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大型客机两段翼型着陆滑跑
气动性能数值研究
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摘F要!

采用非定常数值模拟方法对包含前缘下垂&后缘铰链襟翼和上偏扰流板的两段翼型在着陆滑跑时的气动性

能进行了研究% 计算结果表明!

"

扰流板大角度上偏产生了明显的增阻效果#两段翼型的阻力系数在 "#11

以上#远大于一般的多段翼型"1"W1"b三段翼型不超过 "#"K$'

#

两段翼型的总升力系数始终为负值#其中

前缘下垂&主翼和扰流板均提供负升力#而铰链襟翼提供正升力'

$

在两段翼型的铰链襟翼上翼面有一对脱

体涡#会随着升力'阻力系数的周期性变化而扩张&收缩&消亡和再生#并随着来流向下游移动%

关键词!着陆滑跑'前缘下垂'铰链襟翼'上偏扰流板'数值模拟
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"*引言

大型客机着陆过程中#一旦飞机安全落地#

会立即使扰流板大角度上偏#以达到增大阻力和

减小升力的效果 (! .0)

% 扰流板大角度上偏不但

增加了气动阻力#也使整个机翼由正升力变为负

升力#进而增加了机轮的地面摩擦阻力% 气动阻

力和地面摩擦阻力的共同作用#再加上发动机

反推力装置的配合#使得着陆滑跑距离显著

缩短%

目前#对扰流板上偏气动性能的数值研究主

要集中在单段翼型和机翼上% a,:和 TB9

(1)研究

了单段翼型扰流板静态上偏和在上偏位置附近周

期性震荡时的气动性能和流场结构% 8B9,等(% .K)

则研究了单段翼型扰流板快速上偏时的非定常升

力效应以及相应的流场变化% 孙静等(&)对带有上
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偏扰流板的 T>!&D8超临界翼型进行了非定常数

值模拟#并分析了流动结构% <̀*C

(-)使用jGUD方

法对带有上偏扰流板的巡航翼身组合体进行了数

值模拟#并细致分析了三维非定常流场结构% 上

述研究对象均是单段的巡航翼型和机翼#然而实

际大型客机在着陆滑跑时不但扰流板上偏#而且

前后缘增升装置也处于打开状态% 对于这类带有

上偏扰流板的高升力构型气动性能的数值研究

很少%

大型客机的增升装置经过几十年的发展#从早

期追求极致的高升力气动性能#到后期追求兼顾气

动性能与机构复杂度#再到今天进一步要求低气动

噪声#前后缘增升装置的形式也在不断优化改进%

最新型的空客>1K"kc_大型客机采用了如图 ! 所

示的增升装置设计方案!内段机翼前缘增升装置为

前缘下垂#外段机翼前缘增升装置为前缘缝翼#内

段机翼和外段机翼的后缘增升装置均为-先进铰链

襟翼.% 在这三种增升装置中#前缘缝翼是传统大

型客机常用的成熟设计方案#前缘下垂则是空客公

司为提升起飞升阻比和降低气动噪声而研制的新

型装置(/)

#如图 0 所示% 而-先进铰链襟翼.实际上

是耦合了扰流板主动控制的铰链襟翼($)

#其扰流板

在高升力状态时配合铰链襟翼下偏#如图 1 所示#而

在着陆滑跑时则大角度上偏#如图 % 所示% 由于空

客公司严格的技术保密#外界难以对前缘下垂和先

进铰链襟翼构型的高升力气动性能进行深入了解#

而对此类构型在着陆滑跑时的气动性能更是知之

甚少%

图 !F空客>1K"kc_增升装置

图 0F前缘下垂示意图

图 1F高升力状态的先进铰链襟翼

图 %F着陆滑跑时的先进铰链襟翼

F

FF本文对类似于>1K"kc_内段机翼剖面的两段

翼型"包含前缘下垂&后缘铰链襟翼和大角度上偏

的扰流板$在着陆滑跑时的气动性能进行了非定常

数值模拟#并系统分析了翼面压力分布和流场涡系

结构的周期性变化规律%

#*数值方法与验证

为确保对带有上偏扰流板的两段翼型进行数

值模拟的可靠性#本文选择 >̀"c$X0 两段翼型(!")

进行数值验证% >̀"c$X0 两段翼型收起后的弦长

B(
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为Ad"#&!:#其后缘襟翼弦长为 "#0KA#扰流板弦长

为 ";!A% 后缘襟翼和扰流板有多种偏角组合#此处

选择后缘襟翼下偏角为 1"i&扰流板上偏角为 &"i的

构型#如图 K 所示%

图 KF >̀#c$X0 两段翼型外形

F

本文采用 >bDlD J23UbO!%#" 中的 T>bD

"T76*9=CHX>N7;<E7C b<N,7;XD@9+7H$求解器进行非定

常数值模拟#湍流模型采用 DX>"DA<=<;@X>==:<;<H$

模型% 来流马赫数为 "#!1#基于收起弦长的雷诺数

为 0#0 h!"

&

#时间步长为 "#""" -H% 网格划分采用

二维结构网格#如图 & 所示% 网格总数为 !! 万#壁

面第一层网格高度为 !#& h!"

.&

A%

图 &F >̀#c$X0 两段翼型结构网格
F

图 - 比较了 >̀"c$X0 两段翼型在 .%i&"i和

%i三个迎角下风洞试验和数值模拟的时均升力系数

及时均阻力系数% 可以看出时均升力系数的数值

模拟结果与风洞试验结果非常接近#而时均阻力系

数的数值模拟结果相对风洞试验结果偏大但其变

化趋势是一致的% 因此#本文将采用上述数值模拟

方法以及相应的结构网格划分标准来进行着陆滑

跑两段翼型气动性能的研究%

图 -F >̀#c$X0 两段翼型时均升力'阻力系数对比

!*着陆滑跑两段翼型外形设计

本文选择 D8"0$X"%!" 超临界翼型(!!)作为着陆

滑跑两段翼型的收起构型#如图 / 所示% 超临界翼

型弦长设为A

%

%

图 /FD8#0$X"%!" 超临界翼型外形

F

如图 $ 所示#前缘下垂转轴"图中黑点处$位于

超临界翼型下翼面#距离前缘点 "#!0KA

%

% 将弦长

为 ";!0KA

%的超临界翼型前缘绕此转轴刚性下偏

1"i#再将上翼面的缺口用圆弧滑轨填补就得到了完

整的前缘下垂外形%

图 $F前缘下垂外形设计

F

后缘铰链襟翼以 >̀"c$X0 两段翼型的

0KR弦长襟翼翼型为基础#在保持襟翼弦长为

"#0KA

%的前提下#修改襟翼头部外形以适应超临

界翼型的轮廓% 扰流板的弦长为 ";!0KA

%

#其转

轴位于超临界翼型上翼面#距离前缘点";&$A

%

%

收起状态的襟翼和扰流板如图 !" 所示%

图 !"F后缘铰链襟翼和扰流板外形设计

F

如图 !! 所示#铰链襟翼转轴"图中黑点处$位

于超临界翼型弦线下方 "#"/%A

%处#距离前缘点

";-&%A

%

% 将铰链襟翼绕其转轴下偏 1"i#再将扰流

板绕其转轴上偏 &"i#便得到了着陆滑跑两段翼型

的最终外形%

图 !!F着陆滑跑两段翼型最终外形

F

!(
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(*着陆滑跑两段翼型气动性能分析

本文根据 !K" 座干线客机的典型尺寸来确定着

陆滑跑两段翼型的弦长和离地高度% 考虑到 !K" 座

干线客机的平均气动弦长为 %:左右#主起落架高

度为 1:左右#因此设定两段翼型收起弦长"也即上

节中的超临界翼型弦长$为 A

%

d%:#超临界翼型弦

线距离地面高度为 I d1:% 由此生成的着陆滑跑两

段翼型结构网格如图 !0 所示%

图 !0F着陆滑跑两段翼型结构网格

F

着陆滑跑两段翼型非定常数值模拟的来流马

赫数为 "#0#迎角为 "i% 基于收起弦长的雷诺数为

0#0 h!"

-

#时间步长为 "#""1H% 地面边界条件设定

为移动壁面#移动速度和方向与自由来流完全相

同% 8JG计算得到完全收敛后的升力系数和阻力

系数随时间的周期性变化如图 !1 所示%

图 !1F着陆滑跑两段翼型升力'阻力系数收敛解

F

1#!F翼面压力分布的周期性变化
图 !% 展示了着陆滑跑两段翼型的典型翼面压

力分布% 图中的不同线段分别表示前缘下垂&主

翼&扰流板和铰链襟翼四个翼段的值'而每个翼段

的上翼面和下翼面则分别由空心和实心符号来表

达% 由此可知#前缘下垂&主翼和扰流板上的升力

均为负值#而铰链襟翼上的升力为正值%

图 !%F着陆滑跑两段翼型典型翼面压力分布

F

图 !K 则比较了各个翼段在一个升力系数变化

周期内 % 个相位上的翼面压力分布% >&_&8和 G

这 % 个相位分别代表负升力绝对值最小&负升力绝

对值增大&负升力绝对值最大和负升力绝对值减小

这 % 个典型状态%

图 !K"I$比较了前缘下垂在 % 个相位上的翼面

压力分布% 可以看出#% 个相位除了在前缘吸力峰值

上有明显区别外#其余的上'下翼面压力分布则非常

接近% 由于前缘下垂为负升力#因此其前缘吸力峰越

大则负升力绝对值越大% 从相位>到_#前缘吸力峰

增大#负升力绝对值增大'从相位_到8#前缘吸力峰

继续增大#负升力绝对值达到最大'从相位8到G#前

缘吸力峰减小#负升力绝对值减小'从相位G到>#前

缘吸力峰继续减小#负升力绝对值达到最小% 这与着

陆滑跑两段翼型整体的升力系数变化趋势是一致的%

图 !K")$比较了主翼在 % 个相位上的翼面压力

分布% 可以看出#% 个相位的上翼面压力分布"既有

压力也有吸力$非常接近#而下翼面压力分布"全部

为吸力$则有明显区别% 由于主翼为负升力#因此

下翼面的吸力越大则负升力绝对值越大% 从相位>

到_#下翼面前半段吸力接近而后半段吸力增大#负

升力绝对值增大'从相位_到8#下翼面后半段吸力

接近而前半段吸力增大#负升力绝对值达到最大'

从相位8到G#下翼面前半段吸力接近而后半段吸

力减小#负升力绝对值减小'从相位 G到 >#下翼面

后半段吸力接近而前半段吸力减小#负升力绝对值

达到最小% 这与着陆滑跑两段翼型整体的升力系

数变化趋势也是一致的%

((
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#<$% 个相位

F

#I$前缘下垂

F

#)$主翼

F

#C$扰流板

F

#7$铰链襟翼

F

图 !KF着陆滑跑两段翼型各个翼段在一个升力系数

变化周期内 % 个相位上的翼面压力分布变化

FF图 !K"C$比较了扰流板在 % 个相位上的翼面压

力分布% 可以看出#% 个相位的上'下翼面压力分布

略有差别但不明显#进一步考虑到扰流板的弦长占

整个两段翼型弦长的比例很小#扰流板的翼面压力

分布变化对着陆滑跑两段翼型整体的升力系数变

化趋势影响很小#因此不作详细讨论%

图 !K"7$比较了铰链襟翼在 % 个相位上的翼面

压力分布% 可以看出#% 个相位的前缘吸力峰值非

常接近#而主要差别在于上翼面中后半段的吸力%

由于铰链襟翼为正升力#因此上翼面中后半段的吸

力越大则正升力越大% 从相位 >到 _#上翼面中后

半段的吸力减小#正升力减小'从相位 _到 8#上翼

面中后半段的吸力继续减小#正升力达到最小'从

相位8到G#上翼面中后半段的吸力增大#正升力增

大'从相位 G到 >#上翼面中后半段的吸力继续增

大#正升力达到最大% 这与着陆滑跑两段翼型整体

的升力系数变化趋势依然是一致的%

1#0F流场涡系结构的周期性变化
图 !& 展示了着陆滑跑两段翼型的典型流场涡

系结构% 两段翼型的前缘驻点位于前缘下垂的上

翼面靠近前缘位置#流场中一共有五个涡% 位于前

缘下垂下翼面和扰流板上'下翼面的三个涡为附着

涡#在整个升力'阻力系数变化周期内只有强弱变

化而无位移% 位于铰链襟翼上翼面的一对双涡则

是脱体涡#会在一个升力'阻力系数变化周期内此

消彼长#并随着来流向下游移动%

图 !&F着陆滑跑两段翼型典型流场涡系结构

F
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图 !- 则细致分析了铰链襟翼上翼面的脱体双

涡结构在一个阻力系数变化周期内 !0 个相位上的

演变过程%

相位 ! 为阻力系数最大的状态% 此时铰链襟翼

上翼面从前缘开始的绝大部分弦长被一个顺时针

旋转的大涡占据#而尾缘则被一个逆时针旋转的小

涡占据% 双涡均紧贴壁面%

相位 0 S& 为阻力系数减小的过程% 在此过程

中#铰链襟翼上翼面双涡中的大涡开始脱离壁面并

随着来流向下游移动#且在移动的同时不断缩小'

而双涡中的小涡则以铰链襟翼尾缘为起点#沿着上

翼面不断向前缘扩张#体积越来越大%

相位 ! 双涡中的大涡在相位 K 时已经变得很

小#到相位 & 时则完全消失#解散为一组弯曲流线'

但与此同时#相位 K 时铰链襟翼前缘上方空间中的

弯曲流线在相位 & 时重新聚集成一个顺时针旋转的

小涡% 因此#从相位 K 到相位 & 的演变过程#伴随着

一个顺时针旋转涡的消灭和另一个顺时针旋转涡

的新生%

相位 - 为阻力系数最小的状态% 此时相位 &

中新生的顺时针旋转涡已经急速扩大#并占据了

铰链襟翼上翼面从前缘开始的大半部分弦长'而

从相位 ! 开始就一直存在并持续扩张的逆时针旋

转涡此时也达到了最大体积#并占据了铰链襟翼

上翼面从尾缘开始的小半部分弦长% 双涡均紧贴

壁面%

相位 / S!0 为阻力系数增大的过程% 在此过程

中#相位 - 双涡中的逆时针旋转涡开始脱离壁面并

随着来流向下游移动#且在移动的同时不断缩小'

而双涡中的顺时针旋转涡则沿着铰链襟翼上翼面

不断向尾缘扩张#体积越来越大%

相位 - 双涡中的逆时针旋转涡在相位 !! 时已

经变得很小#到相位 !0 时则完全消失#解散为一组

弯曲流线'但与此同时#相位 !! 时紧贴铰链襟翼上

翼面尾缘的弯曲流线在相位 !0 时重新聚集成一个

逆时针旋转的小涡% 因此#从相位 !! 到相位 !0 的

演变过程#伴随着一个逆时针旋转涡的消灭和另一

个逆时针旋转涡的新生%

相位 !0 中新生的逆时针旋转涡进一步稍稍扩

大后#就成为了相位 ! 双涡中的小涡'而从相位 - 就

一直存在并持续扩张的顺时针旋转涡则继续演变

为相位 ! 双涡中的大涡% 这样从相位 ! 到相位 !0

再到相位 !#就经历了一个完整的阻力系数变化周

期#如此周而复始#不断循环%

"<$ 一个周期内不同涡系结构相位示意图

F

"I$ !0 个相位上的流场结构

图 !-F着陆滑跑两段翼型在一个阻力系数变化周期内

!0 个相位上的后缘脱体双涡结构演变

F

,*结论

本文采用非定常数值模拟对包含前缘下垂&后缘

铰链襟翼和上偏扰流板的两段翼型在着陆滑跑时的气

动性能进行了研究#并系统分析了翼面压力分布和流

场涡系结构的周期性变化规律% 主要结论如下!
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系统不存在干扰现象#如正副驾驶员分别同时使用

卫星通信和甚高频通信时#检查卫星通信与甚高频

通信的电磁兼容性%

&$V48- 机上检查% 该方法是通过在飞机上进

行检查的方式来验证有关设计对于相应适航要求

的符合性% 检查卫星通信系统的安装#确认卫星通

信系统的布置安装依照总体布局定义#并且参考了

每个设备的安装环境要求#同时充分考虑了可达性

及维护性要求% 检查卫星通信系统安装的每项设

备用标牌表明了设备的名称&功能或使用限制%

-$V48$ 设备鉴定% 该方法是通过提交设备的

合格证明文件的方式来表明对于相应适航要求的

符合性#一般用于装机设备的符合性验证% 如卫星

通信系统的设备是 OD4产品#提交相应的 OD4>表

明符合性#否则通过设备鉴定报告等文件表明卫星

通信系统设备满足了相关设计要求%

,*结论

卫星通信系统在飞机上的安装使用必须取得

审定局方的适航批准% 前提是卫星通信系统必须

表明系统的设计和验证满足相关规章的要求#并按

照局方的要求提供相应的符合性证据% 本文通过

对适航标准和咨询通告的研究#提出卫星通信系统

的设计考虑和符合性验证思路#为卫星通信系统的

适航工作提供参考%
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D<@7==,@7Y9,)7ÛL,A:7*@DLAA9;@,*E>,;O;<??,)D7;N,)7">OD$

89::L*,)<@,9*# 0"!%#

(&) >WX0!X"1XT%#型号合格审定程序(D)#航空器适航审定

司#0"!!#"1#!/#

"上接第 0% 页$

FF!$扰流板大角度上偏产生了明显的增阻效果#

两段翼型的阻力系数在 "#11 以上#远大于一般的多

段翼型"1"W1"b三段翼型不超过 "#"K$'

0$两段翼型的总升力系数始终为负值#其中前

缘下垂&主翼和扰流板均提供负升力#而铰链襟翼

提供正升力'

1$在两段翼型的铰链襟翼上翼面有一对脱体

涡#会随着升力'阻力系数的周期性变化而扩张&收

缩&消亡和再生#并随着来流向下游移动%
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