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0 引言
涡桨动力飞机的主要优势在于涡

桨发动机在马赫数小于0.7时的单位推

力耗油率显著小于涡扇发动机的单位

推力耗油率[1]。多数支线民用飞机和军

事战术运输机均采用涡桨发动机作为

动力装置，比如加拿大庞巴迪公司系列

民用运输机、美国的C-130系列战术运

输机[2]、欧洲的A400M战略战术运输机
[3]等。我国的运七飞机[4]和运八飞机[5]也

是涡桨动力飞机。

涡桨动力军用战术运输机的经典

之作，C-130系列运输机，在美国及其

盟国的军用运输体系中起到了不可替

代的重要作用，各国在近年来都在大力

发展各自的涡桨动力军用战术运输机。

优良的起降性能、小速度空投空降能力
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摘　要：对涡桨飞机增升装置设计的特殊性进行了分析，指出了传统增升装置设计方法在涡桨飞机增升装置设计上存在

的问题。详细描述了涡桨飞机短舱/增升装置一体化气动设计方法的流程，并对某涡桨飞机的多段翼型参数优化设计、

短舱/三维增升装置一体化设计及风洞试验结果进行了简要介绍。相对于传统的增升装置设计方法，采用涡桨飞机短舱

/增升装置一体化气动设计方法显著提高了涡桨飞机起飞、着陆构型的气动性能。

Abstract：The particularity of high lift system design for turboprop aircraft is analyzed. Some problems are pointed out 

when traditional high lift system design methodology is used to design the high lift system for turboprop aircraft. The 

design process of integral nacelles and high lift system is described in detail. A test case of a turboprop aircraft design 

is investigated, including three parts: the parametric optimization of multi-element airfoils, the optimization of integral 

nacelles and high lift system and the wind tunnel tests of the optimized turboprop aircraft. Compared with the traditional 

design methodology, the design using this new design methodology improves the takeoff and landing performance of 
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是涡桨动力军用战术运输机追求的主

要性能指标。这对涡桨动力飞机的增升

装置设计提出了很高的要求。

相对于涡扇动力飞机，涡桨飞机增

升的装置设计受到短舱的不利气动干

扰，为了提升全机的气动性能，必须进

行短舱/增升装置一体化设计[6][7]。

1 传统增升装置设计方法存在

的问题
传统的增升装置设计主要包括2个

步骤：多段翼型设计和三维增升装置设

计。具体设计流程如图1和图2所示。

在多段翼型设计流程中，由总体设

计指标，推导出多段翼型的气动设计指

标，然后根据机翼平面参数和多段翼型

CLmax (最大升力系数)的估算公式，估算

出满足设计指标的多段翼型形式。在燃

油、结构、系统等专业的约束下，选定多

段翼型各段的弦长，然后利用CAD工

具产生各段的剖面外形。利用Xfoil软

件 [8]，根据压力分布，对各段的剖面外

形进行反设计修形。利用MSES软件 [9]

对多段翼型偏角和缝道参数进行优化，

直到得到满足多段翼型设计指标的多

段翼型参数。

由麻省理工学院Mr. Mark Drela开

发的MSES软件，采用了在流线型网格

上进行欧拉方程与可压缩附面层方程耦

合求解的方法，用于二维多段翼型气动

力分析。MSES软件的多段翼型分析计

算结果具有很高的准确度，尤其是在黏

性流动的计算方面；而其计算时间又比

其他采用Euler或NS方法的计算软件少
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许多。因此，MSES在国际上被广泛

应用于各种飞机的多段翼型设计。

在使用中发现，MSES可以很准

确的预测主翼上的流动分离，但在

预测襟翼上的流动分离方面精度不

够。利用MSES软件对某双缝多段翼

型（见图3）的偏角和缝道参数进行

了优化设计，将得到的最优参数的

多段翼型分别用MSES和基于N-S

方程的CFX软件[10]对其进行了计算

分析，计算结果如图4所示。MSES没

能预测出或显著低估了多段翼型在

小迎角时襟翼上的流动分离。

除了解决短舱挂架与前缘缝

翼的几何干涉和发动机喷流对襟翼

不利冲刷的问题外，传统的三维增

升装置设计不将短舱与增升装置进

行一体化设计[11]。图5是某单缝富勒

式增升装置着陆构型不同部件组合

的升力系数对比。图中WB表示按

照传统设计方法经过优化设计得到

的翼身组合体着陆构型，WBN1表

示按照传统设计方法经过优化设计

得到的翼身组合体着陆构型+在巡

航构型上优化设计的短舱外形。按

照传统方法设计得到的翼/身/舱着

陆构型CLmax和αs(失速迎角)都比无

短舱的翼身组合体着陆构型大大

降低。三维增升装置着陆构型的设

计目标是使得全机的CLmax最大，虽

然优化后的翼身组合体着陆构型

CLmax很大，但翼/身/舱着陆构型的

CLmax较小，无法满足设计指标。传

统的增升装置设计方法满足涡桨飞

机增升装置设计的要求。

2 短舱/增升装置一体化设计
一般翼吊涡扇动力飞机的短

舱通过吊挂安装在机翼上，与增升

装置干扰较小。翼吊涡桨动力飞机
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图1　传统的多段翼型设计流程

图2　传统的三维增升装置设计流程
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图3　某双缝多段翼型示意图

图4　某双缝多段翼型MSES与CFX计算的升
力特性曲线对比

图5　某单缝富勒式增升装置着陆构型不同部
件组合的升力系数对比
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的短舱直接安装在机翼上，与

增升装置有显著的气动干扰
[12]。不考虑短舱与增升装置干

扰，按照传统设计方法进行增

升装置设计，无法满足设计要

求。在翼吊涡桨动力飞机的增

升装置设计时，短舱与增升装

置需要进行一体化设计。

2.1 增升装置设计方法和流程

短舱/增升装置一体化的

增升装置设计也主要包括2个

步骤：多段翼型设计和三维增

升装置设计，但与传统的设计

方法有显著的区别，具体设计

流程如图6和图7所示。

改进后的多段翼型设计

流程主要的区别是采用CFX

进行多段翼型偏角和缝道

参数的优化设计，在追求高

CLmax的同时，保证优化后的

多段翼型在小迎角时不出现

流动分离。

短舱/增升装置一体化的

三维增升装置设计流程主要

的区别是协同地对短舱及整

流包外形、增升装置偏角及缝

道参数进行一体化的优化设

计，目标是全机的CLmax最大。

安装在机翼上的短舱，位于后

缘襟翼的正前方，短舱的尾流

降低了后缘襟翼前方来流的

能量，使得后缘襟翼上的流动

较无短舱时提早分离。后缘襟

翼的偏角和缝道参数的变化，

使得机翼前缘的压力分布显

著变化，而机翼前缘的压力分

布对短舱及翼舱整流包的外

形的变化比较敏感。为了使得

全机的CLmax最大，必须对短

舱和增升装置进行协调设计。

2.2 起飞、着陆多段翼型偏角

和缝道参数优化

着陆多段翼型偏角和缝

道参数优化，包括3个步骤：首

先选择多个襟翼偏角，然后对

各个襟翼偏角状态下的缝道

参数组合进行计算分析，最后

选择出CLmax最大的偏角和缝

道参数组合。图8是某单缝富勒

式襟翼着陆构型的CLmax与缝

道参数关系的地毯图，其中,沿

着箭头方法CLmax增大，Overlap

和Gap的定义如图9所示，Df表

示襟翼偏角，Df2是所有襟翼

偏角中出现CLmax-最大值的偏

角。在图8中边界以外的区域，

襟翼在小迎角时有流动分离，

这些参数不能选择。最终选择

的着陆多段翼型偏角和缝道参

数为：襟翼偏角Df2，Overlap为

0.0%，Gap为2.8%。

起飞多段翼型偏角和缝

道参数优化，包括3个步骤：

首先通过计算选择满足起飞

CLmax要求的襟翼偏角Df1，然

后在使用升力系数CLu下对缝

道参数组合进行计算分析，最

后选择出L /D（升阻比）最大

的偏角和缝道参数组合。图10

是某单缝富勒式襟翼起飞构

型的L/D与缝道参数关系的地

毯图，其中沿着箭头方法L/D

增大。如果Overlap越小、Gap

越大，那么多段翼型的L/D越

大，图中最优的缝道参数是

Overlap为0.0%，Gap为2.5%。

从结构运动学的角度分析，襟

翼在从巡航构型到起飞构型

再到着陆构型的运动轨迹必

须是光滑连续的。如果选择图
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图7　短舱/增升装置一体化的三维增升装置设计流程

图8　某单缝富勒式襟翼着陆构型的CLmax与缝道参数关系的
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的短舱直接安装在机翼上，与

增升装置有显著的气动干扰
[12]。不考虑短舱与增升装置干
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各个襟翼偏角状态下的缝道

参数组合进行计算分析，最后

选择出CLmax最大的偏角和缝

道参数组合。图8是某单缝富勒

式襟翼着陆构型的CLmax与缝

道参数关系的地毯图，其中,沿

着箭头方法CLmax增大，Overlap

和Gap的定义如图9所示，Df表

示襟翼偏角，Df2是所有襟翼
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数为：襟翼偏角Df2，Overlap为
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CLmax要求的襟翼偏角Df1，然

后在使用升力系数CLu下对缝

道参数组合进行计算分析，最

后选择出L /D（升阻比）最大

的偏角和缝道参数组合。图10

是某单缝富勒式襟翼起飞构

型的L/D与缝道参数关系的地

毯图，其中沿着箭头方法L/D

增大。如果Overlap越小、Gap

越大，那么多段翼型的L/D越

大，图中最优的缝道参数是

Overlap为0.0%，Gap为2.5%。

从结构运动学的角度分析，襟

翼在从巡航构型到起飞构型

再到着陆构型的运动轨迹必
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中最优的缝道参数，那么襟翼的运动轨迹

就不满足结构运动学的规律。经过权衡折

中，最终选择的起飞多段翼型偏角和缝道参

数为：襟翼偏角Df2，Overlap为1.0%，Gap为

2.0%。图11是襟翼运动轨迹示意图。

2.3 起飞、着陆三维增升装置设计

经过多轮迭代和优化，得到了优化后的

短舱及翼舱整流包外形、襟翼偏角及缝道参

C
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CLmax指标

起飞
CLmax指标
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图14 优化后的全机起飞、着陆构型的升力特性
曲线（修正后的风洞试验结果）
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图11　某单缝富勒式襟翼的襟翼运动轨迹示意图
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图15　优化后的全机起飞、着陆构型的升阻比特
性曲线（修正后的风洞试验结果）

数。优化前（WBN1）和优化后（WBN2）的短

舱及翼舱整流包外形如图12所示。优化前后

的翼身组合体+短舱着陆构型升力曲线对比

如图13所示。采用短舱/增升装置一体化设

计方法优化后的翼身组合体+短舱着陆构型

CLmax比优化前的大了0.5。

2.4 风洞试验结果及分析

优化后的全机起飞、着

陆构型的风洞试验在 F L - 8

（3.5m×2.5m）低速风洞[13]中进

行，模型比例1:16.0，试验风速

70m/s。

经雷诺数效应、洞壁干扰、

支架干扰和全机配平的修正，

优化后的全机起飞、着陆构型

的升力特性曲线、升阻比特性

曲线分别如图14和图15所示。

优化后的全机起飞、着陆构型

的CLmax均达到了设计指标。优

化后的全机着陆构型的升阻力

达到了设计指标，优化后的全

机起飞构型的L/D比设计指标

小了约0.4，非常接近设计指标。

优化后的全机着陆构型在

风洞试验中用丝线显示的表面

流态如图16所示。优化后的全机

着陆构型的机翼表面压力系数

分布的计算结果与风洞试验结

果对比如图17所示，其中αs表示

失速迎角。计算结果与风洞试验

结果符合的很好。

3 结论
涡桨飞机增升的装置设计

受到短舱的不利气动干扰，需要

进行短舱/增升装置一体化设计。

由于MSES无法准确预测襟翼上

的流动分离，本文采用基于N-S

的CFX软件对多段翼型进行了

优化设计，充分挖掘了多段翼型

最大胜利系数的潜力。通过对襟

翼运动的结构动力学分析和起

飞、着陆构型的折中，给出了更

优的起飞、着陆构型多段翼型参

数。通过采用短舱/增升装置一体

襟翼滑轨
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陆构型的气动特性。

风洞试验结果表明，采用短舱/增升装
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计指标。
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图16　优化后的全机着陆构型在风洞试验中用
丝线显示的表面流态

化气动设计方法，大大改善了全机起飞、着

陆构型的气动特性。

风洞试验结果表明，采用短舱/增升装

置一体化气动设计方法优化后的飞机起

飞、着陆构型的气动性能，除了起飞构型升

阻比非常接近设计指标外，均完全达到了设

计指标。

此外，涡桨飞机在小速度空投、空降时

的飞行姿态要求对增升装置设计的约束也

需要慎重考虑[14]。                                    
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图17　优化后的全机着陆构型的机翼表面压
力系数分布的计算结果与风洞试验结果对比（
20.5%半翼展处，AOA=αs-1°）
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