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涡桨飞机滑流影响的非定常数值模拟验证
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(中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所,绵阳　６２１０００)

摘　要:通过求解绝对坐标系下的非定常雷诺平均 NavierＧStokes方程,计算了螺旋桨非定常滑流对某涡桨飞机起

飞构型低速状态的气动特性影响.为描述螺旋桨桨叶的相对运动,采用了动态重叠网格技术,并在并行环境下采

用全隐式双时间步方法和多重网格技术来保证时间精度和提高计算效率,计算结果与试验值相当吻合,研究表明:

滑流区内襟翼上的动压得到明显增强,同时高速滑流也起到一个吹除在大偏度襟翼上堆积的附面层作用,延迟了

襟翼上气流的分离,这两个因素明显提高了襟翼效率,另外经过机翼的导流作用后,滑流对襟翼的洗流不像机翼那

么明显.本文还将有无滑流的流场进行对比,通过当地动压增量来定义滑流的加速效应边界,以及通过当地气流

角增量来定义滑流的洗流效应边界.该方法能较好地捕捉和解释滑流对飞机部件干扰而使得飞机方向安定性呈

现的非线性现象,初步揭示了螺旋桨滑流复杂尾迹流动的特点.
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　　Abstract:UnsteadycompressibleReynoldsＧaveraged NavierＧStokesequationsinabsolute
coordinatesystemaresolvedtosimulatetheflowfieldwhichisaffectedbypropellerslipstreamin
turboproairplanetakeoffstates．A movingoverlapgridstechnologyisusedtodepicttherelative
motionofpropellerblades．Inordertoguaranteethetimeprecisionandenhancecomputing
efficiency,afullyimplicitdualＧtimesteppingmethodandmultigridschemeareusedinparallel
environment．Theaerodynamicperformanceofairplanewithpropellerslipstreamfromnumerical
calculationagreeswellwiththeexperimentaldata．Theresultsshowthat,thedynamicpressure
oftheflapsintheslipstream regionisobviouslyincreased,atthesametime,becausethe
slipstreamblowsawaytheaccumulatedboundarylayerontheflaps,theslipstreamdelaysthe
separationoftheairflowontheflaps．Thesetwofactorsmentionedabovesignificantlyimprove
theefficiencyoftheflaps,inaddition,throughtheguidefunctionoftheflaps,thewashofthe
slipstreamflow ontheflapsisnotasobviousasthatonthewings．Theaccelerationeffect
boundaryoftheslipstreamisacquiredbylocaldynamicpressureincrementsandthewasheffect
boundaryoftheslipstreamisgottenbylocalairflowangleincrements．Withthismethod,the
nonＧlinearphenomenonofthestabilityofthepropelleraircraft,duetotheinterferenceeffectof
slipstreamonairＧcraftcomponents,canbewellcapturedandexplained．Also,theslipstream’s
wakeconvectionandevolutioncanberevealedbythemethod．Thepresentworkprovidescertain
referenceforbothpropelleraircraftdesignandslipstreameffectresearch．
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０　引　言

　　在螺旋桨飞机的气动布局设计和性能分析中,存
在着滑流和全机的气动干扰,预测螺旋桨滑流对飞机

气动特性的影响一直是螺旋桨飞机设计中亟待解决

又难度很大的问题[１].由于螺旋桨的滑流是一种非

管道控制的流动,不仅轴向速度较远方的来流速度

大,而且还有一定的回转运动,流线呈螺旋状[２],因此

流动特性非常复杂.国内外学者长期以来不断尝试

着用各种理论和方法来研究螺旋桨滑流的机理,目前

螺旋桨气动特性计算的方法主要有:动量理论、叶素

理论、涡流理论、升力线理论、升力面理论以及各种

CFD方法[３].２０世纪７０年代以来,Strash[４]等将动

量理论与叶素理论结合构造了等效盘模型用于螺旋

桨/短仓/机翼组合部件的数值模拟;Sullivan[５]和陈

泽民、潘杰元[６]提出了改进的升力线方法,并在此基

础上发展了螺旋桨的升力面方法;西工大的左岁寒

等[７]采用基于动量理论的等效盘模型与CFD相结合

的方法对螺旋桨/机翼的三维流场进行了求解;南航

的李博等[８]发展了考虑螺旋桨滑流旋转速度的等效

盘模型,并与 CFD相结合对某四发涡桨飞机的气动

性能进行了计算.以上的这些方法基于不同理论,对
真实螺旋桨三维流场都有一定程度的简化.随着数

值方法和计算机技术的发展,使得对螺旋桨三维流场

直接进行Euler/NＧS方程求解变得可能.近年来,国
内许和勇[９]、杨小川[１０]等用非定常 Euler方程数值

模拟了螺旋桨飞机的滑流影响并进行了分析.由于

RANS方程考虑了气体的黏性,可以更加深入地研

究螺旋桨大侧流、桨叶失速、滑流扫过机身部件的干

扰等复杂流动现象的流场细节,采用 URANS方程

对单个螺旋桨的气动特性开展数值模拟研究已有不

少成果[１１Ｇ１２],但对螺旋桨/全机的 URANS方程数值

模拟及验证的工作还很少.

　　本文为了研究螺旋桨滑流对某涡桨飞机气动特

性的影响,运用自主开发的大型三维可压缩 RANS
方程解算器———PMBNS３D软件,采用动态重叠网格

技术实现桨叶的相对运动,计算采用双时间步方法,

SA一方程湍流模型和kＧωSST两方程湍流模型,在
内循环迭代当中,通过隐式求解、多重网格方法以及

结合并行化算法加速收敛过程.通过以上方法对某

螺旋桨飞机起飞构型下的低速特性流动进行了研究,
并与试验结果进行了对比,在确保计算结果总体可信

的基础上总结了螺旋桨滑流动对飞机全机及部件气

动特性和操控性能的影响规律,然后通过对螺旋桨滑

流影响边界区域定义及分析,对滑流干扰现象以及背

后的物理流动机理进行了研究和探索.通过这些工

作的开展,表明本文所发展的螺旋桨/机身流场的

URANS方程数值方法可以为我国涡桨飞机操纵性

及稳定性设计及分析提供技术支撑.

１　数值方法

１．１　控制方程

　　在惯性坐标下,针对任意运动控制体的的可压缩

NＧS方程的积分形式为:

　　 d
dt∭

Ω

QdΩ＋∯
S

(H⇀I－QVΩ)􀅰ndS＝∯
S

H⇀V􀅰ndS

(１)
其中,Ω 表示控制体的体积;S 表示控制体边界面的

面积;VΩ 为边界面上的网格运动速度;Q 为状态变

量:Q＝{ρ,ρu,ρv,ρw,e}T,这里ρ、u、v、w、e分

别表示流体的密度、速度矢量在三个坐标方向(x、y、

z)上的分量和单位体积的总能量.压力p 和内能ε
以及和总能e之间满足如下状态方程:

　　p＝ρRT＝ρ(γ－１)ε (２)

　　p＝(γ－１)[e－
１
２ρ

(u２＋v２＋w２)] (３)

无黏项的空间离散采用 Roe平均迎风通量差分分裂

格式,黏性项采用中心差分格式离散,计算分别采用

了SA 一方程湍流模型和kＧω SST 二方程湍流模

型[１３Ｇ１４].非定常计算采用双时间步方法[１５],除了真

实时间t之外,引入伪时间τ,好处是使原来只适用

于定常计算的隐式时间迭代、局部时间步长、多重网

格等方法都可以运用到非定常计算的伪时间迭代当

中[１６Ｇ１７].

１．２　多重网格方法

　　限制 URANS方程应用的一个重要因素是对计

算资源的要求过高.对双时间步方法来说,提高子迭

代过程的收敛速率是衡量方法的一个重要指标,而在

加速方法中多重网格法被证明是最有效的手段之

一[１８Ｇ１９].多重网格方法的原理就是利用高频误差比

低频误差更容易被迭代格式消除的特点,通过引入系

列逐步粗化网格的办法,将低频误差转化为高频误

差,消除各种误差分量,再用套迭代技术将粗网格上

的解返回到各级细网格上.多重网格法从理论上被

证明至少对于线性椭圆型问题是一种最优化的数值

方法,其计算工作量仅仅与网格节点数的一次方成正

比,并且收敛速度与网格的尺度大小无关,从而特别

适合于应用在超大型工程数值计算问题中.本文采

用了多重网格法中非线性方程的全近似格式(FAS),
套迭代技术为 W 循环.
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１．３　动态重叠网格技术

　　在采用时间精确的数值方法求解中,网格运动是

一个比较棘手的问题,较为成熟的方法是结构网格框

架下的动态重叠网格方法.重叠网格[２０Ｇ２１]对相对运

动的部件生成不同的网格,分别随各自部件运动,相
互之间构成动态的重叠关系.由于部件运动的关系,
有必要在网格生成上对运动路径上的网格进行互相

适应,照顾好这个区域的网格密度以及均匀程度,以
满足重叠插值的要求;同时要求不同部件的网格在接

合区域相互匹配,对它们之间流场的光滑过渡也是十

分必要的[２２Ｇ２３].

１．４　并行化计算

　　并行计算采用基于消息传递(MPI)的并行化算

法,用区域分割方法将计算域映射到多个 CPU 上分

别进行计算[２４Ｇ２５].由于计算网格采用多块结构网格

方法,在网格块数小于节点数或者现有网格分块不足

以使负载平衡的情况下,对最大块进行剖分,剖分需

要满足两个条件,一是沿最大维数方向进行剖分,这
样保证信息交换量最少;第二要求剖分后网格满足多

重网格计算条件.如果最大维数方向满足不了该条

件的话就沿次大维数方向进行剖分,依次进行.按这

种方法划分的网格可以在各计算节点上进行多重网

格计算,提高整体计算效率[２６].

　　在发展了动态重叠网格的快速自动查询方法基

础之上,实现了重叠网格挖洞、插值关系建立的完全

并行化.其中找插值关系的具体过程可以描述如下:
对任意插值点而言,首先在本节点查找贡献单元,在
没有找到的情况下将该插值点信息发送到其余各个

节点上,由这些节点同时查找该插值点的贡献单元,
如果找到,将该贡献单元信息返回,并且建立两个节

点之间的消息传递关系.这种做法的最大好处就是

去掉了所谓的根节点,即任何节点的重叠网格计算不

须收集网格全局信息,降低了单节点的内存要求,同
时避免了单个节点计算重叠插值关系,其余节点等待

的局面,提高了计算效率.

２　螺旋桨单桨计算验证

　　研究模型为单独涡桨发动机吊舱带六片桨叶模

型,见图１.螺旋桨直径４m,桨叶角为３６°,转速为

７５５０r/min,来流风速２５m/s,迎角为０°,模型缩比

为１∶１２.

　　计算网格采用重叠网格方法.分别对运动部件

(桨叶及轮毂)和静止部件(发动机吊舱)生成各自的

网格.图２中给出了桨叶网格和发动机吊舱背景网

格的重叠关系,桨叶网格随桨叶一起作刚体运动,动

态地与发动机吊舱背景网格构成重叠关系.桨叶网

格的拓扑结构为 O 型.为了模拟黏性附面层的需

要,第一层网格距离物面的距离约为１×１０Ｇ５m,网格

单元总数约３３０万.

图１　带六片桨叶的涡桨发动机外形

Fig．１　Thepropellerenginewithsixblades

图２　桨叶网格和发动机吊舱背景网格的重叠关系

Fig．２　Overlaprelationshipbetweenbladesgrids
andenginebackgroundgrids

　　流场计算从初场开始进行非定常计算,计算采用

在惯性坐标系下求解 URANS方程方法,在时间上

计算采用双时间步方法,每个真实时间步桨叶在周向

运动３°,即每个旋转周期包含真实时间步数为１２０
步,每个真实时间步内的子迭代步数为５０步,采用隐

式LUＧSGS方法进行迭代,空间格式采用 Roe通量

差分分裂方法,湍流模型分别采用了SA 一方程湍流

模型和kＧωSST二方程湍流模型.

　　并行计算在工作站集群上完成,计算结点为１２
核至强芯片(Intel(R)Xeon(R)CPU X５６７０,主频

２􀆰９３GHz,内存４８GB),该单桨计算验证采用了８
核的并行计算,加速比为７,并行效率约为８７％.

　　图３给出了总的拉力系数CT 和功率系数CP 的

收敛历程,横坐标表示桨叶周向角的变化,从图中看

到,拉力系数在桨叶运动１．５周以后基本达到收敛状

态.由于螺旋桨包含６片桨叶,每片桨叶的运动规律

相同,所以流场变化的周期实际上是１/６周.

　　图４给出的是螺旋桨效率计算结果与试验结果

的比较,可以看出采用SST 湍流模型的计算结果与

试验值吻合的很好,误差最大不超过２％,因此在以

后的计算中均采用了SST湍流模型.涡桨发动机吊
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舱带六片桨叶模型的计算结果证实了动态重叠网格

及非定常方法解算器的可靠性,可用于螺旋桨飞机的

初步气动特性计算分析.

图３　总的拉力系数和功率系数的收敛历程

Fig．３　Convergencecourseofpropellerthrustcoefficient
andpowercoefficient

图４　螺旋桨效率计算结果与试验结果的比较

Fig．４　Comparisonofpropellerefficiencybetween
calculationandexperimentaldata

３　某涡桨飞机起飞构型有无滑流气动
特性影响的计算验证与分析

　　某涡桨飞机起飞构型无动力及带动力外形如图５
所示,模型基本参数如下:

　　模型缩比:　１∶１２
　　机翼面积:　０．４６２６m２

　　机翼平均气动弦长:　０．２０１２５m
　　试验风速:　３０m/s
　　螺旋桨转速:　４９７７r/min(拉力TC＝０．１５)

　　襟翼偏度:　３５°
　　螺旋桨旋转方向为双发同向顺时针旋转(飞行员

视角),对该起飞构型下的低速特性流动进行了计算

分析.

３．１　计算结果的可靠性验证

　　计算网格分为无动力全机和带动力全机两套网

格,见图５,无动力全机网格采用对接网格方法,网格

单元总数约为２２００万,无动力全机单个定常计算状

态采用８核并行计算,迭代计算１万步取收敛结果,

耗时约为２４h.带动力全机计算网格采用重叠网格

方法,分别对运动部件(桨叶及轮毂)和静止部件(全
机其它部分)生成各自的网格,桨叶网格随桨叶一起

运动,动态地与全机背景网格构成重叠关系,为了模

拟黏性附面层的需要,第一层网格距离物面的距离约

为３×１０Ｇ５m,y＋ ＝O(１),湍流模型采用了kＧωSST
二方程湍流模型.全机网格规模约３０５０万,带动力

全机单个非定常计算状态采用６４核并行计算,加速

比为４９,并行效率约为７５％,迭代计算２５２０个真实

时间步数(螺旋桨旋转２１转)取流场变化的周期值,
耗时约１３５个小时.

(a)无动力全机网格

(b)带动力全机网格

图５　全机无动力及带动力起飞构型物面网格

Fig．５　Gridoftakeoffairplanesurface
withoutandwithpropellers

　　图６给出了无动力及带动力不同情况下气动特

性随迎角变化的计算值与试验值的比较.需要特别

说明的是为了和试验结果对比,图中的升力和阻力特

性曲线乃是扣除了桨叶的直接拉力,而带动力的俯仰

力矩曲线则是考虑了桨叶的俯仰力矩.从试验结果

和计算结果的对比情况来看,升力系数在线性段几乎

重合,计算结果与试验值在线性段的总体误差不超过

２％,在失速点附近因为机翼上出现的分离区导致数

值模拟的难度较大,造成了计算与实验的一些偏差;
阻力系数计算结果相对试验值整体偏大,但误差基本

控制在８％以内,偏大原因应该来自于数值计算解的

耗散行为以及采用全湍流模型带来的摩阻的增加;俯
仰力矩曲线在线性段带动力情况的计算值与试验值

吻合较好,而在勺型区域计算值与试验值差别较大,
只有带动力情况的计算值与试验值出现拐点的迎角
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一致;在滑流影响作用下,全机升力、阻力系数有明显

提升,且随着迎角的变大,升阻系数的增量值也开始

放大,而俯仰力矩系数斜率的绝对值减小,说明带螺

旋桨动力的全机俯仰安定性对比无动力有所降低.

(a)全机无动力与带动力的升力变化

(b)全机无动力与带动力的阻力变化

(c)全机无动力与带动力的俯仰力矩变化

图６　全机无动力与带动力的气动特性变化

Fig．６　Changeoftakeoffairplane’saerodynamics
characteristics(withoutandwithpropellers)

３．２　滑流对全机及部件的气动力影响分析

　　与巡航状态不同的是,即使在小迎角状态下,滑
流对起飞状态飞机的升力及阻力亦有明显的放大作

用,可见襟翼的打开导致流场阻塞效应进一步增大,
这个阻塞作用通过压力场施加给螺旋桨一个反作用

力,从而使螺旋桨拉力及滑流效应进一步增强.由于

低速起飞时迎角８°为典型飞行状态,下面对该状态

进行细节上的分析,图７是无动力巡航的全机各部

件对气动力特性的贡献图,图８给出了带动力巡航的

全机各部件对气动力特性的贡献图.在升力的贡献

(a)无动力起飞全机升力的部件贡献

(b)无动力起飞全机阻力的部件贡献

(c)无动力起飞全机俯仰力矩的部件贡献

图７　无动力起飞的全机各部件的气动力特性(α＝８°)
Fig．７　Partscontributionintakeoffairplane’s

aerodynamicscharacteristics(withoutpropellers,α＝８°)

(a)带动力起飞全机升力的部件贡献

(b)带动力起飞全机阻力的部件贡献
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(c)带动力起飞全机侧力的部件贡献

(d)带动力起飞全机俯仰力矩的部件贡献

图８　带动力起飞的全机各部件的气动力特性(α＝８°)
Fig．８　Partscontributionintakeoffairplane’s

aerodynamicscharacteristics(withpropellers,α＝８°)

图对比中可以看到,有无动力全机的升力都主要来自

于机翼的贡献,它占到总升力的７０％左右,其次机身

贡献占总升力的１１％左右,另外襟翼贡献能占到总

升力的９％左右;受滑流影响,带动力影响的机翼升

力比无动力偏大了约１０％,机身升力比无动力偏大

了约１９％,襟翼升力比无动力偏大约６０％;由于螺旋

桨同向旋转的原因,左侧(即关键发动机侧)的机翼升

力比右侧机翼大２％;在滑流影响下左右平尾的升力

发生明显不对称变化,值得注意的是机身和立尾受到

的是右向侧力,其中立尾的右向侧力非常明显,而左

机翼和右机翼受到的侧力值亦不小,但它们各自反向

而近似抵消;俯仰力矩的贡献图中可以发现,机翼、襟
翼、平尾和桨叶的低头力矩有利于纵向的静稳定性,
特别是右平尾的低头力矩相比无动力时明显减弱,而
此时机身有很大的抬头力矩,轮毂也有一定的抬头力

矩,它们对全机的纵向安定性带来了不利的影响.

　　图９给出了低速起飞迎角８°时无动力及带动力

机翼的弦向截面站位压力系数对比图,可以看到经过

机翼的导流作用后,滑流对襟翼的洗流不像机翼那么

明显,但由于滑流区襟翼上的动压还是得到明显增

图９　有动力及无动力机翼弦向站位的压力系数比(Ma＝０．０８８,α＝８°,TC＝０．１５)
Fig．９　Cpdistributionsfordifferentstationslocatedonwingchordwise(withoutandwithpropellers,Ma＝０．０８８,α＝８°,TC＝０．１５)
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加,同时高速滑流也起到一个吹除在大偏度襟翼上堆

积的附面层作用,延迟了襟翼上气流的分离,这两个

因素明显提高了襟翼效率.另外左侧(即关键发动机

侧)的襟翼升力比右侧偏大一些,这是因为左侧襟翼

的当地来流迎角比右侧的略大一点.

　　图１０(a~c)给出了无动力起飞外形随迎角变化

的物面极限流线图.图中显示在小迎角２°条件下起

飞状态的机翼没有分离;迎角到８°时靠近襟翼外侧

的机翼上表面出现了小范围的展向分离流动,它是由

襟翼的翼尖涡诱导而引起的;迎角增大到１４°后,机
翼上表面的出现了大范围的分离,靠近襟翼外侧的机

翼展向分离已经接近到了吊舱的外侧机翼位置,而吊

舱内侧的机翼翼根大面积分离是由吊舱的干扰诱发

的,机翼明显产生了失速现象.图１０(d~f)是带动

力起飞外形不同迎角的物面极限流线图,与无动力外

形相比,迎角１４°时,左机翼上靠近襟翼外侧的机翼

展向分离面积扩大,这是由于滑流旋转与机翼翼尖涡

方向同一侧而更容易诱发展向分离,左边发动机内侧

的机翼翼根分离被抑制是受到滑流对左机翼当地迎

角的上洗影响,同理右机翼上靠近襟翼外侧的机翼展

向分离被抑制是由于滑流旋转与右机翼翼尖涡方向

反向,关键发动机内侧的机翼翼根分离被扩大是因为

滑流对右机翼当地迎的下洗影响.

图１０　无动力和带动力全机物面极限流线随迎角变化情况(Ma＝０．０８８)
Fig．１０　Comparisonofthepressurecoefficientsandstreamlinesonairplane’ssurface(withoutandwithpropellers,Ma＝０．０８８)

３．３　滑流的空间流场特性

　　图１１给出的是带动力在低速起飞状态下的空间

涡量等值面图.这时可以看到螺旋桨后拖出的涡量,
经过机翼及襟翼进一步被切割打散后拖出的尾涡圈

数明显减少,相互融合成带状分布,并在向下游发展

的过程中逐渐淡化变得不再明显.

　　为了研究滑流的周期时均影响效果,这里采用有

无滑流不同情况下对比当地动压增量来定义滑流的

加速效应边界,对比当地气流角增量来定义滑流的洗

流效应边界,期望通过对滑流起主要影响作用的参数

分解来判定滑流的影响区域.为了达到以上目的,需
要将螺旋桨停止旋转时定常状态的流场和螺旋桨正

常旋转的非定常滑流的周期时均流场进行对比,得到

两者间的加速作用和洗流的增量变化.图１２~图１４

分别给出了在滑流影响作用下,低速起飞状态空间流

场不同截面的动压增量 Δq、当地迎角增量 Δα 和当

地侧滑角增量Δβ的变化情况.可以发现空间中除

图１１　带动力起飞状态空间涡量等值面图

Fig．１１　IsoＧsurfacesoftheQＧcriterioncoloredbyCp
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桨叶卷出的滑流流管以外的地方动压增量Δq近似为

０,流管中机翼上下翼面附近处的动压增量能达到

０􀆰００６左右,相比流场远处来流的动压q增加了近１．５
倍以上(远方来流的动压q等于０．００３８７),相比巡航状

态,起飞状态下滑流流管的范围经过襟翼后变得更大,
且动压增量Δq的值更高,说明起飞状态下襟翼打开后

相比巡航状态对滑流的阻塞效应进一步增强,会增大

螺旋桨拉力,使滑流的加速效应和洗流效应更明显.
图１３中能明确看到在襟翼打开后空间中下洗范围比

巡航状态扩大且被进一步增强,右侧平尾的前方有约

－３°左右的下洗增量,左侧平尾的前方却有约１°左右

的上洗增量,左右不对称效应被放大,导致飞机更低的

纵向静安定度.图１４中给出了有无滑流情况下当地

气流侧滑角增量Δβ 的空间剖面图,能够看到滑流对

空间流场侧洗的影响,在立尾翼根的前缘处来流相比

巡航状态有更明显的右偏斜,而机身后段右侧的来流

相比巡航状态不再存在明显的右偏斜,这样使得机身

受到的侧力相比巡航状态发生了方向性的变化.

图１２　带动力起飞状态动压增量变化的空间剖面图(α＝８°)
Fig．１２　Incrementalofdynamicpressurefordifferentsectionsinflowfield(withpropellers,α＝８°)

图１３　带动力起飞状态当地迎角增量变化的空间剖面图(α＝８°)
Fig．１３　Incrementaloflocalangleofattackfordifferentsectionsinflowfield(withpropellers,α＝８°)

图１４　带动力起飞状态当地侧滑角增量变化的空间剖面图(α＝８°)
Fig．１４　Incrementaloflocalangleofsideslipfordifferentsectionsinflowfield(withpropellers,α＝８°)

４　结　论

　　本章对有无滑流影响作用的某双发同向旋转涡

桨飞机分别进行了巡航和起飞状态的数值模拟,与试

验结果进行了对比并对滑流的影响作用开展了详细

的分析,得到了以下一些结论:

　　(１)螺旋桨后拖出的螺旋状滑流改变了机翼的

流态,其影响大致可以分为两个方面:首先螺旋桨的

转动给气流注入了能量,使得滑流区域机翼、襟翼上

的动压和静压都明显增加,产生了一个升力增量和诱

导阻力增量;其次改变了机翼上的局部迎角,使滑流

区内螺旋桨上行桨叶侧上洗增强,增加了局部有效迎
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角,从而在机翼上诱导出一个正升力增量,同理,滑流

区内螺旋桨下行桨叶侧下洗增强,减小了局部有效迎

角,在机翼上诱导出一个负升力增量.

　　(２)当飞机襟翼打开后,滑流区内襟翼上的动压

得到明显增强,同时高速滑流也起到一个吹除在大偏

度襟翼上堆积的附面层作用,延迟了襟翼上气流的分

离,这两个因素明显提高了襟翼效率.

　　(３)采用有无滑流不同情况下对比当地动压增

量和当地气流角增量来定义滑流的加速效应和洗流

效应边界,采用该方法能较好地捕捉和解释由于滑流

对飞机尾翼干扰而使得飞机方向安定性呈现的很大

非线性现象,增进了滑流对扫过飞机部件的气动干扰

作用机理的认识.
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