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摘　 要：对常规布局客机与机翼相关的减阻措施进行研究，通过减阻改善飞机性能。 主要通过有层流

流动机翼减小摩阻和弱激波机翼减小波阻，在机翼表面前缘维持一段层流区以减小摩阻，机翼剖面压

力分布由中部顺压梯度区域向后缘逆压梯度区域和缓过渡形成弱激波减小激波阻力；机翼机身结合

处加机身腹部整流增加结合处流速，减弱机翼机身结合处的附面层堆积，改善阻力性能；融合式翼梢

小翼降低翼尖诱导阻力，研究小翼外形参数对降低诱导阻力、纵向力矩、偏航力矩的影响，得出降低翼

尖诱导阻力效果好、力矩合适的翼梢小翼模型。 由于翼身整流对机翼内翼段下表面的压力分布有显

著影响，翼梢小翼会对翼尖的流动有重要影响，因此进行单方面的减阻是不可取的，需对与机翼相关

的 ３ 种减阻措施进行一体化减阻设计研究，并对相应的减阻量进行评估，为常规布局类客机的减阻设

计提供参考。 通过对上述减阻措施的评估分析达到了减小阻力、提高常规布局客机巡航因子，改善飞

机巡航性能的效果。
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　 　 常规气动布局［１］ 是民用飞机常用的布局设计

方式，技术成熟，有大量的研制、使用、维护经验，成
为客机的重要布局形式。 为达到相对运营客机燃油

消耗减少 ３０％，实现节能低碳，改善飞机性能的使

用要求，国内外针对常规布局客机展开了研究。 飞

机巡航升阻比［２］ 是改善飞机性能，降低油耗的核

心，降低巡航阻力是飞机设计的永恒主题［３⁃４］。 客

机的减阻［５］措施主要有以下几方面：满足飞机驾驶

员视角和雷达装载空间、客机座椅布置和货物装载

空间、飞机起降要求的擦地角等总体设计对机身约

束要求下，减弱后机身流动分离的机身外形［６⁃７］ 减

阻；弱激波机翼减阻，巡航状态机翼剖面中部的顺压

梯度区域向后缘的逆压梯度区域和缓过渡，形成弱

激波或基本无激波以减小机翼激波阻力［８］；减弱机

翼机身结合处附面层堆积，改善阻力性能的翼身整

流减阻；降低翼尖诱导阻力的翼梢小翼减阻。 相关

文献多是对单方面的减阻［１１］措施进行研究，较少有

文献对这几种减阻措施进行一体化减阻设计研

究，由

于这几种减阻措施有一定的关联性，例如翼身整流

对机翼内翼段靠近翼根处剖面下表面的压力分布有

显著影响，且这种影响遍及机翼内翼段［２０］；翼梢小

翼的存在也会对翼尖处的流动分布形态有重要影

响；针对机翼摩阻的减阻设计会带来激波阻力增加。
因此有必要对与机翼相关的减阻措施进行一体化减

阻设计，并对相应的减阻量进行评估，为常规布局客

机的减阻设计提供参考。
本文主要对常规布局客机与机翼相关的减

阻［９⁃１０］措施开展研究，进行了有层流流动机翼减小

摩阻和弱激波机翼减小波阻，在机翼表面前缘维持

一段层流区［１１］以减小摩阻，机翼剖面中部的顺压梯

度区域向后缘的逆压梯度区域和缓过渡，形成弱激

波或基本无激波以减小机翼激波阻力，翼身整流减

弱翼身结合处附面层堆积，增加翼身结合处流速，改
善阻力性能；融合式翼梢小翼［１２］ 外形参数对降低翼

尖诱导阻力的影响。
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１　 计算方法验证

普朗特的边界层理论，将机翼的边界层分为层

流和湍流两类，指出层流边界层摩阻远小于湍流边

界层，而机翼表面［１３⁃１４］ 摩阻是机翼阻力的重要来

源。 机翼带有 ＫＩＮＫ 转折的大中型跨音速客机巡航

状态的雷诺数达到千万量级，在高雷诺数下，机翼边

界层转捩［１５］ 提前。 对于此类机翼带有 ＫＩＮＫ 转折

的大中型跨音速客机，文献［１６⁃１８］的研究结果表

明，横流效应（Ｃ⁃Ｆ 波）通常在机翼内翼段更强，转捩

位置较 ＫＩＮＫ 位置处的外翼段更靠前，此类构型外

翼段转捩基本由二维 Ｔ⁃Ｓ 波不稳定性主导，高雷诺

数下之所以能在机翼前缘存在一段层流区，这是由

于机翼前缘相对速度较低且处于低速的加速区，有
较稳定的顺压梯度。
１．１　 转捩模型的验证

为验证本文转捩模型的有效性，对标模 ＤＬＲ⁃Ｆ４
进行数值模拟，该模型为典型跨音速标准模型，机翼

前缘后掠角 ２７．１°，后缘后掠角为 １８．９°，１ ／ ４ 弦线后

掠角 ２５°，展弦比为 ９．５。 图 １ａ）为文献［１９］ＤＬＲ⁃Ｆ４
构型跨音速下不同雷诺数的转捩风洞试验。 转捩计

算采用 γ⁃􀭹Ｒｅθｔ转捩模型，根据计算环境自动判断转

捩。 图 １ｂ）为与文献［１９］同模型同状态下计算的摩

阻分布，可以看到数值模拟结果与风洞试验现象基

本吻合。 在雷诺数 ６×１０６ 时机翼上表面均存在大面

积层流区，且内翼段的层流区长度明显小于外翼段，
随着雷诺数的提高，整个翼面的转捩位置前移。 在

雷诺数 １．７×１０７ 下风洞试验与本文计算结果均在机

翼上表面前缘存在一段层流区，只是本文计算结果

在内翼段出现了层流区，这是由于本文转捩模型未

引入横流转捩修正，而横流效应在机翼 Ｋｉｎｋ 位置处

的内翼段更强，且外翼段转捩基本由二维不稳定性

主导，同时高雷诺数下层流区本身较短，因此采用本

文的转捩模型进行数值模拟对气动特性影响不大。
１．２　 翼身整流减阻和翼梢小翼降低诱导阻力计算

方法验证

为对翼身整流外形减阻和翼梢小翼模型减阻的

阻力特性进行评估，需采用有效的计算方法，计算采

用雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程，湍流模型选取 ｋ⁃ω
湍流模型。 为验证计算模型的有效性，对 Ｆ６ 标模进

行数值模拟，该模型为半模，参考面积 ０．０７２ ７ ｍ２，
参考弦长 ０．１４１ ２ ｍ，半展长 ０．５８５ ６４７ ｍ。 计算状态

图 １　 计算与风洞试验对比

为 ０．７５１ ６Ｍａ，迎角 １．２３°，计算结果下机翼不同剖面

的压力分布如图 ２ 所示，与试验数据吻合较好，采用

的计算方法有较好可行性。

图 ２　 计算方法验证

·１８５·
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２　 层流流动机翼和弱激波机翼

基于建立的单通道飞机外形，机翼翼展 ３０ ｍ，
参考面积 １０２ ｍ２，后掠角 ２７°，机翼展向剖面形状如

图 ３ 所示。

图 ３　 机翼展向剖面形状

机身外形在设计状态下外形阻力较小，纵向俯

仰力矩合适，有好的机头下视角，满足起降要求的机

身尾部擦地角，后机身有少许流动分离，机身外形的

减阻见文献［７］，全机外形如图 ４ａ）所示。 飞机巡航

状态：０．７８５Ｍａ，飞行高度 １１ ｋｍ，２°飞行迎角，飞行

雷诺数 １．９×１０７。 网格采用 Ｏ⁃Ｈ 混合网格，为提高

计算精度和效率，对外形曲率变化较大的区域如机

头、机翼、尾翼前缘、机翼机身结合处、整流罩与机翼

机身结合处、机翼 Ｋｉｎｋ 转折处等外形曲率变化较大

的区域进行网格局部加密，外形曲率变化较小的区

域如机翼尾翼最大厚度处网格适度稀疏，同时机翼

展向的网格分布尽可能与机翼前缘平行，表面网格

分布如图 ４ｂ）所示。

图 ４　 常规布局外形与网格分布

对上述外形进行数值模拟，计算采用雷诺平均

Ｎ⁃Ｓ方程，转捩模型采用 γ⁃􀭹Ｒｅθｔ转捩模型，根据计算

环境判断转捩。 图 ５ａ）为计算的机翼表面摩阻分

布，可以看到机翼上表面前缘存在当地弦长 ４％的

一段层流区，其余为湍流区，达到了低阻机翼在机翼

前缘保持一段层流区以减小摩阻。 在高雷诺数和大

后掠角机翼上保持当地弦长百分之几十的层流区是

较难实现的，但在机翼前缘形成当地弦长 ５％左右

的层流区是可实现的，因此本文侧重于机翼前缘有

层流流动的研究。 机翼上表面前缘之所以能存在一

段层流区，主要是由于机翼前缘沿弦向产生较稳定

的有利压力梯度，处于低速的加速区，而沿展向的横

向流动对机翼前缘稳定的有利压力梯度影响不显

著。 随着气流进入机翼表面高速的加速区，出现一

小段逆压梯度直接导致机翼流动的转捩，高雷诺数

下层流边界层与沿弦向的顺压梯度和速度密切相

关。 图 ５ｂ）为机翼 ＫＩＮＫ 位置处剖面压力分布，在
机翼剖面前缘的升力适中，压力分布由剖面中部顺

压梯度区域向后缘的逆压梯度区域和缓过渡，形成

弱激波或无激波，减小了激波阻力。 由机翼上表面

的压力云图可知，机翼上表面保持大面积低压区，约
为当地弦长的前 ７０％区域，这是升力有保证的体

现，同时前部低压区与后部压力较高区域和缓过渡。
机翼是飞机产生升力的主要部件，机翼的减阻设计

需要在满足一定的升力约束下来进行，单纯的减阻

是不可取的。

图 ５　 低阻常规布局客机特性

图 ６ 为机翼展向不同站位的压力分布，内翼段

靠近机身处由于机身的干扰，剖面前缘的压力分布

有损失，随着远离机身这种干扰逐渐减弱，机翼中部

剖面的压力分布形态接近二维翼型的压力分布形

态，且前缘低压区向后缘高压区和缓过渡没形成强

激波。 由机翼中部到翼尖处，由于翼尖效应的影响，
压力分布形态逐渐变得瘦削， 剖面前缘的负压峰值

增大，而后缘的升力损失较大。
通过对该飞机外形巡航状态下的数值模拟，全

机升力系数为 ０．３，阻力系数 ０．０１４ ８８７，全机升阻比

达到 ２０．１，起到了外形减阻提高升阻比的效果。

·２８５·
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图 ６　 机翼展向不同剖面的压力分布

３　 翼身整流减阻

翼身结合处由于附面层堆积造成阻力增加，在
此处进行整流减阻设计能起到减小阻力，提高飞机

性能的效果。 整流减阻采用文献［２０］中整流 ３ 的

减阻方案，翼身结合处加机身腹部整流，整流包截面

外凸，与机身的夹角为钝角，在气流的作用下附面层

不易在翼身结合处堆积，整流罩的弦向截面与机翼

剖面形状接近，以减弱整流罩对机翼的干扰。 前部

整流范围为翼身结合处机翼弦长的 ０．１５ 倍，后部整

流范围为翼身结合处弦长的 ０．３ 倍，保证后部整流

有足够的长度，整流外形建模如图 ７ 左部所示，前部

边界、后部边界、上边界、下边界均为整流罩与机身

相交边界，控制截面 １⁃５ 控制整流罩横向轮廓，前部

边界与控制截面 １、后部边界与控制截面 ５ 填充生

成整流罩前部与后部外形，上下边界与控制截面 １⁃
５ 拉伸成型生成整流罩中部外形， 带整流罩的飞机

外形如图 ７ 右部所示。

图 ７　 整流罩建模示意图（左）与整流外形（右）

在整流外形基础上生成气动网格，为对比计算

准确性，整流外形与未整流外形有相同的远场网格

分布和表面网格分布，只是整流罩处的网格略有不

同，带整流罩外形的网格分布如图 ８ 所示。 整流罩

减阻优化过程如图 ９ 所示，进行 ＣＦＤ 数值模拟计

算，达到减阻效果则结束迭代，如没达到减阻效果，
返回对整流罩外形进行优化，生成网格并计算，直到

达到减阻效果为止。

图 ８　 整流外形网格分布　 图 ９　 整流罩优化流程

图 １０ 整流前后靠近翼根机翼剖面压力分布可

以看到，整流后相比整流前接近翼身结合处机翼剖

面上翼面前缘和后缘的压力峰值较大，中部有所减

小，相比整流前翼身整流后在翼身结合处上表面产

生更大流速，使附面层不易在结合处堆积，翼身整流

减阻的本质就是增加翼身结合处流速吹除附面层，
这正是翼身整流减阻效果的佐证。 整流后下翼面升

力有所损失这正是整流后全机升力有损失的原因。
这种影响随着远离翼根也不变，只是逐渐减弱。 这

也正是要进行机翼机身一体化整流减阻的原因，图
１１ 为整流外形翼身结合处的表面流线。

图 １０　 整流前后靠近翼根处机翼剖面的压力分布

图 １１　 整流外形表面流线

·３８５·
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表 １　 整流前后气动特性对比

外形 ＣＬ ＣＤ Ｌ ／ Ｄ

未整流外形 ０．３ ０．０１４ ８８７ ２０．１

整流外形 ０．２９４ ０．０１４ ６１７ ２０．１

表 １ 为整流前后减阻效果对比，计算显示达到

了减阻的效果，整流后升力有少许下降，升力系数相

比未整流外形降低 ２％，阻力系数降低 １．８％，升阻比

没有改善，符合相关文献［２０］的研究结果。

４　 融合式翼梢小翼降低翼尖诱导阻力
减阻

在亚音速流场中，有迎角的三维机翼在产生升

力的同时，在机翼翼尖处形成一定强度的漩涡向后

拖出，合力沿自由来流方向有一个投影即为诱导阻

力。 诱导阻力也称升致阻力，在亚音速时，诱导阻力

系数为

ＣＤｉ ＝
Ｃ２

Ｌ

πＡｅ
（１）

Ａ 为机翼展弦比，ｅ 为诱导阻力因子。
翼梢小翼起到端板的作用，减小翼梢诱导阻力，

文献［１２］对融合式翼梢小翼、上下双片式翼梢小

翼、翼梢涡扩散器进行了研究，对带来的结构问题进

行分析。 本文侧重于融合式翼梢小翼外形参数对降

低翼尖诱导阻力、纵向、航向力矩特性的影响研究。
融合式翼梢小翼是一种翼尖气动装置，通过降

低诱导阻力和翼尖涡流阻力来提高飞机性能，是单

片式翼梢小翼改进型，机翼和翼梢小翼之间光滑后

掠过渡，曲面光顺，能减少小翼与机翼之间的气动干

扰。 决定翼梢小翼的参数有小翼高度、后掠角、尖削

比、上反角。 在翼梢小翼建模过程中，翼梢小翼零上

反角与机翼处于同一平面时，翼梢小翼的前缘后掠

角、后缘后掠角与机翼 ＫＩＮＫ 转折处外侧的机翼前

缘后掠角和后缘后掠角相同，在机翼翼梢和翼梢小

翼翼根间建立偏转轴，偏转相应角度，通过曲线保持

机翼与翼梢小翼的前后缘相切，在相切曲线的导引

下通过曲面拉伸成型使机翼与翼梢小翼平滑光顺过

渡，得到翼梢小翼上反 ２０°，４０°，５０°，７０°，９０°下的飞

机外形，由于偏转轴与机翼前缘的夹角不是 ９０°，所
以小翼上反后前后缘的投影与机翼的前后缘是不平

行的。 在这种建模情况下确定小翼高度后，翼梢小

翼的后掠角和尖削比是固定的，只有上反角作为变

化参数。 建立的融合式翼梢小翼不同上反角模型如

图 １２ａ）所示和翼梢小翼平面图如图 １２ｂ）所示，图
１２ｃ）和图 １２ｄ）分别为翼梢小翼上反 ４０°下的飞机几

何外形和表面网格分布。

图 １２　 不同上反角下的翼梢小翼模型

使用 ＣＦＤ 数值模拟对没有翼梢小翼模型和加

装翼梢小翼模型进行气动特性分析，从图 １３ａ）可以

看到，由于机翼中部较少受到其他因素的干扰，流动

接近于二维流动，剖面压力分布形态接近于二维翼

型的压力分布形态，同时高压区向低压区和缓过渡。
为比较加装翼梢小翼对机翼气动特性的改善，

对没有翼梢小翼和加装翼梢小翼模型接近翼尖位置

处的机翼剖面压力分布形态进行比较如图 １３ｂ）所
示。 可知受翼梢效应的影响，没有翼梢小翼的机翼

剖面压力分布形态变得瘦削，加装翼梢小翼后压力

分布形态相比没有翼梢小翼模型的压力分布形态更

饱满，减弱了翼梢效应，相应产生更大的升力。 这也

正是需要对机翼减阻与翼梢小翼减阻进行一体化减

阻的原因所在。

图 １３　 机翼剖面的压力分布

全机的气动特性对比如图 １４ 所示，图 １４ａ）加

·４８５·



第 ３ 期 张礼，等：低阻常规布局客机巡航阻力特性研究

装翼梢小翼模型相比没有翼梢小翼模型的升力特

性，在小迎角范围略有提高，以 ２°迎角为例，翼梢小

翼上反 ２０°，４０°，５０°，７０°，９０°模型相比没有翼梢小

翼模型升力系数分别提高 ２．４％，２．７％，２．４％，２％，
－１％，且随迎角的增加升力特性的改善越好。

图 １４　 不同上反角下的翼梢小翼模型的气动特性

图 １４ｂ）中，在小迎角－２°到 ２°翼梢小翼模型相

比没有加装翼梢小翼模型能获得阻力减小的收益，
以 ２°迎角为例，翼梢小翼上反 ２０°，４０°，５０°，７０°，９０°
模型阻力系数相比没有翼梢小翼模型分别减小

０．５％，１．５％，１％，０．８７％，－０．４％，但随迎角的增加，
由于出现非线性的影响，加装翼梢装置模型相比没

有翼梢小翼模型阻力增加较多。 这是由于加装翼梢

小翼获得诱导阻力减小的同时也带来了其他形式阻

力的增加。 主要有以下 ２ 个方面：翼梢装置会增加

机翼的浸湿面积带来一部份额外的摩阻；翼梢小翼

与机翼连接处会由于干扰效应产生干扰阻力。 可

见，加装翼梢小翼虽然能减小诱导阻力，但需要扣除

其自身的摩阻、干扰阻力才能获得阻力减小的净收

益。 本文计算结果在不扣除翼梢小翼带来的阻力

下，在小迎角 － ２°到 ２°下能获得诱导阻力减小的

收益。
图 １４ｃ）中，加装了翼梢小翼后，俯仰力矩线性

段的斜率增加，相应的纵向静稳定性［２１］ 增大，且在

相同迎角下加装翼梢小翼模型相比没有翼梢小翼模

型，有更大的低头力矩。 这是由于翼梢小翼减弱了

翼尖处机翼上表面气流的内流和机翼下表面的外

流，使翼梢的升力有所增加，而翼梢位于气动中心之

后，从而产生了使飞机低头的俯仰力矩。 在－４°到
４°的小迎角范围，没有翼梢小翼模型和有翼梢小翼

模型的俯仰力矩均保持较好的线性段。 随迎角增

加，４°迎角以后俯仰力矩出现不同程度的上仰，出现

“勺型区” ［１］，这是由于在大迎角飞行情况下，机翼

内翼段出现局部的分离，焦点前移产生上仰的抬头

力矩。
图 １４ｄ）加装翼梢小翼模型相比没有翼梢小翼

模型，在迎角 ０°到 ４°范围，升阻比获得提高，以 ２°巡
航迎角为例，没有翼梢小翼模型升阻比为 ２０．１，翼梢

小翼上反 ２０°，４０°，５０°，７０°，９０°模型升阻比分别提

高 ３％，４．５％，３．５％，３％，０．５％，其中翼梢小翼上反

４０°升阻比达到 ２１。
翼梢小翼对全机的航向稳定性有重要影响，从

图 １５ 翼梢小翼不同上反角下全机偏航力矩系数随

侧滑角的变化曲线可以看到，在－４°到 ４°迎角为线

性段，且航向静稳定度为正（Ｃｎ ／ β＞０），为航向静稳

定。 相比没有翼梢小翼模型，加装翼梢小翼模型随

上反角的增大偏航力矩系数绝对值是先增大后减

小，相应的偏航静稳定度（ ｜ Ｃｎ ／ β ｜ ）稍有增大。 在相

同侧滑角下的偏航力矩系数在 ２０°到 ７０°上反角下

逐渐增大，在上反角为 ９０°时，偏航力矩系数减小，
且小于没有翼梢小翼模型，可见当上反角为 ９０°时
翼梢小翼起到了双立尾的作用，有减小偏航的作用。

图 １５　 偏航力矩系数随侧滑角的变化关系曲线

综上所述，翼梢小翼取上反角 ４０°，在此情况下

加装翼梢小翼模型达到最大升阻比 ２１，对升力系数

和阻力系数的改善较好，俯仰力矩和偏航力矩可

接受。

·５８５·
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５　 对各种减阻措施的评估与分析

为评估分析各种减阻措施，现将低阻机翼减阻、

翼身整流减阻、翼梢小翼不同上反角减阻对全机升

力系数、阻力系数、升阻比和纵向力矩的的影响整理

如表 ２。

表 ２　 各种减阻效果对比

减阻措施 ＣＬ ＣＤ Ｌ ／ Ｄ Ｃｍ

低阻机翼减阻 ０．３ ０．０１４ ８８７ ２０．１ ０．００７ ９

翼身整流减阻 ０．２９４ ／ －２％ ０．０１４ ６１７ ／ －１．８％ ２０．１ ／ ０％ ０．００２ ６ ／ －６７％

翼梢小翼减阻

上反 ２０° ０．３０１ ／ ＋２．４％ ０．０１４ ５５ ／ －０．５％ ２０．７ ／ ＋３％ －０．０１１ ２ ／ －５３０％

上反 ４０° ０．３０２ ／ ＋２．７％ ０．０１４ ４ ／ －１．５％ ２１ ／ ＋４．５％ －０．００８ ８ ／ －４３８％

上反 ５０° ０．３０１ ／ ＋２．４％ ０．０１４ ４７ ／ －１％ ２０．８ ／ ＋３．５％ －０．００７ ３ ／ －３８０％

上反 ７０° ０．３ ／ ＋２％ ０．０１４ ４９ ／ －０．８７％ ２０．７ ／ ＋３％ －０．００５ ／ －２９２％

上反 ９０° ０．２９７ ／ －１％ ０．０１４ ６７ ／ ＋０．４％ ２０．２ ／ ＋０．５％ －０．００１ ３５ ／ －１５２％

　 　 表 ２ 各种减阻措施的对比分析，在低阻机翼的

基础上进行翼身整流减阻，在翼身整流的基础上进

行翼梢小翼整流减阻，可以看到低阻机翼达到了很

好的减阻效果；整流减阻后全机升力系数有少许下

降，阻力系数减小 １．８％， 升阻比不变；在整流减阻

的基础上进行翼梢小翼降低诱导阻力减阻，实现了

机翼减阻、翼身整流减阻与翼梢小翼一体化减阻，此
情况下升力系数提高，阻力系数降低，取得了较好减

阻效果，同时低头力矩稍有增大，其中以翼梢小翼上

反 ４０°减阻效果最好，升力系数提高 ２． ７％，减阻

１．５％，升阻比提高 ４．５％， 达到 ２１。
通过上述的减阻措施低阻常规布局客机的巡航

升阻比 （ Ｌ ／ Ｄ） 达到 ２１，巡航因子 （ＭａＬ ／ Ｄ） 达到

１６．４８５，相对于文献［５］中普通常规布局客机巡航升

阻比（Ｌ ／ Ｄ）１８．２，巡航因子（ＭａＬ ／ Ｄ） １４．２９，分别提

高 １５．４％，１５．４％，达到了提高巡航升阻比，改善巡

航效率的目标。

６　 结　 论

本文针对常规布局类客机与机翼相关的减阻措

施进行一体化减阻研究，改善巡航升阻比以提高巡

航因子，全机的巡航升阻比（Ｌ ／ Ｄ）达到 ２１，巡航因

子（ＭａＬ ／ Ｄ）达到 １６．４８５，形成以下结论：
１） 层流流动机翼减阻和弱激波机翼减阻，通过

在机翼上表面前缘形成 ４％当地弦长的一段层流区

以减小摩阻；机翼剖面的压力分布从中部的顺压区

向后缘逆压区和缓过渡，形成弱激波以减小激波阻

力；机翼表面的压力分布云图显示在机翼上表面保

持了前 ７０％当地弦长的大面积低压区，低压区向后

缘压力较大区域和缓过渡。
２） 通过对翼身结合处加机身腹部整流减阻，机

翼内翼段剖面压力分布相比未整流前上表面前后缘

有更大的负压峰值，相应的流速有所增大，达到通过

整流增加翼身结合处流速减弱结合处附面层堆积，
改善阻力性能的效果，减阻 １．８％，升阻比不变。 同

时机翼内翼段下表面升力有所损失，这是整流相比

整流前升力有损失的原因所在。
３） 翼梢小翼降低翼尖诱导阻力减阻，翼尖加装

融合式翼梢小翼，研究翼梢小翼不同上反角对降低

翼尖诱导阻力、纵向力矩、航向力矩的影响。 加装翼

梢小翼后翼尖压力分布形态饱满，相应产生更大升

力，诱导阻力减小。 对加装翼梢小翼全机阻力的计

算分析显示，在巡航迎角附近达到减小阻力的效果，
其中以融合式翼梢小翼上反 ４０°减阻效果最好，升
阻比达到 ２１，在迎角增大后由于流动干扰和非线性

的原因减阻效果不显著；同时由于翼梢小翼处在气

动中心之后，相比没有翼梢小翼外形产生低头力矩；
翼梢小翼随着上反角的增大，偏航静稳定度稍有增

大，相同侧滑角下偏航力矩先增大后减小，当翼梢小

翼上反角为 ９０°时起到双立尾的作用，有减小偏航

的作用。
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