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飞翼布局飞行器可伸缩腹部襟翼气动分析

陈宪，陈诚，黄江涛，钟世东，何成军

（中国空气动力研究与发展中心 空天技术研究所，绵阳 621000）

摘 要：研究可伸缩腹部襟翼对飞翼布局飞行器的增升作用，可以分析其对飞行器气动力的影响规律。以某

飞翼布局飞行器为初始外形，利用数值模拟方法针对可伸缩腹部襟翼伸展时的缝隙分布进行选型；在此基础

上，分析腹部襟翼不同收起状态的全机气动力特性。结果表明：可伸缩腹部襟翼完全伸展时，山字形舵片之间

的缝隙能够有效减轻其后方的气流分离，增强增升效果，并且当缝隙宽度和山字形舵片宽度一致时，增升效果

最好；在可伸缩腹部襟翼收起过程中，俯仰力矩系数随腹部襟翼高度改变呈准线性变化趋势，并且可伸缩腹部

襟翼的增升效果优于相同高度的无缝隙腹部襟翼。
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Abstract：The study on the lift enhancement effect of the retractable belly flap on the flying wing configuration can
conclude the effect rules on aircraft aerodynamic force. A flying wing configuration model is taken as the initial
shape of flying wing configuration aircraft，the numerical simulation distribution method is used to select the types
of crevices distribution on the retractable belly flap. And on this basis，the characteristic of aircraft aerodynamic forc⁃
es under different retracted states of the belly flap is analyzed. The results show that the retractable belly flap，when
it is fully extended，can effectively lighten the air separation behind it and enhance the lift. When the crevice width
is the same as the width of the hill shaped rudder，the effect of lift enhancement is the best. The pitching moment
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0 引 言

在飞行器的降落过程中，若进场速度过高，容

易导致安全事故，会对飞行器结构造成破坏［1-2］。

为了降低飞行器着陆过程中的进场速度，增加安

全性，通常需要在飞行器上安装增升装置［3-4］。D.
S. Yann等［5］、陈曦［6］、张同鑫等［7］分别研究了安装

腹部襟翼后飞行器气动特性的变化，结果表明，腹

部襟翼能够在飞行器起降过程中有效增加飞行器

升力。当腹部襟翼打开时，其前方气流速度减小，

压力升高，从而提高了飞行器整体升力系数，因此

能够在飞行器降落阶段有效降低进场速度。然

而，上述研究在有关腹部襟翼的数值模拟或者风

洞试验中，仅将腹部襟翼简化为飞行器下表面的

一块平板，这与工程实际还有比较大的差距。之

后，陈宪等［8］根据工程应用实际，将腹部襟翼设计

为一种可绕转轴偏转的舵面。然而，这种腹部襟

翼收起时，飞行器下表面仍然存在较大缝隙，并且

铰链等装置会导致机体下表面存在不光滑凸起，

从而破坏飞行器的隐身性能［9］。隐身性能是飞行

器的重要指标，甚至直接关系到飞行器在战场的

生存能力［10-11］。

综上所述，当腹部襟翼打开时，其后方区域气

流将出现严重的分离现象，一方面将在一定程度

上减弱增升效果，另一方面也将导致俯仰力矩随

着腹部襟翼偏转出现非线性变化，从而为配平带

来更大压力［8，12-13］。此外，相对于常规布局，飞翼布

局飞行器操纵面主要分布于机翼后缘，力臂较短，

因此配平附加力矩需要付出更大的升力损失。若

腹部襟翼能够提供线性变化的力矩增量，则能够

改善纵向操纵性能。

本文以某飞翼布局飞行器为初始外形，对可

伸缩腹部襟翼进行初步设计，分析可伸缩腹部襟

翼对飞行器气动力的影响规律，以期为工程实用

化提供参考。

1 可伸缩腹部襟翼初步设计

根据项目组前期的研究结果［8］，腹部襟翼的弦

向安装位置对于腹部襟翼的增升效果具有重要影

响，并且当腹部襟翼位于重心后 40%平均气动弦

长（CA）时，在大迎角状态下仍具有良好的增升效

果。因此，本文将腹部襟翼安装在重心后 40%CA

位置上。

腹部襟翼的高度和宽度对其增升效果也有一

定影响，腹部襟翼高度越高，宽度越宽，其增升效

果越好［7-8］。然而，当腹部襟翼宽度大于中央体时，

飞翼布局飞行器后缘的升降舵将处于分离气流

中，从而舵效受到较大影响［8］，因此，本文腹部襟翼

的宽度与飞翼布局飞行器中央体一致。同时，为

了保证降落安全，腹部襟翼高度主要受到起落架

高度以及擦地角的限制，即当飞行器起落架主轮

着地时，腹部襟翼在完全伸展状态下不能擦地。

可伸缩腹部襟翼的示意图如图 1所示，可以看

出：可伸缩腹部襟翼由若干片山字形舵片组成，山

字形舵片之间由三个垂直向下多段伸缩杆共同连

接，且上一个山字形舵片可以完全插入下一个山

字形舵片。

（a）腹部襟翼伸展状态

（b）腹部襟翼完全收起状态

（c）腹部襟翼缩入机身

图 1 可伸缩腹部襟翼示意图

Fig. 1 Diagrams of the retractable belly flap

多段伸缩杆底部装有作动器，可驱动多段伸

缩杆的伸展和缩收。腹部襟翼伸展状态如图 1（a）
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所示，此时山字形舵片相互分开，舵片之间出现缝

隙。若伸缩杆收缩，山字形舵片之间的缝隙宽度

将不断减小，直至完全消失，此时腹部襟翼完全收

起，高度变为完全伸展状态的一半（如图 1（b）所

示）。完全收起状态的腹部襟翼可通过伸缩杆收

缩进一步缩入飞行器腹部内部（如图 1（c）所示）。

若将山字形舵片顶部设计为完全与飞行器下表面

重合，则当腹部襟翼缩入机身时，飞行器腹部几乎

无缝隙，从而保证了飞行器整体的隐身性能不被

破坏。

由于可伸缩腹部襟翼山字形舵片分布方式直

接影响了其板面缝隙大小，并且在腹部襟翼伸展

或收起过程中，舵片间缝隙宽度和腹部襟翼高度

都在不断变小，这些过程都将导致气动力的变化。

与可伸缩腹部襟翼相关的气动力变化规律对设计

具有重要的指导作用，因而需要进一步研究。

2 计算状态与模型

本文数值模拟采用基于有限体积法的三维非

结构求解器 PMB3D［14-15］，该求解器由中国空气动

力研究与发展中心开发，控制方程为非定常可压

缩 RANS（Reynolds-Averaged Navier-Stokes）方

程，湍流模型选择的是 SA模型。

非定常可压缩 RANS方程的守恒积分形式［7］

如式（1）所示。

∂
∂t∭QdV+∬ f ⋅ ndS= 0 （1）

式中：t为时间量；V为控制体体积；S为控制体表

面积；Q为守恒变量；f为无黏通量和黏性通量之

和；n为控制体表面 S的外法向单位矢量。

所用的飞翼布局飞行器模型几何参数如表 1
所示。数值模拟采用由 pointwise软件生成的非结

构网格，半模模型的网格划分如图 2所示。网格总

量约为 2 000万网格单元，网格第一层距离为 1×
10-5 m，计算迎角为-4°~18°，Ma为 0. 2，高度取海

平面高度。

为了验证模型的可靠性，对飞翼布局腹部襟

翼完全缩入机身的状态（即干净构型状态）进行计

算，并将计算结果与 FL-17风洞测力试验所得气

动力系数［8］进行对比，结果如图 3所示，可以看出：

数值计算所得的升力系数、阻力系数以及俯仰力

矩系数与风洞测力试验结果吻合良好，表明所采

用的数值计算方法可靠。因此，本文采用数值方

法研究可伸缩腹部襟翼对飞翼布局飞行器气动特

性的影响。

（a）升力系数

表 1 模型几何参数

Table 1 Geometry parameters of the model

参 数

平均气动弦长/m
参考面积/m2

力矩参考点坐标/m
翼展/m

腹部襟翼宽度/m
腹部襟翼展开后的高度/m

数 值

0. 94
1. 82

（0. 89，0，0）
2. 88
0. 216
0. 086

图 2 半模模型的网格划分

Fig. 2 Grid of the half model
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（b）阻力系数

（c）俯仰力矩系数

图 3 数值计算结果与风洞测力试验结果的对比

Fig. 3 Comparison between simulation and
experimental data

3 结果与分析

3. 1 缝隙分布方式选型

可伸缩腹部襟翼山字形舵片与缝隙的两种分

布方式如图 4（a）和图 4（b）所示。图 4（a）有四片舵

片，当腹部襟翼完全伸展时，板面上出现四个缝

隙，缝隙和舵片的宽度都为 0. 010 75 m；图 4（b）有

三片舵片，当腹部襟翼完全伸展时，板面上出现三

个 缝 隙 ，缝 隙 宽 度 为 0. 014 33 m，舵 片 宽 度 为

0. 010 75 m。此外，为进行对比，设计无缝隙的腹

部襟翼，高度和宽度与可伸缩腹部襟翼完全伸展

时一致，如图 4（c）所示。

对这三种构型的气动力进行数值计算，并将

所得结果分别与干净构型气动力作差，所得的气

动力系数增量随迎角的变化如图 5所示，可以看

出：两种有舵片构型的升力系数增量均大于无缝

隙构型；相对于三片舵片构型，四片舵片构型的升

力系数增量较大，并且阻力系数增量也较大；有舵

片构型造成的附加俯仰力矩系数相近，并且都小

于无缝隙构型；当迎角达到 15°时，升力系数增量开

始突然减小，并且在 16°之后又有增加趋势，阻力系

数增量以及俯仰力矩系数增量也在 15°附近发生了

突变。

（a）四片舵片

（b）三片舵片

（c）无缝隙

图 4 三种腹部襟翼示意图

Fig. 4 Three kinds of belly flaps
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干净构型全机升力系数在 16°附近开始出现非

线性变化，而当迎角小于 16°时，升力系数随迎角基

本呈线性变化趋势。气动力增量在 15°左右发生突

变的原因可能是由于装有腹部襟翼构型相比于干

净构型在更小的迎角下发生了失速，这与文献

［12］的结果相似。但对于本文所设计的腹部襟

翼，加装腹部襟翼构型与干净构型的失速迎角相

差较小。

迎角为 4°时，y=0. 05 m剖面的压力系数云图

和流线分布如图 6所示，其中“ •”表示重心所在位

置，可以看出：当飞行器下方腹部襟翼伸展时，其

前方区域气流被阻挡，从而压力上升，使得飞翼布

局飞行器升力增加；与此同时，在腹部襟翼后方，

气流发生分离，气压下降。若是腹部襟翼板面上

存在缝隙，分离现象有所减轻，压力下降现象相对

于腹部襟翼板面上无缝隙的构型有所缓解。

（a）四片舵片

（b）三片舵片

（c）无缝隙

（d）干净构型

图 6 迎角为 4°时，y=0. 05 m剖面压力系数云图和流线

Fig. 6 Pressure coefficient contours and streamlines on the
profile of y=0. 05 m，α=4°

（a）升力系数增量

（b）阻力系数增量

（c）俯仰力矩系数增量

图 5 三种构型所对应气动力增量随迎角的变化

Fig. 5 Variations of aerodynamic force increments with
angle of attack for three models
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为更进一步研究不同类型腹部襟翼对飞行器

下表面压力分布的影响，分别选取了 y=-0. 05 m
以及 y=-0. 15 m两个占位剖面，表面压力分布如

图 7所示，其中“ •”为重心所在位置。

从图 7可以看出：当腹部襟翼伸展时，机身上

下表面压力差增大，提升了飞行器升力。若腹部

襟翼板面上无缝隙，其后方压力减小，出现负升

力，从而减弱了增升效果；而若腹部襟翼上有缝

隙，其后方上下表面压力相差较小，增升效果几乎

没有损失。对比三片舵片和四片舵片两种构型，

尽管缝隙总面积相同，但四片舵片构型腹部襟翼

前压力更高。当腹部襟翼板面上舵片与缝隙均匀

分布时，增压效果更好，从而可以获得更好的增升

效果。因此，本文选取增升效果更好的四片舵片

构型作为研究对象。若腹部襟翼上无缝隙，俯仰

力矩主要由腹部襟翼前方重心前、重心后以及腹

部襟翼后三处升力决定；而若腹部襟翼上存在缝

隙，腹部襟翼后方的升力增量几乎不起作用。

3. 2 腹部襟翼不同收起状态气动特性分析

为研究可伸缩腹部襟翼收起过程中，不同收

起状态对全机气动特性的影响，构造四种收起状

态，分别为腹部襟翼收起 1/4、2/4、3/4以及完全收

起，如图 8所示。

（a）腹部襟翼收起 1/4

（b）腹部襟翼收起 2/4

（c）腹部襟翼收起 3/4

（d）腹部襟翼完全收起

图 8 腹部襟翼四种构型示意图

Fig. 8 Four configurations of belly flap

（a）y=-0. 05 m站位

（b）y=-0. 15 m站位

图 7 迎角为 4°时，不同构型站位剖面压力系数分布

Fig. 7 Pressure coefficient distributions of station profiles
for different models，α=4°
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四种状态下，腹部襟翼高度以及舵片之间的

缝隙宽度如表 2所示。

为了进一步研究不同收起状态下舵片之间的

缝隙对全机气动特性的影响，构造与每种收缩状

态高度相等的无缝隙腹部襟翼。利用数值方法计

算这些构型的气动力，结果如图 9所示。

（a）升力系数增量

（b）阻力系数增量

（c）俯仰力矩系数增量

图 9 腹部襟翼不同收起状态对应气动力增量随迎角变化

Fig. 9 Variations of aerodynamic force increments with
angle of attack for different belly flap states

从图 9可以看出：对于每一种收起状态，可伸

缩腹部襟翼所带来的升力系数增量都比相对应的

无缝隙腹部襟翼大，而阻力系数增量较小。通过

对比腹部襟翼的不同收起状态，随着腹部襟翼高

度的改变，装有可伸缩腹部襟翼构型的俯仰力矩

系数增量基本呈准线性变化趋势，而装有无缝隙

腹部襟翼构型的俯仰力矩系数增量改变较小，并

且呈非线性变化趋势。

可伸缩腹部襟翼不同站位剖面压力系数分布

如图 10所示，其中“ •”为重心所在位置。

（a）y=-0. 05站位

表 2 四种构型的几何参数

Table 2 Geometry parameters of four configurations

构型

腹部襟翼收起 1/4
腹部襟翼收起 2/4
腹部襟翼收起 3/4

完全收起

腹部襟翼高度/m

0. 075 25
0. 064 50
0. 053 75
0. 043 00

舵片之间缝隙宽度/m

0. 008 062 5
0. 005 375 0
0. 002 687 5

0
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（b）y=-0. 15站位

图 10 迎角为 4°时，不同收起状态的站位剖面

压力系数分布

Fig. 10 Pressure coefficient distributions of station
profiles for different states，α=4°

从图 10可以看出：随着可伸缩腹部襟翼逐渐

收起，腹部襟翼后方飞行器腹部表面压力逐渐减

小，形成了负升力；而腹部襟翼前方压力几乎无变

化，因此俯仰力矩系数逐渐增大。由此可见，可伸

缩腹部襟翼不仅可以用于增升，还有用于调整俯

仰力矩的可能性。

4 结 论

（1）飞翼布局飞行器可伸缩腹部襟翼能够有

效降低腹部襟翼后方的气流分离，增加了飞行器

下表面的压力，比等高等宽的无缝隙腹部襟翼具

有更好的增升效果。

（2）可伸缩腹部襟翼增升效果与缝隙的分布

有关，在腹部襟翼完全伸展状态下，缝隙与山字形

舵片宽度相同时，增升效果最好。

（3）通过对比可伸缩腹部襟翼的不同收起状

态，随着腹部襟翼高度减小，俯仰力矩呈现出准线

性变化趋势。因此，可伸缩腹部襟翼具有用于改

善全机的俯仰力矩特性的可能性。
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