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下单翼布局飞机不同整流减阻特性研究

张礼,高正红
(西北工业大学 航空学院,西安暋710072)

摘暋要:下单翼常规布局飞机的机翼机身结合处存在严重的相互干扰,该处的附面层堆积是造成气流分离的

主要原因,分离会致使飞机的阻力增加。通过整流将机翼机身结合处的附面层外推,在远前方来流的作用下吹

除,通过减小附面层厚度减小阻力;对比分析三种不同整流方案的特点,并进行数值分析。结果表明:本文的三

种整流减阻方案能够达到整流减阻的效果,改善了气动性能,可为下单翼常规布局飞机整流减阻提供参考。
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TheStudyofDifferentFairingsforFairingandDragReductiononthe
Low灢wingLayoutAircraft
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Abstract:Forthelow灢wingconfigurationaircraft,serverflowinterferenceexistatthewing灢bodyjunction,the

boundarylayerstackatthejunctionisthemainreasonforflowseparation,theflowseparationresultsindrag
addition.Thispaperfocusonfairinganddragreduction.Thefairingsdecreasetheboundarylayerthicknessto

thepurposeofdragreductionbyblowingawaytheboundarylayeratthewing灢bodyjunction.Thecharacteristics

ofthreedifferentfairingsareanalyzedcomparatively.Thenumericalstudyandanalysesindicatethatthethree

differentfairingscanachievedragreduction,improvetheaerodynamicperformance.Itcanbeareferenceforthe

designoffairinganddragreductiononthelow灢winglayoutaircraft.
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0暋引暋言

在气动布局设计中,增升减阻是不断追求的目

标,常规布局[1灢2]是飞机气动布局[3]形式中最成熟

的布局形式,能充分发挥机翼的气动特性。飞机气

动阻力中的干扰阻力决定了飞机各部分之间的相

互影响,其中最主要的是机翼和机身之间的相互干

扰。客机因布置客舱和起落架的需要采用下单翼

布局,下单翼是指机翼位于机身下部的纵向相对位

置关系。下单翼常规布局飞机的机翼和机身之间

较严重的干扰引起附面层堆积,导致气流分离,致
使全机阻力增加,因此,有必要通过减弱机翼机身

结合 处 附 面 层 的 堆 积 来 减 小 飞 机 阻 力。Hugo
Gagnon等[4]和S.Peign等[5]对减阻进行了探索;

M.Drela[6]对升力体机身进行了研究;R.Rudnik
等[7]、F.Grand等[8]、LiChunna等[9]以及 Fabien
Gand等[10]对机翼机身结合处的流动进行了实验

和数 值 模 拟;郭 民[11]、AmalAbeysinghe 等[12]、

JohnC.Vassberg等[13]、AakashNarender等[14]对

机翼机身结合处的整流装置进行了设计;XuShen灢
ren等[15]对机翼机身结合处的整流装置进行了优

化。但上述研究工作均未对机翼机身结合处安装

整流装置对飞机纵横航向特性的影响进行研究。
战斗机对机身与发动机进气道之间因附面层



堆积造成分离的解决措施是通过附面层隔道或

DSI(DiverterlessSupersonicInlet)进气道来实现,
如图1所示。附面层隔道是在进气道和机身间产

生气流的通道,通过增加该处气流速度来减弱机身

和进气道间的附面层堆积;而 DSI进气道则是通

过鼓包把进气道和机身间的附面层外推,在气流的

作用下该处附面层不易堆积,从而减小飞机阻力。

图1暋附面层隔道与 DSI鼓包

Fig.1暋BoundarylayerinletandDSIbugle

客机的机翼机身结合处因附面层堆积造成的

分离与战斗机进气道与机身间因附面层堆积造成

的分离类似。因此,本文借鉴战斗机通过 DSI进

气道使用鼓包处理附面层的方法,通过对客机机翼

机身结合处整流鼓包的外形设计将机翼机身结合

处附面层外推,在气流作用下减弱机翼机身结合处

的附面层堆积,实现整流减阻;并对几种整流减阻

方案进行数值模拟分析,研究整流鼓包对飞机气动

特性和纵横航向特性的影响,以期为下单翼常规布

局飞机的机翼机身整流减阻提供参考。

1暋几何外形和计算网格建模

以所建立的近似于737灢800飞机的外形为基

础进行整流减阻设计,该飞机巡航状态为0.78Ma,

2曘迎角,高度11km。
在建模前对不同整流 方 案 外 形 进 行 分 析:

NM,没有整流;ZHL1,机翼机身结合处整流,整
流包的截面外形外凸(整流包截面形状的上部分和

下部分外凸);ZHL2,机翼机身结合处整流,整流

包的截面外形外凸(整流包截面形状的上部分和下

部分内凹);ZHL3,机翼机身结合处加机身腹部整

流,整流包的截面外形外凸。三种不同整流方案的

比较如表1所示。
为了对比分析的准确性,排除其他因素的影

响,三种整流外形均采用相同的上部控制边界、整

流前部边界、整流后部边界、展向整流[11]边界。根

据文献[11],前部整流的范围确定为0.15c,后部

整流范围为0.3c(c为机身机翼结合处机翼弦长),
为了确保整流罩和机翼的适应度,整流罩的纵向截

面应与机翼的剖面形状接近。B样条控制整流罩

截面外形,边界线控制边界,通过几何外形参数化

造型建立三种不同整流罩下的飞机外形,如图2
所示。

表1暋三种整流方式的特点

Table1暋Characteristicsofthethreefairings

整流方案 整流机理 优缺点

ZHL1
通过鼓包将附面层外

推,在 前 方 气 流 的 作

用下吹除附面层

整流 罩 稍 大,但 可 以

为主起落架收放提供

空间

ZHL2
通过鼓包将附面层外

推,增 加 流 速 来 吹 除

附面层

整流罩较小

ZHL3
通过鼓包将附面层外

推,在 前 方 气 流 的 作

用下吹除附面层

整流罩较大,可以为

主 起 落 架 收 放 提 供

空间

(a)NM

(b)ZHL1

(c)ZHL2

(d)ZHL3

图2暋几何外形

Fig.2暋Geometryshapes
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计算网格采用多块结构网格,为了减小网格对

计算结果的影响,NM、ZHL1、ZHL2、ZHL3采用

相同的外流场网格分布,物面网格在整流罩曲率变

化较大的地方进行了不同程度的加密,其余地方网

格相同。三种不同整流罩下的飞机气动网格分布,
如图3所示。

(a)NM

(b)ZHL1

(c)ZHL2

(d)ZHL3

图3暋网格分布

Fig.3暋Gridsdistribution

2暋计算方法

计算方程采用考虑粘性的 N灢S方程,直角坐

标系下的三维可压非定常 N灢S方程的守恒积分表

达式为

毠
毠t犿QdV+犾F·nds=0 (1)

式中:Q=(氀,氀u,氀v,氀w,氀e)T,为守恒向量,氀,(u,v,

w),e分别为密度、直角坐标系的速度分量、单位质

量气体的总通量;毠V 为某一固定区域的边界;n为

边界的外法向量;F 为矢通量,可以分解为对流矢

通量Fc 和粘性矢通量Fv 两部分,即F=Fc-Fv。
为了较真实地模拟飞行器流场的复杂流动,需

利用考虑粘性的 N灢S方程求解。受到计算机条件

的约束,直接求解 N灢S方程还只限于少数简单流

动的情况。实际工程中通常采用雷诺平均 N灢S方

程(RANS)方法,其主要思路是将满足动力学方程

的瞬时运动分解为平均运动和脉动运动两部分,脉
动运动对平均运动的贡献通过雷诺应力项来模化,
即通过湍流模型来封闭雷诺平均 N灢S方程,使之

可以求解。根据湍流的理论知识、实验数据或直接

数值模拟结果,给出雷诺应力的各种经验和半经验

的本构关系,从而使湍流的平均雷诺方程封闭。
按照对模型处理的出发点不同,可以将湍流模

型分为两大类:一类为雷诺应力模型,另一类为涡

粘性封闭模型。受计算条件的限制,雷诺应力模型

由于计算量大,应用范围受到限制。在工程中广泛

采用涡粘性模型,它仿照粘性的思路提出,假设雷

诺应力项为

uiuj
——— =-vt Ui,j+Uj,i+2

3Uk,k毮i
æ

è
ç

ö

ø
÷j +2

3k毮ij

(2)
式中:k=uiuj

———/2,为湍动能;vt 为涡粘性系数。
当平均速度应变率确定后,六个雷诺应力只需

确定一个涡粘性系数vt 就可以完全确定,且涡粘

性系数各向同性,可以通过附加的湍流项来模化。
为了使控制方程封闭,在引入附加湍流项后,需要

求解与附加湍流数目相同的附加微分方程。根据

要求解的附加微分方程的数目,一般可将湍流模型

划分为三类:零方程模型,典型代表为 Baldwin灢
Lomax模型;一方程模型,典型代表为 Spalart灢
Allmaras模型;两方程模型,典型代表为k灢毰 模型

和k灢氊 模型。此处计算采用k灢毰湍流模型。

3暋计算结果与分析

整流前部的整流范围为0.15c,后部整流范围

为0.3c,得到的结果如图4所示,可以看出:在-4曘
~4曘迎角范围内,升力系数随迎角线性变化,在毩=
4曘以后出现了非线性;ZHL1、ZHL2、ZHL3相比没

有整流外形 NM,升力系数有不明显下降,以2曘巡

航迎角为例,分别下降0.91%、0.6%、3%,ZHL3
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升力损失最严重。

图4暋升力系数随迎角的变化曲线

Fig.4暋Curveofliftcoefficientwithangleofattack

阻力系数随迎角的变化曲线如图5所示,可以

看出:ZHL1、ZHL2、ZHL3阻力系数均小于未整

流外形 NM,达到了整流减阻的目的;毩=2曘时,相
对于未整流外形,三种整流方式阻力系数分别减小

5.7%、7.3%、7.4%。

图5暋阻力系数随迎角的变化曲线

Fig.5暋Curveofdragcoefficientwithangleofattack

俯仰力矩系数随迎角的变化曲线如图6所示。

图6暋俯仰力矩系数随迎角的变化曲线

Fig.6暋Curveoflongitudinalmoment

coefficientwithangleofattack

从图6可以看出:在-4曘~4曘迎角范围内,未
整流外形(NM)、整流外形(ZHL1、ZHL2、ZHL3)
均是纵向静稳定的,且静稳定度相同,在1.5曘迎角

附近达到力矩为0;在相同迎角下,整流外形相对

于未整流外形低头力矩稍大;在4曘迎角以后出现

了勺形区[13],且整流外形相对于未整流外形勺形

区更显著。

NM、ZHL1、ZHL2、ZHL3均在2曘迎角附近达

到最大升阻比,故本文将2曘迎角作为巡航状态是

合适的。升阻比随迎角的变化曲线如图7所示,可
以看出:ZHL1、ZHL2、ZHL3相比 NM 升力系数

有少许降低,但阻力系数下降更多,总的来说方案

ZHL1、ZHL2、ZHL3 升阻比均有不同程度的增

益,分别为5.4%、7.4%、4.7%,表明本文的整流

减阻方案具有现实可行性。

图7暋L/D 随迎角的变化曲线

Fig.7暋TheL/D withangleofattack

飞机的极曲线如图8所示,可以看出:在小于

升力系数0.55时,相同升力系数对应的阻力系数

均是整流外形小于未整流外形,达到了整流减阻的

效果;而在升力系数大于0.55时,由于非线性的影

响,效果并不明显。

图8暋极曲线

Fig.8暋Plotcurve
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滚转力矩系数随迎角的变化曲线如图9所示,
可以看出:整流外形相对于未整流外形,有更小的

滚转力矩,整流有减小飞机滚转的作用,且整流、未
整流外形有相同的滚转力矩随迎角的变化趋势。

图9暋滚转力矩系数随迎角的变化曲线

Fig.9暋Curveoflateralmoment

coefficientwithangleofattack

偏航力矩随迎角的变化曲线如图10所示,可
能看出:未整流外形偏航力矩较小,而整流外形有

较大的偏航力矩,有增大偏航力矩的趋势,且三种

整流外形随迎角变化趋势基本相同,只是 ZHL2
变化较剧烈。此处未计算偏航力矩随侧滑角的变

化,也没有从航向静稳定度进行分析。

图10暋偏航力矩系数随迎角的变化曲线

Fig.10暋Curveofdirectionalmoment

coefficientwithangleofattack

机翼展向不同剖面的压力分布如图11所示,
由于机翼采用弱激波超临界翼型,剖面压力分布具

有显著的屋顶状压力分布形态。本文采用的超临

界翼型,其上表面后缘向下有一定的弯度,且下表

面后缘的内凹并不严重,弥补了传统超临界翼型带

来的较大低头力矩,但升力有一定的损失。力矩特

性和升阻特性是一对难平衡的矛盾组合体,如何权

衡成为应用超临界翼型需考虑的问题。

(a)机翼16%半展长处剖面的压力分布

(b)机翼20%半展长处剖面的压力分布

(c)机翼26%半展长处剖面的压力分布

图11暋机翼展向不同剖面处的压力分布

Fig.11暋Pressurecoefficientdistributionofdifferent

spanwiselocationonthewing

从图11可以看出:由于机翼机身的相互干扰,
内翼剖面前缘的升力损失较大,沿展向远离机翼机

身结合处机翼剖面升力逐渐恢复,整流对机翼剖面

压力分布的影响沿展向逐渐减小。从图11(a)可
以看出:三种整流方案的机翼剖面上表面压力相对

于未整流外形有更大的负向压力,对应的流速增

大,这对减弱机翼机身结合处附面层堆积有利;而
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在下表面则有较小的升力(除 ZHL3 在前缘稍

大),相应下表面流速减小。ZHL3 对机翼剖面的

压力分布影响较大,在剖面下表面中部的升力损失

较多,即ZHL3相比其他两种整流方案升力损失

较多的原因。综上所述,整流对机翼剖面压力分布

的影响趋势沿展向逐渐减小。

4暋结暋论

(1)本文的整流减阻方案达到了减小阻力的

效果,但升力稍有损失,总体来说升阻比有所提高。

ZHL2相比其他两种整流方案升力损失最小,减阻

效果好,升阻比增益最大,且整流罩最小;ZHL3减

阻效果比ZHL1好,但升力损失较多,升阻比相差

不大;ZHL3相比其他两种整流方案升力损失较

大,主要是由于 ZHL3使机翼下表面升力损失较

多所致。
(2)整流对纵向静稳定度没有影响,但使低头

力矩有所增大,勺形区加剧;整流能减小滚转力矩,
有增大偏航力矩的作用。

(3)本文针对下单翼布局飞机机翼机身整流

的建模计算分析对机翼机身的翼身融合设计具有

一定的参考作用。
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