
［收稿日期］　２００８ －１１ －１７ ；修改日期　２００９ －２ －２８
［作者简介］　张彦仲 （１９４０ －） ，男，陕西三原县人，中国工程院院士，国务院大飞机专家委员会主任；Ｅ －ｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｙｚｈ＠ ｃａｅ．ｃｎ

大飞机气动总体技术的发展
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［摘要］　论述了大飞机常规气动布局的发展，客机机身技术以及新型气动布局———翼身融合体飞机（ＢＷＢ）
的发展。 分析了气动总体技术对于大型飞机的安全性、经济性、舒适性和环保性等方面的作用， 并结合国内
的研究现状提出我国加强气动总体技术研究，走自主创新道路的意见。
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1　前言
大型飞机对我国国民经济的发展和科技进步有

重大的带动作用。 我国正处于民航运输高速发展的
战略机遇期

［１］ ， 未来 ２０ 年，我国需要 ２ ０００ 多架大
型飞机。 发展我国大型飞机产业，研究具有自主知
识产权和为市场所接受的大型飞机，并在商业竞争
中取得成功，对航空产业的转型，带动相关产业的发
展有重大战略意义， 同时也是国家意志，提高综合
国力的必然要求。

气动总体技术是飞机发展的基本问题。 在确保
飞机安全性的同时，提高飞行效率，减轻飞机的机体
重量是最主要的技术目标。 气动总体布局的不断创
新，推动飞机性能的不断提升，也是大型飞机获得商
业竞争成功的技术保障。
2　大型飞机总体技术发展的趋势

飞机的气动总体技术问题，涉及到飞机设计的
很多方面，是一个多学科交互作用的复杂课题，它的
发展在很大程度上是一个逐渐演变的过程。 尽管在
过去的 ５０ 多年里有许多技术进步，现代飞机的机
翼、机身和操纵面布置看上去与最早“彗星”号的设
计没有太大的差别。 只有发动机安装形式从原来的
埋入式布局改变成今天使用的吊舱式布局。

由于减少气动阻力、改善升阻比、发动机增效、

采用先进电子和控制技术、结构减重、改进材料和制
造技术等诸多方面的重大进展，大型客机在综合技
术水平方面已经有了很大的发展。 例如，Ｂ７８７ 和
Ａ３５０ 与同级别的其他飞机相比：燃油节省 １５ ％ ～
２０ ％；座公里成本降低约 １０ ％；维修周期加长，维
修成本降低约 ３０ ％；排放比类似飞机减少约 ２０ ％；
起降噪声更小，对机场附近居民的噪声影响减少
６０ ％；座舱舒适性气压由 ２ ４００ ｍ 降到 １ ８００ ｍ，窗
口增大 ６５ ％；液压系统由 ２１ ＭＰａ 提高到 ３５ ＭＰａ ；
多电系统从发动机提取动力减少 ３５ ％，减重超过
１ ｔ等。

在未来 ２０ 年中，为了满足人们对于大型飞机的
安全性、经济性、舒适性和环保性等方面逐步提高的
要求，其安全性将提高 １０ 倍，事故率降低到现在的
１／１０；经济性提高 １ 倍；废气排放减少到现在的 １／５
～１／３；噪声减少到现在的 １／４ ～１／２；研制周期缩短
３０ ％，费用降低 ３５ ％，成本减少 ３０ ％；飞机的阻力
水平降低 １０ ％ ～２０ ％，巡航效率增加 ３０ ％等。
2．1　燃油经济性的发展情况

由于运营成本中燃油费占了相当大的比重，因
此改进和发展干线客机的主要努力方向仍然是降低

燃油消耗率、节省能源。 干线飞机燃油经济性提高
情况和对未来情况的预估如图 １ 所示。

从图 １ 中可以看出，自 １９６０ 年开始的近 ３０ 年
间：ａ．采用双涵道涡轮喷气发动机，并不断提高其涵
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图 1　燃油经济性的发展情况
Fig．1　Development of fuel efficiency

道比（m达 ５ ～９）；ｂ．１９８０—１９８８ 年，采用了展弦比
λ≈９ ～１０ 的超临界机翼（Ｔｙ －２０４，Ил－９６， Ａ３１０，
Ａ３２０ 等）使空气效率提高了 ２０ ％ ～３０ ％，大大提
高了燃油经济性。

预计今后 ２０ 至 ３０ 年，燃油消耗率还会继续大
幅降低，有效的措施仍将是：ａ．采用大涵道比的涡轮
喷气发动机（ｍ≈１０ ～２０）；采用涡轮桨扇发动机；ｂ．
提高飞机空气动力效率；ｃ．采用新结构和先进材料
减重。

ＢＡＥ 公司研究认为今后 １０ 年内飞机飞行效率
的提高可使 ２５０ 座客机的油耗减少 ２０ ％以上，其
中，７ ％来自发动机，４．５ ％来自材料的结构，８．５ ％
来自空气动力。 可见，飞机总体布局技术是民机设
计中十分重要的技术之一。
2．2 大型客机发动机的发展

经过 ３０ 多年的发展，大涵道比涡扇发动机的性
能、经济性、安全性、可靠性和环保水平都有了很大

图 2　大型客机发动机的发展
Fig．2　Development of aero －engine for

large passenger aircraft

进步
［ ２］ ，见图 ２。 与早期的涡喷发动机相比，发动机

的噪声已经降低了 ２０ ｄＢ，推力增加了 １００ 倍，耗油
率减少了 ５０ ％。 目前，大涵道比涡扇发动机的最大

推力已超过 ５０ ０００ ｄａＮ，发动机的空中停车率从每
１ ０００飞行小时 １ 次下降到 ０．００２ ～０．００５ 次左右。
航班准点率达到 ９９．９５ ％ ～９９．９８ ％。 发动机在飞
机上不拆换的工作时间达到 １６ ０００ ｈ，最长超过
４０ ０００ ｈ。 发动机的噪声强度和污染物排放也分别
降低了 ７５ ％和 ８０ ％。

大涵道比涡扇发动机的发展历程和循环参数见

表 １，涵道比从 ４ 提高到 １５，总增压比从 ２５ 提高到
５０，涡轮进口温度从 １ ５００ Ｋ 提高到 １ ９００ Ｋ。
表 1　大涵道比涡扇发动机的发展历程和循环参数

Table 1　Development and loop parameter of
high bypass ratio turbofan engine

取证时间 １９７７—１９９２ １９９３—２００７ ２００８ 年以后

典型发动机

ＲＢ２１１，ＰＷ４０００，
ＣＦＭ５６，Ｖ２５００，
ＰＷ２０３７，ＪＴ９Ｄ，
ＣＦ６ －８０Ｃ２ ／Ｅ１

Ｔｒｅｎｔ８００，
ＰＷ４０８４，ＧＥ９０，

Ｔｒｅｎｔ９００，
ＧＰ７２００

Ｇｅｎｘ，
Ｔｒｅｎｔ１０００，

ＰＷ８０００

涵道比 ４ ～６ ６ ～９ １０ ～１５
风扇压比 １．７ １．５ ～１．６ １．３ ～１．４
总增压比 ２５ ～３０ ３８ ～４５ ５０ ～６０

涡轮前温度／Ｋ １ ５００ ～１ ５７０ １ ５７０ ～１ ８５０ ＞１ ９００
巡航耗油率／

ｋｇ（ ｄａＮ· ｈ） －１ ０．５８ ～０．７ ０．５６５ ～０．６ ０．５ ～０．５５

今后，到 ２０２０ 年，预计大涵道比涡扇发动机的
的噪声将减少 ３０ ｄＢ ，ＣＯ２ 排放减少 ５０ ％，ＮＯｘ 排

放减少 ８０ ％，飞机事故率减少 ８０ ％，重量减轻
３０ ％，耗油率降低 １５ ％ ～２０ ％，研制和生产成本
减少 ３０ ％，维护成本减少 ４０ ％。
2．3　大型客机的先进机载系统技术

机载设备包括飞行控制、航空电子和航空机电
三大系统。 机载设备对改善飞机性能有很大影响，
也是现代飞机高科技含量和先进性的重要体现。

国外大型客机如波音 ７７７、波音 ７８７ 和 Ａ ３８０ 均
已采用了综合化、模块化的处理系统 ，代表机载系
统的世界先进水平

［ ３］ 。
如已投入运营的 Ａ３８０ 飞机的机载系统与空客

其他飞机的机载系统相比更先进、安全、可靠
（见图 ３）。

电传飞行控制系统是民用飞机发展的重要里程

碑，它可减轻飞行员工作的负担、提高乘座舒适性、
优化飞机设计。 空客和波音都以电传飞行控制系统
来改善飞机效能及增强市场商业竞争能力，取得了
巨大成功。 对大型客机三余度飞行控制系统来说，
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图 3　A380的先进机载技术
Fig．3　Advanced airborne technology in A380

采用电传操纵（ FBW ）和功率电传作动器（ PBW ）
可使飞机减重 ６．５ ％，降低全寿命成本 ３．２ ％，增加
平均故障间隔时间 ５．４ ％，故障率不超过 １０ －９ 。 此
外，还可实现： ａ．放宽静安定性，飞机重心后移约
６ ％，可减少平尾面积，实现减重节油；ｂ．通过机翼
载荷控制缓解机翼“疲劳”，Ｂ －５２ 验证表明可降低
飞机翼根弯矩达 ４０ ％，降低机翼重量 ８．２ ％；ｃ．能
提供全飞行包线一级飞行品质，提高舒适性。

现今，大型飞机正向多电飞机方向发展（见图 ４），
即用更多电源取代液压源、气源，对电源系统提出了新
的挑战。 变频电源系统的发电机直接与发动机附件机
匣连接，不再需要复杂的恒速传动装置和大功率变换
器，可减重 ３０ ％，减体积 ４０ ％，提高效率 １５ ％。

图 4　多电飞机示意图
Fig．4　Sketch of more electrical aircraft

2．4　大型客机材料技术的发展
一代材料，一代飞机。 目前，大型客机机体材料

主要包括铝合金、钛合金和树脂基复合材料等，而发
展重点则集中在低成本、高性能的树脂基复合材料
技术。

从图 ５ 可以看出，大多数客机铝材用量虽仍占
其自身质量的约 ７０ ％，但有逐年下降的趋势；而复
合材料和钛合金的用量则不断增加。 在 Ｂ７８７ 飞机
机体材料中，复合材料用量已经达到 ５０ ％，铝合金
用量 ２０ ％，钛用量 １５ ％。

尽管复合材料比铝合金贵，但可使飞机减重

图 5　大型客机机体材料的发展
Fig．5　Development of airliner airframe material

１０ ％ ～３０ ％，所带来的经济效益（包括燃油消耗降
低 ３ ％等）远远抵偿了它成本高的负面影响。 另
外，Ｂ７８７ 的外场维护间隔时间从 Ｂ７６７ 的 ５００ ｈ 提
高到 １ ０００ ｈ，维修费用比 Ｂ７７７ 低 ３２ ％等也带来了
可观的经济效益。
3　大型飞机常规气动布局的发展

自从莱特兄弟发明第一架飞机以来，飞机设计
师们通常将飞机的水平尾翼和垂直尾翼都放在机翼

后面的飞机尾部，也是现代飞机最常采用的气动布
局，因此称之为常规布局，并成为飞机布局形式的主
流，得到了广泛应用，特别是运输类飞机。 大推力、
小尺寸喷气发动机的出现，使跨超声速飞行成为可
能。
3．1　翼吊与尾吊

２１ 世纪，翼吊布局（见图 ６）已经成为美国、欧
洲、俄罗斯等国家和地区大型客机所共同采用的主
流布局。 并且尚在研制的新型号（空客 Ａ３８０ 和波
音 ７８７）仍然采用这种布局。 这种布局有以下主要
优点：ａ．发动机重量在全机重心附近，减小了全机重
量配平的困难；ｂ．发动机重量对机翼减载作用，减轻
了结构重量；ｃ．发动机的进气和喷流远离机体。

客机的发动机尾吊式布局，在 ２０ 世纪 ５０ 年代
末首先在法国的“快帆”号客机上采用。 将发动机
短舱安装在机身后部的两侧（见图 ６），有很直观的
优点：

１）“干净机翼”的设计。 发动机的位置在机翼
后，因此短舱的进气、喷气以及外形的干扰都对机翼
上的气流影响较小，机翼可以比较单纯地按空气动
力学需要来设计。

２）装在机身两侧的发动机的推力线接近飞机的
对称轴线。 在单台发动机停车的情况下，继续工作发
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动机的推力对飞机产生的不对称偏航力矩较小。
３）降低起落架支柱的高度；降低座舱噪声，改

善飞机舒适性；发动机更换和维护容易，起飞着陆时
外界物体进入发动机的可能性减少。 如果要换装推
力加大的发动机一般不影响垂直尾翼的设计。

大型飞机的尾吊维护比翼吊困难，尾吊在发动
机短舱设计，不同发动机选用，机身长度改变对气动
和重心的影响，均比翼吊复杂困难。 支线飞机和通
用航空飞机，由于尺度关系，如果使用翼吊布局，发

动机离地太近，反而成了小型飞机的致命伤。 因此，
一般情况下 ７０ 座以上飞机常用翼吊布局，而 ７０ 座
以下飞机常用尾吊布局。
3．2　单翼与下单翼

目前大型飞机都是单翼机，根据机翼安装在机
身上的部位把飞机分为上、中、下单翼飞机，也有称
作高、中、低单翼。 机翼安装在机身上部为上单翼
（见图 ７）。

图 6　翼吊与尾吊
Fig．6　Aero －engine under wing and attached with fuselage

图 7　上单翼和下单翼飞机
Fig．7　Upper single －wing and lower single －wing

　　
　　上单翼具有干扰阻力小，视野好，机身离地高易
装货，发动机离地高，升力大等优点一般为军用运输
机采用；下单翼具有离地近，起落架短，降落稳定性
好，易收放，维修方便，舱门空间不受影响，人员易救
生逃离等优点，一般为民用客机采用。
3．3　超临界翼型

这种翼型的特点是前缘半径较大，中部上表面
弯度较小，后部下表面凹曲，后缘薄而尖。 目前，超
临界翼型已经在美国的波音 ７５７，７６７，７７７ 和 ７８７，
欧洲的 Ａ３１０，３２０，３３０，３４０，３８０ 和俄国（原苏联）的
Ил－９６，Ｔｙ －２０４ 等现代客机上得到广泛应用。

超临界翼型的研制经历了两个阶段：第一代超
临界翼型上的表面局部超声区的气流较普通翼型的

加速慢，激波强度小；第二代超临界翼型为进一步提
高临界 Ma 使其上表面局部超声速区气流作部分等
熵压缩，激波明显减弱，其上表面的增厚和下表面后
段的向内收缩都更多，翼型中线呈典型的 Ｓ 型。 三

种翼型的几何外形如图 ８ 所示。

图 8　超临界翼型示意图
Fig．8　Sketch of supercritical airfoil

气流绕过普通翼型前缘时速度增加较多（前缘
越尖，迎角越大，增加越多），在翼型上表面流速继
续增加。 翼型厚度越大，上表面越向上隆起，速度增
加也越多。 飞行速度足够高时（Ma 为 ０．８５ ～０．９），
翼型上表面的局部流速可达到音速。 这时的飞行
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Ma称为临界 Ma。 飞行速度再增加，上表面便会出
现强烈的激波，引起气流分离，使机翼阻力急剧增
加。 为了保持飞机飞行的经济性，飞行马赫数不宜
超过临界 Ma。 想要提高巡航速度就要设法提高机
翼临界 Ma。

图 ９ 为三种翼型（相对厚度为 １２ ％），在 CＬ ＝
０．５ 时阻力 CＤ 随 Ma 变化的曲线。 由图可见，第二
代超临界翼型与普通翼型相比临界 Ma 的增加量
△Ma ＝０．１０，效果非常显著。 从而提高客机的巡航
速度和运营效率，大幅度提高客机的燃油效率，采用
了超临界机翼的客机 Ｂ７７７，Ａ３２０ 和 Ил－９６Ｍ，相比
采用普通机翼的客机 Ил－６２，Ｔｙ －１５４，燃油效率增
加了 ４０ ％ ～５０ ％。

ａ—常规高速翼型；ｂ—第一代超临界翼型；
ｃ—第二代超临界翼型

图 9　超临界翼型的型阻系数 CD 随Ma的变化关系图
Fig．9　CD of supercritical airfoil via Ma

现代客机应用超临界翼型能起到减小机翼后掠

角和增加机翼相对厚度并因此减小机翼重量和改善

结构效率，达到增大机翼展弦比的目的。 大展弦比机
翼可降低诱导阻力和增加升力，提高飞机的气动效率
（升阻比）。 对以 Ma ＝０．８２ 巡航的现代客机而言，当
采用更大展弦比的机翼时，既可减轻重量，也可省燃
油约 ８％。 在典型的使用率条件下，每减少 １ ％的阻
力，相当每年减少燃油： Ｂ７３７ 减少 １５ ０００ 加仑（１ 加
仑＝３．８７５升（美）），Ｂ７５７减少 ２５ ０００ 加仑， Ｂ７６７ 减
少３０ ０００ 加仑，Ｂ７７７ 减少 ７０ ０００ 加仑， Ｂ７４７ 减少
１００ ００００加仑。

但是超临界翼型会产生很大的低头力矩，造成
飞机在配平飞行时，因为需要增大平尾的向下载荷，
从而使超临界翼型提高阻力发散 Ma 的效果打折
扣，配平阻力也要大得多。 超临界翼型的另一个缺
点是后部的结构高度太小，给后缘襟翼系统的设计
带来一定困难。
3．4　提高 Ma· Kmax值

现代干线客机的巡航速度为 ８００ ～８７０ ｋｍ／ｈ，

设计气动布局时的设计 Ma ＝０．７５ ～０．８２，而飞机最
大航程时对应最低燃油消耗的 Ma ＝０．７５ ～０．７９。
只有提高巡航 Ma 和 Ma 与飞机空气动力效率 Kｍ ａｘ
（最大升阻比）的乘积才能大大提高经济效益并缩
短飞行时间。 大飞机每提高空气动力效率 ０．３５ ％，
就相当于每年节约 ３０ ０００ 加仑的燃油。

三维机翼设计应在满足给定的巡航速度和水平

飞行升力系数、绝对保证飞行安全和机场要求等条件
下，获得尽可能高的升阻比，由于对机翼的气动力、工
艺、强度、气弹等方面的要求常相互矛盾，机翼的气动
设计只能取其气动要求和其他要求之间的折中，为保
证飞机达到要求的实际航程和较好的运输成本指标，
机翼的几何形状和增升系统设计应实现尽可能高的

Ma· Kｍａｘ值。 如空中客车和俄罗斯某些飞机的 Ma·
Kｍａｘ值已从 １１ ～１２ 增加到了１５ ～１６。

近年来的“石油危机”使干线客机设计中的燃
油效率指标成了决定性的因素，甚至不惜以适当降
低巡航速度为代价，因此必须大大提高 Kｍ ａｘ来提高

Ｍａ· Kｍ ａｘ值，图 １０ 反映了一些典型飞机在提高 Kｍ ａｘ

上所取得的进步
［４］ ，所采取的重要措施是使用超临

界机翼，使中等后掠角机翼的剖面上可有较大的相
对厚度 珔C ， 并使巡航飞行速度仍达到 ８００ ～
８７０ ｋｍ／ｈ，在保持机翼的机构强度和重量不变的前
提下提高了机翼展弦比 ４０ ％ ～５０ ％，从而提高了
Kｍ ａｘ值。

图 10　展弦比与 Kmax的关系图

Fig．10　Kmax versus aspect Ratio
俄罗斯的 Ил－９６ －Ｍ８５ 飞机采用了外翼剖面

珔C ＝１０ ％，１／４ 弦线后掠角 χ＝３５０
超临界机翼，其

Ma· Kｍ ａｘ值优于 珔C ＝８ ％， χ＝３５０
的 Ил－８６ 的普

通翼型机翼，见图 １１，翼型加厚和后掠角不变的超
临界机翼比普通翼型机翼可有较大的展弦比而使空

气动力效率 Kｍ ａｘ提高；Ил－９６ －Ｍ８５ 飞机的 Ma·
Kｍ ａｘ值也优于同为超临界翼型的 Ил－９６ －３００ 飞
机，翼型相对厚度不变和展弦比减小时，后掠角增大
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也能得到较大的 Ma· Kｍ ａｘ值。 以上表明了机翼设 计的进展，还有进一步改进提高的空间。

图 11　Ил－96 －M85与Ил－86，Ил－96 －M85之间的比较
Fig．11　Comparison of Ил－96 －M85， Ил－86 and Ил－96 －M85

　　
　　俄罗斯雅克集团与依留申集团联合推出的 １５０
座级涡扇干线飞机 ＭＣ －２１，已在俄罗斯中短途干
线飞机的政府招标计划中中标。 该机设计指标高于
目前在中国使用的空客、波音的同类飞机，广泛采用
新技术，是目前技术水平较高的飞机。 而其最主要
的改进之处就是采用了新一代的超临界机翼，可作
到巡航 Ma 时 Kｍ ａｘ值较大，以增加航程，并减小机翼
后掠角，降低结构重量。
3．5　气动细节设计

１）翼梢小翼。 机翼上下表面的压力差，使下表
面的高压气流向外侧的翼尖流动，而上表面的低压
气流向内侧流动，这种气流的横向流动与自由流结
合形成翼尖涡。 大展弦比机翼有很强的翼尖涡，它
将机翼的尾涡卷入形成集中涡，引起强下洗，导致机
翼的升力方向明显向后倾斜，产生很大的飞机诱导
阻力，一般使客机在巡航状态的诱导阻力达到飞机
总阻力的约 ４０ ％。 ２０ 世纪 ７０ 年代惠特科姆将其
设计成产生显著侧力的翼梢小翼，才真正开发了它
的潜力。 翼梢小翼的作用在于：在翼尖下游耗散翼
尖涡；使机翼上下表面气流横向流动产生的诱导速
度与自由流合成的速度，在小翼上产生垂直当地气
流方向的向内侧力（小翼升力），其在自由流方向产
生显著的推力分量；起到端板作用，增大机翼的有效
展弦比；减少诱导阻力，增加飞机的颤振裕度，改变
其起飞阶段的噪声分布（见图 １２）。

最早的翼梢小翼是 ２０ 世纪 ７０ 年代由 ＮＡＳＡ
Ｌａｎｇｌｅｙ 中心研发加在 ＫＣ －１３５ 上，由于诱导阻力

图 12　翼梢小翼的效果图
Fig．12　Effect drawing of blended winglet

的减少使得飞机总阻力降低 ６．５ ％ （诱导阻力减少
１５ ％） ，航程增加 ７．５ ％；俄国现代客机 Ｔｙ －２０４
的翼梢小翼使飞机总阻力减少 ５ ％；Ｂ７４７ 飞机安装
融合式翼梢小翼可减少 ６ ８１０ ～９ ０１０ ｋｇ油耗；Ｂ７３７
－７００ 和的融合式翼梢小翼，可使航程增加 ５ ％；

Ｂ７３７ －８００ 飞机安装弯折式翼梢小翼的可节油 ３ ％
～５ ％（６ ０００ 磅商载）；Ｂ７３７ －７００ 装上翼梢小翼后
噪声级别由 Ａ 降低到 ＡＡ。

根据计算实例
［５］ ，在巡航设计状态下 （Ma ＝

０．７６，CＬ ＝０．５３），使用 Ｌａｇｒａｎｇｅ 乘数优化方法，对
机翼 ＋翼梢小翼进行升阻比的优化设计。 沿展向的
阻力分布的比较（见图 １３），可以看出，加装翼梢小
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翼后，因其在翼尖下游耗散翼尖涡，减少了气流的横
向流动，机翼大部分区域的沿展向的当地阻力比单
独机翼的阻力要小，在翼尖附近相对偏大。

图 13　沿展向阻力分布的比较
Fig．13　Comparison of drag distribution

along transverse

加装翼梢小翼能够减少诱导阻力，不过其本身
也会产生诱导阻力和形状阻力，应将这些减小到最
低且不能抵消由于加装小翼所引起的诱导阻力的减

小量。 同时小翼的安装，势必增加翼根的弯矩大小
（见表 ２），严重地影响机翼的结构强度，因此在进行
翼梢小翼设计时，考虑翼根弯矩的变化则显得相当
必要。 第一和第二代喷气客机的试验数据表明，对
于给定的机翼翼根弯矩，翼梢小翼获得的效益比加
长翼展好，前者翼梢小翼只在增加很少几何展长的
情况下，就能得到较高的有效展长效果，因此比简单
外伸翼尖增加的弯矩少，付出的结构代价小。 当翼
梢小翼作为现役客机的改进项目时，必须进行仔细
考虑，因其增加的弯矩要受到机翼结构强度的严格
限制。 在设计翼梢小翼时笔者分析的经验是： λ＞
１１ 采用翼梢小翼的效果并不明显； λ＝５ ～９ 时采用
翼梢小翼的效果比较好。

表 2　翼稍小翼例子计算结果比较
Table 2　Comparison of result with blended winglet

单独机翼

机翼 ＋机梢小翼

ｍｉｎｉｍｕｍ
诱导阻力系数

ｍｉｎｉｍｕｍ
诱导阻力系数 ＋
形状阻力系数

展向效率因子 ０．４１０ ２ １．８７０ ６ １．５８７ ４
翼根弯矩 －０．１６６ ８ －０．１６８ ６ －０．１６９ ０

诱导阻力系数 ０．０１２４ ２ ０．００２ ６８ ０．００３ ２１
形状阻力系数 ０．０１８４ ８ ０．０２８ １０ ０．０２１ ２４
总阻力系数 ０．０３０ ９０ ０．０３０ ７８ ０．０２４ ４５
升阻比 １７．１５２ １ １７．２１６ ６ ２２．０２３ ３

２）翼根。 对于现代民用客机而言，其机翼根部

翼型相对厚度较大，又具有较大的安装角，且起落架
又常常需要收在机身下部，这样即使在较小的来流
迎角下也会产生气流分离现象。 迎角增大，分离旋
涡增强，分离范围扩大。 分离旋涡不但产生阻力，而
且严重时对升力有明显的影响。 机身对机翼的干扰
使机翼的压力分布发生明显的变化，特别在翼根区
域影响更为显著，尤其是对采用下单翼布局的飞机。
主要表现为：机翼翼根区剖面的压力分布形态发生
巨大的变化，这种影响一般可达 ３０ ％半翼展，严重
的情况可达 ７０ ％ ～８０ ％半翼展，机翼表面的等压
线在翼根区出现弯曲，降低了机翼的气动效率。 翼
身整流罩的设计目的就是要保证在达到翼根处的目

标压力分布的同时使翼根处气流不产生分离。
３）发动机短舱。 发动机短舱位置和喷流方位

是动力增升构型设计中最关键的参数。 发动机短舱
对高速巡航性能和增升都有明显影响。 短舱上下位
置在避免巡航状态喷流直接冲刷襟翼的前提下应尽

量靠近机翼。 为了实现在很小的襟翼偏角时发动机
喷流都可以穿过襟翼，其吊挂位置不但要靠近机翼，
而且要稍稍向机翼前缘伸出。 发动机出口向前移，
有利于减小巡航时短舱干扰阻力，同时减少短距起
降时短舱的干扰影响。 短舱展向位置对动力升力影
响不大，发动机后移则对升力增大不利。 通过短舱
声学设计，可大大降低发动机产生的噪音。 采用锯
齿型喷口和在发动机短舱中敷设声衬是降低发动机

噪声的有效手段。
Ｂ７８７ 设计中融合先进的空气动力学技术，显著

提升飞机性能并降低运营成本。 其先进的空气动力
学技术之一便是层流型短舱，通过精巧的设计，
Ｂ７８７ 创造了保持层流的短舱部分长度之最，其结果
是阻 力 降 低， 飞 机 每 年 的 油 耗 最 多 可 减 少
３０ ０００ 加仑。
4　大型客机机身的发展

民机客舱布置需考虑的因素中，舒适性占主要
的地位。 决定客舱舒适性的主要因素有：ａ．座椅的
设计和安排，特别是可调性和腿部空间；ｂ．客舱布置
和装饰的美感；ｃ．旅客在舱内的活动空间；ｄ．客舱内
的微气候，即空调系统设计；ｅ．舱内噪声和声共振；
ｆ．飞机加速度对旅客的影响；ｇ．爬升和下降时机身
的姿态；ｈ．续航时间；ｉ．卫生间、休息室和其他设施
的舒适和方便程度；ｊ．服务质量———乘务员服务态
度，娱乐、饮食等设施和安排。 笔者主要从大型客机
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的舒适性着手，介绍客舱剖面形状、座舱布置以及座
舱压力等方面的发展。
4．1　客舱剖面

现代旅客机按座位的舒适程度和在飞行中对旅

客的服务条件，采用不同级别的座舱， Ｉ 级是最高
级、ＩＩ级是旅行级、 ＩＩＩ 级是经济级。 对一般民用飞
机，经济舱占整个客舱的绝大部分甚至全部，因此客
舱剖面选取主要由经济舱布置决定。

机身剖面形状由实现增压的结构设计要求所支

配。 圆形壳以环张力来平衡内部力载荷，这就使得
圆形剖面效率更高，从而结构重量最轻。 任何非圆
形剖面的壳体都将承受弯曲应力，这将显著增加机
身结构的重量。 但是，完全圆形的剖面也许并非包
容商载最佳的形状，因为客舱空间的上方和下方有
过多容积无法利用。 在某些设计中，通过将几个圆
形截面相互连接，构成剖面形状来克服这一点。 例
如空客公司的飞机系列，其机身剖面形状就从圆形
逐步转变成了现在椭圆形

［ ５］ （见图 １４），最典型的是
Ａ３８０ 飞机。

图 14　空客系列飞机机身的发展（单位：m）
Fig．14　Development of fuselage to the

Airbus family（unit：m）
作为目前世界上最为舒适、宽敞、豪华的 Ａ３８０

飞机座舱，其剖面形状的设计从一开始，便经历了一
个不断创新、检验及听取客户意见的过程，最后逐步
演变成现在的机身剖面形状，如图 １５ 所示。

如图 １５ 所示，第一排的众多剖面形状中 （部
分），通过表面积最小的原则，并考虑机身长度和货
舱的货物容易装卸的因素，筛选出第二排的 ４ 个剖
面形状；在这 ４ 个剖面形状中，再充分比较其表面积
大小、机身长度、机体结构重量和成本因素，得到第
三排的第一个方案；最后考虑到航空公司舒适性和
操作灵活性要求以及制造商的设计灵活性等，最终
形成了现在的机身剖面形状方案。 此外，在大型客
机的剖面形状设计中，必须考虑机场的兼容性。 比
如 ６５０ 座，采用 ８ ＋６ 并排分布的剖面，Ａ３８０ 飞机则

图 15　A380机身截面形状研究
Fig．15　Fuselage sections study on A380

会过长、过细、刚度差以及过重，对于机场调度和 ９
个舱门来说太长；再如 ４８０ 座，采用 １０ ＋６ 并排分布
的剖面，Ａ３８０ 飞机则会过短、过粗、等剖面部分相对
过低，舱门过少，机场的地面维护并不是最理想。
4．2　座舱布置与座舱压力

布置座舱座椅通常采用由两个或三个座椅组成

一个座椅单元的型式。 Ｉ 级客舱只采用由两个座椅
组成的单元，ＩＩ级和 ＩＩＩ级客舱可以用两个座椅的单
元，也可以用三个座椅的单元。 Ｉ 级客舱的座椅应
有可以后仰 ４５°的靠背和放脚的活动台面，保证旅
客能半仰卧地休息；ＩＩ级和 ＩＩＩ级客舱的座椅靠背应
分别能后仰 ３６°和 ２５°。 乘客乘坐的舒适度则与座
椅宽度和过道宽度直接相关。 下面以 ＩＩＩ 级客舱
（经济舱）为例来说明，为了满足人们对于舒适性日
益增加的要求，民用客机在设计时不断加宽了座椅
宽度和过道宽度（见表 ３）。

表 3　飞机的座椅宽度和过道宽度
Table 3　The width of seat and aisle in airplane

机 型 椅背宽度／英寸 扶手宽度／英寸 过道宽度／英寸
ＭＣ －２１ １８ ２ １９．７

Ａ３２０ １８ ２ １９
Ｂ７３７ １７ ２ １８

注：１ 英寸 ＝２．５４ 厘米
从表 ３ 可以看出，虽然 Ａ３２０ 飞机比 Ｂ７３７ 飞机

的座椅宽度和过道宽度分别只加宽了 １ 英寸，但是
乘坐过这两类飞机的人都能感受到，Ａ３２０ 飞机比
Ｂ７３７ 飞机的舒适度明显要好。 而俄罗斯准备推出
的 ＭＣ －２１ 飞机的过道宽度比 Ａ３２０ 飞机还要宽出
０．７ 英寸，其舒适度将进一步提高。 此外，加大客舱
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的窗口能够改善乘客的视野范围，也可以提高乘坐
的舒适度。 Ｂ７８７ 飞机拥有大型客机中最大的机窗，
机窗面积比其他机型大 ６５ ％。

目前，大型客机都采用增压客舱，多数飞机客舱
内增压后的气压相当于在海拔 ２ ４００ ｍ 高度的大气
压力。 而空客公司与波音公司已经将他们的新产品
的客舱压力增加到了相当于 １ ８００ ｍ 高度的大气压
力，如 Ａ３５０ 和 Ｂ７８７。 其中，超宽体 Ａ３５０ 客舱的超
舒适设计中，客舱的压力始终保持在 ６ ０００ 英尺／
１ ８００ ｍ或以下；客舱湿度保持在 ２０ ％的水平。

然而，座舱内部的压力如果越高，飞机升到高空
以后，机内外的压力差也就越大，飞机结构所承受的
压力也越大，因此对于飞机结构的强度要求也就越
大。 当飞机客舱内增压后，气压由相当于海拔
２ ４００ ｍ高度的大气压变为相当于 １ ８００ ｍ 高度的
气压后，飞机客舱内的气压增加了 ７．７ ％，机身结构
强度相应地也要增加 ７．７ ％，全复合材料机身的出
现正好可以满足。 例如，Ｂ７８７ 的全复合材料机身的
高强度除了可以增加客舱的耐压力，而且更容易控
制客舱内温度、湿度和通风。
5　新气动布局———翼身融合体飞机（BWB）

随着现代航空工业的快速发展以及航空运输市

场运营成本的逐年增长，世界主要航空大国的航空
研制部门都开始对下一代经济性、可靠性要求更高
的运输机开展了研究。 在所公布的几种未来大型运
输机的气动布局方案中，飞翼布局的运输机引起了
广泛关注，并且有的方案已进行到了相关的风洞试
验阶段。 其实飞翼布局形式，早在 ２０ 世纪 ３０ 年代，
就已经被提出来。 但是由于早期空气动力学、飞机
设计理论及飞行控制系统等学科发展的滞后与不成

熟，对于飞翼布局的外形所暴露出的稳定性不足、操
纵难度大等与常规布局飞机特性相差很大的问题无

法完全解决，因此不得不放弃。 然而 ２０ 世纪 ７０ 年
代以来，随着电子技术的飞速发展，计算机控制技术
得到了广泛的应用，线控增稳技术、放宽静稳定度技
术相继在飞机控制系统上得到了广泛应用，并取得
了很好的效果。 这些使飞翼布局的飞行器控制系统
有了实现的可能，为飞翼布局飞机重新发展扫清了
障碍。 ＢＷＢ 便是根据人们对飞翼布局的研究成果
提出来的，见图 １６。

飞翼布局之所以受到关注，主要是有以下优点：
１）结构重量轻。 采用全无尾布局，从结构上省

图 16　翼身融合体飞机
Fig．16　Blended－Wing －Body airplane

掉了垂尾与平尾，从而大大减轻了结构重量，使整个
飞机重量较相同量级的常规布局飞机大为减轻。 同
时，飞翼的宽短式机身设计在同等条件下结构强度
更好。

２）空气动力效率高，气动载荷的分布可达到最
佳（见图 １７）。 飞翼布局飞机其机翼与机身的融合
大大减小了传统布局翼身间的干扰阻力和诱导阻

力，从而减小了飞机的总阻力。 同时使得整个飞机
机体成为一个大的升力面，大幅提高了飞行器的续
航时间、航程和有效载荷。 根据资料显示飞翼机的
浸润面积减少 １／３，Kｍ ａｘ可达到 ２３ ～３０，可使飞机的
使用成本降低约 ２０ ％。

３）有效装载空间大。 飞翼布局飞机改变了常
规布局的机身载重方式，大型飞翼机宽敞的中央机
身机翼融合体内，可安排客、货舱和各种设备，使得
可装载体积增大 ２０ ％ ～３０ ％。

４）飞行效率高。 对于发动机安置于飞翼布局
飞机上侧后部的设计，可通过发动机与边界层的相
互作用进一步提高飞行效率。

图 17　气动载荷的分布示意图
Fig．17　The distribution sketch of aerodynamic load

5．1　BWB 的研究和发展
波音与斯坦福大学合作

［６］ ，最早进行 ＢＷＢ 外
形的研究，并提出第一代 ＢＷＢ 的外形；随后，在
ＮＡＳＡ（１９９４—１９９７）的资助下，与一些大学和研究
所共同开展研究，提供一个 ８００ 座位，航程 ７ ０００ 哩
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（１２ ９７１ ｋｍ），巡航 Ma ＝０．８５ 的概念可行的先进客
机。 然后，在波音（麦道）原有的第一代 ＢＷＢ 研究
基础上，以最小起飞重量为设计目标设计出了第二
代 ＢＷＢ 的外形［７］ 。 它的翼展 ８５．３ ｍ，机翼面积
２ ４５０ ｍ２ ，翼载为 ４８８ ｋｇ／ｍ２ ，远小于现代客机的翼
载。 与同样设计要求的常规布局飞机相比，起飞总
重可以降低 １５．２ ％、K 增加 ２０．６ ％、燃油消耗降低
２７．５ ％、使用空重降低 １２．３ ％、需求推力降低
２７ ％、直接使用成本降低 １３ ％。

截面升力系数和翼型相对厚度沿展向的变化，
如图 １８ 所示，可以看出高承载的外翼和低截面升力
的内翼及中央体的特点，它具有可承载旅客的大厚
度翼型和易于纵向平衡的反弯后缘。

图 18　截面升力系数和相对厚度沿展向的分布
Fig．18　The distribution of section lift coefficient

and relative thickness along transverse

基于 N －S方程的计算流体力学（ＣＦＤ）方法计
算巡航状态时的上表面的等压线分布（见图 １９），可
见外翼形成的激波向中央体过渡成一系列的压缩

波，它是由于大量的展向流动弱化三维的压缩性影
响，同时使流动的分离将始于内外翼交接处，使内外
翼的流动保持附着流，可以保证外翼在大迎角时侧
向控制的有效性，内翼能保证给发动机提供一个较
均匀的流场环境，这些充分表明气动外形设计的合
理性。 随后的跨声速风洞实验表明，升、阻力和俯仰
力矩的 ＣＦＤ 计算值非常好的符合实验值。

俄罗斯中央流体研究院在波音与空客合作和支

持下做过对飞翼型布局的概念性设计研究，即航程
为 １３ ７００ ｋｍ，９００ 座位，巡航 Ma ＝０．８５，起飞距离
３ ３５０ ｍ 的基本要求，考虑了常规布局、ＢＷＢ 布局、
升力体布局和纯飞翼布局等 ４ 种外形。 从图 ２０ 可
以看出， ＢＷＢ 布局的升阻特性明显优于其它类型
的布局，同样也证实了翼身融合体外形的优点。

为了进一步与现有常规布局的民机做出对

ＢＷＢ 的评估［７］ ，以及考虑了上述超大型飞机尚不能
成为近期市场的需求，波音降低了设计目标，初步确

图 19　N－S计算的上表面等压线分布
Fig．19　The distribution of surface pressure

contours about N－S calculate

图 20　气动效率（K）随Ma的变化
Fig．20　Change of aerodynamic efficiency versus Mach

定为 ４８０ 座（以下称 ＢＷＢ －４８０）。 图 ２１ 中，给出了
ＢＷＢ －４８０ 和 Ａ３８０ －７００ 分别在约 ４８０ 位旅客的商

图 21　BWB－450与 A380 －700的比较
Fig．21　Comparison of BWB－450 and A380 －700
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载和１６ １２１ ｋｍ 航程时的性能比较。 除了机身受压
指标外，各项指标显示了 ＢＷＢ 的优点，其中最引人
注意的是 ＢＷＢ －４５０ 的每座位耗油率比 Ａ３８０ －７００
的减少 ３２ ％，虽然两个飞机都采用当量相当的发动
机，但 ＢＷＢ －４８０ 少用一台发动机，这是低油耗的
主要原因；此外 ＢＷＢ －４８０ 采用全复合材料，而
Ａ３８０ －７００ 基本上仍是铝合金为基本材料的机翼；
噪声和污染物排放的环保性也明显要好。

翼身融合体飞机虽然在结构重量、气动效率等
方面拥有常规布局飞机无法比拟的优点，但在系列
化发展、座舱强度与舒适性、ＦＡＲ２５ 部应急撤离要
求等几个方面是其最终能否成为民机型号的几个重

要问题。 针对系列化发展的问题，波音公司经过深
入研究后发现，只要在展向（而不是纵向）随着座位
数的增加或减少而伸长或缩短中央体，这样可以形
成系列机型（见图 ２２），当然必须保持外形的光滑，
空气动力性能和平衡。 研究表明可以达到上述要
求，只是较小座位数时要付出增大空重的代价；对于
舒适性问题，可采用置于机外摄像头在舱内顶部与
每名旅客前的屏幕上反映天空图像，据某项模拟调
查显示，如果有了这些设施，６０ ％的乘客并未因为
看不到窗口外的风景而感到不舒服；但对于 ＦＡＲ２５
部要求的乘客必须能够在 ９０ ｓ 内紧急撤离，现在还
没有找到有效的解决方案。

注：相同机翼、座舱、相同或相似机舱的翼身融
合中飞机可载 ２００ 至 ４００ 人

图 22　波音的 BWB发展设想
Fig．22　Development assume of Boeing BWB

5．2　C 型翼布局
在 ＢＷＢ 发展过程中，为了解决翼展过大的问

题，提出了 Ｃ 型翼布局。 与平面翼相比，Ｃ 型翼几乎
具有最大诱阻有效因子（增加约 ４５ ％），诱阻最小；
明显增大了有效展弦比、减小几何翼展，翼展减小将
提高抖振 Ma 数，进而提高 Ma· Kｍａｘ。 与翼梢小翼
相比，Ｃ 型翼梢还有 Ｔ 型尾翼的作用，可明显改善飞

翼布局的纵向稳定性和操纵性。 空客和波音的 Ｃ
型翼融合体的布局方案（见图 ２３）。

图 23　波音与空客 C 型翼布局方案
Fig．23　The plan of Boeing and Airbus C－type wing

Ｃ 型翼融合体布局继承了 ＢＷＢ 布局的优点，即
较高气动效率；大装载空间；较高结构效率。 同时，
可有效缓解 ＢＷＢ 翼展过大的问题，明显改善 ＢＷＢ
布局的纵向稳定性和操纵性，易于实现自配平设计，
消除巡航配平阻力。

Ｃ 型机翼的上述优点不仅进一步完善了 ＢＷＢ
布局设计，把 Ｃ 型翼技术用于传统布局，同样也会
收到良好效果。 波音研究表明，在与 Ｂ７４７ －４００ 运
力相同情况下，采用 Ｃ 型翼技术将使运营成本显著
降低，其中，起飞重量减少 １０ ％ ～１２ ％、所需推力
减小 １１ ％ ～１４ ％、燃油减小 ２０ ％ ～４１ ％，这些降
低来自于 Ｃ 型翼技术会使诱导阻力减小约 １０ ％，
如图 ２４ 所示。

图 24　C 型翼布局对运营成本影响
Fig．24　The effect of C type wing to operating costs

Ｃ 型翼技术用于传统布局的优点在于，采用与
机翼一起考虑的准展向加载设计的机身，装载空间
更大；较好的稳定性和操纵性；较好的起降性能；在
飞机的安全性、维护性、舒适性等方面继承传统布局
的优点。

Ｃ 型翼传统布局的主要设计难点包括：内翼采
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用的 Ｇｒｉｆｆｉｔｈ／Ｇｏｌｄｓｃｈｍｉｅｄ 翼形气动与结构设计；Ｃ
型翼梢的优化设计；非圆柱形内翼压力舱的设计。
6　加强气动总体技术的研究

由于飞机是在大气层内飞行，主要依靠空气产
生的升力来平衡飞机自身的重力并利用各种气动力

来操纵飞机的飞行，因此，空气动力学的发展对飞机
的诞生和演变起着决定性的作用。 目前，空气动力
学主要的研究方法有：

一是理论空气动力学，就是按照各种假定条件
简化复杂的空气动力学方程，或者利用空气动力学
理论提出种种模型来解释复杂的空气动力学现象；

二是实验空气动力学，就是利用风洞模拟各种
飞行条件，利用模型分析空气流动现象，或者测量各
种空气动力特性；

三是计算空气动力学，它利用计算机计算各种
流动情况下空气动力，这是随着计算机的发展和应
用而发展起来的新方法， ＣＦＤ （ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ
ｄｙｎａｍｉｃｓ）计算流体学技术是计算机辅助空气动力
设计的核心。

这三种方法将长期并存、相互结合，不断推动空
气动力学的发展。 本文将着重介绍 ＣＦＤ 和风洞技
术方面的研究。
6．1　CFD 技术的发展

大飞机的设计可以分为以下几个阶段：需求分
析，概念设计，初步设计，详细设计，原型机试制，试
飞，批量生产，实用和改进改型。 其中 ＣＦＤ 技术重点
参与的阶段是概念设计和初步设计阶段。 随着 ＣＦＤ
技术和计算机能力的不断提高，其在飞行器设计中所
发挥的作用也越来越大。 应用于大飞机设计，ＣＦＤ 最
大的作用是可以有效的缩短研制周期，节省研制费
用

［８］ 。 应用 ＣＦＤ 可以将飞机的研制周期从 １８ 个月
缩短 ６ 个月甚至更少［４］ ，见图 ２５。 此外，ＣＦＤ 还可解
决许多风洞试验无法解决的气动问题。

１９６６ ― １９７４ 年，美国 Ｎｏｒｔｈｒｏｐ 公司，研制 ＹＦ －
１７，进行了近 １３，５００ 小时的风洞实验，当时还没有
可用的 ＣＦＤ 技术；１９８２ ― １９９０ 年，研制性能更高、
外形更复杂的 ＹＦ －２３，ＣＦＤ 计算用了近 １５ ０００ 机
时，风洞实验只用了近 ５ ５００ ｈ，减少了约 ６０ ％的实
验工作量，总成本大大降低，相对研制周期大大缩
短。 而且获得了优异的设计性能。

波音公司研制新一代 ７３７ 和 ７８７ 飞机中广泛应
用了 ＣＦＤ 技术（见图 ２５），其中包括：高速机翼设

图 25　CFD有效的缩短飞机的研制周期
Fig．25　Effect of CFD to shorten development

period of airplane

图 26　CFD在 B787飞机研制中的作用
Fig．26　Effect of CFD on B787’s development

计；发动机机体一体化设计；翼身整流设计；垂尾和
后机身的设计；机头与驾驶室设计；环控系统进气设
计；排气系统设计等。

２０ 世纪 ８０ 年代初，发达国家飞机设计中已有
３０ ％ ～５０ ％的气动力数据由计算机模拟提供，特
别是在初步设计阶段，风洞试验仅作为校核手段。
到了 ８０ 年代末，波音公司称 ＣＦＤ 技术可以使试验
模型吹风时数减少约 ８０ ％。 实际上所有的欧洲新
飞机设计都已采用了 ＣＦＤ 工具。 以便改进设计和
引入新的概念。

美国 ２０ 世纪 ９０ 年代的 ２０ 项关键技术中，ＣＦＤ
技术被列为第 ８ 项，属最优先技术领域，至今对我严
格禁运。 在今天美国航空航天领域，ＣＦＤ 约占气动
设计工作量的 ７０ ％，而风洞试验的工作量只占
３０ ％。随着 ＣＦＤ 技术的进一步发展，未来飞行器性
能的确定，将依赖于在“虚拟数值风洞”数据基础上
产生的“虚拟飞行”。

先进的 ＣＦＤ 技术需要先进硬件条件的支持。
美国 ＮＡＳＡ 哥伦比亚超级计算机拥有 １０ ２４０ 个处
理器，２０ 组机柜，两套系统（１ －１２ 为 ＡＩＸ３７００ 和 １３
－２０ 为 ３７００ＢＸ 系统）以及分布式 ＋共享存储的机
群结构。 利用先进的计算机系统，ＣＦＤ 软件可以划
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分多达 ７ ２００ 万网格点，４３３ ０００ ０００ 个自由度。
我国现有水平：计算阻力时，网格点能达到

１ ４７０ 万点，阻力精度 ０．００２ ０；波音公司使用 １ ５００
～６ ０００ 万点，阻力精度 ＜０．００１ ０。 我国在计算机
硬件方面也存在着差距，现在上海超级计算中心 １０
万亿次机（２ ０４８ 个 ＣＰＵ），ＣＦＤ 计算时需要用到 ５１２
个 ＣＰＵ，现在很难得到资源。 我国在软件方面存在
的问题是缺乏高层次的脱体涡模型、转戾模型。

综上所述，针对我国大型飞机研制中的气动问
题，建议大力发展以 N －S 方程为主的精细计算、分
析手段，并通过相关风洞验证实现 ＣＦＤ 技术的工程
化，具体内容包括：ａ．机翼多点优化综合设计技术；
ｂ．机翼 －机身 －挂架／短舱一体化综合设计技术；
ｃ．高精度阻力系数预测技术阻力精度：０．００２ ０ 提高
到 ０．００１ ０；ｄ．高效增升装置的设计和计算；ｅ．大规
模并行计算技术和网格计算技术；ｆ．实用湍流模型
研究： 建立高层次的脱体涡模型、转戾模型；ｇ．形成
适于工程设计用的复杂组合体精确 ＣＦＤ 软件。
6．2　风洞试验技术

大飞机在概念和初样设计阶段，主要依靠 ＣＦＤ
计算，风洞试验仅用于流动分离等，气动力可能出现
较大变化的情况；在气动设计和结构、系统研制和生
产阶段，主要依靠风洞试验在短时间内提供大量数
据，ＣＦＤ 方法对于许多设计条件来说，仍不可靠；因
此，ＣＦＤ 技术与风洞试验在飞行器研制的各个阶段
要求是不同的，它们是相互验证的，而目前风洞试验
对于飞行器的研制尚不能被替代。

目前我国的风洞实验技术侧重于军用飞机、战
术导弹等，民机风洞实验技术非常匮乏，已经严重滞
后于民机型号的研制，因此加强我国的民机实验技
术研究迫在眉睫。 主要内容包括：ａ．关联风洞试验
结果和飞行数据的差别修正，特别是增升装置的雷
诺数修正；ｂ．研究发动机的动力模拟和反推力装置
的试验技术；ｃ．研究高雷诺数下的气动弹性试验技
术；ｄ．按适航规定完成结冰／除冰试验。

民机风洞试验对于数据的精度和准度要求很

高。 目前国际上通用的考核民机试验水平的一个重
要指标———阻力系数重复性试验均方根误差要求在
０．０００ １ 以内。 这个标准较之一般的军机试验指标
严格了许多，因此必须采取适当的措施保证试验的
高精度。 另外，民机的尺寸通常比军用飞机大许多，
而风洞试验段的尺寸又限制了实验模型的长度。 因
此在风洞中进行模型试验时一些小尺寸的部件无法

准确模拟，模型试验雷诺数较之全尺寸飞机低至少
一个数量级。 这些模拟的不足会严重影响试验数据
的准度。 因此大型客机的对于风洞技术还有其特殊
的要求：ａ．高雷诺数风洞： Re ＞１ ０００ 万，　Ma ＝
０．８５；ｂ．低噪音地紊流度风洞：紊流度 ＜０．２ ％ ～
０．４ ％， ０．０１ ％ ～０．０２ ％；ｃ．冰风洞（ＦＡＲ２５）： ０ ～
－３０ ℃，　０．２ ～３ ｇ／ｍ３ ，　５ ～５０ μｍ。
6．3　大型客机的噪声预测和减噪技术

大型民机降落时襟翼、副翼和起落架展开，飞机
为高升力、高阻力结构，发动机喷口湍流流入大气，
湍流边界层和空腔振荡产生很强的噪声。 飞机低空
飞行很长距离，潜在地使大片区域暴露在飞机进场
噪声环境中。 进场噪声在机场附近有居住人群时显
得十分重要。 飞机外部噪声通过侧壁和结构传播进
入机舱内部，形成内部噪声。 内部噪声影响承载人
员的舒适乘坐环境，决定了大型民机型号的国际认
可程度。 可见，噪声问题是民用大型飞机气动问题
中极为重要的研究课题之一。

图 27　飞机主要噪声分布
Fig．27　The distribution of primary airplane noise

由于目前飞机噪声中原先起主要作用的推进系

统噪声已经降低到了与起落架、增升装置及结构噪
声同等量级的水平（见图 ２７），飞机的机体噪声特别
是进场时的机体噪声问题就显得越来越突出了。 因
此，２０ 世纪 ９０ 年代以后，国际航空界纷纷开展了结
合计算流体力学的飞机机体噪声预测研究，使原来
依赖于试验和经验公式的机体噪声预测技术发展到

了更高的水平。 美国 ＮＡＳＡ、法国 ＯＮＥＲＡ 和德国
ＤＬＲ、英国剑桥大学、美国 ＭＩＴ等许多著名的大学研
究机构以及各大航空工业公司（如波音公司、空客
公司等）针对机体噪声都开展了广泛而深入的研
究。 然而，飞机机体噪声问题非常复杂，降低机体噪
声是一个多学科交叉的课题，涉及到空气动力学、飞
行力学、动力学、声学、材料学、控制技术等多门学
科，是一个系统工程，需要多方努力才能得到解决。
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机体噪声是由于气流流过飞机表面引起的气流

压力扰动产生的，其本质是空气动力噪声。 因此，为
了降低机体噪声，必须加强以下几方面的研究：ａ．低
噪声气动布局设计技术；ｂ．气动分析方法和软件；ｃ．
测量气动噪声的试验技术。

ＣＦＤ 和声类比相结合的方法是迄今为止最受
欢迎的机体噪声预测方法，此方法常被称为混合方
法。 该方法的基本思想是：近场部分采用 ＣＦＤ 技术
进行数值模拟，以获得准确的声源信息数据；声波从
近场到远场部分的传播采用“声类比”方法进行精
确的解析求解。 该方法克服了半经验方法和纯理论
方法对几何外形和飞行状态的限制，求解模型更接
近物理实际；另一方面，该方法也克服了纯数值方法
在远场噪声计算方面的不足，大大提高了远场噪声
计算的效率。 但是要做到这一点需要我国的计算能
力有“显著的提升”。
7　结语

大型飞机的研制是一项庞大而复杂的系统工

程，除经费筹措、人员组织以外，还涉及了气动、结构
强度、材料、电子、控制、发动机以及制造技术等工程
领域的诸多技术问题。 气动总体技术在其中扮演着
“顶层总体”的重要角色，能够为性能计算、结构载
荷计算和飞行控制设计提供重要依据，在保证飞行

速度、航程、载重量、安全、经济与舒适性等方面，也
起着不可替代的作用。

现在大飞机总体布局仍采用常规气动布局，但
综合性能已有很大的提高，气动效率还有改进提高
的空间；层流技术开始进入工程应用；飞翼布局有很
大的优势，受到各国关注。 我国应加大气动总体的
研究，进一步加强 ＣＦＤ 和实验气动力学的研究能
力，夯实基础，走出自主创新的路子。
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