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摘　 要：采用数值模拟方法对内吹式襟翼进行了研究。 首先，开发了一种针对内吹式襟翼的参数化方

法，该方法可以根据襟翼弦长、偏角、吹气缝高度、位置这些几何参数很好地描述其外形。 然后，通过

与 ＣＣ０２０⁃０１０ＥＪ 标模的试验压力分布进行对比，验证了所采用数值模拟方法的可信度。 分别研究这

些几何参数对内吹式襟翼气动性能的影响，研究结果表明：襟翼弦长越长、偏角越大、吹气缝越窄、位
置越靠前，翼型的升力系数越大。 最后，构建了一种针对内吹式襟翼几何参数的优化设计方法。 在固

定吹气动量系数的基础上，以襟翼弦长、偏角、吹气缝高度、位置这些几何参数为设计变量，以 ５°迎角

升力系数最大为优化目标，以失速迎角不小于 ９°为设计约束，开展优化设计。 优化结果表明，优化设

计方法可以显著提高内吹式襟翼的升力系数，升力系数的提高量达到 １．７ 左右。
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　 　 为了匹配高速巡航性能和低速起降性能，现代

运输机的机翼需要采用增升装置以提高自身在起飞

和着陆过程中的升力。 目前，大多数商业运输机采

用机械式增升装置［１］。 随着航空业的发展，很多商

业机场的起降能力逐渐趋于饱和，而且很多小型机

场由于地理条件、跑道长度的限制无法起降大型商

业运输机。 这种情况可以通过发展短距起降运输机

来解决［２⁃３］。 短距起降运输机可以大幅缩短起飞和

着陆距离，但在起飞和着陆时需要很大的升力系数

以及较小的起降速度，机械式增升装置难以满足设

计要求。 主动流动控制方法采用吹气、吸气或者两

者相结合的方法，可以明显改善机翼的气动性能，是
实现短距起降的有效途径。 其中吹气主要分为沿壁

面切线方向和斜向吹气，这 ２ 种方式均可以获得相

当大的升力提升［４］。 日本的 ＵＳ⁃２ 水上飞机采用了

内吹式襟翼，将发动机的气流通过引气管道使其于

襟翼上表面喷出，为襟翼的边界层注入能量，使其抵

抗逆压梯度的能力大幅增强。 这种内吹式襟翼实际

上采用了环量控制［５⁃６］ 技术。 通过该技术，ＵＳ⁃２ 可

以在浪高 ３ 米的环境中实现降落。 内吹式襟翼是一

种典型的环量控制机翼，其襟翼偏角非常大，利用科

恩达效应［７］ 保证襟翼大偏角时上表面依然保持附

着流动，提高襟翼的气动效率，从而大幅提高升力

系数。
目前国外对内吹襟翼已经开展了很多研究，而

国内对于内吹式襟翼的研究较少。 Ｂｕｒｎａｚｚｉ 等［８］ 研

究了二维内吹式襟翼与前缘下垂技术相结合来提升

气动性能，分析了改变翼型前 ２０％弦长部分的厚度

和弦长对气动性能的影响。 结果表明，采用前缘下

垂与内吹式襟翼相结合的构型比单独采用前缘下垂

构型的最大升力系数提高了 ２０％，失速迎角推迟了

１０° ～１５°，满足升力系数目标的吹气量减小了 ２８％。
Ｒａｄｅｓｐｉｅｌ 等［９］研究了一定迎角范围内使用较低的

吹气量来获取较大的升力提升，论述了设计良好的

内吹式襟翼的特点，比较了采用前缘下垂和前缘缝

翼来避免主翼头部过早分离，讨论了如何将吹气和

吸气相结合提供更高的气动效率。 Ｊｅｎｓｃｈ 等［１０］ 采

用数值模拟方法研究了环量控制翼型在高雷诺数下

的气动性能，分析了吹气缝宽度对吹气效果的影响，
但其并未分析造成不同吹气效果的流动机理。 王妙

香等［１１］采用数值模拟方法对内吹式襟翼的几何参

数进行了优化设计并进行了风洞验证，但没有研究
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各几何参数对内吹式襟翼气动性能的影响机理，也
缺乏对优化设计流程中如何进行参数化和网格更新

方法的说明。
虽然国外目前对内吹式襟翼已经开展了大量的

研究，但是目前针对内吹式襟翼几何参数的系统性

研究以及参数优化研究的有关工作比较缺乏。 因此

本文在他们研究工作的基础上，进一步开展内吹式

襟翼参数化以及内吹式襟翼几何参数对气动性能的

影响研究。
由于几何参数对内吹式襟翼气动效率影响很

大，合理的参数配置往往能够在付出较小的吹气能

量消耗下得到良好的吹气效果。 而合适的参数化方

法是开展参数影响研究和优化设计的基础。 因此，
本文开发了适用于内吹式襟翼的参数化方法，在此

基础上研究襟翼弦长、偏角、吹气缝高度、位置这些

参数对于内吹式襟翼气动性能的影响机理。 最后，
构建针对内吹式襟翼几何参数的优化设计系统，对
内吹式襟翼的几何参数进行优化设计。

１　 内吹式襟翼参数化方法

图 １ 为一种典型的内吹式襟翼，在襟翼前缘上

表面 Ａ 点开缝，通过将发动机高压气流经过管道引

导至图中的 Ａ 点喷出，为襟翼上表面的流动注入能

量，增加升力。

图 １　 内吹式襟翼外形示意图

由于合适高效的参数化方法是研究参数影响以

及开展气动优化的基础，因此首先介绍本文开发的

参数化方法。 参数化方法的核心是根据给定的几何

参数，得到可供动网格模块使用的二维吹气襟翼的

几何外形。 相对于常规气动外形优化设计中的参数

化，内吹式襟翼外形由襟翼弦长、偏角、吹气缝高度、
位置这些参数决定，要求采用的参数化方法能够将

其外形用这几个参数表示，常见的 ＣＳＴ 参数化方

法［１２⁃１３］、ＦＦＤ 参数化方法［１４⁃１５］ 等在此完全不适用。
其原因在于，常规增升装置外形的参数化仅仅是襟

翼收起后与主翼重叠部分外形的参数化。 对于内吹

式襟翼来说，将吹气缝位置与高度作为设计变量之

后，其参数化难度会进一步增加。
针对内吹式襟翼的特殊性，本文开发了一种针

对内吹式襟翼特定参数的参数化方法，其思路为：根
据给定的几何参数，直接从巡航翼型的基础上生成

对应的襟翼几何外形。 当给定了襟翼弦长、偏角、吹
气缝高度、位置参数之后，从巡航构型生成内吹式襟

翼的过程如下：
１） 根据襟翼弦长，在巡航翼型上确定过襟翼前

缘点的垂直于巡航翼型弦线的直线，将其称为襟翼

前缘位置约束线（如图 ２ａ）所示）；
２） 由于内吹式襟翼的特殊要求，襟翼在偏转过

程中是紧贴主翼的襟翼舱沿圆弧运动的，因此需要

确定襟翼的转轴位置。 具体确定方法如下：转轴位

于巡航翼型的下表面，且襟翼转动之后要与巡航翼

型上表面保持光滑过渡，因此绕转轴转动得到的襟

翼舱圆弧线应与主翼上表面相切，同时也应与图

２ａ）中确定的襟翼前缘位置约束线相切。 根据这一

约束条件可确定转轴位置（如图 ２ｂ）所示）；
３） 根据转轴的位置可以得到襟翼舱圆弧线，从

而得到襟翼的外形（如图 ２ｃ）所示）；
４） 吹气缝位置参数化方法如下：将吹气缝与襟

翼转轴之间连线，同时将主翼后缘与襟翼转轴之间

连线，２ 条线之间的夹角可以在襟翼头部确定一个

吹气缝位置。 根据吹气缝的位置参数和高度参数即

可得到吹气缝的位置和尺寸（如图 ２ｄ）所示）；
５） 过吹气缝下边沿做圆弧曲线，使之与襟翼舱

曲线相切，得到包含吹气缝的襟翼外形（如图 ２ｅ）所
示）；

６） 将包含吹气缝的襟翼外形按照襟翼偏角参

数绕着转轴旋转得到内吹式襟翼构型（如图 ２ｆ）所
示）；

７） 用分段二次曲线模拟吹气舱，得到最终的带

吹气舱的内吹式襟翼构型（如图 ２ｇ）所示）。
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图 ２　 内吹式襟翼参数化过程

２　 数值模拟方法及可靠性验证

本文采用 ＲＡＮＳ 方程对内吹式襟翼进行数值模

拟，这种方法由于在计算精度和效率之间能够达到

一个较好的平衡，目前已被广泛应用于飞行器的数

值模拟［１６］。 其控制方程的积分形式为

∂
∂ｔ∭Ω

ＱｄＶ ＋ ∬
∂Ω
Ｆ（Ｑ）·ｎｄＳ ＝ ∬

∂Ω
Ｇ（Ｑ）·ｎｄＳ

（１）
式中， Ω 为控制体，∂Ω 是控制体的边界，ｎ 是控制面

的外法线单位向量，Ｑ 是守恒量，Ｆ（Ｑ） 是无黏通

量，Ｇ（Ｑ） 是黏性通量。 无黏空间离散格式为二阶

迎风 Ｒｏｅ 格式，黏性通量的离散格式为中心差分。
由于 ＲＡＮＳ对 ＮＳ方程进行了时间平均，会引入雷诺

应力项，需要额外的数学模型进行封闭，引入的数学

模型即为湍流模型，本文采取的模型为 ｋ⁃ωＳＳＴ 湍流

模型［１７］。
本文与二维标模 ＣＣ０２０⁃０１０ＥＪ［１８］ 的试验压力

分布进行对比，验证采用的数值模拟方法的可靠性。
图 ３ 为该模型的外形图，模型长度为 ２１８．４４０ ｍｍ，
最大厚度为 ４３．６８８ ｍｍ，前缘半径为 ４．３６９ ｍｍ，后缘

半径为 ２０．７５２ ｍｍ，在弦向位置为 １９７．６８８ ｍｍ 开有

吹气缝，缝高为 １．０９２ ２ ｍｍ。
试验中采用吹气动量系数 Ｃμ 来衡量吹气的强

弱，吹气动量系数 Ｃμ 定义如下

Ｃμ ＝
ｍ̇Ｖｊｅｔ

ｑＳ
（２）

式中， ｍ̇为吹气口的质量流率，Ｖｊｅｔ 为吹气口的速度，

图 ３　 ＣＣ０２０⁃０１０ＥＪ 标模外形

ｑ 为自由来流动压，Ｓ 为参考面积。
本文对比了吹气动量系数为 ０．１ 时试验和计算

的压力分布。 图 ４ 为压力分布对比，可以看出，计算

与试验的压力分布吻合较好，主翼头部的峰值捕捉

很好，襟翼的峰值略有差别。 证明了本文采用的数

值模拟方法在当前的研究中可以得到比较合理的

结果。

图 ４　 计算与试验压力分布对比

３　 几何参数影响研究

研究翼型选取某水上飞机巡航翼型，其弦长为

５．２８１ ｍ。 由于内吹式襟翼的气动性能受到襟翼弦

长、偏角、吹气缝高度、位置这些参数影响，影响参数

０６
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多，机理复杂，因此，本文分别研究这 ４ 个参数对内

吹式襟翼气动性能的影响。
内吹式襟翼网格及吹气缝位置局部网格如图 ５

所示，附面层采用 Ｏ 网格进行模拟， 网格量为

１５ 万。 计算状态为 Ｍａ ＝ ０．１，Ｒｅ ＝ １．２３ × １０７（基于

参考弦长）。

图 ５　 计算网格

图 ６　 吹气缝位置定义

需要特别说明吹气缝位置的定义。 如图 ６ 所

示，吹气缝位置定义为襟翼偏转之后吹气缝位置与

主翼后缘的夹角，即图 ６ 中的 θ 角。 吹气缝位置不

能为负值，否则吹气缝将被隐藏在襟翼舱内。
为了简单方便，本文研究构型的命名按照如下

规则： ｆｌａｐ － ａ － ｂ － ｃ － ｄ。 其中 ａ为襟翼弦长，ｂ为襟翼

偏角，ｃ 为吹气缝高度，ｄ 为吹气缝位置。 例如：ｆｌａｐ －

３０ － ５０ － ５ － １５ 表示该构型的襟翼弦长为 ３０％Ｃ ｆｏｉｌ，襟
翼偏角为 ５０°，吹气缝高度为 ５ ｍｍ，吹气缝位置

为 １５°。

３．１　 襟翼弦长的影响

首先研究襟翼弦长的影响，在这项研究中，襟翼

偏角固定为 ６０°，吹气缝高度固定为 ３ ｍｍ，吹气缝

位置固定为 １０°，吹气动量系数固定为 ０．１，襟翼弦

长分别为 ２０％Ｃ ｆｏｉｌ，２５％Ｃ ｆｏｉｌ，３０％Ｃ ｆｏｉｌ。
图 ７ａ）为 ３ 个构型升力特性对比。 可以看出，

襟翼弦长从 ２０％Ｃ ｆｏｉｌ增加到 ３０％Ｃ ｆｏｉｌ，相同迎角下升

力系数逐渐增大且变化均匀，从 ２０％Ｃ ｆｏｉｌ到 ２５％Ｃ ｆｏｉｌ

升力系数大约增大了 ０．２６，从 ２５％Ｃ ｆｏｉｌ到 ３０％Ｃ ｆｏｉｌ升

力系数大约增大了 ０．２８。 除此之外，襟翼弦长变化

没有对失速迎角产生影响，３ 个构型的失速迎角均

为 ９°。 图 ７ｂ）为 １°迎角压力分布对比。 可以看出，
由于吹气动量系数和吹气缝宽度等参数相同，吹气

造成的吸力峰值基本相同，随着襟翼弦长增大，襟翼

部分的升力增大，对主翼产生的上洗作用增强，使得

主翼上表面的压力系数减小，从而提高整个翼型的

升力系数。

图 ７　 不同襟翼弦长升力和压力分布对比

图 ８ 为翼型剖面的马赫数云图，图 ９ａ）黑色圈

中为低速流动区，这部分气流能量很低，对翼型的升

力特性有不利影响。 随着迎角的增大，这部分低速

流动的范围逐渐扩大且流速进一步减小，最终导致

翼型失速。

图 ８　 马赫数云图

　 　 襟翼弦长增大对失速迎角没有产生影响，原因 在于：襟翼弦长增大，一方面导致襟翼的升力增大，

１６
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对主翼上洗增强，使得主翼的当地迎角增大，使失速

迎角减小；另一方面导致吹气缝前移，吹气对襟翼上

表面低能量区的控制范围增大，使失速迎角增大。
这两方面的影响结果相反，综合作用导致失速迎角

不变。
３．２　 襟翼偏角的影响

保持其他参数不变，襟翼偏角的变化从 ５０° ～
７０°，５°间隔。 图 ９ａ）为 ５ 个构型的升力特性对比。
随着襟翼偏角增大，升力系数逐渐增大且变化均匀。

襟翼偏角增大 ５°，升力系数增大 ０．２９ 左右。 襟翼偏

角的变化对失速迎角影响很大，襟翼偏角从 ５０°增
大到 ７０°，失速迎角从 １２°减小到 ６°。 虽然大偏角的

襟翼可以显著提高升力系数，但是会显著减小失速

迎角。 因此，襟翼偏角的设定要受到失速迎角的约

束。 图 ９ｂ）为 １°迎角压力分布对比。 随着襟翼偏角

增大，襟翼吸力峰值逐渐增大，襟翼部分的升力增

大，对主翼产生的上洗作用增强，使得主翼上表面的

压力系数减小，从而提高整个翼型的升力系数。

图 ９　 不同襟翼偏角升力特性与压力分布对比

　 　 图 １０ 为襟翼偏角分别为 ５０°，６０°，７０°构型的剖

面马赫数云图对比，马赫数范围 ０ ～ ０．６。 可以明显

看出，随着襟翼偏角的增大，襟翼上表面气流的流速

逐渐降低。 图 １１ 为吹气口后 ＡＢ 线上的速度分布，
ＡＢ 线随着襟翼偏转而偏转，保证其与吹气口的相对

位置不变。 可以看出，随着襟翼偏角增大，吹气对边

界层内流动加速能力减弱。 由于内吹式襟翼采用的

是定常壁面切向吹气，其作用机理是将吹气舱内的

高压气流从吹气缝高速喷出，喷出的高速气流具有

速度高、动能大的优势，可以提升附面层气流抵抗逆

压梯度的能力，防止流动分离的产生。 襟翼偏角的

增大造成襟翼上表面逆压梯度增大，对流动的阻塞

作用增强，导致吹气气流一部分的加速效应向边界

层外转移，对边界层气流加速的效应变弱，尾迹区流

速更小。 因此，随着襟翼偏角的增大，内吹式襟翼失

速迎角逐渐减小。

图 １０　 马赫数云图

图 １１　 法线方向速度分布

３．３　 吹气缝高度的影响

固定吹气质量流率为 １．２ ｋｇ ／ ｓ，保持其他参数

不变。 吹气缝高度分别为 ３，５，７ ｍｍ。 图 １２ａ）为 ３
个构型的升力特性对比。 随着吹气缝高度的增大，
升力系数逐渐减小。 吹气缝高度从 ３ ～ ７ ｍｍ，升力

系数减小了 １．３ 左右。 吹气缝高度变化对失速迎角

的影响较大，失速迎角从 ９°减小到 ３°。 为了保证失
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速迎角不至于太小，吹气缝高度不能太大。
图 １２ｂ）为 １°迎角压力分布对比。 随着吹气缝

高度减小，襟翼的吸力峰值逐渐增大，襟翼部分的升

力增大，对主翼产生的上洗作用增强，使得主翼上表

面的压力系数减小，从而提高整个翼型的升力系数。

图 １２　 不同吹气缝高度升力特性和压力分布对比

　 　 图 １３ 为吹气缝高度为 ３，５，７ ｍｍ 的马赫数云

图。 可以明显看出，随着吹气缝高度的增大，襟翼上

表面的气流速度减小。 图 １４ 为吹气口后 ＡＢ 线（ＡＢ
线位置如图 １１ａ）所示）上的速度分布。 随着吹气缝

变宽，吹气气流对边界层的加速效果减弱。 原因在

于给定吹气质量流率下，单位时间流过吹气口的气

流质量不变，吹气缝宽度越大，吹气气流流速越小，
由于动能与速度的平方成正比，因此气流动能随着

流速的降低而大幅减小。 随着吹气缝变宽，吹气气

流动能大幅减小，为边界层输入的能量减小，使得主

翼尾迹逐渐扩大，失速迎角减小。

图 １３　 马赫数云图

图 １４　 法线方向速度分布

３．４　 吹气缝位置的影响

保持其他参数不变，吹气缝位置的定义按照图

６ 的定义。 吹气缝位置分别为 ０°，５°，１０°，１５°，２０°，
角度越大表示位置越靠后。 图 １５ａ）为升力特性对

比。 随着吹气缝位置往后移动，升力系数逐渐减小。
吹气缝位置从 ０°变化到 ２０°，升力系数大约减小了

０．１２ 左右。 吹气缝位置对失速迎角的影响较小，吹
气缝位置从 ０°变化到 ２０°，失速迎角减小了 １°。

图 １５　 不同吹气缝位置升力特性和压力分布对比

　 　 图 １５ｂ）为 １°迎角压力分布对比。 可以看出，吹
气缝位置的变化对主翼压力分布的影响很小。 图

１５ｃ）为吹气缝位置的压力分布局部放大图，吹气造

成襟翼压力分布的影响从吹气位置持续到图中的 Ａ
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点，Ａ 点之后，吹气造成的压力分布差异几乎可以忽

略。 随着吹气缝位置后移，吹气所能控制的区域逐

渐减小，襟翼上表面压力降低的区域减小，襟翼上的

升力逐渐减小，从而使整个翼型的升力系数逐渐

减小。
图 １６ 为吹气缝位置为 ０°，１０°，２０°的马赫数云

图。 为了显示马赫数云图的区别，将马赫数范围调

整为 ０．０２ ～ ０．１。 可以看出，随着吹气缝位置后移，
襟翼上表面的低速流动区域逐渐扩大，流速逐渐变

小。 原因在于，吹气缝位置后移使得吹气为襟翼上

表面注入能量的范围变小，注入的能量变小。 因此，
吹气缝从 ０° ～２０°，失速迎角减小了 １°。

图 １６　 马赫数云图

４　 内吹式襟翼优化设计

４．１　 优化设计系统建立

优化设计中首先需要在设计空间中生成初始样

本，接下来根据设计变量利用参数化方法生成几何

外形，然后根据外形利用动网格方法生成新构型的

网格，再进行 ＣＦＤ 求解，最后根据 ＣＦＤ 求解结果，
利用优化算法对样本进行更新。 本文采用拉丁超立

图 １７　 优化设计流程

方方法［１９］生成初始样本，参数化获取外形采用第一

节介绍的内吹式襟翼参数化方法，动网格采用 ＲＢＦ
动网格［２０］ 方法，目前优化算法主要分为 ２ 大类：基
于目标函数梯度信息的优化算法与基于目标函数值

的优化算法。 对于存在多个波峰或者波谷的目标函

数，基于梯度信息的优化算法比较容易陷入局部最

优。 根据本文所研究问题的特点，本文决定选择基

于目标函数值的优化算法。 具体来说，本文采用

ＮＳＧＡ⁃Ⅱ［２１］。 图 １７ 为本文建立的内吹式襟翼优化

设计流程。
４．２　 优化设计算例

本文针对内吹式襟翼的优化变量包括襟翼弦长

ｃ，襟翼偏角Δ，吹气缝高度 ｈ，吹气缝位置 ｐ。 设计变

量的范围选取为

２５％Ｃ ｆｏｉｌ ＜ ｃ ＜ ３５％Ｃ ｆｏｉｌ

５６° ＜ Δ ＜ ７０°
３ ｍｍ ＜ ｈ ＜ ７ ｍｍ
０° ＜ ｐ ＜ １０°

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

　 　 设计约束为

αＳｔａｌｌ ≥ ９°
　 　 设计目标为

ｍａｘ（Ｃ ｌ，α ＝ ５°）
　 　 优化设计中固定吹气质量流率为 １． ２ ｋｇ ／ ｓ，
Ｍａ＝ ０．１，Ｒｅ＝ １．２３×１０７（基于参考弦长）。 通过拉丁

超立方方法在设计空间内获取 ５０ 个初始样本。 优

化过程每代 ５０ 个样本，共优化了 ４０ 代。 图 １８ 为适

应值随代数的变化曲线。 可以看出，优化前 ２０ 代由
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于适应值距离最优值距离较大，适应值改善明显，２０
到 ３０ 代之间，适应值改善逐渐变慢，到 ３０ 代适应值

已经没有明显变化，说明优化已经收敛。

图 １８　 适应值随代数的变化曲线

图 １９ 为优化结果与初始翼型的外形对比。 表

１ 为几何参数对比。 优化构型的弦长变长，接近设

计变量的上边界，偏角增大了 １°，吹气缝高度几乎

不变，吹气缝位置明显前移，接近设计变量的下边

界。 这说明优化结果与第三节的参数影响研究结果

相对应，襟翼弦长越长，吹气缝位置越靠前，吹气效

果越好。 受失速迎角的约束，襟翼偏角不能太大。

图 １９　 优化构型与原始构型外形对比

表 １　 优化构型与原始构参数对比

构型 Ｃｆｏｉｌ Δ ／ （°） ｈ ／ ｍｍ ｐ ／ （°）

ＯＲＩ ２５％Ｃｆｏｉｌ ６０ ３ １０

ＯＰＴ ３４．８％Ｃｆｏｉｌ ６１ ３．０２ ０．２

图 ２０ 为优化构型与原始构型的升力特性和压

力分布对比。 可以看出，优化构型的升力系数提高

明显，提高量在 １．７ 左右。 从压力分布对比可以看

处，优化构型的襟翼偏角相差很小，襟翼的吸力峰相

差也很小，由于襟翼的弦长较大，襟翼的升力系数增

大，襟翼对主翼产生的上洗作用增强，从而使主翼头

部当地迎角增大，主翼上表面压力减小，主翼升力增

大，从而整个翼型升力系数增大。

图 ２０　 优化构型与原始构型升力特性和压力分布对比

５　 结　 论

１） 内吹式襟翼参数化方法能够根据几何参数

准确全面地描述内吹式襟翼的气动外形；
２） 内吹式襟翼失速是由主翼尾迹在襟翼上表

面堆积形成的低能量气流随着迎角增大范围逐渐扩

大、流速进一步降低导致的；
３） 襟翼弦长和吹气缝位置对于失速迎角影响

较小，襟翼偏角和吹气缝高度对失速迎角影响较大。
襟翼偏角主要改变了逆压梯度，造成气流能量消耗

的不同，从而影响襟翼上表面的低能量区，继而影响

失速迎角。 吹气缝高度主要改变了吹出气流的速

度，也就是改变了吹气注入的能量，造成襟翼上表面

低能量区的变化，从而改变失速迎角；
４） 襟翼弦长从 ２０％Ｃ ｆｏｉｌ到 ３０％Ｃ ｆｏｉｌ，升力系数增

大了 ０．５ 左右；襟翼偏角从 ５０°增大到 ７０°，升力系数

增大了 １．３ 左右；吹气缝高度从 ３ ｍｍ 增大到 ７ ｍｍ，
升力系数减小了 １．２ 左右；吹气缝位置从 ０°增大到

２０°，升力系数减小了 ０．１ 左右；
５） 在一定范围内，襟翼弦长、偏角、吹气缝高

度、位置对升力系数影响程度不同。 襟翼偏角和吹

气缝高度对升力系数的影响较大，襟翼弦长的影响

次之，吹气缝位置的影响最小；
６） 内吹式襟翼的优化设计中，襟翼弦长增大了

将近 １０％Ｃ ｆｏｉｌ，襟翼偏角增大了 １°，吹气缝位置前移

了 ９．８°，接近主翼后缘位置，吹气缝高度几乎不变。
襟翼头部峰值增大，对主翼产生的上洗增强，最终翼

型的升力系数增大了约 １．７。
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