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摘 要： 分布式电推进短距起降飞机的失速特性直接影响其起降安全性，但目前针对该构型在非正常工况（如

高升力系统部分失效）下的失速行为研究仍不充分。以 NASA X-57 Maxwell 验证机的 Mod-Ⅳ着陆构型为研

究对象，建立基于激励盘模型的 CFD 数值模拟方法，将螺旋桨作用等效为体积力源项，耦合 RANS 方程与  
SST k-ω湍流模型，系统分析高升力螺旋桨系统对失速特性的影响，并探究不同功率等级及典型失效模式下的

失速行为。结果表明：高升力系统开启后，失速迎角由 15°推迟至 17°，最大升力系数由 2.87 提升至 4.52；随着功

率等级的提高，升力系数持续上升，失速迎角进一步延后；部分失效状态下，升力曲线整体下移、失速提前；外侧

电机失效虽导致失速较早发生，但最大升力系数较高；内侧失效则引起翼根分离提前，最大升力系数降幅更大，

表明翼根螺旋桨对维持整体升力起关键作用。
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Abstract： The stall characteristics of distributed electric propulsion short takeoff and landing （DEP-STOL） aircraft 
directly influence their takeoff and landing safety. However， research on the stall behavior of this configuration un⁃
der abnormal conditions， such as partial failure of the high-lift system， remains insufficient. This study investigates 
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pellers play a critical role in maintaining overall lift.
Key words： distributed electric propulsion； short takeoff and landing configuration； propeller slipstream； stall char⁃
acteristics； actuator disk model

收稿日期：2026⁃03⁃16；  修回日期：2026⁃04⁃21
基金项目：江西省重点研发计划重点项目(20243BBG71006)
通信作者：涂良辉(1981-), 男, 博士, 教授。  E-mail: 71016@nchu. edu. cn
引用格式：刘吉禹,涂良辉,吕婧 .  分布式电推进短距起降飞机失速特性分析[J].  航空工程进展 .

LIU Jiyu,TU Lianghui,LYU Jing.  Analysis of stall characteristics of a distributed electric propulsion short takeoff and landing air⁃
craft[J].  Advances in Aeronautical Science and Engineering. (in Chinese)



航空工程进展

0　引  言

短距起降能力是支撑未来城市空中交通与区

域快速连通的关键技术之一。传统固定翼飞行器

为满足短距起降需求，通常采用复杂的机械式增

升装置，这类装置虽能有效提高最大升力系数，但

也带来结构增重、系统复杂度上升、巡航效率下降

等问题。近年来，分布式电推进（Distributed Elec⁃
tric Propulsion，DEP）技术的出现为突破这一瓶颈

提供了新思路。通过在机翼前缘分布式布置多个

小型螺旋桨，DEP 系统利用螺旋桨滑流与机翼绕

流之间的“气动—推进耦合”效应，显著提升低速

状态下的升力性能，从而改善起降能力。然而，升

力性能的提升使飞行器在起降过程中更接近失速

边界，其静态失速特性（即失速迎角与最大升力系

数）直接影响飞行安全与操纵品质设计，亟需深入

研究。

国内外针对分布式电推进短距起降构型的研

究已形成从概念探索、机理分析到工程验证的完

整链条，但在失速特性，尤其是非正常状态下的失

速行为研究方面，仍存在空白。

从工程验证与构型探索层面看，国内外已启

动多项标志性项目［1-2］。以美国 NASA 的 X-57 
Maxwell 为代表的验证机，率先完成了翼尖巡航螺

旋桨+前缘分布式高升力螺旋桨的详细设计与地

面测试，结果表明，前缘分布式高升力螺旋桨可以

大幅提高最大升力系数。Electra Aero 公司的 EL-

2 技术验证机则在机翼前缘分布 8 台高升力螺旋

桨，利用螺旋桨滑流增强大偏度襟翼与襟副翼的

增升效果，从而将起降距离缩短至 50 m 以内，约为

传统飞机的十分之一。我国在低空经济的大背景

下，也相继布局了多项短距起降机型，如翊飞航空

ES1000、天目山实验室的“天目山 3 号”等。然而，

这些工程项目公开的深度性能数据，尤其是涵盖

故障状态的高风险边界气动数据极为有限，难以

支撑普适性的安全规律总结。

在气动机理与数值模拟研究方面，Minervino
等［3］针对翼尖安装螺旋桨的减阻机理开展了高保

真度数值模拟，发现该布局通过削弱翼尖涡强度、

提高有效展弦比，可在巡航与爬升条件下分别减

阻约 6% 与 10%，且减阻效能与推力分配、螺旋桨

尺寸密切相关；Aref 等［4］采用高保真 CFD 方法研

究了 C130J 飞机螺旋桨安装位置与旋转方向对机

翼气动特性的影响，指出螺旋桨滑流可显著改变

机翼压力与升力分布，并在特定条件下延迟流动

分离，其影响规律与螺旋桨转向、桨叶角及布局形

式密切相关；孙宗燕等［5］以运 12F 飞机为原型，提

出了一套分布式螺旋桨—机翼设计分析方法，验

证了分布式滑流在低速大迎角下的显著增升效

果，并指出上置螺旋桨布局对升力特性的提升优

于下置布局；杨龙源等［6］通过对比实桨非定常方法

（FBM）和定常动量激励盘方法（ADM），验证了

ADM 在评估螺旋桨滑流对高升力构型影响时的

准确性与高效性；饶崇等［7］采用多参考系方法对分

布式电推进飞机的螺旋桨滑流效应进行数值模

拟，揭示了滑流对全机升阻力、压力分布及失速特

性的影响规律，并指出翼尖螺旋桨旋转方向对机

翼气动性能具有显著影响。

考虑滑流后，飞机的失速特性也会随之发生

改变，飞机在进行适航验证时，必须考虑螺旋桨滑

流的影响［8］。刘毅等［9］通过风洞实验发现，滑流通

过增加机翼局部流速、推迟气流分离，可使失速迎

角推迟约 1°~2°，螺旋桨在低功率状态下使最大升

力系数提升 8%~9%，且增升效应随襟翼偏度和

滑流强度的增加而增强；De Lucas-Bodas 等［10］通

过风洞实验和 CFD 模拟验证了螺旋桨滑流对机翼

失速特性的影响，指出升力增量随襟翼偏度和推

力系数增加而增强，双缝襟翼构型下效果更为显

著；Christopher［11］通过 EL-2 的飞行实验揭示了滑

流通过增加机翼局部流速、抑制边界层分离，使失

速迎角从无动力状态下的约 16°提高至最大吹气水

平下的 22°~23°，并给出了失速迎角随推力系数线

性增加的近似关系。

综上，目前针对 DEP 短距起降飞机失速特性

的研究仍缺乏对非正常工况（如高升力系统部分

失效）下的系统分析。为此，本文以 NASA X-57 
Maxwell 验证机的 Mod-Ⅳ构型为研究对象，建立

基于激励盘模型的 CFD 数值模拟方法，并通过与

公开试验数据对比验证其准确性；在此基础上，重

点分析高升力螺旋桨系统在起降状态下对飞机失

速边界、最大升力系数及失速迎角的影响规律，探

讨不同功率等级对失速特性的作用机制；针对高

升力系统部分失效场景，设置典型故障模式，研究

高升力螺旋桨失效位置对失速行为的影响，揭示

其内在流动控制机理。
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1　研究对象及数值方法

1. 1　研究对象

本文以 NASA X-57 Maxwell 验证机的 Mod-
Ⅳ构型为研究对象［12］，该机型是分布式电推进技

术的重要飞行验证平台，其核心设计思想在于：通

过分布式推进系统验证其对大展弦比机翼低速性

能的改善能力。

需要说明的是，NASA X-57 Maxwell 验证机

的设计目标侧重于验证分布式电推进技术在巡航

效率方面的优势，其机翼面积较小、翼载荷较高，

本身并非以短距起降性能为设计出发点。然而，

该机型作为分布式电推进技术最成熟、公开数据

最完整的飞行验证平台，其前缘分布式高升力螺

旋桨系统与机翼的“气动—推进耦合”机理，与当

前各类短距起降 DEP 构型（如 Electra EL-2、翊飞

ES1000 等）具有本质上的共通性。因此，以 X-57
为研究对象，系统揭示高升力螺旋桨系统在不同

工况下的失速特性与失效影响规律，其研究结论

对 DEP 短距起降飞机的适航设计与安全评估仍具

有重要的参考价值和指导意义。

Mod-IV 构型的气动布局如图 1 所示，外形及

螺旋桨参数详细数据可参考文献［13］中 NASA 公

开的 3D 几何模型，该构型主要包括：

1） 机翼：翼展 9. 627 m，平均气动弦长 0. 65 
m，展弦比 15，专为巡航效率优化；

2） 前缘高升力螺旋桨系统：沿机翼前缘对称

分布 12 台高升力电动螺旋桨，单台额定功率 10. 7 
kW。该系统专用于起降阶段，螺旋桨桨叶在巡航

时可折叠以减少阻力；

3） 翼尖巡航螺旋桨系统：两个大功率电动巡

航 螺 旋 桨 位 于 翼 尖 ，用 于 巡 航 阶 段 减 小 诱 导

阻力。

为研究高升力螺旋桨系统对整机失速特性的

影响，本文定义 3 种动力状态：

1） 无动力状态：高升力螺旋桨系统不运行，翼

尖巡航螺旋桨空转；

2） 有动力状态：高升力螺旋桨系统以额定功

率运行，翼尖巡航螺旋桨空转；

3） 失效状态：部分高升力螺旋桨停转（不产生

推力），其余螺旋桨以额定功率运行，翼尖巡航螺

旋桨空转。

1. 2　螺旋桨激励盘模型理论

分布式电推进系统在带来显著气动收益的同

时，其螺旋桨滑流与机翼绕流之间的耦合效应也

极为复杂。目前研究螺旋桨滑流的主要手段包括

瞬态 CFD 模拟和高精度风洞试验［14-18］，但两者成

本高昂，难以在初步设计阶段频繁使用。激励盘

模型作为一种经典的气动-推进耦合简化方法，通

过将螺旋桨的作用等效为分布在桨盘面上的体积

力源项，可在保留核心物理机制的前提下大幅降

低 计 算 复 杂 度 ，适 用 于 参 数 化 研 究 与 设 计

迭代［19-20］。

为高效模拟 12 个高升力螺旋桨的滑流效应，

本文采用基于叶素动量理论（Blade Element Mo⁃
mentum Theory，BEMT）的激励盘模型。该理论

通过耦合动量定理与叶素分析法，在保证计算精

度的同时显著提高计算效率［21-22］。

动量定理基于桨盘前后的质量、动量守恒建

立宏观流动模型，求解桨盘处的轴向与周向诱导

速度；叶素理论则将桨叶沿展向离散为若干二维

翼型微段，通过分析各叶素在局部来流条件下的

气动特性，计算其贡献的推力与扭矩。螺旋桨微

段叶素受力情况如图 2 所示。

图 1 NASA X-57 Maxwell Mod-Ⅳ构型气动布局

Fig. 1　Aerodynamic configuration of 
NASA X 57 Maxwell Mod-Ⅳ 图 2 螺旋桨微段叶素受力情况

Fig. 2　Force analysis of a propeller blade element
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具体而言，在前进速度为 v0 的螺旋桨叶片半

径 r处取一叶素微段，其弦长为 c，安装角 θ。考虑

轴向诱导速度 va 与周向诱导速度 vt 后，叶素处实

际入流角 ϕ与迎角 α分别为

ϕ= arctan ( V 0 + va
2πnr- Vt

)，α= θ- ϕ （1）

叶素相对来流速度W及其产生的微元升力

dL与阻力 dD可表示为

W= (V 0 + va )2 +( 2πnr- vt )2 （2）
ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

dL= 1
2 ρW

2 cCldr

dD= 1
2 ρW

2 cCd dr
（3）

式中：Cl和 Cd 分别为叶素微段的升力系数和阻力

系数。

进而，该叶素对推力与扭矩的贡献为

ì
í
î

dT= dLcosϕ- dDsinϕ
dQ= r ( dLsinϕ+ dDcosϕ )

（4）

通过对所有叶素沿展向积分，即可获得全桨

的推力与扭矩分布。本文将由此计算得到的体积

力源项以轴向和周向分量的形式添加至动量方程

中，实现对 12 个螺旋桨滑流效应的稳态模拟。该

方法可在保证精度的同时显著降低计算规模，适

用于多工况系统分析。需要说明的是，本文模型

未考虑螺旋桨旋转方向对滑流非对称分布的影

响，后续研究中将进一步完善。

1. 3　流动控制方程与湍流模型

考虑到螺旋桨滑流可将局部区域流速提升至

较高水平，可压缩性效应不可忽略，因此采用有限

体积法求解三维、可压缩雷诺平均 Navier-Stokes
（RANS）方程。在惯性坐标系下，其表达式如下：

∂
∂t ∫ΩQdV+∮

∂Ω

(F c - F v ) dS=∫
Ω

SdV （5）

式中：Q为守恒变量向量；F c和 F v分别为对流通量

与黏性通量；S为源项。1. 2 节中由激励盘模型计

算得到的螺旋桨体积力源项即添加至 S中进行

求解。

为准确捕捉边界层分离、流动转捩及失速等

非线性流动特征，本文选用 Menter 提出的剪切应

力输运（SST）k-ω湍流模型。该模型结合了 k-ω
模型在近壁区的稳定性和 k-ω模型在远场的低敏

感性，适用于逆压梯度下的分离流预测。计算域

远场边界采用基于黎曼不变量的无反射边界条

件，以模拟自由来流；固体壁面（如机翼、机身表

面）施加无滑移绝热边界条件，近壁面网格确保

y+ < 1，以直接积分黏性底层。

控制方程采用密度基耦合求解器进行离散与

求解。对流项采用二阶迎风格式以提高分离流场

的捕捉精度，粘性项采用中心差分格式离散。定

常计算中使用隐式时间推进以加速收敛。

上述控制方程使用商业 CFD 软件 STARC⁃
CM+进行求解计算，收敛标准为：残差下降至少 3
个数量级，且升力系数与阻力系数监控值在连续

500 步内的变化小于 0. 1%。

2　数值方法与模型验证

2. 1　数值方法验证

为验证本文所采用的数值方法的准确性，选

取文献［23］中的单螺旋桨机翼标准模型进行验

证。该算例的几何模型及网格划分如图 3 所示。

算例计算条件为：螺旋桨前进比 J=0. 85，来
流马赫数Ma=0. 15，基于平均气动弦长的雷诺数

Re= 0. 8 × 106，无动力与有动力两种状态下升力

系数的计算结果如表 1 所示，并与实验数据进行了

对比。

（a） 算例模型

（b） 算例面网格

图 3 单螺旋桨机翼算例

Fig. 3　Single propeller-wing validation case
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从表 1 可以看出：无论螺旋桨处于无动力还是

有动力状态，本文数值方法得到的升力系数与实

验值的误差均在 3% 以内。该验证算例的螺旋桨-

机翼布局与本文研究的 X-57 构型在滑流干扰机理

上具有相似性，因此可认为本文方法能够有效模

拟螺旋桨滑流对机翼气动特性的影响，适用于后

续的失速特性分析。

2. 2　模型验证

为降低计算成本，本文采用 X-57 Mod-Ⅳ的

半模对称模型开展数值模拟，如图 4 所示。沿展向

由翼根至翼梢将螺旋桨编号为 1~6 号，激励盘编

号与之对应。

Mod-Ⅳ构型采用开缝襟翼作为增升装置，着

陆构型下襟翼偏度为 30°，缝道宽度与襟翼偏角依

据文献［13］提供的几何参数设定。数值模拟中，

襟翼附近网格进行局部加密处理（网格尺寸约为

翼型弦长的 0. 5%），以准确捕捉襟翼缝道流动与

螺旋桨滑流的相互作用，虚拟盘及襟翼加密后网

格如图 5 所示。

（a） 面网格示意图

（b） 激励盘附近体网格示意图

图 5 模型非结构网格示意图

Fig. 5　Schematic of the unstructured mesh for the model

为验证计算模型的准确性，选取着陆构型进

行验证。计算条件为：来流速度 V∞ =18. 68 m/s，
螺旋桨前进比 J=0. 549，无动力与有动力状态下

升力系数随迎角的变化曲线如图 6 所示，并与

NASA 公开数据［13］进行了对比。

从图 6 可以看出：在无动力与有动力两种状态

下，本文计算结果与试验数据在全迎角范围内吻

合良好。在失速迎角附近，升力系数的最大相对

误差小于 5%，表明本文模型能够准确预测 DEP 构

型的升力特性及失速行为。

进一步开展网格无关性验证。保持计算条件

不变，对比粗（1 300 万）、中（2 600 万）、细（5 200
万）3 套切割体/棱柱层混合网格的计算结果，如图

7 所示。

从图 7 可以看出：3 套网格计算得到的升力系

数曲线基本重合。以细网格结果为基准，中网格

在失速迎角附近的升力系数相对误差小于 1%，粗

网格误差略大但仍在 3% 以内。综合考虑计算精

度与资源消耗，选用中套网格（约 2 600 万单元）进

图 4 X-57 Mod-Ⅳ半模对称模型（着陆构型）

Fig. 4　X-57 Mod-Ⅳ half-model symmetry 
model （landing configuration）

表 1　单螺旋桨算例计算结果

Table 1　Calculation results of single propeller case

螺旋桨
工作状态

无动力

有动力

升力系数

实验数据

0. 29
0. 31

本文所用数值方法

0. 284
0. 318

误差/%

2. 07
2. 58

图 6 模型准确性验证结果

Fig. 6　Validation results of model accuracy

5
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行后续分析。

3　高升力系统对失速特性的影响

分布式电推进系统中，螺旋桨滑流与机翼的

强耦合作用显著影响短距起降飞机的失速特性。

作为 DEP 构型的核心增升手段，高升力螺旋桨系

统对失速行为的影响主要体现在两方面：一是相

较于无动力状态，系统开启后对失速边界的整体

拓展；二是不同功率等级下升力特性的演化规律。

本节围绕上述两方面展开分析，旨在揭示高升力

滑流改善失速特性的物理机制。

3. 1　失速边界的整体提升

为评估高升力螺旋桨系统对失速边界的改善

效果，对着陆构型进行模拟，计算条件为：来流马

赫数 Ma=0. 139，高升力螺旋桨系统开启至额定

功率 10. 7 kw，螺旋桨前进比 J=0. 686，升力系数

曲线如图 8 所示。

从图 8 可以看出：无动力状态下飞机失速迎角

为 14°，最大升力系数为 2. 87。当高升力螺旋桨系

统以额定功率（10. 7 kW）开启后，失速迎角推迟至

17°，最大升力系数提升至 4. 52，分别增加 3°和
1. 65。这表明高升力系统的介入不仅显著提升了

最大升力能力，同时扩展了安全迎角范围，增大了

低速起降阶段的失速裕度。

为进一步揭示失速推迟的流动机理，迎角 15°
时机翼表面压力分布及极限流线如图 9 所示，可以

看出：无动力状态下，翼根区域出现大范围低速回

流区，流动已发生明显分离，这是失速发生的直接

原因。

有动力状态下，螺旋桨滑流以较高动量扫过

机翼前缘，显著提升了当地气流速度，并向边界层

内持续注入高动量流体。迎角 15°翼根剖面压力系

数曲线如图 10 所示，可以看出：无动力状态下，上

表面吸力峰较弱，抵抗逆压梯度的能力有限，有动

力状态下，高升力螺旋桨产生的高动量射流显著

提高了前缘压力系数峰值，增强了边界层抵抗逆

压梯度的能力，抑制了大部分气流分离的过早发

生，使机翼在大迎角下仍能保持一定的气流附着，

延迟了失速，从而实现了失速边界的整体拓展。图 8 着陆构型在Ma=0. 139 工况下的升力系数曲线

Fig. 8　Lift coefficient curves for the landing 
configuration at Ma=0. 139

（a） 无动力状态

（b） 有动力状态

图 9 迎角 15°机翼表面压力分布及极限流线

Fig. 9　Wing surface pressure distribution and 
limiting streamlines atα= 15°

图 7 网格无关性验证结果

Fig. 7　Grid independence validation results
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3. 2　功率等级对失速特性的影响

高升力螺旋桨系统的功率等级直接决定滑流

动能的大小，进而影响其对失速特性的调控能力。

为探究这一影响规律，本节对比着陆构型在 4. 9、
8. 1、10. 7 kW3 种功率等级下的升力系数曲线，结

果如图 11 所示。

从图 11 可以看出：随着功率等级提升，升力系

数 曲 线 整 体 上 移 ，失 速 迎 角 亦 随 之 延 后 。 在       
4. 9 kW 功率下，最大升力系数为 3. 4，失速迎角约

为 14. 5°；功率提升至 8. 1 kW 时，最大升力系数增

至 3. 94，失速迎角延后至接近 15°；进一步增至额

定功率 10. 7 kW 时，最大升力系数达到 4. 52，失速

迎角达到 17°。这表明高升力系统的增升效果与功

率投入呈正相关，且功率提升同样有利于延后失

速迎角。

上述宏观升力特性的演化源于不同功率下螺

旋桨滑流对机翼边界层的控制能力差异。迎角 8°

时 3 种功率等级下机翼中剖面的速度云图如图 12
所示，可以看出：随着功率增大，螺旋桨滑流动能

不断增强，在机翼表面诱导形成的贴壁高速区范

围持续扩大，射流核心区速度峰值明显提高。在

4. 9 kW 工况下，高速射流主要集中在机翼前缘附

近，其后缘区域已出现低速积聚迹象；当功率提升

至 10. 7 kW 时，高动量射流几乎覆盖整个上翼面，

持续为边界层补充动量。

不同功率系数机翼中段剖面压力系数曲线如

图 13 所示，可以看出：随着功率系数的提高，机翼

前缘压力系数峰值不断增大，边界层抵抗逆压梯

度的能力显著增强，因此，更高功率的滑流可更有

效地抑制流动分离，推迟失速发生，同时提升全机

的升力承载能力。

图 10 迎角 15°翼根剖面压力系数曲线

Fig. 10　Pressure coefficient curves at the 
wing root section（α= 15°）

（a） 4. 9 kW

（b） 8. 1 kW

（c） 10. 7 kW

图 12 不同功率系数下机翼中段剖面速度云图

Fig. 12　Velocity contours at the wing mid-span 
section under different power levels

图 11 着陆构型在不同功率系数下的升力系数曲线

Fig. 11　Lift coefficient curves for the landing 
configuration under different power levels
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4　部分失效状态下的失速特性分析

分布式电推进高升力系统由多个独立驱动的

螺旋桨单元构成，其动力源与供电架构的复杂性

导致系统存在局部失效风险。在短距起降等低速

大迎角工况下，部分螺旋桨停转会改变滑流与机

翼的耦合作用，可能恶化失速特性，进而影响飞行

安全。为此，本节针对典型的部分失效场景开展

数值模拟，通过对比不同失效模式下的升力特性

与流场结构，揭示失效位置对失速行为的影响

机理。

4. 1　失效场景设置与仿真

依据 X-57 Maxwell 高升力系统的电路布局，

其 12 台电动螺旋桨由两套独立电源分组供电，单

套电路故障将导致对应组别的 3 台电机停转。基

于此故障逻辑，并考虑展向位置的对称性，本文设

置两种典型失效场景进行对比分析，示意图如图

14 所示。

（a） 失效 A

（b） 失效 B

图 14 失效场景示意图

Fig. 14　Schematic of failure scenarios

失效 A：外侧电机组（编号 2，4，6）失效。

失效 B：内侧电机组（编号 1，3，5）失效。

两种失效场景中螺旋桨停转数量相同（均为 6
台），差异仅在于失效位置的展向分布，且失效螺

旋桨处于停转状态，不产生推力。通过对此二者

的对比，可有效分离失效位置对失速特性的影响，

排除失效数量这一混杂因素。

4. 2　结果对比与失速特性分析

失效 A、失效 B 与全功率状态下升力系数随迎

角的变化曲线如图 15 所示，可以看出：与全功率状

态相比，两种失效模式的升力曲线均整体下移，失

速迎角也相应提前，表明高升力系统的部分螺旋

桨停转将削弱其对失速边界的拓展能力。

进一步对比失效 A 与失效 B 可见，二者在中低

迎角范围内（α<13°）的升力系数基本吻合，表明在

附着流动占主导的阶段，失效位置对升力特性的

影响尚不显著。然而，随着迎角增大并逐步逼近

失速，二者的差异开始凸显：失效 A 在 α=15°时率

图 13 不同功率系数机翼中段剖面压力系数曲线

Fig. 13　Pressure coefficient curves at the wing 
mid-span section under different power levels

图 15 不同功率等级下的升力特性曲线

Fig. 15　Lift characteristic curves under different 
power levels and failure modes

8
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先失速，但其最大升力系数维持在 3. 92；失效 B 的

失速迎角延后至 16°，但最大升力系数仅为 3. 58，
较失效 A 低约 8. 7%。这一现象表明，失效位置不

仅影响失速发生的早晚，还对升力承载能力产生

重要影响，且失速早晚与最大升力系数并非单调

对应。

上述失速特性的差异源于不同失效模式下机

翼关键区域的流动状态变化。机翼表面压力分布

及极限流线如图 16 所示，可以看出：对于失效 A，

翼根螺旋桨（1 号）正常工作，其高动量滑流持续冲

刷翼根区域，有效抑制了翼根分离，这是其最大升

力系数显著高于失效 B 的直接原因，然而，翼梢螺

旋桨（6 号）的失效导致翼梢失去滑流屏障，翼尖涡

强度增大，诱导上洗效应增强，使得外侧机翼在相

对较小的迎角（15°）下发生大范围气流分离。

对于失效 B，翼根螺旋桨（1 号）失效，翼根区域

失去滑流注入，在较小迎角（14°）即开始出现局部

分离。但此时翼梢螺旋桨（6 号）正常工作，其滑流

在翼梢形成高动量射流屏障，一方面抑制翼尖涡、

减小下洗效应，另一方面通过展向流动再分配和

额外升力补偿，延缓了翼根分离的扩展速度，使翼

根分离表现为渐进式发展。因此，整机升力系数

能够继续缓慢增长，直至 16°才达到峰值，尽管该峰

值因翼根分离的长期存在而较低。

机翼典型剖面压力系数曲线图如图 17 所示，

可以看出：对于失效 A，因翼根螺旋桨（1 号）正常

工作，翼根前缘压力峰显著，抵抗逆压梯度的能力

较强，翼根未出现大范围气流分离；而翼尖螺旋桨

（6 号）未正常工作，翼尖前缘压力峰明显降低，抵

抗逆压梯度的能力减弱，翼尖表面出现大范围气

流分离。

综合全动力状态下翼展升力系数分布如图 18
所示。

（a） 失效 A

（b） 失效 B

图 16 迎角 14°机翼表面压力分布及极限流线

Fig. 16　Wing surface pressure distribution and 
limiting streamlines at α= 14°

（a） 翼根

（b） 翼尖

图 17 机翼典型剖面压力系数曲线

Fig. 17　Pressure coefficient curves at typical wing sections

图 18 机翼展向升力分布

Fig. 18　Spanwise lift distribution on the wing
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从图 18 可以看出：其升力系数更大，但翼根的

大面积气流分离导致了机翼的失速。

反观失效 B，翼根螺旋桨（1 号）未正常工作，翼

尖前缘压力峰明显降低，抵抗逆压梯度的能力较

弱，翼根表面出现大范围气流分离；翼尖螺旋桨（6
号）正常工作，翼尖前缘压力峰显著，抵抗逆压梯

度的能力较强，翼尖未出现大范围气流分离。翼

根螺旋桨对整机升力系数贡献最大但处于失效状

态，即导致失效 B 整机最大升力系数不及失效 A，

但约束整机失速的翼尖螺旋桨正常工作，使得失

效 B 仍能在较大迎角维持不失速。

5　结  论

1） 通过与 NASA 公开试验数据对比，包含激

励盘源项的 RANS 方法能够有效预测 DEP 飞机的

升力特性。有/无动力状态下最大升力系数的计

算误差均小于 5%，失速迎角与参考数据吻合良

好，验证了该方法在失速特性分析中的适用性。

2） 高升力螺旋桨系统通过滑流向机翼边界层

注入高动量气流，可显著抑制流动分离。在着陆

构型下，开启高升力系统后失速迎角由 15°推迟至

17°，最大升力系数由 2. 87 提升至 4. 52，增幅超过

50%。其流动机理在于：螺旋桨滑流沿机翼前缘

注入高动量流体，有效抑制了翼根区域的边界层

分离，从而推迟了失速的发生。

3） 升力特性对功率等级具有高度敏感性。随

着功率从 4. 9 kW 提升至 10. 7 kW，滑流在机翼表

面的覆盖范围持续扩大，贴壁高速区的范围和强

度均显著增加，导致升力系数曲线整体上移，失速

迎角由 16°延后至 17°。这表明功率管理是调控失

速边界、提升起降安全裕度的有效手段。

4） 高升力系统部分失效对失速特性的影响呈

现显著的位置依赖性。翼根螺旋桨失效（失效 B）
导致翼根区低能流体积聚、流动分离提前，最大升

力系数降幅更大（较失效 A 低 8. 7%）；翼梢螺旋桨

失效（失效 A）虽使失速提前至 15°，但因翼根滑流

保留，其最大升力系数仍高于失效 B。这表明翼根

螺旋桨对维持整机升力起主导作用，而翼梢螺旋

桨主要通过影响翼尖涡结构调控失速进程。

综上，本文揭示了高升力螺旋桨系统功率管

理及失效位置对失速特性的影响规律，研究结果

可为 DEP 短距起降飞机的适航设计与安全评估提

供理论依据。后续可进一步开展非对称失效模式

下的操稳特性分析，并考虑动态过程对失速边界

的影响。
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