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短舱扰流片对螺旋桨飞机的失速减缓研究

温    庆，杨康智，魏    猛，程志航，贾重任

（中航通飞华南飞机工业有限公司 总体部，广东 珠海 519040）

摘　　　  要：    翼吊螺旋桨发动机的短舱对飞机的升力失速特性有明显的影响，采用数值模拟方法研究了短

舱扰流片对失速的影响效果。数值仿真和风洞试验表明，在零推力状态，某大型四发螺旋桨飞机在超过失速

迎角以后，内外发动机之间的机翼首先分离，并快速推进到机翼前缘，失速以后升力损失达到最大升力系数

的 30%左右。为了限制机翼的分离速度，在外发短舱的内侧，安装了一个扰流片。仿真结果表明，在最佳设

计位置，明显改善了失速特性，与无扰流片状态相比失速以后升力损失减小 50%左右，失速迎角没有明显变

化。不同的扰流片安装位置对失速的改善效果差异明显，从最佳位置向周向以及螺旋桨方向移动会造成扰

流片失效，向机翼方向移动对改善机翼分离速度有效，但是会明显降低失速迎角，向机翼方向移动后，受周向

位置的影响减小。针对最佳设计位置开展了着陆构型零推力状态的风洞试验验证，加装扰流片以后，机翼失

速后的升力损失由 0.92降低至 0.42左右，升力损失减少 54%，与数值仿真结论基本一致。
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Research on stall deceleration for nacelle strake design of
engine propeller aircraft

WEN Qing， YANG Kangzhi， WEI Meng， CHENG Zhihang， JIA Zhongren

（Entire Department，General Huanan Aircraft Industry Company，Limited，

Aviation Industry Corporation of China，Limited，Zhuhai Guangdong 519040，China）

Abstract:   The  effect  of  nacelle  strake  on  stall  was  studied  by  numerical  simulation.  Numerical

simulation and wind tunnel test showed that in the state of zero thrust，after a large four engine propeller

aircraft  exceeded  the  stall  angle  of  attack， the  wings  between  the  internal  and  external  engines  first

separated and quickly advanced to the leading edge of  the wing，and the lift  loss  reached about  30%. In

order  to limit  the separation speed of  the wing，a nacelle  strake was installed inside the outboard engine

nacelle.  The  simulation  results  showed  that  the  stall  characteristics  were  significantly  improved  at  the

optimal design position，the lift loss after stall was reduced by about 50% compared with the state without

nacelle strake，and the stall angle of attack did not change significantly. Different installation positions of

nacelle  strakes  had  obvious  differences  in  improving  stall;  movement  from  the  best  position  to  the

circumferential direction and propeller direction caused the failure of nacelle strake. Movement to the wing

direction wa effective to improve the wing separation speed，but it significantly reduced the stall angle of

attack. After moving to the wing direction，the influence of circumferential position was reduced. A wind

tunnel  test  was  carried  out  to  verify  the  landing  configuration  in  zero-thrust  condition  according  to  the

optimal design position. After adding the nacelle strake， the lift  loss of the airfoil  after stall  was reduced
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from 0.92  to  about  0.42，and  the  lift  loss  was  reduced  by  54%，which  was  basically  consistent  with  the
numerical simulation conclusion.

Keywords:   propeller；nacelle；nacelle strake；installation position；stall；lift loss
 

尽管航空飞行器早已进入喷气时代，但是由

于螺旋桨动力的燃油经济性，螺旋桨飞机在军民

用飞机市场仍旧占有重要的地位并不断发展[1]。

多发螺旋桨飞机的发动机短舱均安装在机翼前缘，

显然这种安装形式会对飞机的气动特性造成明显

的影响。国内外针对发动机短舱和机翼的相互干

扰情况开展了大量的研究[2-7]。

某大型飞机在机翼前缘布置了 4台螺旋桨发

动机，螺旋桨滑流可以显著提升飞机的最大升力

系数[8-10]。为了降低起降速度，缩短起降场长，机

翼后缘设计了固定子翼定轴双缝襟翼[11]，此类增

升装置成功应用在了 MD系列、C-17、ARJ21、运

8、A400M等多种飞机型号上。增压风洞试验结

果表明，飞机着陆构型的无动力最大升力系数达

到 3.0，达到了无前缘缝翼的多发飞机的先进水平。

然而，由于机翼周围强大的环流以及机翼前部产

生的巨大上洗流，发动机短舱在低速时遇到的局

部攻角相对较大，在大迎角时发动机短舱的涡流

强度较大。相关研究表明，螺旋桨发动机短舱对

飞机的大迎角特性有明显的负面影响[12-14]。

从典型的机翼安装涡轮风扇发动机的飞机设

计来看，发动机短舱可以严重限制最大攻角和最

大升力系数[15-17]。为了消除发动机的负面影响，

通常在发动机短舱上加装扰流片。涡扇动力飞机

的发动机短舱上安装扰流片的研究很多[16-18]，也

比较成熟，但是在螺旋桨发动机短舱上安装扰流

片的型号还很少，目前已知的仅有空中客车新一

代大型运输机 A400M[19] 的外发短舱内侧安装了

扰流片，其安装的目的尚未公开。德国合作研究

中心 880项目[20] 采用计算流体力学（CFD）方法分

析了涡轮螺旋桨运输机采用吹气襟翼以后零推力

状态失速迎角严重提前的问题，讨论了发动机短

舱和推力对失速特性的影响以及由于使用短舱扰

流片的效果。

本文针对大型四发螺旋桨飞机，研究发动机

短舱的旋涡分布，通过在外侧发动机短舱加装扰

流片，研究发动机短舱扰流片的位置参数，达到

减缓零推力失速时的升力损失的目的。

 1    数值模拟方法

数值模拟的控制方程为雷诺平均 Navier-

Stokes方程，压力与速度分离式求解器。湍流模

型采用 Spalart-Allmaras[21] 模型，基于 Spalart-Shur
修正的涡旋和曲率修正[22]。此外，与基本的一方

程和两方程湍流模型[23] 相比，旋转修正改进了涡

旋模型，减少了涡旋核心内过多的涡旋黏度。由

于襟翼缝道的流动速度很高，尽管来流马赫数仅

为 0.2，也采用了理想气体模型，充分考虑了压缩

性影响。

除对称面以外，其余外边界均采用了 free
stream边界条件，该边界条件以 Riemann不变量

的外插值为基础，且假设边界的法向上存在无旋

准一维流。该边界条件适用于飞机距离远场足够

远的外部流场，且必须激活理想模型，非常适用

于本模拟。

fb

螺旋桨滑流模拟采用的是螺旋桨体积力方法，

该方法是虚拟盘方法的一种，在不实际解析螺旋

桨几何形状的情况下，模拟螺旋桨推力和扭矩的

影响。该方法在圆柱虚拟盘上采用了均匀的体积

力 ，体积力按径向变化。

体积力的径向分布按照 Goldstein最优值给出：

r′h =
Rh

Rp
（1）

r′ =
r

Rp
（2）

r∗ =
r′− r′h
1− r′h

（3）

fbx = Axr∗
√

1− r∗ （4）

fbθ = Aθ
r∗
√

1− r∗

r∗（1− r′h）+ r′h
（5）

fbx fbθ

r Rh Rp

其中 为体积力在轴向的分量， 为体积力在径

向的分量， 为径向坐标， 为桨毂半径， 为螺旋

桨半径。

Ax Aθ常系数 、 按下式计算：

Ax =
105

8
· T
π ∆（3Rh+4Rp）（Rp−Rh）

（6）

Aθ =
105
8
· Q
π ∆Rp（3Rh+4Rp）（Rp−Rh）

（7）

∆其中 T为螺旋桨拉力，Q为扭矩， 为虚拟盘厚度。
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Kt

Kq η0 J

体积力分量计算需要一定的用户输入数据，

首先是螺旋桨性能曲线，包含拉力系数 和扭矩

系数 以及螺旋桨效率 和前进比 。

Kt =
T
ρn2d4

（8）

Kq =
Q
ρn2d5

（9）

J =
Va

nd
（10）

ρ Va其中 为空气密度， 为螺旋桨前进速度，n为转

速，d为螺旋桨直径。

 2    几何模型

计算模型是新一代大型多发涡桨飞机，最大

起飞质量为 80 t，航程为 7 500 km，巡航马赫数约

为 0.5。表 1给出了飞机的一些主要几何参数。

该飞机采用了 4台涡桨发动机，六叶螺旋桨，发动

机安装角为 2°，增升装置为定轴双缝襟翼。为了

研究发动机短舱扰流片，采用了飞机着陆构型的

全机半模模型（见图 1）。本文评估的着陆构型中，

襟翼偏度为 38°。
 
 

表 1    主要几何参数

Table 1    Principal geometric parameters

参数 数值

机翼面积/m2 172

机翼展长/m 39.2

机翼平均气动弦长/m 4.81

机翼展弦比 9.1
 
 

 
 

内发虚拟盘
外发虚拟盘

图 1    CFD计算模型

Fig. 1    CFD computational model
 

计算流场外边界为长方体，来流方向边界距

离机头为 400 m，流出方向边界距离机头为 600 m，

展向距对称面 200 m，高度方向上下各为 200 m。

网格是用 STAR-CCM+建立的，网格形式为

空间笛卡儿+黏性附面层网格，附面层首层网格

y+约为 1。为了提高扰流片的模拟精度，精确捕捉

短舱及扰流片的诱导涡系，对扰流片及发动机短

舱的尾迹区域进行了空间加密，加密区网格尺寸约

为扰流片尺寸的 10%。网格单元总数约为 7 200万。

 3    数值仿真分析

 3.1   基础构型分析

本节主要对基本状态模型（无短舱扰流片）进

行了分析讨论。

本次试验在四川绵阳 FL-13风洞第二试验段

（8 m×6 m）进行，FL-13风洞是一座直流式、闭口、

串列双试验段的大型风洞。第二试验段宽 8 m、

高 6 m、长 15 m，有效截面积 47.4 m2，常用风速

20～85 m/s。全机模型支撑装置为 8 m×6 m风洞

特大攻角支撑机构，该装置采用多轴联动液压驱

动系统，能够连续、实时实现迎角和侧滑角的联

动和位移补偿。整个模型为全金属结构，模型比

例为 1∶8，螺旋桨由 80 kW电动机驱动，螺旋桨

桨叶角地面可调。试验模型见图 2。
 
 

图 2    试验模型在风洞中的安装

Fig. 2    Installation of test model in wind tunnel
 

试验风速为 70 m/s，基于机翼平均气动弦长

的雷诺数约为 2.7×106，发动机处于零推力工作

状态，螺旋桨拉力系数为 0，前进比为 0.666，确定

的桨叶角为 12.5°，转速为 7 600 r/min。襟翼偏度

为着陆构型，副翼及其他操纵面偏度均为 0°。
图 3给出了在 FL-13风洞开展的零推力状态

（带螺旋桨，螺旋桨推力为 0）试验结果和 CFD仿

真结果的升力曲线对比，CFD计算不真实模拟螺

旋桨旋转，采用虚拟盘方法模拟螺旋桨的动力效

应，因此风洞试验结果扣除了螺旋桨上的六分量

气动力。CFD计算的马赫数、雷诺数、螺旋桨动
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力状态与风洞试验相同。

数值模拟结果与风洞试验结果对比表明，两

者在最大升力系数、失速迎角、分离区域等关键

参数的一致性很好，证明了所采用的数值模拟方

法的可靠性。

在无动力条件下，失速迎角约为 17°。在 18°
迎角，两发之间的主机翼发生大面积分离，最大

升力系数从 3.0急剧降低至 2.0左右，失速之后的

升力损失达到最大升力系数的 30%，分离发展迅速。

两发之间的分离除受翼型匹配、扭转分布等

影响之外，发动机短舱的影响也是一个重要因素。

图 4显示了迎角为 12°主机翼和襟翼上方的短舱

涡量分布。从涡量的 x分量可以看出，发动机短

舱左侧涡量为正值，而发动机短舱右侧涡旋是反

方向旋转。发动机短舱后面的区域受到旋涡的有

利影响，旋涡将空间的高能量气流输送到短舱后

部边界层。发动机短舱后面的摩擦因数明显增加，

表明该区域边界层能量得到加强。相反，摩擦因

数在旋涡的上洗面减小，即在旋涡外侧，由于旋

涡的诱导作用，短舱后的低速附面层向外堆积，

机翼表面出现了明显的摩擦因数降低，两发之间

的区域受到内外发的双重影响，存在三角形的低

能量区。同时，在大迎角时，在机翼和短舱的交

界处的气流受到发动机短舱和机翼的双重挤压影

响，以及双重壁面的摩擦效应影响，造成附面层

在短舱根部与机翼的交界处开始堆积。从机翼上

表面的流线图也可以看出，受短舱涡的影响，短

舱后的流线向两侧分开。

从图 5可以看出，在短舱两侧的旋涡的驱动

下，来自短舱上的气流在主机翼上向两侧扩展，

同时将短舱后的附面层向两侧堆积。
  

压力系数

−7.0 −5.4 −3.8 −2.2 −0.6 1.0

z

x
y

图 5    机翼表面压力系数分布及流线图

Fig. 5    Surface pressure coefficient distribution and

streamline of wing
 

由于发动机短舱的上洗作用，发动机两侧的

迎角明显高于其他区域，由于两发之间距离较近，

两发之间的翼面感受到了更高的来流迎角（见

图 6），从吸力峰展向分布也可以看出，两发之间

的吸力峰明显高于其他区域，而且气流在短舱和

机翼的双重夹击下加速，机翼连接短舱的根部出

现了极高的吸力峰，外发内侧的吸力峰尤其大（见

图 7）。
随着迎角增加，内发外侧和外发内侧的旋涡

诱导的附面层低能量气流逐渐汇聚，达到一定程

度以后，两发之间发生了快速的、大面积的气流

分离（见图 8），升力系数损失了 1.0左右，达到最

大升力系数的 30%左右。

 

升
力

系
数

0.
5

风洞试验

数值仿真

−10 0 10 20 30
迎角/(°)

图 3    无动力状态计算和试验结果对比（半模）

Fig. 3    Comparison of calculation and test results in no-dynamic

state （half mode）
 

 

摩擦因数
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−2000 −1700 −1400 −1100 −800 −500
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图 4    短舱诱导涡量分布和机翼摩擦因数分布

Fig. 4    Distribution of induced vorticity in nacelle and friction

coefficient of wing
 

 

−90 −60 −30 0 30 60
z

x
y

当地迎角/(°)

图 6    机翼前方剖面当地迎角分布

Fig. 6    Local angle of attack distribution in the forward

section of the wing
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 3.2   短舱扰流片研究

在无动力/零推力条件下，发动机短舱对着陆

构型的最大迎角和最大升力有很大的影响，发动

机短舱内侧的涡流和吸力峰是根本原因。因此，

在外发内侧加装扰流片，抑制短舱的涡流、降低

吸力峰值，理论上有望改善两发之间的急剧分离。

以下几个参数对扰流片的作用有明显影响：

1）  扰流片流向位置。扰流片在流向前后移

动时，扰流片的诱导涡受到来流气动的影响，会

从不同的高度流过机翼的上表面。当扰流片与主

机翼前缘的距离减小时，由于主机翼的环流和伴

随的垂直速度，有效迎角增大，涡流强度增强。

2）  扰流片周向位置。主要影响扰流片的诱

导涡流经主机翼上方的高度。此外，如果扰流片

放置在靠近主翼的前缘，扰流片周向位置的变化

也会影响涡强度。

3）  扰流片的俯仰安装角。影响扰流片的环

量，从而影响扰流片的涡强度。

4）  扰流片尺寸是影响扰流片涡强度的主要

参数，同时，如果保持扰流片的角度不变，各向

同比例的缩放，也会导致涡流沿展向方向发生

位移。

5） 扰流片的形状由扰流片的展弦比给出，展

弦比也影响涡强度，同样，涡的展向位置受扰流

片的尺寸和形状的综合影响。

为了寻找最佳的扰流片形状和位置，原则上

需要对上述 5个方面进行敏感性分析，但是这样

会显著增加研究的复杂程度。为了减少计算量，

对上述 5个影响参数进行简化，其中第三条扰流

片的俯仰安装角对巡航阻力有明显的影响，因

此该角度依据巡航时短舱上的流线确定，目的

是尽量减小扰流片的巡航阻力，针对本模型，扰

流片安装角度取值为−15°，即扰流片前低后高

（见图 9）。
 
 

15°

图 9    扰流片安装角度

Fig. 9    Installation angle of strake
 

扰流片的基本形状采用半三角翼带矩形延伸，

尺寸初步根据经验确定，同时忽略了扰流片的展

弦比变化。因此，经过简化，本文仅考虑位置影

响，即第 1项和第 2项的影响。本文所采用的扰

流片外形参数见图 10。
 
 

424

15
7

图 10    扰流片外形参数（单位：mm）

Fig. 10    Configuration parameters of strake （unit：mm）
 

初步确定的位置参数有两个：第一是扰流片

的前缘点与机翼前缘的距离 X，第二是扰流片在

短舱的周向位置 φ。扰流片的安装位置示意图见

图 11。
首先根据经验确定了一个初始位置，初始位

置距离机翼前缘 800 mm，周向位于短舱水平面上

方 19°的位置，然后以此位置为基准进行两个方

向的移动研究，流向正值表示远离机翼前缘，周

向正值表示向上移动，仿真的扰流片安装位置分

 

压
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系
数

机翼展向位置/m

−18
−16
−14
−12
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0
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图 7    机翼吸力峰极值分布

Fig. 7    Maximum distribution of wing suction peak
 

 

压力系数

−7.0 −5.4 −3.8 −2.2 −0.6 1.0

z

x
y

图 8    机翼分离区域

Fig. 8    Wing separation area
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布见表 2。表中的 N表示扰流片没有效果，P表

示可以控制机翼的快速分离，即有效果，F表示失

速迎角提前量。例如：F1/P表示扰流片有效果，

失速迎角提前 1°。
 
 

表 2    不同扰流片安装位置的效果

Table 2    Effect of different positions of strake

周向
位移/（°）

流向位移/cm

15 5 0 −5 −10 −15

−5 N N F1/P F3/P

0 N N F1/P F1/P F2/P F3/P

5 N N F0/P F1/P F3/P

10 N N F1/P F2.5/P
 
 

从表 2中可以看出规律，扰流片远离螺旋桨

旋转平面（即向后移动，靠近机翼）扰流片有控

制两发之间机翼快速分离的效果，但是过于靠

后会使失速迎角提前，降低最大升力系数。安

装位置靠后，安装效果受周向位置的影响变小，

其中从基础位置向上旋转 5°的位置效果最好，

此安装位置有控制分离的效果且失速迎角没有

变化。但是该位置处于有效/无效的临界位置，

再向前移动 5 cm或再向上旋转 5°，均会造成扰

流片失效。

最佳安装位置的升力系数与无扰流片的升力

系数对比见图 12。从图中可以看出，在升力线性

段，扰流片对升力影响很小，两者的失速迎角均

为 17°，失速以后，有扰流片的升力损失与无扰流

片相比减少 50%以上。

α在迎角 =18°，机翼失速以后，两发之间的机

翼前缘大范围的吸力峰仍旧保持（见图 13），机翼

分离主要发生在主翼面的后缘，而基础构型的机

翼分离直接推进到机翼前缘（见图 8），大面积吸

力峰消失，升力急剧降低。

图 14显示了在外侧发动机短舱的内侧加装

 

X

(b) 扰流片周向安装位置定义

(a) 扰流片流向安装位置定义

φ 
z

y

图 11    扰流片的安装位置

Fig. 11    Position of the strake
 

 

升
力
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数

1.
0

−10 0 10 20 30
迎角/(°)

无扰流片

有扰流片

图 12    扰流片最佳位置与无扰流片的升力系数对比

Fig. 12    Comparison of lift coefficient between optimum

position of nacelle strake and no strake
 

 

压力系数

−7.0 −5.4 −3.8 −2.2 −0.6 1.0

z
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α图 13    扰流片最佳位置机翼分离情况（ =18°）

α

Fig. 13    Separation of wing in optimum position of

strake （ =18°）
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图 14    扰流片和短舱诱导涡量分布以及机翼摩擦因数分布

Fig. 14    Distribution of induced vorticity and friction coefficient

of wing in nacelle strake and nacelle
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扰流片后的空间涡量分布和飞机壁面的摩擦因数

分布。以发动机短舱内侧区域为研究对象，利用

x涡度可视化技术，研究了发动机短舱内侧区域

旋涡与发动机短舱内侧扰流片旋涡之间的相互作

用，发现发动机短舱内侧区域旋涡与扰流片旋涡

具有相同的旋转方向。结果表明，在机翼与短舱

交界处的两个主涡之间出现了一个具有正 x涡度

的小二次涡。与图 4的对比可以看出，发动机短

舱内侧的高负 x涡度值明显减小，表明涡强度降

低。即在外发内侧，发动机短舱诱导了顺时针方

向的涡，同时扰流片在上方生成了同向旋转的涡，

该旋涡明显削弱了短舱涡的强度。

机翼分离的根本原因是：由于机翼头部的吸

力峰过高，逆压梯度较大，后部附面层堆积造成

能量损失较大。图 15给出了失速之前、迎角为

16°状态的有无扰流片的机翼压力系数极值分布

情况，在无扰流片的情况下，发动机短舱两侧压

力系数出现尖峰极值，其中外发内侧尤其大。短

舱两侧的压力系数较大有两方面的原因：短舱的

上洗作用和短舱/机翼干扰的挤压效应。加装扰

流片以后，由于扰流片的诱导作用，外发内侧的

吸力峰极值受到极大的抑制，在迎角为 16°时，由

−18降至−12左右。
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图 15    有无扰流片的机翼压力分布极值对比

Fig. 15    Comparison of extreme values of wing pressure

distribution with and without strake
 

 3.3   扰流片对巡航阻力的影响

扰流片对巡航状态的阻力影响也进行了考虑。

针对最佳扰流片设计位置，研究了高度为 7 km、

马赫数为 0.50、迎角为 0°状态的阻力影响。从流

线图（见图 16）可以看出，扰流片的设计角度合理，

扰流片的几何弦向方向与安装位置的短舱流线方

向基本一致，从阻力系数来看，扰流片造成的全

机总阻力增加 0.000 09，约占巡航阻力的 0.2%，对

航程的影响不超过 7 km。

 4    风洞试验验证

 4.1   试验模型与风洞

上述扰流片的设计研究采用的是 CFD方法。

为了验证扰流片的设计效果，在风洞中开展了带

动力的有无扰流片的试验研究。

风洞试验模型与数值仿真模型一致，在图 2
的基础上增加了扰流片，扰流片安装在最佳设计

位置（见图 17）。试验状态与无扰流片状态一致。
 
 

图 17    短舱扰流片的安装

Fig. 17    Installation of nacelle strake in nacelle
 

 4.2   试验结果

图 18为零推力状态有无扰流片的风洞试验

结果。风洞试验结果表明，扰流片对线性段的升

力特性影响不大，在失速以后影响明显。加装扰流片

以后，机翼失速后的升力损失由 0.92降低至 0.42左

 

z
xy

图 16    巡航状态扰流片流线

Fig. 16    Nacelle strake streamline of cruise state
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无扰流片风洞试验
无扰流片数值仿真
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图 18    有无短舱扰流片的风洞试验结果对比

Fig. 18    Comparison of wind tunnel test results with and

without strake
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右，升力损失减少 54%，与 CFD仿真结论基本一致。

 5    结　论

1） 在大迎角状态，螺旋桨短舱两侧诱导出的

一对向短舱内侧旋转的对称涡，该对称涡在短舱

后方将空间高速气流引入附面层，提高的附面层

能量，同时将短舱后区域的附面层堆积到短舱两

侧。在内外发短舱涡的作用下，两发之间的区域

存在较大范围的低能量区，机翼失速以后，快速

推进到机翼前缘，最大升力损失达到 30%。

2） 在外发内侧加装扰流片，扰流片产生了较

强的 x向旋涡，该旋涡位于外发内侧的短舱涡上

方，旋转方向相同，两旋涡互相作用，相互抵消，

扰流片明显控制了短舱涡的强度。

3） 不同位置的扰流片对失速以后的最大升力特

性影响差异明显，在最佳安装位置，最大升力系

数变化不大，但是失速以后升力损失减少 50%左右。

4）  扰流片明显改善了短舱根部的吸力峰极

值，由于扰流片的诱导作用，外发内侧的吸力峰

极值受到极大的抑制，在迎角为 16°时，由−18降

至−12左右。

5）  在风洞中开展了零推力状态的扰流片影

响试验，加装扰流片以后，机翼失速后的升力损

失由 0.92降低至 0.42左右，升力损失减少 54%，

与 CFD仿真结论基本一致。
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