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融合式翼梢小翼减阻效应研究
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摘暋要:有效减小诱导阻力对于飞机降低油耗、提高航程具有重要意义。针对某飞机翼身组合体构型,采用

CFD数值模拟方法分析融合式翼梢小翼对飞机气动力特性的影响,尤其是其减阻效应;并给出翼梢小翼附近

的空间流场。结果表明:带翼梢小翼后翼尖涡强度减弱,飞机阻力系数明显下降;固定升力系数0.5时,弯矩增

加3.2%,阻力系数减小4.2%。
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Abstract:Effectivelydecreasinginduceddragisofimportantsignificancefortheaircrafttoreducethefuelcon灢
sumptionandincreasetheflightrange.NumericalsimulationwithCFD methodsarecarriedouttoobtainthe

aerodynamiccharacteristics,especiallythedragreductioneffectofthefuselageandwingconfigurationwiththe

fusionwinglet.Theresultsshowthattipvortexisdecreasedanddragcoefficientisobviouslyreduced.Theben灢
dingmomentcoefficientcanbeincreasedby3.2%anddragcoefficientcanbedecreasedby4.2% whenspecif灢
yingtheliftcoefficienttobe0.5.
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0暋引暋言

机翼在产生升力的同时,由于其尾涡和翼尖涡

的下洗作用也产生了诱导阻力。高亚音速飞机在

巡航状态下的诱导阻力约占全机阻力的30%~
40%,有效减小诱导阻力对于飞机降低油耗、提高

航程具有重要意义。从理论计算和试验对翼尖装

置的研究表明,加装翼尖装置可以起到显著的减阻

效果[1]。

1976年,美国 NASA Whitcomb的研究首先

表明加装翼梢小翼能够减小机翼的诱导阻力,随后

美国在加油机 KC灢135上加装翼梢小翼进行了飞

行试验,据报道可以使总阻力降低约6.5%[2灢3]。

此后,许多大中型飞机都采用翼梢小翼来减小诱导

阻力,比 较 典 型 的 有 波 音 737NG,空 客 A330、

A340,我国的 ARJ21等。融合式翼梢小翼相对传

统的翼梢小翼更为先进,机翼翼尖圆滑弯曲过渡到

翼梢小翼,不仅能充分发挥翼梢小翼的作用,优化

机翼展向升力分布,而且可大幅改善翼梢小翼和机

翼翼尖交接处的流场,降低气流干扰和分离程度。

翼梢小翼的减阻机理是:首先,翼梢小翼起到

翼尖端板的作用,相当于增大了机翼的有效展弦

比;其次,翼梢小翼产生升力的同时也产生了尾涡,

与机翼的翼尖涡在二者交界处的诱导速度相反,从
而削弱了机翼的翼尖涡,使诱导阻力减小;最后,翼



梢小翼可利用机翼翼尖的畸变流场产生向内的侧

向力,该力分解为向上的升力和向前的推力,有利

于增加机翼升阻比,提高起落性能[4]。翼梢小翼还

会增大机翼翼根的弯矩,导致机翼的结构重量增

加,因此机翼翼根弯矩的增量是翼梢小翼设计的一

个重要约束。
对于翼梢小翼设计方法及其气动特性的研究,

国内外已有大量经验。文献[2灢5]给出了翼梢小翼

的几何参数及设计方法。梁益明等[6]采用计算流

体力学(CFD)方法就翼梢小翼根弦长、倾斜角、外
撇角等不同几何参数对翼尖涡的影响进行了研究;
张雨等[7]、翁晨涛等[8]分别采用 Lagrange乘数优

化方法和遗传算法对民用飞机的翼梢小翼进行了

优化设计;李伟等[9]研究了一种变体翼梢小翼,主
动改变倾斜角以优化机翼的升阻力特性;张建军

等[10]研究了不同翼梢小翼对飞机横航向的影响。

BentoS.deMattos等[5]还给出了所设计翼梢小翼

的数 值 和 试 验 结 果;M.J.Smith 等[11]以 NA灢
CA0012翼型构造三维机翼,分别采用试验和CFD
方法研究了五种翼梢小翼的升阻力对比结果;So灢
hailR.Reddy等[12]利用 modeFRONTIER商业软

件进行了翼梢小翼的多目标优化设计;JoelF.
Halpert等[13]针对 KC灢135飞机开展了翼梢小翼

和倾斜翼尖等的试验及计算研究,评估了不同参数

下各翼尖的减阻收益;AaronBlevins等[14]则研究

了翼梢小翼在雅克54飞机上的升阻收益。
已有研究或基于物理建模,或基于国外飞机,

本文则针对国内现有飞机,采用 CFD数值模拟方

法,对其带融合式翼梢小翼的气动力特性,尤其是

减阻效应进行研究。

1暋数值方法及计算模型

1.1暋数值方法

本文采用的数值方法详见文献 [15],采用

Wisemanplus软件进行计算。该软件基于三维积

分形式的雷诺平均 N灢S方程:

毠
毠t犿QdV+犽f·ndS=0

式中:Q为守恒量;V 为控制体体积;S 为控制体表

面积;f为通过表面S 的无粘通量和粘性通量之

和;n为控制体表面S 的外法向单位矢量。

以有限体积法构造空间半离散格式,无粘通量

项采用三阶 Roe迎风差分格式离散,粘性通量项

采用中心差分格式离散,利用多重网格技术加速

收敛。
文献[15]中以DLR灢F4标模为例,分析了计算

结果与试验结果的符合性,证明该数值软件计算方

法可靠,结果可信。

1.2暋计算模型及网格

计算模型为某飞机翼身组合体构型,翼尖部分

分别采用常见的普通翼尖和融合式翼梢小翼模型。
翼梢小翼的设计考虑翼根弯矩约束,优化各项几何

参数,从普通机翼翼尖平滑向外、向上延伸,机翼与

小翼融合过渡。机翼翼尖部分的两种模型对比如

图1所示。

(a)原始翼尖构型

(b)翼梢小翼构型

图1暋计算模型对比示意

Fig.1暋Comparisonofcomputationalmodels

采用ICEMCFD 软件生成计算网格,为了减

小计算误差,两套机翼翼尖方案使用同一套初始网

格,仅在翼尖部分根据不同翼尖外形进行相应

调整。
翼尖部分的网格如图2所示,原始翼尖方案网
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格量为550万左右,翼梢小翼方案网格量为750万

左右,模型法向第一层网格尺寸为10-6量级,边界

层网格增长率限制在1.2,各计算状态点的y+ 值

最大约0.25。

(a)原始翼尖网格

(b)带翼梢小翼翼尖网格

图2暋翼尖部位网格示意

Fig.2暋Meshgenerationonwingtips

计算马赫数下数值计算结果和试验的极曲线

对比如图3所示,可以看出:计算和试验结果符合

良好,本文网格量已满足精度要求。

图3暋数值计算和试验结果比较

Fig.3暋ComparisonofCFDandexperimentresults

2暋计算结果分析

本文计算马赫数为0.7,雷诺数约为3000万,
采用SA湍流模型。

2.1暋气动力特性影响分析

普通机翼翼尖和带融合式翼梢小翼翼尖的气

动力特性对比曲线分别如图4~图9所示。其中,

毩、CL、CD、K、CM、CMx 分别表示迎角、升力系数、阻
力系数、升阻比、俯仰力矩系数、对x 轴(机身轴

线)弯矩系数。

图4暋升力系数对比

Fig.4暋Comparisonofliftcoefficient

图5暋阻力系数对比

Fig.5暋Comparisonofdragcoefficient

图6暋极曲线对比

Fig.6暋Comparisonofdragpolarcurves
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图7暋升阻比对比

Fig.7暋Comparisonoflift灢dragratio

图8暋俯仰力矩系数对比

Fig.8暋Comparisonofpitchmomentcoefficient

图9暋弯矩对比

Fig.9暋Comparisonofbendingmomentcoefficient

从图4~图9可以看出:在相同迎角下,带翼

梢小翼后,翼身组合体的升力系数增加,阻力系数

有略微减小,但升阻比有显著增加,最大升阻比约

增加1.0,低头力矩和对x 轴的弯矩也均有增加;
在相同升力系数下,带翼梢小翼时阻力有明显下

降,固定 升 力 系 数 为 0.5 时,阻 力 系 数 减 小 近

0.001,降低约4.2%,对x轴的弯矩增加3.2%。

2.2暋压力分布及极限物面流线分析

截取两种翼尖方案不同机翼展向剖面,如图

10所示,分别定义为y1、y2、y3,给出各剖面在迎角

毩=2曘时的压力系数分布对比,如图11所示。

(a)普通翼尖

(b)带翼梢小翼翼尖

图10暋机翼展向站位取值

Fig.10暋Differentprofilesonthewingspandirection

(a)剖面y1
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(b)剖面y2

(c)剖面y3

图11暋普通翼尖构型和带翼梢小翼构型不同剖面处

压力系数分布对比

Fig.11暋Comparisonsofprofilepressure

coefficientwithandwithoutwinglet

从图11可以看出:带翼梢小翼后,机翼展向各

剖面的压力曲线有所变化,越靠近翼尖部分,小翼

的影响越大,上翼面产生的负压峰值也越大。
翼梢小翼构型在不同迎角下的表面压力分布

云图及物面极限流线如图12所示,可以看出:翼梢

小翼构型在3曘迎角时,机翼上表面与小翼连接处

出现轻微分离现象,小翼上有展向流动;4曘时则发

生明显分离,且与机翼连接处有涡产生。

(a)毩=2曘

(b)毩=3曘

(c)毩=4曘

图12暋翼梢小翼构型不同迎角压力云图及物面流线对比

Fig.12暋Comparisonsofthepressurecoefficientandthe

surfacestreamlineswiththe“winglet暠configuration
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2.3暋空间流线分布

截取普通翼尖构型和翼梢小翼构型在毩=2曘时

机翼翼尖后部1倍当地弦长位置剖面,该剖面的压

力系数分布如图13所示。普通翼尖和翼梢小翼构

型在翼尖部位的空间流线如图14所示。

(a)普通翼尖

(b)带翼梢小翼翼尖

图13暋翼尖后某剖面压力系数分布对比

Fig.13暋Comparisonofpressurecoefficientsaftera
tipsection

(a)普通翼尖

(b)带翼梢小翼翼尖

图14暋机翼翼尖附近空间流线对比

Fig.14暋Comparisonofvolumestreamlinesnearthe

wingtip

从图13~图14可以看出:普通翼尖构型机翼

翼尖后部有明显卷起的、强度较大的翼尖涡;带上

翼梢小翼后,在小翼翼尖及普通翼尖和小翼根部结

合处均有涡的产生,两涡方向相反,互相影响,整个

翼尖涡的强度被削弱,最终使得诱导阻力减小。

3暋结暋论

(1)带融合式翼梢小翼后,削弱了翼尖涡的强

度,翼身组合体的升力系数增加,诱导阻力系数减

小,可以有效降低飞机油耗,增加航程。
(2)带翼梢小翼后增大了机翼的翼根弯矩,使

得机翼结构重量增加,在翼梢小翼设计过程中,弯
矩增量应为考虑的一个重要约束。
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