所有构型仍

然采用多块结构网格，并对流场参数梯度变化比较

剧烈的区域（比如前缘、缝道、各部件之间的缝隙

等）进行大量加密。 同时，为了对比同一构型下偏

扰流板前后对增升装置气动特性的影响，还采用了

实体网格空化策略：首先生成不偏扰流板构型的网

格，再将扰流板和襟翼的网格下偏相同的目标角度，
最后将扰流板不偏时与襟翼重叠部分的网格空化成

流场，得到下偏扰流板构型的网格。 这样，２ 个构型

除了扰流板和襟翼的空间，其余空间部分的网格保

持一致，使得计算结果的可比性更强。

２　 计算方法的可靠性验证

２．１　 二维 Ｌ１Ｔ２ 构型算例

采用二维增升装置标模 Ｌ１Ｔ２ 进行计算方法可

信度的验证。 计算网格如图 １ａ）所示，网格单元数

为 ８４ ０００。 计算条件为风洞试验工况：Ｍａ ＝ ０．１９７，
Ｒｅ＝ ３．５２×１０６。 计算所得的升力系数曲线和阻力系

数曲线与风洞试验结果对比分别如图 １ｂ）和图 １ｃ）
所示，从图中可以看出，计算结果与试验结果吻合良

好。 该算例表明本文采用的计算方法可以满足二维

简单三段翼数值模拟的需求。
２．２　 三维 ＤＬＲ⁃Ｆ１１ 构型算例

为了更加全面地验证本文采用的计算方法的可

靠性，采用欧洲第二次高升力预测会议的标模 ＤＬＲ⁃
Ｆ１１增升装置构型进行流场数值模拟。 计算模型和

·４１８·
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图 １　 Ｌ１Ｔ２网格及计算结果

表面网格如图 ２ａ）所示，该模型缝翼和襟翼分别下

偏 ２６．５°和 ３２°，其平均气动弦长为 ０．３４７ １ ｍ。
计算网格节点数为 ３９ ４２７ ８２９，网格单元数为

３８ ９９０ ２０８。 计算状态 ｓ 为：Ｍａ ＝ ０．１７５，Ｒｅ ＝ １５．１×
１０６（基于平均气动弦长）。 图 ２ｂ）为计算所得的升

力系数曲线与试验结果的对比，可以看出计算结果

和试验结果吻合较好。 尤其是对失速迎角和最大升

力系数的捕捉比较准确，计算所得失速迎角比试验

值大 ０．４°，最大升力系数大 ０．０６，且线性段的升力系

数斜率与试验吻合较好。 该算例表明本文针对三维

复杂构型增升装置采用的计算方法是可信的。

图 ２　 ＤＬＲ⁃Ｆ１１模型网格及计算结果

３　 计算结果分析

３．１　 带扰流板下偏的二维增升构型气动特性

本节应用某民用运输飞机着陆构型的 ｋｉｎｋ 位

置剖面作为未偏扰流板的初始构型，研究扰流板下

偏对二维着陆构型气动特性的影响。 计算构型如图

３所示。

图 ３　 带扰流板偏转的二维增升着陆构型

由缝翼、主翼和襟翼三部分组成，其中缝翼偏转

２５°，襟翼偏转 ３８°，扰流片下偏角度分别为 ０°、４°、
８°、１０°，下偏前后保持扰流板与襟翼的缝道参数不

变，且襟翼的缝道宽度为 ２．０８％，搭接量为 ０．６４％。
计算状态为：Ｍａ＝ ０．２，参考高度为海平面，参考弦长

６．５２３ ３ ｍ。 计算所得的升力系数曲线、阻力系数曲

线和升阻比曲线分别如图 ４所示。

·５１８·
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图 ４　 带扰流板偏转的二维增升着陆构型的计算结果

　 　 从图 ４可以看出，首先随着扰流板下偏角度从

４°增大到 １０°，线性段升力系数在相同迎角下明显

增大，失速迎角减小且最大升力系数增大；其次当扰

流板下偏 ４°时，阻力系数在大部分迎角范围内没有

明显增大或减小，而当扰流板下偏角度增大到 ８°和
１０°时，阻力系数有一个显著的增量，这是由于扰流

板下偏角度较大时，相对于来流的迎风面积增大，主
翼的压差阻力增大；最后，从升阻比系数曲线对比得

出，扰流板下偏 ４°时，二维增升构型的气动效率最

高，随着下偏角度的增大，最大升阻比逐渐靠近初始

构型，在大迎角情况时甚至小于初始构型。

图 ５　 α＝ ４°时二维增升着陆构型的压力分布

为了进一步说明扰流板下偏对二维增升构型的

增升作用，图 ５给出了 α＝ ４°时不同下偏角度的二维

增升着陆构型的压力分布，其中横轴表示翼型的弦

向位置，表 １给出了 α＝ ４°时扰流板下偏 １０°前后升

力系数的部件力分析结果。 从图 ５ 可以看出，相较

于不偏扰流板时的压力分布，扰流板下偏后，缝翼的

吸力峰值增大，主翼的上表面流速增大，下表面的流

速减小，上下表面的压差增大，襟翼的头部峰值减

小。 压力分布的变化反映在各部件的升力系数变化

中，如表 １所示，缝翼和主翼的升力增大，而襟翼的

升力减小，其中主要是主翼升力系数的增大使得总

的升力系数增大。
表 １　 α＝４°时扰流板下偏 １０°前后

升力系数的部件力分析

扰流板偏角 ＣＬ 缝翼 ＣＬ 主翼 ＣＬ 襟翼 ＣＬ

０°（初始） １．９０６ ３ ０．１２３ ６ １．５２１ ４ ０．２６１ ３
１０° ２．２２６ ９ ０．１８１ ２ １．８３３ ３ ０．２１２ ５
差量 ０．３２０ ６ ０．０５７ ６ ０．３１１ ９ －０．０４８ ８

３．２　 带扰流板下偏的三维增升构型气动特性

通过 ３．１节中对下偏扰流板时二维增升着陆构

型气动特性的分析，可以得出，扰流板下偏且保持缝

道参数不变时， 二维增升着陆构型的升力系数增

大，同时升阻比系数在小迎角时提高。 为了验证上

述结论对三维构型的适用性，本节针对某型民用运

输飞机的 ２个三维增升装置着陆构型（有无扰流板

下偏）进行数值计算。 带扰流板下偏的三维增升构

型如图 ６所示，其中前缘增升装置由内翼段前缘下

图 ６　 扰流板下偏 １０°的三维增升着陆构型

·６１８·
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垂和外翼段缝翼组成，后缘增升装置则由襟翼和下

偏 １０°的扰流板组成，且下偏前后保持扰流板与襟

翼之间的缝道宽度和搭接量不变。 计算状态为：Ｍａ

＝ ０．２，参考高度为海平面，参考面积为 １９４．２５ ｍ２，参
考弦长为 ８．１１ ｍ。 计算所得的升力系数、阻力系数

和升阻比系数曲线如图 ７所示。

图 ７　 带扰流板偏转的三维增升着陆构型的计算结果

　 　 从图 ７可以看出，相较于不偏构型，下偏构型的

线性段升力系数在相同迎角下增大 ０．２ 左右，最大

升力系数增大了 ０． ０８，相较于初始值增大了约

４．２％，失速迎角减小 １°；阻力系数一直增大，升阻比

系数在小迎角的时候增大，而当迎角大于一定值后，
升阻比系数明显减小。 由此可见，在相同的下偏角

度（１０°）下，扰流板对三维增升装置着陆构型和二

维增升装置着陆构型气动特性的影响是相似的。

４　 扰流板下偏流动机理分析

上一节的计算结果分析表明，扰流板下偏可以

增大升力系数，从而改善增升装置着陆构型的气动

性能。 本节针对 ３．２节图 ６ 所示的三维增升装置着

陆构型（有无扰流板下偏），分别选取内翼段 Ｙ ＝
６．５４２ ｍ和外翼段 Ｙ＝ １４．２５７ ｍ站位，其翼型剖面外

形下偏前后对比如图 ８ 所示，通过对比 ２ 个站位处

的流场特性，从增升装置流动机理和环量控制 ２ 个

角度来说明扰流板下偏对增升装置着陆构型气动特

性影响的内在机制。
４．１　 从增升装置流动机理的角度

２０世纪 ７０年代，Ａ Ｍ Ｏ Ｓｍｉｔｈ［１３］提出了在多段

翼绕流中缝道的 ５个主要有利影响。 上游部件单元

的环量会对其后方的单元诱导产生一个下洗影响，
比如缝翼产生的下洗会诱导一个与主翼来流方向相

反的速度，从而降低主翼的吸力峰值；下游部件单元

图 ８　 内翼段和外翼段截面的展向位置及几何形状对比

产生的环量会对前方单元诱导产生一个上洗影响，
比如襟翼产生的环量会对主翼后缘诱导产生一个上

洗流动，从而提高主翼的升力。 图 ９ａ）和图 ９ｂ）分
别给出了 α＝ １２°时内翼段和外翼段 ２个站位处下偏

前后的压力分布。 从 ２ 幅图的对比中都可以看出，

首先，扰流板下偏后，由于在翼型几何局部产生一个

曲率突变，来流在这里加速形成一个负压峰值，同时

主翼的弯度增大，使得上翼面的流速明显增大，从而

主翼的升力增大。 其次，由于主翼的环量增大，其对

襟翼诱导产生的下洗作用增强，导致襟翼头部的吸
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力峰值减小，降低了压力恢复的要求，有利于延缓襟

翼上表面流动的分离，但也使得襟翼的升力减小；同
时主翼对缝翼的上洗作用增强，相当于增大了缝翼

前方自由来流的当地迎角，缝翼头部的负压峰值增

大，这同时解释了表 １ 中缝翼升力增大的原因；最
后，虽然缝翼对主翼的下洗作用增强和襟翼对主翼

的上洗作用减弱造成主翼升力的一部分损失，但相

当于主翼升力增量来说是一个小量，最终还是主翼

升力的增大决定了总的升力增大。

图 ９　 α＝ １２°时 ２个站位处的的压力分布对比

图 １０ａ）和图 １０ｂ）分别给出了 α ＝ １２°时扰流板

不偏构型和下偏构型外翼段的压强云图。 相较与未

偏构型，扰流板下偏后，缝翼头部、主翼头部和扰流

板上表面的压强减小，而襟翼头部的压强增大；同时

主翼上表面低压区的范围增大以及下表面的高压区

的范围增大，使得主翼上下表面的压差增大，从而使

得总的升力增大。

图 １０　 α＝ １２°时下偏前后外翼段的压强云图

４．２　 从环量控制的角度

柯恩达效应（Ｃｏａｎｄａ ｅｆｆｅｃｔ）指出，如果平顺流

动的流体经过具有一定弯度的凸表面的时候，有向

凸表面吸附的趋势，而流体能保持与凸面附体靠的

是流体中的压强与绕曲面形成的离心力平衡。 朱自

强等［１４］的研究指出，环量控制技术是基于柯恩达效
应（Ｃｏａｎｄａ ｅｆｆｅｃｔ）衍生出来的，其主要原理是利用

壁面射流在曲面外形上的附壁效应，流线的这种偏

转相当于翼型具有了气动型弯曲，增大了环量和升

力，起到了机械式高升力系统的效果。
图 １１ａ）和图 １１ｂ）分别给出了 α ＝ １２°时扰流板

下偏前后，主翼后缘、襟翼的马赫数云图，图中标注

的 ３块区域分别为缝道射流、主翼尾迹以及襟翼分

离区。

图 １１　 α＝ １２°时下偏前后内翼段的马赫数云图

可以看出，当扰流板下偏后，缝道射流吸附于襟

翼上表面的范围扩大，即柯恩达效应增强，相应的襟

翼分离区明显减小，有助于增大襟翼后部上下表面

的压差。 结合 ４．１ 节的分析，可以给出造成上述现

象的原因：扰流板下偏使主翼上表面流速增大，主翼

的环量增大，对襟翼上方流动区域诱导的下洗作用

增强，即与不偏扰流板相比，下偏扰流板增强了主翼

尾迹区（即低速高压区）靠近襟翼上表面附面层的

趋势，使得高速低压的缝道射流的附壁效应增强，有
助于襟翼上表面的分离点的延迟，从而减小了襟翼

分离区的大小。 然而，由于主翼尾迹通常有与襟翼

附面层融合的趋势， 融合的结果是使襟翼附面层的

厚度较正常情况下增厚很多，导致襟翼上表面流动

产生分离的可能性增加；同时主翼尾迹越靠近襟翼

上表面，其对襟翼升力增加的抑制作用越强。
为了更加直观地说明扰流板下偏前后柯恩达效

应的变化，图 １２给出了扰流板不偏构型和下偏构型

内翼段襟翼上方 ２ 个位置处的速度型对比。 图

１２ａ）为 ２个构型襟翼上表面测量附面层速度型的 ２
个监测位置示意图。 其中位置 １在距离襟翼头部较

近且没有发生明显分离的区域，位置 ２ 在距离襟翼

后缘较近且不偏构型已发生明显分离的区域，位置

１和位置 ２在扰流板下偏前后相对于襟翼前缘的距

离不变。 图 １２ｂ）、图 １２ｃ）分别为 ２ 个构型 α ＝ １２°
时在位置 １、２处的速度型对比，图中横坐标为速度

大小，纵坐标为离开物面的法向距离与当地弦长的

比值。 从图中可以看出，在位置 １ 处 ２ 个构型的速

度型差别已经很大，能非常明显地看出下偏构型比

不偏构型在距物面相同距离处的速度大得多，同时
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不偏构型的附面层厚度达到了下偏构型的 ３ 倍左

右，从而在相同的逆压梯度下更容易产生分离。 在

位置 ２处除了上述特征外，不偏构型已经出现全面

的大范围分离且在距物面较近的区域出现了回流，

下偏构型的附面层厚度较位置 １ 处几乎没有变化，
同时主翼尾迹在缝道射流的上方，没有与襟翼附面

层发生融合，避免了附面层增厚的不利影响。

图 １２　 α＝ １２°时内翼段的 ２个速度型测量点位置及速度型对比

５　 结　 论

１）通过数值模拟研究了扰流板下偏对二维和

三维增升装置着陆构型气动性能的影响。 在扰流板

下偏且保持缝道参数不变时，可以改善增升装置着

陆构型的气动性能，具体表现在：线性段在相同迎角

下的升力系数明显增大，最大升力系数也增大，同时

随着扰流板下偏角度的增大，升力系数的增量逐渐

加大。

２）从增升装置流动机理和环量控制 ２ 个角度

详细地阐述了扰流板下偏对增升装置着陆构型气动

特性影响的内在机制。 一方面，扰流板下偏可以增

大主翼的弯度和环量，造成对襟翼的下洗作用增强

以及对缝翼的上洗作用也增强，结果使主翼和缝翼

的升力增大，襟翼的升力减小，最终体现在总的升力

增大；另一方面，扰流板下偏，有利于增强缝道射流

的柯恩达效应，改善襟翼上表面附面层的速度型，延
缓了分离区的出现，对襟翼升力的减小具有一定的

抑制作用。
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