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摘摇 要:
随着增升装置的发展,新型商用飞机机翼内侧采用了结构简单的铰链下垂前缘,与使用最多的前缘缝翼相

比,它具有减阻降噪,提高升阻比等优点。 针对大型飞机铰链下垂前缘翼型进行了气动优化设计及数值研

究。 首先设计出铰链下垂前缘的二维翼型,然后通过 iSIGHT 平台对翼型进行气动优化,分析铰链下垂前缘

翼型的低速气动特性,并且得出最佳翼型,最后与前缘缝翼翼型的气动性能进行对比,说明使用铰链下垂前

缘的可行性。
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[Abstract] With the development of high lift devices, hinged droop-nose with simple structure is used inside the
wing of the new commercial aircraft. Compared to the most common slat, it can reduce drag and noise, improve lift
-drag ratio and so on. In this paper,aerodynamic optimization design and computational investigation on the hinged
droop-nose airfoil for large aircraft is studied. First, a two-dimensional airfoil for hinged droop-nose is designed.
Then airfoil aerodynamic optimization through iSIGHT platform is conducted. The low speed aerodynamic character鄄
istics of the hinged droop-nose airfoil are analyzed and the best airfoil is obtained. At last, compared with slat in
terms of aerodynamic performance,and so the feasibility of the hinged droop-nose is verified.
[Key words] High Lift Device;Hinged Droop-nose; Optimization

0摇 引言

增升技术的重大突破将对进一步提高新一代

民用客机的气动性能起到关键性作用,在世界范围

内也是一个很有挑战性的研究课题[1]。
最早出现的前缘增升装置是铰链下垂前缘,随

后出现了固定缝翼,被用于巡航速度较低的短距起

降飞机;然后出现了克鲁格襟翼,使气动性能进一

步提升,但它的执行机构是复杂的四连杆机构;直
到前缘缝翼出现,前缘增升装置的性能和执行机构

的复杂程度达到一个顶峰。 然而随着飞机的航程

增加,燃油消耗量增大,所需要的机翼面积也增大,

因此对增升装置的要求开始降低。 特别是伴随着

飞机噪声要求的提高,增升装置设计的指导思想转

变为在满足气动要求及噪声要求的前提下尽可能

简单可靠,最新的商用飞机如 A380 在机翼内侧便

采用了铰链下垂前缘式的前缘增升装置[2]。
铰链下垂前缘增升装置的优势主要有:(1)在

起飞状态时,由于减小了机翼的阻力,使升阻比大

大提高,同时升力的损失并不大[2-4];(2)降低了起

飞和着陆时的噪声;(3)在巡航状态时,它可以使上

下翼面的气流都保持层流状态[5],减小了巡航阻

力;(4)在机翼内侧使用铰链下垂前缘增升装置可

以使得内翼较外翼提前失速,改善了机翼的失速特
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性;(5)铰链机构结构简单、重量轻,降低了制造维

修成本,很好地满足了飞机总体技术要求[6]。
基于以上所述内容,本文针对铰链下垂前缘翼

型进行了优化设计及数值研究,分析了使用铰链下

垂前缘的可行性。

1摇 铰链下垂前缘翼型设计

带有前、后缘增升装置的机翼,由于其前、后缘

增升装置互相影响,使二维翼型的气动问题比较复

杂,本文认为线性影响因素占主导地位,所以简化

和近似为线性问题来研究。 具体来讲,针对起飞和

着陆构型,使翼型后缘不变,改变前缘的形状和位

置参数来进行研究。
铰链下垂前缘依靠简单铰链机构下偏,其运动

轨迹为一段圆弧,因此起飞、着陆构型由转轴位置

及偏角控制,这两个参数对翼型的气动性能会产生

明显的影响,是铰链下垂前缘非常重要的气动参数。
铰链下垂前缘的设计参数如图 1 所示,其中:
a 为铰链下垂前缘偏角 (毅);
p 为转轴位置,是指铰链下垂前缘转轴到前缘

的垂直距离与当地机翼弦长之比:p=
cp
c 。

图 1摇 铰链下垂前缘的设计参数

2摇 铰链下垂前缘翼型的多目标优化
设计方法

2. 1摇 优化平台搭建

优化平台主要由以下四个模块构成。
(1)自动造型模块:生成铰链下垂前缘的翼型

外形,其造型生成程序是通过 C++自行编写的,并
编译生成单独的可执行文件。

(2)网格自动生成模块:在自动造型模块执行

完毕之后立即启动,调用网格生成软件自动生成翼

型网格,并导出为求解器可识别的网格文件,采用

四周远场为圆形的网格,壁面第一层网格高度为翼

型弦长。

(3)气动分析模块:调用 CFD 求解器根据事先编

写好或自动生成的网格及配置文件,同时对四个工况

进行计算,并返回计算结果,计算的来流 Ma 为 0. 2,
Re 为 4. 6伊106,求解方法为 Simple 算法,离散格式为

二阶迎风格式,湍流模型为一方程 S-A 模型。
(4)优化算法模块:由 iSIGHT 提供。 考虑到本

文所涉及的气动问题比较复杂,需要通过全局优化

方法找到最优解,因此本文所采用的主要优化算法

是带精英策略的非支配排序遗传算法(NSGA-II,
Non-Dominated Sorting Genetic Algorithm-II)。

优化流程如图 2 所示。

图 2摇 优化设计流程示意图

2. 2摇 优化参数定义

主要包括设计变量和目标函数的定义。
该平台共有三个设计变量,分别为起飞时前缘

的下偏角 a1、着陆时前缘的下偏角 a2、转轴位置 p。
选择转轴位置 15% ,起飞偏角 25毅,着陆偏角 30毅作
为翼型优化的初始设计变量。

优化目标为五个,分别为起飞 8毅迎角时升阻比

Kt8和升力系数 Clt8,起飞 15毅迎角时的升力系数 Clt15,
着陆 8毅和 15毅时的升力系数 Cll8和 Cll15,最大为优。
2. 3摇 优化结果分析

遗传算法每代 30 个体,进化 20 代,共生成了约

30伊20 =600 个不同的翼型,每个翼型 2 个工况并行

计算,计算了约 600伊2 = 1 200 个工况,得到五个优

化目标的计算结果。 由程序判断得到了 Pareto 最优

解集,如图 3 所示,图中深色点即为包含 29 个 Pare鄄
to 最优解的 Pareto 最优前沿。

然后根据各工况的升力、阻力、力矩和压力形

态,加入经验进行选择,从 29 个最优解中挑出 3 个

典型的翼型,与优化初始的翼型进行比较。 四个翼

型的优化参数和优化结果如表 1 所示。
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表 1摇 四个翼型的优化参数及优化结果

a1 a2 p Kt8 Clt8 Cll8 Clt15 Cll15

A 27 33 0. 129 85. 535 57 2. 196 89 2. 370 64 2. 859 91 3. 352 48

B 30 40 0. 155 85. 853 35 2. 177 01 2. 333 21 2. 849 86 3. 370 91

C 29 35 0. 144 85. 670 06 2. 188 30 2. 352 01 2. 854 92 3. 353 53

O(Origin) 25 30 0. 150 85. 306 27 2. 186 29 2. 359 26 2. 815 71 3. 292 73

图 3摇 Pareto 最优前沿

摇 摇 首先对比起飞构型,外形对比如图 4 所示,升
力、阻力、力矩的对比分别如图 5(a)、图 5(b)和图 5
(c)所示。

通过比较可以看出,A、B、C 三个翼型的升力、
阻力系数曲线几乎重合,相差很小,最大升力系数

均比初始翼型 O 大。 其中,翼型 A 的低头力矩最

小,所以首选翼型 A,其次选择翼型 C。
以翼型 C 为例,分析下垂前缘翼型表面的流动

特性。 其压力系数分布如图 6 所示。 从图中看到,
迎角为 0毅时,前驻点在上翼面,所以头部上表面承

受压力,下表面承受吸力。 从 4毅到 16毅,随着迎角增

大,前驻点逐渐下移,前驻点和过渡段的吸力逐渐

增强,下表面的压力也稍有增大。 当迎角为 18毅时,
升力减小,19毅时,主翼及后缘表面的气流突然全面

分离。

图 4摇 四个翼型起飞构型外形对比

(a)四个翼型起飞构型升力情况对比

(b)四个翼型起飞构型阻力情况对比

(c)四个翼型起飞构型力矩情况对比

图 5摇 起飞构型的气动性能对比
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图 6摇 翼型 C 起飞状态压力系数分布图

摇 摇 然后比较着陆构型,外形对比如图 7 所示,升
力、阻力、力矩的对比分别如图 8(a)、图 8(b)和图 8
(c)所示。

图 7摇 四个翼型着陆构型外形对比

摇 摇 从图 8 看出,翼型 B 在小角度时升力系数较

小、阻力系数较大,翼型 A 和 O 失速较快。 此外,
四个翼型的升力系数均在迎角为 12毅以后突然

增大。

(a)四个翼型着陆构型升力情况对比摇 摇 摇 (b)四个翼型着陆构型阻力情况对比摇 摇 摇 (c)四个翼型着陆构型力矩情况对比

图 8摇 着陆构型的外形和气动性能对比

摇 摇 四个翼型在 0毅时的压力分布如图 9 所示,由于

前驻点在上翼面,下垂偏角增大时,上翼面的压力

增大,下翼面的压力减小,结合翼型 B、C 在 0毅时的

压力云图及流线图 10 可以看出,偏角较大的翼型 B
在下翼面转折点处产生了较严重的气流分离。

图 9摇 着陆构型 0毅迎角时四个翼型的压力系数对比 图 10摇 着陆构型 0毅迎角时翼型 B、C 的压力系数云图及流线图
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摇 摇 以翼型 C 为例,在迎角为 4毅、8毅、10毅、12毅、14毅、
16毅、18毅、19毅时的压力系数分布和部分角度的压力

云图及流线图如图 11 和图 12 所示。 可以看出,从
0毅到 8毅,随着迎角增大,前缘转折点处的气流分离

逐渐减小,迎角为 10毅时,转折点处的气流分离消

失,后缘的分离变化不明显,迎角从 12毅到 14毅时,前
驻点和过渡段的吸力峰都明显增大,同时后缘的气

流分离突然消失,所以造成升力系数迅速增大。 16毅
时,升力最大,到迎角为 19毅,翼型失速。

比较迎角为 18毅时各翼型的压力系数分布,如
图 13 所示,从图中可知翼型 A 和 O 表面气流已经

完全分离,而翼型 B、C 仍有较大的升力系数。 图 11摇 翼型 C 着陆状态压力系数分布图

图 12摇 翼型 C 着陆构型的压力系数云图及流线图

摇 摇 所以对于着陆来说,翼型 C 是最佳选择。
最后结合起飞和着陆的情况,选择起飞偏角为

29毅,着陆偏角为 35毅,转轴位置在 14. 4% 的翼型 C
为最佳翼型。

3摇 铰链下垂前缘的可行性

将上一节选出的最佳翼型与前缘缝翼翼型的

外形和气动性能作如下对比,首先对比起飞构型,
如图 14 和 15 所示。

从图 15(a)可以看出,0毅 ~ 4毅迎角时,使用铰链

下垂前缘和前缘缝翼的升力系数值非常接近,4毅以
后,随着迎角增大,二者的升力系数差别增大,前缘

缝翼翼型在 18毅迎角失速,下垂前缘翼型在 17毅失
速。 这是由于前缘缝翼的缝隙效应及新鲜边界层

51

技术研究
Technology Research



2014 No. 1蛐(季刊)总第 112 期

效应推迟了分离[7]。 下垂前缘翼型的最大升力系

数比前缘缝翼翼型的最大升力系数降低了 5. 8% ,
8毅迎角时的升力系数降低 1. 4% ,19毅迎角时降低

49. 5% 。

图 13摇 着陆构型 18毅迎角时四个翼型的压力系数分布图

(a)翼型 C 起飞构型外型情况

(b)前缘缝翼型起飞构型外型情况

图 14摇 起飞构型外形对比

从图 15(b)可以看出,使用下垂前缘使翼型阻

力大大减小。 8毅迎角时的阻力系数比前缘缝翼翼型

降低了 17. 2% 。
从图 15(c)看出,下垂前缘翼型由于升力略减

小,阻力减小较多,因此比前缘缝翼翼型升阻比提

高较大,8毅时升阻比提高了 18. 7% 。
从图 15(d)可以看出,8毅时下垂前缘翼型的低

头力矩比前缘缝翼翼型的低头力矩增大了 3. 1% 。
以 8毅和 19毅时的压力系数分布为例,分别如图

16 和图 17 所示,可以看出,使用下垂前缘明显降低

了前缘驻点处的吸力峰值,而前缘与主翼过渡段的

吸力峰值增大,19毅时下垂前缘翼型失速。

(a)两种翼型起飞构型升力情况对比

(b)两种翼型起飞构型阻力情况对比

(c)两种翼型起飞构型升阻比情况对比

(d)两种翼型起飞构型力矩情况对比

图 15摇 起飞构型升力、阻力、升阻比及力矩对比
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图 16摇 起飞构型 8毅压力系数对比

图 17摇 起飞构型 19毅压力系数对比

摇 摇 然后对比着陆翼型,如图 18 和图 19 所示。

图 18 着陆构型外形对比

从图 19(a)看出,两种翼型的差距更明显。 下

垂前缘翼型的升力明显比前缘缝翼翼型小,失速迎

角减小 3毅,最大升力系数降低 11. 1% ,8毅迎角时的

升力系数降低 2. 9% ,19毅迎角时降低 56. 2% 。

(a)着陆构型升力对比

(b)着陆构型阻力对比

(c)着陆构型力矩对比

图 19摇 着陆构型升力、阻力及力矩对比

摇 摇 从图 19(b)可以看出,8毅迎角时下垂前缘翼型

的阻力比前缘缝翼翼型的阻力降低了 9. 2% ,。
从图 19(c)可以看出,8毅迎角时下垂前缘翼型的

低头力矩比前缘缝翼翼型的低头力矩增大了 8. 0%。
图 20 和图 21 分别为着陆构型 8毅和 19毅时的压

力系数对比,由图可见,8毅时使用下垂前缘使前缘驻

点处的吸力峰值减小,而前缘与主翼过渡段的吸力

峰值增大;19毅时,使用下垂前缘的翼型失速。
(下转第 84 页)
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理中作用,是供应商管理工作必须尊重的规律。 通

过不断的改进工作方式、方法和管理思路,将使客

机项目供应商管理工作走得更加顺畅。

参考文献:
[1] 周云. 采购成本控制与供应商管理[M]. 北京:机械工

业出版社,2009:253.
[2] 王涛. 供应商管理:寻找供应商金库的钥匙[M]. 西安:
陕西师范大学出版社,2011:181.

(上接第 17 页)

图 20摇 着陆构型 8毅压力系数对比

图 21摇 着陆构型 19毅压力系数对比

综上分析,下垂前缘翼型在起飞阶段,虽然升力略

微减小,但由于阻力减小更多,使升阻比大幅提高,
比使用前缘缝翼更好,在着陆阶段的性能有一定的

损失,但也在可接受的范围内。 此外,从机构方面

考虑,铰链机构结构简单、重量较轻,所以综上分

析,新型机翼在内侧使用铰链下垂前缘形式的增升

装置是可行的。

4摇 结论

本文针对前缘增升装置的发展趋势,设计并优

化了铰链下垂前缘翼型,分析了其低速气动特性,
并且通过与前缘缝翼对比得出:

(1)起飞状态下垂前缘翼型的失速迎角比前缘

缝翼翼型小 1毅,最大升力系数比后者降低了 5. 8% ,
8毅迎角时的升力系数降低 1. 4% ,阻力系数降低了

17. 2% ,升阻比提高了 18. 7% ,低头力矩增大了

3郾 1% ,19毅迎角时升力系数降低 49. 5% ;
(2)着陆状态下垂前缘翼型的失速迎角比前缘

缝翼翼型小 3毅, 最大升力系数比后者降低了

11郾 1% ,8毅迎角时的升力系数降低 2. 9% ,阻力系数

降低了 9. 2% ,低头力矩增大了 8. 0% ,19毅迎角时的

升力系数降低 56. 2% 。
综上,在起飞阶段使用下垂前缘翼型性能明显

更好,在着陆阶段的性能有一定的损失,但也在可

接受的范围内,再综合机构考虑,使用铰链下垂前

缘形式的增升装置是可行的。
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