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前缘缝翼内型的气动设计研究

邓一菊，廖振荣，段卓毅
（中航工业第一飞机设计研究院 气动设计研究室，西安　７１００８９）

摘　要：对５种不同缝翼内型的“前缘缝翼＋固定翼＋后缘襟翼”三段翼型进行了分析。这些三段翼型的唯一差别

在于各自前缘缝翼内型形状不同，在基本缝翼内型基础上进行了一些修型，从而下表面尖点位置也相应变动。采

用基于雷诺平均ＮＳ方程的自研软件ＣＣＦＤ－ＭＢ进行了详细的ＣＦＤ模拟，得出缝翼内型对多段翼型的雷诺数影

响、失速特性、升力、阻力等气动特性的相关影响。对选取缝翼内型给出建设性结论：某些缝翼内型可能导致不利

的雷诺数影响；缝翼内型修型设计，能保证其气动效率不受影响，甚至一定程度的提高，并具有很好的降噪潜力；常

规的缝翼内型在气动上不是最佳选择，但气动上的损失还可以接受。最后，从气动、结构的角度阐述了缝翼内型修

型设计的可行性。
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０　引　言

　　运输机起飞降落过程中，必须使用增升装置。常

规的增升装置，包括前缘缝翼和后缘襟翼（部分前缘

使用克鲁格襟翼）。前缘缝翼通过前伸、下偏，可以抑

制机翼上气流分离，推迟失速的发生，保证了飞机的

起降安全。

　　前缘缝翼一般有三个位置：收起（不偏转）、起飞

（缝翼偏度较小）位置、着陆（缝翼偏度最大）位置［１］。

其伸出及收起通过齿轮齿条及伺服连杆驱动实现［２］。

为了提高前缘缝翼的效率，往往在机翼全翼展配置前

缘缝翼。前缘缝翼收起时，机翼恢复巡航外形，因此，

前缘缝翼的上翼面（吸力面）其实就是机翼头部的外

形，只是下翼面需要根据设计空间限制、机构安装限

制进行修型，其极限是与固定翼头部贴合。

　　前缘缝翼作为增升装置的一个部件，在流动分

离、失速控制、提高最大升力、改变升阻比方面发挥着

影响，其本身的气动设计特点、复杂流动特性对于高

效增升装置设计至关重要；作为一个可收放的装置，

与机构设计和控制系统紧密相关；同时，最近的研究

表明，前缘缝翼还是飞机进场时气动噪声的主要声源

之一，是降噪设计技术研究的热点［３６］。

　　从前缘缝翼的气动特性来说，研究人员特别关注

缝翼后缘与固定翼头部的缝道流动、缝翼头部的加

速、激波附面层干扰、缝翼尾迹与固定翼附面层的掺

混等等，并且由于缝翼对于起飞、着陆构型的最大升

力系数的重要影响，而最大升力系数往往受到雷诺数

的影响，因此，缝翼的雷诺数影响研究也吸引了很多

的注意，根据波音做的一项研究，内型与雷诺数相关

性很大［７］。缝翼上翼面保持机翼外形，但是缝翼下翼

面究竟用什么形状能获得比较好的气动特性？一般

的观点认为缝翼下翼面气流复杂，形成空腔流动，有

大量的非定常涡从空腔脱落，难以定量把握；对缝翼

性能起主要作用的是缝翼与固定翼头部的缝道。因

此，缝翼内型究竟用什么形状，并没有引起更多关注。

但是，缝翼下翼面其实还有设计空间。

　　近年对于增升装置的气动噪声研究发现，缝翼是

进场时主要的噪声源之一。ＧＭＬＩＬＬＥＹ指出
［８］：对

缝翼而言，产生非定常流动的三个区域主要是缝翼下

翼面空腔、缝翼后缘（几何外形及厚度）、缝道（从空腔

出来的不稳定流动汇合缝翼后缘的不稳定流动形成

的新生尾流）。前缘缝翼产生的气动噪声比后缘襟翼

要大，缝翼表现出最大后向噪声。在缝翼降噪措施方

面［３，９］，一个办法就是将“空腔”填充起来，空腔由缝
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翼内型形成，空腔大小、形状与当地流态直接相关。

由于气流先经过缝翼下翼面的“尖角”，然后急剧地进

入缝道，而缝道流动与缝翼凹陷部分形成大面积回

流，多个涡在该区域形成、旋转、脱落。由此，产生阻

力、不稳定的压力脉动以及气动噪声，因此，研究缝翼

内型的气动影响，其实对于提高飞机的气动性能有着

重要作用。

　　本文的研究目的是搞清楚缝翼内型在流场、气动

方面的影响，并根据流动机理分析，从总体的角度对不

同的缝翼内型给出结构、气动噪声影响的综合评估。

　　以“ｓｌａｔ１＋ｆｉｘｗｉｎｇ＋ｆｌａｐ”为基本构型（图１）。

为了分析缝翼对于大迎角下的气流分离的控制能力，

缝翼偏度较大，既有偏转又有前伸，与固定翼负搭接；

由于大迎角下气流复杂，为避免计算发散，襟翼选取

比较适中的偏度，减小襟翼上的气流分离。

图１　基本计算外形

犉犻犵．１　犅犪狊犲犾犻狀犲犮狅狀犳犻犵狌狉犪狋犻狅狀

　　一般缝翼外形设计仅对缝翼下表面进行，需要保

证缝翼收起状态机翼是干净巡航外形。理论上，缝翼

下表面（以下简称内型）可与固定机翼贴合；但实际上

由于运动机构设计的需要，必须留出相应的间隙。但

是，由于缝翼本身较薄，内凹后后缘厚度不好保证，强

度可能不够；缝翼与固定翼之间的缝道基本由缝翼内

型后半段与固定翼头部形成，因此内型也会影响到缝

道形状。基于上述考虑，本文设计了基本与固定翼头

部贴合的基本缝翼ｓｌａｔ１，在ｓｌａｔ１基础上设计了为留

出结构间隙而内凹较多的ｓｌａｔ２，二者采用同一个尖

角（用于与固定翼密封的挡板，见图２ａ）；ｓｌａｔ３空腔较

小，与ｓｌａｔ２比较相似，内型最前缘点与尖点之间的过

渡有轻微差异，用于分析细微处的影响（图２ｂ、图

２ｃ），ｓｌａｔ４、ｓｌａｔ５空腔整形顺滑过渡（图２ｄ）；ｓｌａｔ５与

ｓｌａｔ３空腔内型完全相同，但是ｓｌａｔ５没有用于与固定

翼密封连接的薄板。

　　计算迎角从４°到２４°。小迎角、中等迎角下计算

点较少，认为在这些迎角区域可以保持线性；初始大

迎角计算间隔２°，在失速迎角附近进行加密计算；来

流马赫数为０．２，分别计算２×１０６、６×１０６、１×１０７ 三

个雷诺数（基于单位弦长）。

　　本文分析了内型对气动力的影响，对比了内型在

不同雷诺数下的升力及最大升力系数、失速迎角等特

性，同时对流场的各种特征，如极限物面流线进行了

定性分析。

（ａ）ｓｌａｔ１ａｎｄｓｌａｔ２　　　　　　（ｂ）ｓｌａｔ３

（ｃ）ｓｌａｔ３ａｎｄｓｌａｔ２　　　　　　（ｄ）ｓｌａｔ４ａｎｄｓｌａｔ５

图２　５个缝翼示意图

犉犻犵．２　犛犽犲狋犮犺狅犳犳犻狏犲犱犻犳犳犲狉犲狀狋狊犾犪狋狊

１　计算方法

　　采用软件ＩＣＥＭ 生成多段翼型的计算域网格，

网格量大约为２×１０５，边界层拓扑为“Ｃ”型结构，附

面层第一层网格保持在１×１０６量级，边界层网格增

长率保持在１．１５左右；前后远场设置在翼型长度的

４０倍处，主翼弦向布置了约１７７个点，前缘点网格间

距约为弦长的０．０５％，缝翼弦向布置了约１４９个点，

襟翼弦向布置了约９１个点，各翼段后缘均进行了加

密，以捕捉尾迹区，模型网格如图３所示。

图３　计算网格

犉犻犵．３　犆狅犿狆狌狋犪狋犻狅狀犪犾犿犲狊犺

　　计算采用求解器ＣＣＦＤＭＢ进行数值模拟，以有

限体积法构造空间半离散格式，无粘通量项采用二阶

Ｒｏｅ迎风通量差分格式离散，粘性通量项采用中心差

分格式离散，隐式时间推进，采用多重网格技术加速

收敛，湍流模型采用ＳＡ。

　　采用该软件对 ＮＨＬＰ２Ｄ多段翼型
［９］进行了计

算验证，网格如图４，计算与试验结果的对比如图５、

图６。计算与试验的对比表明，该计算软件用于多段

翼型气动力分析失速特性稍显乐观，但升力与阻力的
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计算总体上比较可靠。

图４　犖犎犔犘２犇网格

犉犻犵．４　犕犲狊犺犲狊犳狅狉犖犎犔犘２犇

图５　犖犎犔犘２犇计算与试验升力系数对比

犉犻犵．５　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犖犎犔犘２犇犾犻犳狋犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋

犫犲狋狑犲犲狀犮狅犿狆狌狋犪狋犻狅狀犪狀犱犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋

图６　犖犎犔犘２犇计算与试验升力系数对比

犉犻犵．６　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犖犎犔犘２犇犱狉犪犵犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋

犫犲狋狑犲犲狀犮狅犿狆狌狋犪狋犻狅狀犪狀犱犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋

２　计算结果及分析

２．１　内型差异的气动力影响

　　从图７所示的各构型１×１０
７ 万雷诺数升力系数

随迎角变化曲线可见，去掉内型尖点、有缝翼修型的

ｓｌａｔ４和ｓｌａｔ５有一定优势，整体上升力系数略大，而

缝翼内型凹陷的ｓｌａｔ１、ｓｌａｔ２、ｓｌａｔ３线性段升力特性

比较接近。由于结构间隙以及运动机构安装的需要，

ｓｌａｔ３、ｓｌａｔ２在ｓｌａｔ１的基础上内凹更多，可方便前缘

缝翼机构安装，而ｓｌａｔ３比ｓｌａｔ２在失速特性方面表

现更和缓，这说明为了结构方便，采用ｓｌａｔ３的内型

完全可取。ｓｌａｔ４与ｓｌａｔ５在内型修型处理上有较大

差异。ｓｌａｔ４采用了内型修形的概念，填补了部分空

腔。由于将下翼面的挡板截掉了，这两个外形本身形

成的空腔都不算大，因此，气动力上表现的差异也不

算大。有内型修形的ｓｌａｔ４失速特性更加和缓，最大

升力系数增加，失速迎角也略有增大。

图７　带不同缝翼的三段翼型升力系数对比

犉犻犵．７　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狊狅犳狋犺犲３犲犾犲犿犲狀狋狊犪犻狉犳狅犻犾狊

犮狅狀狋犪犻狀犻狀犵狊犾犪狋１狊犾犪狋５

　　内型差异最大的ｓｌａｔ２与ｓｌａｔ４的对比见图８，

ｓｌａｔ４的升力特性全面优于ｓｌａｔ２，而在使用迎角下，

内型修型的ｓｌａｔ４阻力略有减小（图９）。在迎角８°到

２０°之间，内型进行修型的ｓｌａｔ４与ｓｌａｔ５多段翼型升

阻比稍大（图１０）。可见配合升力与阻力各自的优

势，缝翼内型进行整流修型对于提高多段翼型升阻比

比较有效。ＮＬＲ 对缝翼内型修改进行了二维试

验［１０］，分析了内型修型对阻力的影响。在迎角８°到

１５°范围内，前缘缝翼内型进行了修型的“无吊钩圆

形”与“凹线整形”两种构型相对基本前缘缝翼构型阻

力减小（图１１）。可见本文计算结果从趋势上与该研

究结果相同。

图８　缝翼２与缝翼４的升力系数对比

犉犻犵．８　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狊狅犳犾犻犳狋犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊狅犳狋犺犲

３犲犾犲犿犲狀狋狊犪犻狉犳狅犻犾狊犮狅狀狋犪犻狀犻狀犵狊犾犪狋２犪狀犱狊犾犪狋４

图９　缝翼２与缝翼４的阻力系数对比

犉犻犵．９　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狊狅犳犱狉犪犵犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊狅犳狋犺犲

３犲犾犲犿犲狀狋狊犪犻狉犳狅犻犾狊犮狅狀狋犪犻狀犻狀犵狊犾犪狋２犪狀犱狊犾犪狋４
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图１０　不同缝翼内型的３段翼型升阻比对比

犉犻犵．１０　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狊狅犳犾犻犳狋狋狅犱狉犪犵狉犪狋犻狅狅犳狋犺犲

３犲犾犲犿犲狀狋狊犪犻狉犳狅犻犾狊犮狅狀狋犪犻狀犻狀犵狊犾犪狋２犪狀犱狊犾犪狋４

图１１　缝翼下翼面内凹修型对阻力的影响
［９］

犉犻犵．１１　犐狀犳犾狌犲狀犮犲狅犳狊犾犪狋犮狅狏犲犳犪犻狉犻狀犵狅狀犱狉犪犵

２．２　内型差异随雷诺数变化

　　Ｂｏｅｉｎｇ公司进行了详细的关于前缘缝翼形状对

最大升力系数及雷诺数的敏感影响研究［７］，对一个四

段翼型的着陆构型（该多段翼型为后缘双缝襟翼，前

缘匹配了４种不同前缘缝翼形状与偏度）进行了前缘

装置形状对雷诺数和最大升力系数的敏感性影响研

究，如图１２。总体上，最大升力系数随雷诺数增加而

几乎线性增大；但是Ｌ４４前缘装置表现出最大升力

系数不随雷诺数变化的特性，甚至在雷诺数７×１０６

以后，最大升力系数缓慢减小；Ｌ４３前缘装置有较大

内凹，内型呈勾型，缝翼偏度增加、缝翼缝道宽度增

加，最大升力系数有明显提高；Ｌ２２内型修型很大，几

乎不存在空腔，最大升力系数比类似缝道参数及偏度

的Ｌ４３、Ｌ４４有显著的增加。尤其与Ｌ４４相比，在小

雷诺数下，Ｌ２２最大升力系数略小，但是，随着雷诺数

增大，Ｌ２２最大升力系数增大较多；与Ｌ４３相比，则在

各个雷诺数下整体增加了０．２左右的最大升力系数。

可见，缝翼内型对增升装置的最大升力系数、雷诺数

影响有着重要影响。

　　本文计算结果（图１３）表明：缝翼内凹较大的

ｓｌａｔ１与ｓｌａｔ２最大升力系数随雷诺数变化增加趋势

较缓；内型进行修型的ｓｌａｔ４最大升力系数相对最大，

随雷诺数增加保持较好的增加趋势；现在飞机上常用

的ｓｌａｔ３（缝翼内型内凹较大，但在内型前点处用近似

直板过渡便于加工）以及将挡板去掉后的ｓｌａｔ５，随雷

诺数变化最大升力系数表现不稳定，应该与涡脱落的

非定常效应有关。

图１２　不同前缘对着陆构型的最大升力影响（波音资料）

犉犻犵．１２　犐狀犳犾狌犲狀犮犲狊狅犳犾犲犪犱犻狀犵犲犱犵犲狊犱犲狏犻犮犲狊狊犺犪狆犲狅狀

犆犔犿犪狓／犚犲狔狀狅犾犱狊狀狌犿犫犲狉狊狊犲狀狊犻狋犻狏犻狋狔

图１３　本文不同缝翼最大升力系数随雷诺数变化

犉犻犵．１３　犕犪狓犻犿狌犿犾犻犳狋犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋犮犺犪狀犵犲狊狑犻狋犺
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２．３　内型差异对流场的影响

　　图１４为雷诺数１×１０
７ 下的缝翼空腔在失速迎

角附近时的流线图，从图中可以看出，ｓｌａｔ４在大迎角

时，各雷诺数下缝翼空腔均不产生涡系，这对减阻和

机体噪声的减弱有好处；而ｓｌａｔ５尽管也没有下挡板，

但是直到迎角２０°时，缝翼空腔的涡系才彻底消失。

（ａ）ｓｌａｔ１ （ｂ）ｓｌａｔ２ （ｃ）ｓｌａｔ３ （ｄ）ｓｌａｔ４ （ｅ）ｓｌａｔ５

图１４　犚犲＝１×１０
７，α＝２０°流线图

犉犻犵．１４　犛狋狉犲犪犿犾犻狀犲狊犪狋犚犲＝１×１０
７，α＝２０°
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３　结　论

　　前缘缝翼对于运输机的分离失速特性有关键影

响，直接影响到飞机的起飞降落的安全性，因此在设

计中需要给予足够的重视。缝翼下表面气流复杂，缝

翼下表面的内型设计空间较小，内型空间牵涉到缝翼

滑轨机构的安装，往往会因为结构、机构、强度等的约

束限制，修改气动设计。从本文的分析来看，缝翼内

型有以下几方面影响：

　　（１）内型的形状对于增升装置的升力、阻力、最

大升力系数、升阻比、失速特性等气动力特性有一定

影响。从本文分析可见，某些缝翼内型可能导致不利

的雷诺数影响，这是需要在设计中避免的情况。

　　（２）常用的缝翼内型在气动上可能不是最佳选

择，但与缝翼内型修型相比，气动特性上的影响还可以

接受。

　　（３）采用缝翼内型修型设计，与采用“填充材料”降

噪的措施原理上比较接近，而且还能保证其气动效率不

受影响，甚至一定程度的提高。从减阻、降噪的角度，

内型修型的设计表现出较好的特性，值得深入研究。
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