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摘要    受成本和用户市场限制, 轻型飞机通常采用相对简单的增升系统满足起降、爬升等

极高的飞行安全要求, 这些飞行状态涉及飞机的大迎角空气动力学特性. 翼身接合部流动

分离是影响大迎角性能的主要因素之一, 因此, 控制翼身接合部的流动分离, 对改善轻型飞

机的大迎角性能具有重要的工程应用价值. 本文采用 CFD 和风洞试验方法, 针对某轻型飞

机增升构型开展翼根整流设计方法研究, 给出了翼身接合部形状影响流动分离的物理机制, 

由前缘、展向和中后段构成的整流设计方法, 整流参数及其三维参数化建模方法. 采用该设

计方法完成的某轻型飞机翼根整流设计方案, 有效控制了翼根流动分离, 改善了大迎角气

动性能, 有利于提高飞行安全性. 研究结果已用于中国通用飞机公司某轻型飞机研制. 
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在飞机各部件相互干扰的现象中 , 机翼与机身

间的相互干扰最为重要[1, 2]
. 此干扰效应[3]使翼根流

动过早分离, 阻力增大, 对飞机的中等和大迎角性能

产生不利影响, 包括升力线性段变短, 最大升力和失

速迎角减小等 , 从而对飞机起降性能和飞行安全性

产生严重影响.  

对于轻型飞机 , 其用户市场决定了不能采用复

杂的高性能增升系统设计 , 通常采用相对简单的增

升系统满足起降、爬升等极高的飞行安全要求. 这些

飞行状态涉及飞机大迎角性能 , 而翼身干扰所引起

的流动分离是影响飞机大迎角性能的主要原因之一. 

此外, 与大型飞机相比, 轻型飞机机体小, 结构紧凑, 

可整流范围小, 整流难度大. 因此, 开展轻型飞机翼

根整流研究, 控制翼身接合部的流动分离, 提高大迎

角飞行性能, 对提高轻型飞机安全性和市场竞争力

具有重要的工程应用价值.  

针对翼身干扰造成翼根流动分离问题 , 国内外

的研究基本可以分为两大类: 一种是采用柱体加水

平板或垂直板加机翼两种简化模型研究翼身干扰 , 

该方法为纯粹的理论性研究[4]
, 与工程实际存在较大

的差别; 另一种是针对某一具体工程问题, 经验性地

给出较为合理的整流方案[5]
, 而对流动机理和设计方

法缺乏系统深入的研究, 缺乏普遍性指导意义. 因此, 

现存的两种研究方法均具有较大的局限性.   

本文针对某下单翼轻型飞机翼根流动分离问题, 

选取流动相互干扰和分离最为严重的着陆构型开展

研究, 提出轻型飞机翼身接合部整流设计方法, 既解

决该轻型飞机的大迎角飞行问题 , 又可验证所提出

整流设计方法的可行性与适用性. 首先, 采用 CFD

方法, 研究着陆构型的翼身接合部外形特征与翼根

流动分离的关系 , 分析造成流动分离的主要影响因

素; 在此基础上, 提出翼根整流设计方法, 包括设计

思想、设计原则及翼根整流型面参数化建模方法. 其

次, 采用提出的翼根整流设计方法对该轻型飞机进
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行翼根整流设计 , 给出了整流设计方案及对飞机大

迎角气动性能的影响, 并用 CFD 方法与风洞试验进

行验证.  

1  研究模型与方法 

1.1  研究模型 

研究模型为某轻型飞机着陆构型, 机长 2.24 m, 

翼展 2.46 m, 机翼后缘采用简单双缝襟翼, 襟翼偏度

40°, 见图 1.  

1.2  研究方法与验证 

采用数值求解雷诺平均 N-S 方程(RANS), 有限

体积法进行离散, 隐式时间推进, k-湍流模型的数

值研究方法, 半模计算网格总数 980 万. 计算状态与

风洞试验状态相同, 速度 70 m/s, 高度 H=0 m, 以机

翼平均气动弦为参考长度的雷诺数 Re=1.48× 10
6
. 计

算所用全机表面网格如图 1 所示.  

为保证本文所采用的 CFD 方法的可靠性与准确

性, 采用该轻型飞机基本构型(舵面不偏转的干净外

形)和增升构型(飞机起降时增升装置打开的外形)的

风洞试验结果对计算方法进行验证 . 计算方法也用

NACA trip wing 标模[6]进行过验证[7, 8]
.  

风洞试验在中国空气动力研究与发展中心低速

空气动力研究所 4 m× 3 m风洞中进行. 该风洞是一座

单回流式闭口试验段低速风洞, 试验段长 8 m, 横截

面为切角矩形, 试验段中心截面有效面积 10.72 m
2
, 

试验风速 70 m/s, 以机翼平均气动弦长为参考长度的

试验雷诺数为 Re=1.48× 10
6
. 模型安装如图 2 所示.  

由图 3可见, 基本构型与增升构型的升力计算结

果(图 3中以CFD表示)与风洞试验结果(图 3中以Exp

表示)吻合良好, 大迎角性能存在差异, 这可能是计

算对强分离的模拟能力不足造成的. 图4给出的较大迎

角翼根流动分离情况与试验丝线显示流态基本一致.  

算例验证表明, 本文采用的数值计算方法对于 

 

图 1  研究模型及表面网格 

 

图 2  风洞试验模型 

 

图 3  基本构型与增升构型升力特性 

 

图 4  翼根分离流态 

左为试验, 右为计算; =8° 

增升构型较大迎角流动分离具有良好的预测能力 , 

满足研究工作需要.  

2  翼根流动分离机理研究 

为了掌握翼根流动分离机理 , 选取飞机起降常

用迎角 6°和 8°状态, 研究单独机翼和翼身组合体的

流动差异. 由图 5 可见, =6°, 翼身组合体翼根后缘

附面层加厚, 有流动分离的趋势; =8°, 流动分离已

发展到翼根中段. 单独机翼均为附着流动.  

由图 6给出的翼根处表面压力分布可见, 与单独 
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图 5  单独机翼和翼身组合体流动形态 

 

图 6  单独机翼与翼身结合体翼根压力分布 

机翼相比, 两个迎角下, 翼身组合体的翼根前缘吸力

峰值明显增高 , 但逆压梯度没有明显增加 . 由此可 

见, 前缘吸力峰增加不是造成后缘流动分离的主要

原因, 但随着迎角的增加, 过高的吸力峰使得流动分

离更加迅速地向前缘发展.  

参考文献[9~12]指出, 机翼对机身附面层发展具

有阻滞作用, 增加了翼身接合部附面层流动的不稳

定性, 导致翼根提前分离, 这种阻滞作用在较大迎角

时更加严重.  

图 7 给出了单独机翼与翼身组合体附面层计算

结果. 单独机翼展向附面层厚度分布均匀, 差异较小. 

翼身组合体接合部的锐角过渡处有明显的附面层掺

混和堆积现象. 总压分布也表明, 单独机翼流向总压

变化较小 , 而翼身组合体在翼身接合部则出现了较

为严重的总压损失, 见图 8. 附面层形态和总压分布

从两个方面揭示 , 翼身接合部的锐角过渡导致附面

层掺混和堆积 , 这是造成翼身接合部流动分离的另

一个重要原因.  

 

图 7  单独机翼与翼身翼身组合体附面层形态(=8°) 

 

 

图 8  单独机翼与翼身组合体总压分布 

为了便于分析翼身接合部形状对流动分离的影

响, 本文采用沿流向的空间截面积分布来描述翼身

接合部型面的变化 . 考虑到描述方法的工程适用性

和直观性, 空间截面积采用如下方法确定: 内边界为

机身的外轮廓线; 下边界由机翼上表面及其后缘的

流向延伸面构成; 上边界由整流允许的最大高度来

确定, 通常, 高度方向的整流不会超过机身型面外侧

点, 因此, 上边界由过机身外侧点的水平面构成; 外

边界由展向最大允许整流范围确定 , 通常取襟翼内

侧为外边界. 由上述边界构成整流空间, 沿流向截取, 

即可得到某流向位置的空间截面积, 见图 9.  

图 10 给出了翼身接合部空间截面积分布(S1)及

其变化率(dS1/dx). 由图 10 可见, 在翼身接合部中后

段 x=4.8~5.2 m 范围内, 截面积分布曲线不光顺, 变 
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图 9  空间截面边界示意 

 

图 10  翼身接合部空间截面积分布及变化率 

化率曲线出现振荡 , 表明翼身型面在机翼尾缘处存

在局部收缩过快的现象, 易导致流动在此处产生较

大逆压梯度, 不利于附面层稳定.  

综上所述, 导致翼根流动分离的物理机制可归

纳为以下 4 点: 1) 受机身影响, 机翼根部前缘吸力峰

增高, 使流动分离发展迅速; 2) 机翼阻滞机身附面层

发展, 增加附面层流动的不稳定性; 3) 机翼与机身锐

角连接, 造成附面层掺混堆积; 4) 翼身接合部后段

型面局部收缩过快, 产生较大逆压梯度.  

3  整流设计方法 

3.1  设计思想 

根据第 2节得到的翼身接合部流动分离机理, 整

流设计从以下 3 方面进行.  

3.1.1  前缘整流 

前缘整流采用向前修形方法 , 以增加翼根局部

长度, 增大后掠角, 减小相对厚度, 使机翼-机身尽可

能和缓连接, 缓解流动急剧加速, 降低前缘吸力峰, 

削弱机翼对机身附面层发展的阻滞作用[12]
.  

工程设计中 , 应针对增升构型的前缘吸力峰形

状和大小来决定前缘整流参数. 若前缘吸力峰较大, 

应采用较大的前缘后掠角和前缘半径 , 适当对前缘

进行负扭转; 反之, 应采用较小范围的前缘整流.  

3.1.2  展向整流 

展向整流是对翼身接合部型面进行平缓过渡设

计, 达到消除或减弱附面层掺混的目的. 整流幅度应

根据翼身接合部夹角大小而定 , 若翼身接合部夹角

大于或者等于 90°, 可采用较小的倒角整流或不进行

整流; 若夹角小于 90°, 夹角越小, 所需的展向整流

幅度越大, 应尽量使整流后的夹角大于 90°.  

由图 7可见, 该轻型飞机的翼身接合部夹角仅为

65°, 在翼身结合处有明显附面层堆积与掺混现象 , 

因此, 展向整流幅度应较大.  

3.1.3  中后段整流 

中后段整流主要针对机翼最大厚度线之后进行. 

通过改变中后段翼身接合部型面的曲率 , 减缓空间

截面积扩张, 避免流动急剧减速和产生较大逆压梯

度. 通常, 大多数飞机翼身接合部的空间最小截面在

翼根剖面的最大厚度位置. 因此, 中后段整流应从此

处开始, 其整流长度和型面构造应根据空间截面的

扩张程度来决定. 若机身中段基本为等截面构型, 且

机翼上表面后段较为平坦, 最大厚度向后过渡平缓, 

即空间截面扩张较慢, 则可采用较小的中后段整流;

若机身后段明显收缩, 或机翼最大厚度靠后, 即空间

截面扩张较快 , 则应采用较长和较为饱满的整流型

面, 减缓空间流线的扩张.  

由图 10 可见, 该轻型飞机中后段的翼身接合部

空间截面扩张较快且不光顺, 因此, 应采用较长和较
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饱满的整流型面.  

3.2  整流型面参数化建模方法 

根据整流设计思想, 采用 3种翼根整流的设计参

数: 1) 前缘整流参数, 包括整流长度、整流半径及扭

转角; 2) 展向整流参数, 主要为展向整流长度; 3) 中

后段整流参数, 包括整流长度和翼身接合部型面曲率.  

根据上述 3种整流参数, 构建翼根整流型面的参

数化模型. 整流型面定义为由内侧控制截面、展向控

制截面和若干条型面控制线构成的空间型面 , 如图

11 所示. 内侧控制截面选取飞机对称面翼型在机身

表面的投影, 对称面翼型采用“有理 B样条”参数化方

法[13, 14]构造. 内侧控制截面主要控制流向整流长度、

前缘半径及前缘扭转 . 展向控制截面用以调整展向

整流长度, 可采用平面和曲面等截面构造方法, 本文

采用平面展向控制截面.  

型面控制线分两类: 一类是用来控制整流型面

平面形状的控制线. 取内侧控制截面的前/后缘点和

展向控制面与机翼前/后缘的交点, 作为平面形状的

前/后缘控制线的内外端控制点, 控制线可采用直线

或曲线, 曲线采用中间插值拟和方法构造, 本文整流

前缘采用曲线, 后缘采用直线. 另一类是整流型面内

侧控制截面与展向控制截面之间型面过渡控制线 , 

根据型面复杂程度, 选择控制线的数目. 控制线以与

内侧控制截面处机身表面相切 , 与展向控制截面处

机翼表面相切及型面光滑过渡为约束, 采用中间插

值拟和方法构造.  

整流型面的控制面、控制线、控制点参数的定义

和作用分别在图 11 和表 1 中给出.  

4  某轻型飞机翼根整流研究 

4.1  整流设计方案 

采用第 3节提出的整流设计方法, 针对某轻型飞

机增升构型的翼根流动分离问题开展整流方案设计. 

通过四轮参数化迭代设计 , 最终整流方案如图 12. 

整流型面最大前缘后掠角 87.5°、最小前缘后掠角

5.1°、翼身夹角 113°; 内侧控制面前缘半径 103.8 

mm、前缘延伸长度 a 为 0.16c (c 为原始翼型弦长)、

后缘延伸长度 b 为 0.48c、相对厚度 15%; 展向长度

0.052b/2 (b 为机翼展长).   

 

图 11  整流型面参数定义 

表 1  控制面、控制线及控制点参数 

类别 样本 作用 

内侧控制面/对

称面翼型 

a 控制前缘延伸长度、前缘后掠角 

b 后缘延伸长度 

前缘半径、 

扭转角 
控制前缘整流形状 

展向控制面 翼型 控制展向整流长度 

控制线 

A 控制前缘形状 

B 
控制内侧与展向控制面之间上表面

前段和中段型面过渡 

C 
控制内侧与展向控制面之间下表面

前段和中段型面过渡 

D 
控制内侧与展向控制面之间上表面

中段和后段型面过渡 

E 
内侧与展向控制面之间下表面中段

和后段型面过渡 

F 整流后缘 

注: B, C, D, E, F 控制线是型面光滑度的基本控制线, 可根据型面

复杂程度增加  

 

图 12  整流型面 
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4.2  整流构型气动性能 

图 13 给出了整流前后增升构型的升阻特性. 由

图 13 可见 , 整流前 , 升力线性段<8°, 最大升力

CLmax=1.94、失速迎角stall≈16°; 整流后, 升力线性

段<15°、提高 87.5%, 最大升力 CLmax=2.39、提高

23%, 失速迎角stall≈16°, 保持不变. 整流使整个迎

角范围内阻力减小,  8°, 减阻量更大, 最大减阻量

约 0.05. 可见, 整流明显改善了该轻型飞机大迎角气

动性能, 有利于飞行安全性.  

4.3  翼根整流的物理机制 

 6°, 阻力减小. 此时, 整流前后, 机翼表面

流动均没有分离(图 14), 阻力主要来源于摩擦阻 力, 

而摩擦阻力主要由全机浸润面积决定 , 而整流使翼

身接合部的浸润面减小(图 15). 图 15 中的虚线为整

流前, 翼身接合部某截面上表面翼身夹角和下表面

翼身外形, 实线对应整流后.  

 

图 13  整流对增升构型升阻特性影响 

(a) 升力特性; (b) 阻力特性 

 
图 14  整流对翼根流动影响 

左: 无整流; 右: 带整流 

 

图 15  整流翼身夹角及根部附面层(=8°) 

>6°, 整流使升力增量和减阻量明显增大 , 由

图 14 可见, 整流消除了翼身接合部的流动分离, 由

流动分离引起的升力损失和压差阻力随之减小 . 结

合前文翼根流动分离机理研究 , 整流抑制翼根流动

分离的物理机制主要有以下 3 个方面. 

1) 减弱翼根部附面层堆积与掺混, 比较图 7和 15.  

2) 降低翼根前缘上表面吸力峰, 削弱机翼对机

身附面层发展的阻滞作用 , 减小逆压梯度和总压损

失, 见图 16 和 17.   

3) 在翼身接合部后段(x=4.8~5.2 m), 空间截面

积 S2 扩张减缓, 型面过渡平缓光顺, 使流动减速和  
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图 16  整流对翼根部压力分布影响 

 

 

图 17  整流对总压损失影响 

缓, 逆压梯度减小, 见图 18.  

5  结论 

本文针对轻型飞机翼根流动分离影响大迎角飞  

 

图 18  整流前后翼根空间截面积分布及变化率 

 

行安全性问题, 以某轻型飞机增升构型为对象, 研究

轻型飞机的翼根整流设计方法, 得到如下结论. 

1) 轻型飞机翼根流动分离的物理成因可归纳为: 

机－身干扰造成前缘吸力峰过高; 机翼阻滞机身附面

层的发展;机翼与机身夹角过小; 翼身接合部后段型

面局部收缩过快. 据此, 翼身接合部整流应由前缘、

展向与中后段整流 3 部分构成.  

2) 整流型面可用 3 类整流参数描述, 并给出了

整流参数化建模方法. 

3) 采用本文设计方法完成的某轻型飞机翼根整

流设计方案, 经 CFD 和风洞试验验证表明, 有效控

制了翼根流动分离, 显著改善了大迎角气动性能, 有

利于提高飞行安全性.   

本文方法适用于轻型飞机工程设计 , 也可供其

他飞机设计借鉴和参考.  
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