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基于翼身混合布局水陆两栖飞机的协同射流
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摘　　　  要：    针对翼身混合（hybrid wing-body，HWB）布局水陆两栖飞机设计了单缝富勒襟翼增升装置，在主

翼上表面布设了吹吸气区域，系统验证了协同射流（co-flow jet，CFJ）技术对新型气动布局增升效，并对其气动

特性提升效果及改善机制进行了阐释。数值模拟结果表明：襟翼偏角为 40°时，增升构型最大升力系数达到

2.7；布设 CFJ后，上翼面流速提高，负压明显增加，翼面初始流动分离得到了有效调控，最大升力系数提高至

3.2，失速攻角拓宽 4°，阻力系数降低 20%以上，俯仰力矩可用范围增加。此外，CFJ也提升了襟翼表面流速，

抑制了较大迎角状态下当地的潜在分离，使前缘负压峰值最大提高 30%以上，显著提高了襟翼的增升效率。

关　键　词：翼身混合布局；水陆两栖飞机；单缝富勒襟翼；主动流动控制；协同射流技术

中图分类号：V211　　　　　文献标志码：A

Study on lift enhancement effectiveness of co-flow jet technology in
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Abstract:   A single-slotted  Fowler  flap  high-lift  device  for  a  hybrid  wing-body (HWB) configured
amphibious aircraft  was designed， incorporating blowing/suction zones on the upper  surface of  the main
wing. It systematically validated the lift-enhancement effectiveness of the co-flow jet (CFJ) technology on
this novel aerodynamic configuration and elucidated the mechanisms behind its aerodynamic performance
improvements. Numerical simulation results demonstrated that: when the flap deflection angle reached 40°，
the maximum lift coefficient of the high-lift configuration attained 2.7; after implementing CFJ，the flow
velocity over the upper wing surface increased，accompanied by a significant rise in negative pressure. The
initial  flow separation  on the  wing surface  was  effectively  controlled，with  the  maximum lift  coefficient
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increasing to 3.2，stall angle of attack extended by 4°，drag coefficient reduced by over 20%，and available
range of pitching moment expanded. Additionally，CFJ enhanced the surface flow velocity on the flaps and
suppressed the potential local separation under high angle-of-attack conditions，increasing the leading-edge
negative pressure peak by up to 30% and significantly improving the flap lift-enhancement efficiency.

Keywords:   hybrid wing-body；amphibious aircraft；single-slotted Fowler flap；
active flow control；co-flow jet

水陆两栖飞机作为海洋维权、监管、开发的

利器[1]，是我国海洋军事建设的重点之一。我国

领海辽阔，海况复杂多变，特别在夏冬季节，强风

频繁，海况常达到 4级以上。对于高海况工作环

境，提升水陆两栖飞机升力系数是提高抗浪能力

和出勤率的有效手段[2]。以日本 US-2水陆两栖飞

机为例，其最大升力系数高达 7.0以上，水面起飞

距离仅为 280 m，能够抵抗 3 m海浪（4级海况）[3-4]，

而拥有几乎相同起飞质量的 Be-200起飞距离在

1 000 m以上，仅能抵抗 1.3 m海浪。

目前各国大型水陆两栖飞机均以常规布局结

合单船身为主，例如 AG-600、A-40等。上述布局

机翼作为主要升力面，增升潜力基本挖掘殆尽。

洛马提出的翼身混合布局[5-6] 机身与机翼高度融

合，融合段能够提供可观升力，无动力增升构型

升力系数可达 2.0以上 [7]；同时，宽大的中机身也

为双船身等新型船体设计及融合提供了充足空间，

是未来新型水陆两栖飞机的可选布局方案。

常规机械增升装置效能与总体布局、机翼气

动设计等高度相关，增升潜力挖掘较为彻底，难

以实现最大升力系数的突破性提升。并且，水陆

两栖飞机增升装置在设计过程中，面临水面喷溅、

偏转限制、近水面效应、水动性能的影响，设计约

束远大于陆基飞机[8]。日本的 PS-1、US-1、US-2
等水陆两栖飞机即采用附面层吹气进行增升[9]。

但这种主动流动控制技术需要从发动机引气，会

对发动机效率产生不利影响[10]。Zha等[11] 在 2004
年提出了协同射流（co-flow jet，CFJ）的概念，在翼

型上翼面前缘吸力峰区设计吹气槽，后缘压力恢

复区设计吸气槽，并在翼型内部安装增压系统保

证吹吸气质量相等，实现射流循环。CFJ理论上

不需要额外引入外部气源，前缘吹气能够使上翼

面速度型变得饱满，后缘吸气还会进一步增强翼

型环量，同时前后缘的压力差有利于促进气流循

环，减少射流增压系统功耗[12]。

现阶段在翼型层面针对 CFJ技术的理论及实

验研究较为丰富。Zha等[13-15] 在 NACA0025翼型

的基础上设计并研究了 CFJ技术对翼型气动特性

的影响，结果显示 CFJ技术的增加显著改善了翼

型的失速状况，提高了失速裕度，并增加了上翼

面负压，同时与单独吹气相比，有更好的增升效

果。Hossain等 [16] 对 NACA0015翼型进行了 CFJ
技术实验研究，其结果显示 CFJ翼型相比基础翼

型失速攻角提升了 10°，最大升力系数提升了 1.0
以上。Zhu等 [17] 针对三维简单增升翼段进行了

CFJ技术研究分析，结果表明 CFJ技术不但能够

增加升力、拓宽失速裕度，还在减少诱导阻力方

面有一定潜力。Xu等 [18] 针对三维翼段还研究了

CFJ技术对控制效能的影响，其结果显示 CFJ技
术的增加将失速侧滑角从 12.5°提高到了 27.5°，
为复杂三维流动控制的设计与优化提供思路。上

述研究均证明了 CFJ技术可观的增升减阻能力，

对于水陆两栖飞机而言，CFJ技术的应用能够在

不改变原气动布局的基础上，抑制大迎角下的流

动分离，进一步提高气动性能，以保证良好的抗

浪性能和出勤率。

目前针对水陆两栖飞机的 CFJ搭载研究较少，

全机 CFJ技术的相关研究也多以概念机为主。

Aguirre等 [19] 提出了应用 CFJ技术作为动力的飞

翼布局电动飞机，拥有更高的气动效率。Lefeb-
vre等 [20] 针对电动飞机概念模型主翼搭载 CFJ装
置，并在通过调整射流参数使其起降阶段最大升

力系数达到了 4.8，充分证明了 CFJ技术在起降阶

段的增升潜力。Wang等[21] 在某飞翼布局飞行器

外翼段进行了 CFJ技术搭载，其研究结果表明

CFJ飞翼在 4°攻角下仅增加了 5.1%的升力，减小

了 15.3%的阻力，与其他研究相比，其对气动特性

的提高并不显著，这说明 CFJ对气动特性的影响

与吹吸气装置设计、飞机基本布局等均有密切关

联，其对流场的影响也具备高复杂性的特点，因

此对于 HWB布局水陆两栖飞机，全机尺度下的

CFJ气动耦合效应仍需系统研究。

本文基于 HWB布局水陆两栖飞机的基本构

型，设计了单缝富勒襟翼增升装置，对不同襟翼
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偏角的气动特性进行了详细计算分析。以 40°襟
翼偏角增升构型为基础，在主翼进行了 CFJ技术

的搭载设计，并对全机的气动特性、空间流场等

进行了分析，验证了 CFJ的增升效果，同时进一

步研究了 CFJ技术对襟翼、副翼控制面的影响，

探索了其对控制面周围流场的改善情况。

 1    CFD数值方法验证

求解 RANS（Reynolds-averaged  Navier-Stokes）
方程是工程计算中常用的 CFD数值方法，在 CFJ
技术的研究中也被普遍使用[13-15]，本文所有气动

特性计算分析均采用 RANS方法 ，并使用 SA
（Spalart-Alarms）湍流模型[22] 使方程封闭。

 1.1   HLiftPW-1构型算例验证

√
2 2

√
2

AIAA（American  Institute  of  Aeronautics  and
Astronautics）第一届计算流体力学高升力预测研

讨会的 HLiftPW-1构型[23-25] 如图 1（a）所示。该构

型半展长为 2.16 m，参考面积为 2.05 m2。构型在

计算时，共建立了密、中、粗这 3套结构网格，其

中中网格表面如图 1（b）所示。表 1展示了 3种

网格的总网格量及展向、流向节点数，3套网格各

向节点数保持 倍增长，总网格量相差 倍。

该构型的测试及计算状态为：马赫数 Ma=0.2，雷
诺数 Re=4.5×106，温度 T=288.15 K。

图 2对比了 CFD计算与实验的升力系数 Cl、

阻力系数 Cd 特性曲线，图中 α为迎角。可以看

到，在小迎角状态下 ， 3种网格均能较好捕捉

HiLiftPW-1构型的气动特性，但大迎角状况下，粗

网格与实验差距较大，中网格与密网格的捕捉结

果与实验吻合良好。密网格的失速迎角为 33°，

最大升力系数为 2.97，与实验吻合良好。中网格

与密网格的计算结果基本一致。从 HiLiftPW-1

构型的计算结果来看，本文计算网格和流场计算

方法可较为准确地得到三维高升力构型气动力。

 1.2   CFJ-0025-065-196翼段算例验证

Wells[26] 基于 NACA0025翼型完成了 CFJ相

关实验，命名为 CFJ0025-065-196，如图 3所示，其

 

表 1    各网格节点分布及网格量

Table 1    Distribution of grid nodes and grid volume

网格类型 网格量/万 展向节点数 流向节点数

密网格 5 800 245 485

中网格 2 000 173 341

粗网格 700 121 241

 

(b) HLiftPW-1构型表面网格 (中网格)

(a) HLiftPW-1构型

图 1    HLiftPW-1构型及表面网格

Fig. 1    HLiftPW-1 configuration and surface mesh
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图 2    HiLiftPW-1构型气动力特性曲线计算与实验结果对比

Fig. 2    Comparison of calculated and experimental results for

aerodynamic characteristics of the HiLiftPW-1 configuration
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Cμ

中“065”代表吹气槽高度为 0.65%弦长，“196”代
表吸气槽高度为 1.96%弦长。定义了无量纲参数

射流动量系数 :

Cμ =
qmvjet

0.5ρ∞v2
∞S

（1）

qm vjet ρ∞

v∞
0.5ρ∞v2

∞S

其中 为质量流量， 为吹气槽气流流速， 为

远场来流空气密度， 为自由来流速度，S为翼型

面积， 表示远场动压。本文采用 Adam

的实验来验证所应用的计算方法能够对 CFJ技术

实现准确模拟。

Ma=0.062 Re=3.8×106

实验采用有限展长翼段，本文建立相同模型，

进行准三维气动特性分析。翼型展长为 0.3 m，弦

长为 0.152 7 m。建立密、中、粗网格进行网格无

关性分析。中网格翼段表面与中网格空间截面如

图 4所示。本实验 ， ，吹气

槽质量流量为 0.52 kg/s。实验在翼段前缘粘贴了

转捩带，以保证周围为湍流流场。针对该翼型，

共绘制了粗、中、密这 3套结构网格，并使网格

第 1层高度 y+值为 1，其总网格量分别为 81万、

230万、650万。对协同射流进行模拟时，忽略了

内流场，分别在吹气槽、吸气槽设置压力入口、压

力出口边界间接实现对射流的模拟，这与 Wells
实验[26] 中吸气吹气的控制手段一致。为保证吹

气、吸气质量流量一致，在正式计算之前需要对

pt Tt

pref Tref

p pinf

边界条件参数进行初步试算，表 2展示了本节翼

型模拟时吹吸气边界参数。表中 、 为吹气槽

总压、总温， 、 为吹气槽参考压力、参考温

度， 、 分别为吸气槽表压和初始压力。

图 5（a）对比了 3套网格与实验的升力特性曲

线。该翼型失速攻角在 40°左右，最大升力系数

约为 5.1，其中密网格与中网格整体与实验数据匹

配较好，粗网格在线性段模拟结果良好，而对失
 

表 2    吹吸气边界参数

Table 2    Parameters of injection and suction boundary

位置 参数 数值

吹气槽

马赫数Ma 0.26

压比（pt/pref） 1.04

温比（Tt/Tref） 1.011

吸气槽 温比（p/pinf） 0.95

 

吹气槽
吸气槽

CFJ0025-065-196

NACA0025

图 3    基于 NACA0025的 CFJ0025-065-196翼型

Fig. 3    CFJ0025-065-196 airfoil based on NACA0025 profile

 

(a) 翼段表面网格 (中网格)

(b) 空间网格截面 (中网格)

图 4    CFJ0025-065-196翼段表面网格及空间网格截面

Fig. 4    Surface mesh and spatial grid cross-section of the

CFJ0025-065-196 wing segment
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图 5    CFJ0025-065-196升力特性曲线与 30°攻角表面压力

系数分布

Fig. 5    Lift characteristic curve and surface pressure coefficient

distribution at 30° angle of attack for CFJ0025-065-196
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Cμ =

0.24

速攻角及最大升力系数的计算有一定误差，这说

明粗网格的分辨率不足以捕捉大攻角下的流动特

征。图 5（b）对比了 3套网格在 30°攻角下（

）的表面压力系数 Cp 的分布，图中 x为二维

弦向位置，c为二维弦长。3套网格的分布形态基

本一致，但粗网格的吹气槽位置的负压略高。表

明本文所建立的计算方法能够实现 CFJ技术增升

效能的准确模拟。

 2    增升装置设计

 2.1   基准构型模型

本文翼身混合布局水陆两栖飞机采用直断阶

船体，并简化了抑波槽，结合课题组所设计的起

飞质量为 80 t级 HWB基准布局水陆两栖飞机，

形成了基准构型模型，如图 6所示，图中 X、Y、Z
为三维坐标系，C为平均气动弦长。表 3展示了

本文水陆两栖飞机的主要模型参数。
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图 6    HWB布局水陆两栖飞机的基准构型

Fig. 6    Baseline configuration of the HWB amphibious aircraft
 
 
 

表 3    水陆两栖飞机模型参数

Table 3    Amphibious aircraft model parameters

参数 数值

全翼展/m 48

机翼面积/m2 216

平均气动弦长/m 4.84

机长/m 39.5
 

 2.2   增升装置设计约束

本文 HWB布局水陆两栖飞机要求以 Ma=0.1
的速度从海面短距起降。不同于陆地，海面波浪

频繁，起降环境非常不稳定；以黄海为例，春夏两

季平均浪高在 0.4～1.2 m，秋冬两季则达到 2.0～
6.0 m，如遇冷锋、寒潮过境或极端天气，浪高甚至

会超过 10 m，因此不同浪高对水陆两栖飞机的船

身吃水深度影响较大。根据水陆两栖飞机的相关

设计规范，对于本文 HWB布局水陆两栖飞机，综

合考虑工作环境及载重后，给出了船身预估吃水

深度（船身下部区域），约为 3.9 m，如图 7所示。

增升装置打开后，其最低点应当高于水线。

 
 

浸水面积

水线

图 7    HWB布局水陆两栖飞机浸水面积示意图

Fig. 7    Schematic diagram of wetted area for the HWB

amphibious aircraft configuration
 

 2.3   二维富勒襟翼增升设计研究

本文 HWB布局水陆两栖飞机增升装置采用

后缘富勒襟翼。富勒襟翼在打开过程中既存在偏

转，又会产生后退量，进一步增加了机翼有效面

积，同时主翼与襟翼之间的缝道呈“喇叭口”状，会

在襟翼前缘产生高速流动，增加整个襟翼环量，

使水陆两栖飞机产生更大的升力[27]。
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增升装置设计一般为准三维设计，常通过二

维、三维的反复迭代设计来确认最终的增升装

置外形。在本文的 HWB布局水陆两栖飞机及

本构型中，其外翼段与常规梯形翼基本一致。与

文献 [28]类似，采用其襟翼区的中部翼型剖面作

为控制翼型，来整体实现对三维增升装置的外形

控制。外翼段及翼型剖面位置如图 8所示。图 9
展示了中部基本翼型及在其基础上设计的富勒襟

翼翼型，其襟翼偏角为 40°。
  

襟翼区

中部翼型
剖面位置

外翼段

副翼区

图 8    外翼段模型及翼型剖面位置

Fig. 8    Outer wing segment model and airfoil section location

  

(a) 中部基本翼型 

(b) 富勒襟翼翼型（襟翼偏角为40°）

40°

图 9    中部基本翼型及富勒襟翼翼型

Fig. 9    Center basic airfoil and Fowler flap airfoil configuration
 

Ma = 0.1

对于中部基本翼型及富勒襟翼翼型进行了低

速气动特性分析，马赫数 。图 10（a）展示

了升力特性曲线。相比于基本翼型，富勒襟翼翼

型最大升力系数从 1.9提高到了 3.6左右，提高了

90%。图 10（b）展示了其极曲线，其中增升翼型高

升力区显著拓宽，失速前升力裕度上升，通过牺

牲部分气动效率提高低速性能，适合起飞及着陆

工况。

 2.4   三维增升装置设计研究

以外翼段中部基本翼型作为基准，进一步设

计了全翼展襟翼增升装置。图 11（a）展示了闭合

状态下的三维富勒襟翼。由于本文 HWB布局水

陆两栖飞机机翼沿展向厚度、弦长变化较大，难

以实现整个襟翼同时控制，因此按照后缘的变化

情况将襟翼打断为外段襟翼、中段襟翼及内段襟

翼这 3个部分进行独立偏转。图 11（b）展示了打 δf-in

开状态下的襟翼外形。其中内段襟翼较厚，偏转

控制较难，因此固定偏角 为 30°，中段及外段襟
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(b) 极曲线

0.200.160.120.080.04

C
l

中部基本翼型
富勒翼型

图 10    基本翼型及增升翼型升阻特性

Fig. 10    Lift and drag characteristics of baseline and high-lift

airfoil configurations
 

外段襟翼 中段
襟翼 内段襟翼

(a) 闭合状态

(b) 打开状态

δf-out为20°~60° δf-mid为20°~60° δf-in为30°

图 11    三维富勒襟翼增升装置

Fig. 11    Three-dimensional Fowler flap high-lift device
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δf-mid δf-out翼外形较为简单，其襟翼偏角 、 能够从

20°偏转至 60°，能够为不同飞行工况提供多种可

用的襟翼偏角组合。

Ma = 0.1 Re = 1.1×107

采用前文建立计算方法对不同偏角组合的增

升构型进行低速气动特性分析，其马赫数与雷诺

数分别为 ， 。针对基准构型

及增升构型，绘制了结构网格进行计算，第 1层网

格高度 y+值为 1，两套网格保持相似的拓扑结构，

对增升构型的襟翼位置进行加密处理，以保证计

算的准确性。基准构型和增升构型的总网格量分

别为 2 000万及 3 600万。

Clmax

图 12（a）展示了增升构型的升力特性。其中

“20-20-30”表示增升构型从外至内襟翼偏角依次

为 20°、20°及 30°。相对于基本构型，增加襟翼后，

失速攻角从 20°减小到 18°，而最大升力系数均增

加至 2.5以上，其中 40-40-30偏角组合最大升力

系数 达到 2.7左右，相比基准构型增加了 0.8。
同时，随着外段、中段襟翼偏角的增大，升力系数

整体先向上平移，超过 40°偏角后下降，这可能由

于 50°及 60°偏角下襟翼效率下降导致的。图 12
（b）展示了基本构型及增升构型的极曲线，相比于

基本构型，增加偏角后阻力均有一定增大，并且

气动效率及升阻比有一定降低，但飞机整体获得

了更大的升力。对于增升构型，襟翼偏角的增大

导致阻力也有所增大，而 50°及 60°偏角不但升力

有所下降，并且总阻力更大，其原因之一是襟翼

偏角过大而产生了更大的压差阻力。

图 13展示了 6°起降攻角下，20°、40°及 60°襟
翼偏角增升构型在 Y=−11.5 m及 Y=−15 m截面处

的空间流场。如图 13（a）所示，该两处截面位于

外翼段，外翼段是飞机升力的主要来源，有明显

的负压分布。通过不同偏角下的截面马赫数云图

及流线图可以看出，随着襟翼偏角增大，截面翼

型弯度增大，襟翼下表面低速区域增大，因此产
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图 12    增升构型升阻特性曲线

Fig. 12    Lift and drag characteristic curves of high-lift

configuration

 

Ma 0.05 0.09 0.13 0.17 0.21 0.25

(b) 20-20-30增升构型 (Y=−11.5 m截面) (c) 20-20-30增升构型 (Y=−15 m截面)

增升构型 =−11.5 m截面 增升构型 =−15 m截面
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(a) 40-40-30构型6°表面压力分布Y=−11.5 m及Y=−15 m截面
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生了更大的正压区，并且，襟翼前缘上表面的加

速作用明显，这也更有利于增大升力。但同时较

大的襟翼偏角使得襟翼上翼面流动分离趋势增大，

特别在 60°偏角下，已产生明显的流动分离。而

对于 40°偏角的增升构型，尽管增升效果最好，但

在 6°攻角下襟翼上表面靠近后缘位置也产生了

较为明显的低速区，仍需采用 CFJ技术改善其表

面流动特性，同时提高大攻角下的气动性能。

 3    CFJ流动控制

 3.1   CFJ技术搭载设计

图 14（a）展示了 40-40-30增升构型 24°攻角

下上翼面的分离情况，图中 Cf 为摩阻系数。内翼

段及外翼段基本全部分离，而翼梢位置由于沿 Y
轴有负扭转，因此未产生较大面积的分离。依据

现有研究，CFJ增升机理之一是通过射流抑制分

离，因此理论上应该将 CFJ作用域放置在图 14（b）
中的流动分离区域（左侧虚线框），但受限于工程

考量，实际 CFJ作用区域会有缩小。图 14（b）以中

部翼型截面为例，展示了 CFJ技术的具体结构，其

在内部设计有高压腔室、低压腔室及增压设备[26]。

对于内翼段而言，上翼面承担安装发动机的任务，

处于前置发动机尾流区，可能会与 CFJ流动控制

产生干扰，并且由于弦长过长，射流能量耗散严

重，会减弱 CFJ技术的控制能力，因此不适合搭

载 CFJ。对于外翼段副翼区而言，当地翼型弦长

较短、厚度较薄，没有足够空间安装 CFJ。综上，

对于本文 HWB布局水陆两栖飞机，最适宜布置

CFJ的区域为外翼内侧，如图 14（c）所示。

CFJ吸气槽、吹气槽高度采用与 Wells[26] 一

致的设计，如图 14（b）所示的外翼段中部翼型，吹

气槽、吸气槽槽口位置不宜过靠近前后缘，以避

免 CFJ内部设备与机翼产生干涉。本文 CFJ吹气

槽位于 7%弦长处，槽口高度 h为 0.65%弦长；吸

气槽位于 60%弦长处，槽口高度 h为 1.96%弦长。

由于 40-40-30襟翼偏角增升构型拥有更大的升力

系数，因此选择该构型搭载 CFJ，以进一步提高整

体升力。整个 CFJ作用范围为外翼段，如图 14（c）

 

增升构型 =−11.5 m截面 增升构型 =−15 m截面

(d) 40-40-30增升构型 (Y=−11.5 m截面) (e) 40-40-30增升构型 (Y=−15 m截面)

(f) 60-60-30增升构型 (Y=−11.5 m截面) (g) 60-60-30增升构型 (Y=−15 m截面)

−2
−4
−6
−8

=−15 m
=−11.5 m

构型 表面压力分布 =−11.5 m及 =−15 m截面

图 13    增升构型空间流场截面

Fig. 13    Flow field cross-section of high-lift configuration
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(a) 40-40-30增升构型24°攻角机翼上翼面摩阻系数云图

(b) 中部CFJ控制翼型设计

(c) 上翼面CFJ作用域

吹气槽

吸气槽

图 14    外翼段 CFJ技术搭载设计

Fig. 14    Airfoil-integrated CFJ deployment design
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所示。

 3.2   CFJ技术流动控制效能分析

Cμ=0.03针对射流动量系数 的低速工况，马

赫数、雷诺数与前文保持一致，并在增升构型计

算网格基础上，修改了外翼段上翼面的拓扑结构，

以适应 CFJ区域的增加，针对射流区域进行了网

格加密，总网格量为 4 800万。采用与文中第 1.2

节相同的吹气、吸气边界条件，计算了不同攻角

下 HWB布局水陆两栖飞机的气动特性。

Clmax

图 15（a）展示了基准构型、40-40-30增升构型

及 CFJ构型（记为 40-40-30-CFJ）的升力特性曲线，

其中 CFJ构型失速攻角达到 22°左右，较增升构

型提高了 4°，最大升力系数 在 3.2左右，较增

升构型提高了 0.5左右，约为 19%。同时，与基准

构型与增升构型相比，CFJ构型线性段升力线斜

率有明显提高。图 15（b）展示了 3种构型的极曲

线。增加 CFJ后，相同升力系数下，其阻力相比

Clmax

增升构型有一定减小，并且随着升力增大，减阻

效果更加明显。在与增升构型相同 下，阻力

减小了 20%以上，同时，升阻比也有一定提高。

图 15（c）、图 15（d）展示了 3种构型的俯仰力矩

CMy 特性曲线，3种构型的安定度均在 25%左右，

增加襟翼后，因为升阻力的增大，力矩下移，低头

力矩增加。而 CFJ技术的增加进一步使俯仰力矩

下移。说明 CFJ技术的添加使水陆两栖飞机具有

更大的可用低头力矩范围。

图 16、图 17展示了本文水陆两栖飞机 20°和

22°攻角下增升构型及 CFJ构型的表面流线及表

面压力系数分布、摩阻系数分布云图。在无 CFJ

的机械增升构型中，20°攻角下，中段襟翼产生了

较为严重的流动分离，并且该分离逐步向外翼段

扩张，22°攻角下已影响至外翼段中部位置。整体

分离形态保持从外翼段翼根开始，逐渐向翼梢发

展的趋势，这能够为飞行安全性提供一定保障。
 

3.5

3.0

2.0

2.5

1.5

1.0

0

−0.5

0.5

−5 5 10
α/(°)

(a) 升力特性曲线

15 20 250

C
l

基准构型
40-40-30
40-40-30-CFJ

3.5

3.0

2.0

2.5

1.5

1.0

0

−0.5

0.5

0
Cd

(b) 极曲线

0.900.750.600.450.300.15

C
l

基准构型
40-40-30
40-40-30-CFJ

0.4

0.2

−0.2

0

−0.4

−0.6

−1.0

−1.2

−0.8

−0.5
Cl

(c) 俯仰力矩-升力特性曲线

3.53.02.52.01.51.00.50

C
M

y

基准构型
40-40-30
40-40-30-CFJ

0.4

0.2

−0.2

0

−0.4

−0.6

−1.0

−1.2

−0.8

−5
α/(°)

(d) 俯仰力矩-攻角特性曲线

302520151050

C
M

y

基准构型
40-40-30
40-40-30-CFJ

图 15    CFJ构型气动特性曲线

Fig. 15    Aerodynamic performance characteristics of the CFJ configuration
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在副翼位置，20°攻角下后缘位置也产生了一定区

域的流动分离。而对于中段、外段襟翼，其表面

流线平滑良好，没有产生流动分离。结合摩阻分

布云图来看，图中虚线标注了机翼表面的流动分

离边界，矩形框标注了副翼的分离区域，此时整

个副翼区基本处于分离状态。对比在外翼段增

加 CFJ技术后，中段襟翼区的分离被遏制在了

CFJ边界以内，而整个外翼段流线连续且光滑，没

有分离产生。并且副翼区的分离也有所减弱，从

流线特征来看，并没有较为明显的分离形态。这

种对于流动分离的遏制作用，减小了水陆两栖飞

机的压差阻力，因此使得总阻力系数减小。对于

机械增升构型，增升装置必然会导致阻力增加，

而 CFJ在不影响安全性的前提下，减小了阻力，

在一定程度上提高了飞机的经济性能。尽管 CFJ

区域限制在了副翼区以内，但仍对副翼的流动状

态有正向影响，这一定程度上保证了大攻角下的

飞行控制能力。从压力分布可以看出，增加

CFJ后，在其作用区域内，有更高的负压，并且在

原机内内部分离区也有了更低的压力区，这也是

水陆两栖飞机升力增加的原因之一。综上所述可

以看出，CFJ尽管只作用于外段襟翼范围内，但对

整个机翼的流态特征都有正向影响。

针对外翼段中部翼型，图 18展示了本文水陆
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图 16    α=20°增升构型及 CFJ构型表面压力系数分布及摩阻系数云图

Fig. 16    Surface pressure coefficient distribution and skin friction coefficient contours for high-lift and CFJ configurations at α=20°
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图 17    α=22°增升构型及 CFJ构型表面压力系数分布及摩阻系数云图

Fig. 17    Surface pressure coefficient distribution and skin friction coefficient contours for high-lift and CFJ configurations at α=22°
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两栖飞机机翼从 Y=−10～−20 m范围内的 7个截

面位置。图 19、图 20展示了 Y=−10，−11.7，−13.3 m

和−15 m这 4个截面处的压力分布情况。其中，

Y=−10 m截面位于 CFJ作用域以外，该区域流动

分离特性明显，图中虚线标注了分离的起始位置。

在增加 CFJ技术后，可以看出 20°攻角下，其压力

分布与无 CFJ技术基本保持一致，仅在分离流动

后才略高于机械增升构型。22°攻角下，该截面

CFJ构型的负压在流动分离后区域明显高于机械

增升构型，特别其襟翼的负压峰值明显更高。

Y=−11.7 m截面靠近 CFJ作用边界，受到分离流

影响比较明显。在主翼表面，相比机械增升构型，

CFJ构型负压峰值更高，上翼面整体负压也有一

定增量，并且改善了上翼面的流动分离，但襟翼
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−20
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X CFJ区域

图 18    机翼截面示意图（单位：m）

Fig. 18    Schematic diagram of wing cross-sections （unit: m）
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图 19    α=20°机翼截面压力分布曲线

Fig. 19    Pressure distribution curves over wing cross-section at α=20°
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位置的压力分布基本一致，仅在 22°攻角下 CFJ

构型有略高的压力峰值。Y=−13.3 m和−15 m两

处截面位于 CFJ作用域内，并且该截面机械增升

构型没有产生明显分离，但增加 CFJ后，其上翼

面的负压也有较为明显的增量，而襟翼位置负压

峰值的升高更为明显。在 Y=−13.3 m截面处襟翼

负压峰值最大提高了 30%以上。以上分析可以

说明，CFJ技术能够对机翼、襟翼上表面压力分

布产生较为明显的影响，以此提高压差，增加了

机翼升力。

针对 Y=−11.7 m和−13.3 m两处截面，图 21、

图 22展示了 20°及 22°攻角下的空间流场截面，

并用马赫数进行渲染。在 20°攻角下，机械增升

构型产生了较为明显的流动分离，因此上翼面存

在大面积的低速区，Y=−11.7 m截面最为明显。

而随着攻角增大，低速区域持续增大，对于 Y=
−13.3 m截面，20°攻角时仅在襟翼上翼面有较严

重的分离，但 22°攻角时这一分离蔓延至了主翼

后缘。而在增加 CFJ后，Y=−11.7 m截面主翼上

翼面空间仍存在较大范围的分离，但由于射流作

用，在 CFJ作用域表面，形成了一层流速较高的

附着流动，即虚线下方，这在一定程度上改善了

流动分离，同时也增加了机翼环量。而在 Y=
−13.3 m截面，CFJ作用更加明显，从主翼前缘至

襟翼前缘的上表面，形成了连续的高速区域，并

且襟翼、主翼上翼面的流动分离被明显遏制，这

极大地改善了机翼的气动性能。

通过压力分布曲线、空间流场可以看出，尽

管 CFJ区域位于主翼，但其射流对襟翼处的流动

特征也产生了明显影响。图 23展示了 22°攻角

下 Y=−14.3，−15，−15.8 m这 3处襟翼附近空间流

场截面的马赫数分布及流线。该 3处截面主翼位

于 CFJ区域中部，受到 CFJ作用影响大，在襟翼

表面，相比于机械增升构型，高速区域更大，主翼

后缘也有明显的高速流动。在增升构型的襟翼上

表面，由于流动分离引起了较为明显的低速区，
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图 20    α=22°机翼截面压力分布曲线

Fig. 20    Pressure distribution curves over wing cross-section at α=22°
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CFJ技术应用后也得到了明显改善，将分离推到

了更远范围。同时，通过流线可以判断，增升构

型襟翼上翼面有较为严重的分离趋势，流线分布

较为杂乱，而 CFJ构型流线平整。综上所述，CFJ

构型对于空间流场的分离特征有明显的遏制作用，

并且喷流的高速流动影响范围包含了主翼及襟翼，

 

(a) 增升构型20°攻角 (b) 增升构型22°攻角

(c) CFJ构型20°攻角 (Cµ=0.03) (d) CFJ构型22°攻角 (Cµ=0.03)

Ma 0.05 0.09 0.13 0.17 0.21 0.25

吹气槽 吸气槽 吹气槽 吸气槽

图 21    Y=−11.7 m空间流场截面马赫数分布

Fig. 21    Mach number distribution at Y=−11.7 m flow field cross-section
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(c) CFJ构型20°攻角 (Cµ=0.03) (d) CFJ构型22°攻角 (Cµ=0.03)
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Ma 0.05 0.09 0.13 0.17 0.21 0.25

图 22    Y=−13.3 m空间流场截面马赫数分布

Fig. 22    Mach number distribution at Y=−13.3 m flow field cross-section
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改善了机翼整体的气动特性。

在对机翼表面压力系数、摩阻系数分布的分

析中，CFJ技术的增加对副翼区的流动也有明显

的改善作用。图 24展示了副翼区 Y=−20 m截面

处的空间流场马赫数分布。在副翼后缘，机械增

升构型已产生较明显的流动分离，并随着攻角增

大，分离区域进一步扩张。主翼增加 CFJ技术后，

对副翼后缘的分离有明显的抑制作用。
 
 

(a) 增升构型20°攻角 (b) 增升构型22°攻角

(c) CFJ构型20°攻角 (Cµ=0.03) (d) CFJ构型22°攻角 (Cµ=0.03)

Ma 0.05 0.09 0.13 0.17 0.21 0.25

图 24    副翼区 Y=−20 m空间流场截面马赫数云图

Fig. 24    Mach number contour plot at aileron region flow field cross-section of Y=−20 m
 

同时，在上翼面，CFJ增升构型的高速区域相

比机械增升构型延伸更长。而在上翼面更高的位

置，应用 CFJ技术后，空间流场马赫数分布产生

了“弯折”，这可能是由于射流沿纵向的作用范围

有限，只能保证靠近翼面的区域流动特性得到改

善，而较远的区域保持原来的流动特征，因此气

流产生了复杂的掺混效应。

 4    结　论

本文根据水陆两栖飞机对高升力系数的现实

需要，以 HWB布局为基础，结合增升装置设计约

束，按照从二维至三维的研究路径，设计了三段

Cμ=0.03

式单缝富勒襟翼，同时采用 RANS方法对不同襟

翼偏角的气动特性、增升效能及 6°起降攻角下的

流场特征进行了研究分析。考量 CFJ主动流动控

制技术的实际搭载要求及增升构型的分离特征，

在 40-40-30增升构型主翼上翼面进行了具体 CFJ
搭载设计，并对射流动量系数 条件下增

升构型的气动特性及流场状态进行了计算分析。

通过本文研究，得到结论如下：

1） 针对本文 HWB布局水陆两栖飞机所设计

的三段式单缝富勒襟翼增升构型不同襟翼偏角均

有明显增升效果，其中 40-40-30增升构型最大升

力系数提高最为明显，达到了 2.7左右，相比基准

 

增升构型 =−14.2 m截面 增升构型 =−15 m截面 增升构型 =−15.8 m截面
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图 23    α=22°襟翼空间流场截面马赫数分布及流线

Fig. 23    Mach number distribution and streamlines at flap flow field cross-section at α=22°
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构型提高了 0.8。
2）  在增升效能最好的 40-40-30增升构型外

翼段上翼面搭载 CFJ技术后，失速迎角拓宽至

22°，最大升力系数达到 3.2，阻力系数降低了 20%
以上，同时增加了可用俯仰力矩范围。

3） 在 CFJ作用域内，射流使该区域马赫数有

一定提高，增加了机翼环量，并使机翼前缘负压

峰值及上翼面负压相比增升构型有明显提高，有

效抑制了作用域内的流动分离趋势。

4） CFJ技术对作用域外的襟翼、副翼区域流

动产生了正向影响，使襟翼上表面负压峰值最大

提升了 30%以上，同时改善了副翼及襟翼附近流

场的流动状态，这也说明局部射流对全机气动特

性的正向调控作用。
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