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背部进气布局飞机前机身模拟器设计方法研究与评估

王学峰ꎬ钟易成
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摘　 要:为满足背部进气布局飞机的前机身－进气道－发动机自由射流试验的需求ꎬ设计前机身模拟器以模拟原始前机

身对进气道内流场的影响ꎮ 根据背部进气布局飞机的流动特点ꎬ设计两类前机身模拟器ꎬ在自由射流试验舱内模拟飞

行高度 １０ ｋｍ、飞行速度 ０.７Ｍａ 的 ３ 种飞行姿态的流场ꎮ 通过对比子午面和进气道出口流场以及进气道出口平均参数ꎬ
证明所设计的前机身模拟器可以在射流环境下模拟原始前机身的前机身效应ꎬ其中负攻角和侧滑角姿态下的前机身模

拟器模拟效果较好ꎬ而正攻角姿态下的前机身模拟器模拟效果相对较差ꎮ
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０　 引言

随着对飞行器机动性和发动机－进气道相容

性要求的提高ꎬ前机身效应在一体化设计中重视

程度也相应提高ꎬ因此前机身－进气道－发动机的

联合试验需求增加ꎮ 目前ꎬ高空模拟试验技术按

照试验进气方式主要分为直连式、自由射流式以

及推进风洞ꎬ其中自由射流试验相比于其他两种

试验ꎬ更适合进行前机身－进气道－发动机的联合

试验[１]ꎮ 由于自由射流试验舱喷管核心区范围有

限ꎬ完整前机身往往会超出核心区范围ꎬ所以需要

缩小原始前机身ꎬ即进行前机身模拟器设计ꎮ
前机身模拟器已在欧美国家应用ꎬ并取得了

一定的成果ꎮ ２０ 世纪 ８０ 年代美国 ＡＥＤＣ 在进行

某导弹前体与推进系统一体化设计过程中ꎬ使用

了前体模拟器作为完整导弹前体的替代ꎬ并使用

ＣＦＤ 技术辅助前体模拟器设计[２]ꎮ 此后ꎬＡＥＤＣ
在 Ｆ－１５、Ｆ－１６ 高空模拟试验中使用了相应机型

的前机身模拟器ꎬ通过对比推进风洞完整前机身

试验与自由射流风洞前机身模拟器试验结果ꎬ表
明模拟器可以模拟完整前机身的前机身效

应[３－６]ꎮ 此外ꎬＢＯＲＧＧＡＡＲＤ 等[７] 将前机身模拟

器设计抽象为二维无黏流场中的一个鼓包型线设

计问题ꎬ利用最小二乘法得到最优设计ꎬ但该优化

设计方法很难在实际工程中使用ꎮ 国内相关研究

主要集中于射流试验舱喷管设计和控制过程以及

带进气道 －发动机的射流试验舱气动布局研

究[８－１１]ꎬ而对于带有前机身模拟器的整体气动分

析较少ꎮ 本课题组之前已经研究了两侧进气布局

前机身模拟器设计ꎬ在亚声速工况下模拟效果比

较好ꎬ达到预期的设计效果ꎮ
背部进气相比于腹部进气、翼下进气等进气
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布局形式ꎬ前机身对进气道的影响更为明显ꎬ尤其

在进气道采用鼓包设计时ꎬ鼓包型面用以排除机

身边界层ꎬ对进气道流场有着直接影响ꎬ因此在设

计过程中要充分考虑前机身的影响[１２－１３]ꎮ 本文

对某带鼓包的背部进气布局飞机展开研究ꎬ设计

两类模拟器以适用于不同姿态的试验ꎬ并在射流

环境下评估前机身模拟器的模拟效果ꎮ 对比结果

表明:不同工况下偏差均较小ꎬ后续可利用该模拟

器进行前机身－进气道－发动机联合高空模拟试

验研究ꎬ为相关背部进气布局飞机前机身模拟器

提供一些参考ꎮ

１　 前机身模拟器设计方法

１.１　 设计思路

图 １ 所示为模拟器总体设计思路ꎮ 模拟器的

设计目前还没有一个较为通用的方法ꎬ只能通过

分析飞行器的流动特点ꎬ对前机身截短修型然后

计算ꎮ 根据 ＩＲＰ(进气道参考平面)流场分布调整

射流参数ꎬ对比 ＩＲＰ 和进气道内部流场相似情况ꎬ
反复调整ꎬ得到该设计方案下的最佳模拟情况ꎮ
如果模拟效果不佳ꎬ需要进一步调整模拟器设计

方案ꎬ反复该过程得到满足要求的设计方案ꎮ
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图 １　 总体设计思路

根据背部进气的流动特点ꎬ需要对不同的飞

行姿态采用不同的设计方法ꎮ 当飞机处于正攻角

姿态时ꎬ前方来流会受到机身遮挡ꎬ且该飞机前机

身为三角翼ꎬ当正攻角姿态飞行时ꎬ攻角较大时机

翼前缘会产生前缘涡等复杂的流动[１４－１５]ꎮ 所以

对正攻角姿态的模拟需要单独考虑ꎻ而负攻角和

侧滑角姿态流动相对简单ꎬ两种姿态合并处理ꎮ

１.２　 第一类模拟器设计方案

研究对象为类 Ｘ－４７Ｂ 模型ꎬ如图 ２ 所示ꎮ 该

飞机进气道前的鼓包可排除一定量的由前机身发

展而来的低能流ꎮ 本研究只针对进气道唇口前的

机身进行研究ꎬ因此截去了唇口后的机身ꎮ 由于

该飞机为对称模型ꎬ对于正负攻角姿态的研究ꎬ可
使用半模型进行计算ꎬ而对于侧滑角姿态ꎬ则使用

全模型计算ꎮ

图 ２　 类 Ｘ－４７Ｂ 模型

对于第一类模拟器ꎬ前机身主要截短方向如

图 ３ 所示ꎮ 在机身上型面轴向截短以及进气道唇

口侧面剪短ꎬ在截断位置使用简单平面直接封闭ꎬ
封闭时尽可能减少模拟器前缘气流分离的影响ꎮ
在计算中发现ꎬ由于截断鼓包导致在鼓包两侧产

生明显分离区ꎬ大量低能流吸入进气道导致无法

模拟原始流场ꎬ因此第一类模拟器的设计选择保

留机身鼓包ꎬ并利用机身鼓包前的一小段气动型

面引导气流ꎬ减少分离ꎮ 在机身侧面剪短后ꎬ侧下

方来流由于失去机身遮挡ꎬ气流经过侧面后ꎬ在唇

口前有一个突扩ꎬ形成较大的分离区ꎬ使模拟比较

困难ꎬ根据该流场特性ꎬ将侧封闭面向内偏斜一定

角度ꎬ利用该斜面引导气流使分离区尽量远离

唇口ꎮ

�C�	�	

�CD	�	

图 ３　 第一类模拟器截取方向

１.３　 第二类模拟器设计方案

图 ４ 所示为第二类模拟器的设计方案ꎮ 对于

负攻角和侧滑角姿态ꎬ气流主要受机身上型面的

扰动ꎬ根据其流动特点ꎬ主要考虑机身轴向截短ꎬ
相比于正攻角姿态ꎬ该模拟器可以截去部分鼓包

型面ꎮ 另外ꎬ由于唇口前的流场没有侧下方来流

的影响ꎬ可以沿进气道唇口前缘向外偏斜一定角

度截断ꎬ截取后的机身直接用简单平面封闭ꎬ保证

在模拟器的前缘不产生明显分离即可ꎮ
１.４　 最终设计方案

经过对以上设计过程的反复计算修改ꎬ得到

最终设计方案ꎮ 两种模拟器的尺寸均满足现有试
验条件ꎮ
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图 ４　 第二类模拟器截取方向

　 　 图 ５ 所示为第一类模拟器方案ꎬ用于正攻角

姿态ꎻ图 ６ 所示为第二类模拟器方案ꎬ用于负攻角

和侧滑角姿态ꎮ 为了便于后续描述ꎬ第一类模拟

器代号为 ＦＢＳ－Ａꎬ第二类模拟器代号为 ＦＢＳ－Ｂꎬ
原始前机身模型代号为 ＯＦＢꎮ
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图 ５　 ＦＢＳ－Ａ 几何模型
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图 ６　 ＦＢＳ－Ｂ 几何模型

２　 数值计算方法

２.１　 计算模型

原始前机身在自由来流条件下计算ꎬ进气道

出口直径为 Ｄꎬ远场长×宽×高为 ２４Ｄ×３０Ｄ×２８Ｄꎮ
为了防止出口回流对进气道出口面数据产生影

响ꎬ将进气道出口延长了 ０.５Ｄꎮ 第一层网格高度

０.２ ｍｍꎬ选择使用 ＳＳＴ ｋ－ω 湍流模型ꎬ壁面 ｙ＋总体

保持在 ３０ 左右ꎬ满足湍流模型的要求ꎮ 原始前机

身模型壁面以及对称面网格如图 ７ 所示ꎮ 对前机

身以及进气道唇口进行了局部加密ꎬ以保证网格

有比较好的贴体ꎬ网格最大扭曲度小于 ０.９ꎬ满足

计算要求ꎮ 半模型的网格生成使用相同的网格密

度设置ꎬ此处不再赘述ꎮ

图 ７　 原始前机身壁面网格及子午面网格

对于射流试验舱内的模拟ꎬ考虑到降低网格

量的需要ꎬ对试验件单独生成非结构网格ꎬ试验舱

生成结构网格ꎬ然后利用 ｉｎｔｅｒｆａｃｅ 方式将试验件

网格插入试验舱中ꎮ 图 ８ 所示为试验舱与试验件

组合模型ꎬ其中试验舱的射流喷管只保留部分直

段ꎬ便于控制边界条件ꎮ

zx
y

图 ８　 组合模型示意图

２.２　 计算设置

对于原始前机身的仿真ꎬ将进气道出口设置

为内部面ꎬ用来获取进气道出口流场数据ꎮ 远场

边界设置为压力远场ꎬ根据所需计算的飞行高度

和飞行速度设置远场马赫数、静温和静压ꎮ 进气

道延长段出口设置为压力出口ꎬ其他壁面均设置

为绝热壁面ꎮ 对于射流试验舱内的仿真ꎬ射流喷

管进口设置总压和总温ꎬ排气扩压器出口设置背

压ꎬ以控制舱内静压ꎮ
计算收敛判断标准为进出口质量流量差小于

０.５％ꎬ进气道出口参数基本不再变化以及计算残

差下降 ３ 个量级ꎮ

３　 计算结果与分析

为了验证两种前机身模拟器的模拟效果ꎬ本
文选取的模拟工况点为飞行高度 １０ ｋｍꎬ飞行速度

０.７Ｍａꎬ俯仰姿态角极限为 １０°ꎬ侧滑角极限为 ６°ꎮ
通过对比子午面马赫数分布和进气道出口总压分

布ꎬ分析前机身模拟器的模拟效果ꎮ 量化对比采

用进气道出口面积平均马赫数、总压和稳态周向

畸变指数ꎮ 其中稳态周向畸变指数 Δσ０

－
可以较全

面地反映出口的畸变情况ꎬ表达式为

Δσ０

－
＝ １－

σ０

σａｖ
(１)

式中:σａｖ为进气道出口面平均总压恢复系数ꎻσ０

为进气道出口低压区平均总压恢复系数ꎮ

３.１　 正攻角 １０°姿态

经过反复调整来流参数ꎬ最终确定射流喷管

姿态攻角 α 为 ８°ꎬ侧滑角 β 为 ０°ꎬ喷管进口总压

Ｐ ｔｊ设定为 ３７.３４ ｋＰａꎬ排气扩压器出口背压Ｐｂｅ给定

２９.４ ｋＰａꎬ进气道出口背压Ｐｂｉ为 ３１.５ ｋＰａꎬ边界条
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件设置如表 １ 所示ꎮ

表 １　 正攻角姿态模拟边界条件设置

代号 Ｈ / ｋｍ Ｐｔｊ / ｋＰａ α / (°) β / (°) Ｐｂｉ / ｋＰａ Ｐｂｅ / ｋＰａ

ＯＦＢ １０ — １０ ０ ３１.５ —

ＦＢＳ－Ａ １０ ３７.３４ ８ ０ ３１.５ ２９.４

　 　 从两种工况下的子午面马赫数分布来看ꎬ模
拟器与进气道唇口完全位于射流核心区内ꎬ且两

者的马赫数分布基本一致ꎬ主要差别在于 ＦＢＳ－Ａ
的进气道内主流马赫数偏大ꎮ 从出口面马赫数分

布来看ꎬＦＢＳ－Ａ 的出口面两侧的低压区相对较

大ꎬ表明吸入的低能流较多ꎬ但整体而言出口面马

赫数分布较为接近ꎬ如图 ９ 和图 １０ 所示ꎮ
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图 ９　 正攻角姿态模拟子午面马赫数对比
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图 １０　 正攻角姿态模拟进气道出口面马赫数对比

表 ２ 为两者的进气道出口参数对比ꎬ出口面

积加权平均马赫数偏差为 ４.００％ꎬ而总压的偏差

仅为 ０.７５％ꎬ畸变指数相差 １１.１１％ꎮ 从出口面气

动参数对比来看ꎬ马赫数和总压的偏差较小ꎬ畸变

指数偏差较大ꎬ当然这与畸变指数数值较小有关ꎮ

表 ２　 正攻角姿态模拟进气道出口参数

参数 ＯＦＢ ＦＢＳ－Ａ 偏差 / ％

Ｍａ ０.３００ ０.３１２ ４.００

Ｐｔ / ｋＰａ ３４.０４２ ３４.２９７ ０.７５

Δ σ０

－
０.０１７ １ ０.０１９ ０ １１.１１

３.２　 负攻角 １０°姿态

经过反复调整来流参数ꎬ最终确定射流喷管

姿态攻角为－８°ꎬ侧滑角为 ０°ꎬ进口总压设定为

３６.６７ ｋＰａꎬ排气扩压器出口背压设定 ２９.２ ｋＰａꎬ边
界条件设置如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 负攻角姿态模拟边界条件设置

代号 Ｈ / ｋｍ Ｐｔｊ / ｋＰａ α / (°) β / (°) Ｐｂｉ / ｋＰａ Ｐｂｅ / ｋＰａ

ＯＦＢ １０ — －１０ ０ ３１.５ —

ＦＢＳ－Ｂ １０ ３６.６７ 　 －８ ０ ３１.５ ２９.２

　 　 从两种工况下的子午面马赫数分布来看ꎬ进
气道出口处于射流核心区范围内且子午面马赫数

分布几乎一致ꎮ 从出口面马赫数分布对比也可以

看到ꎬ模拟器进气道出口 ０.４６Ｍａ 区域有所减小ꎬ
而下方的低压区略微增大ꎬ整体分布几乎一致ꎬ如
图 １１ 和图 １２ 所示ꎮ
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图 １１　 负攻角姿态模拟子午面马赫数对比
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图 １２　 负攻角姿态模拟进气道出口面马赫数对比

表 ４ 为两者的进气道出口参数对比ꎬ出口面

积加权平均马赫数偏差为 ０.５４％ꎬ而总压的偏差

仅为 ０.０６％ꎬ畸变指数相差－４.７０％ꎮ 从出口面气

动参数对比来看ꎬ相比于正攻角姿态ꎬ负攻角姿态

下ꎬ前机身型面对气流有引导作用ꎬ此时流动相对

简单ꎬ模拟效果相对较好ꎮ

表 ４　 负攻角姿态模拟进气道出口参数

参数 ＯＦＢ ＦＢＳ－Ｂ 偏差 / ％

Ｍａ ０.３７３ ０.３７５ ０.５４

Ｐｔ / ｋＰａ ３５.５３１ ３５.５５２ ０.０６

Δ σ０

－
０.０１４ ９ ０.０１４ ２ －４.７０
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３.３　 侧滑角－６°姿态

经过反复调整来流参数ꎬ最终确定射流喷管姿

态攻角为 ０°ꎬ侧滑角为－７°ꎬ进口总压设定为 ３７ｋＰａꎬ
排气扩压器出口背压设定为２９.１ ｋＰａꎬ边界条件设置

如表 ５ 所示ꎮ

表 ５　 侧滑角姿态模拟边界条件设置

代号 Ｈ / ｋｍ Ｐｔｊ / ｋＰａ α / (°) β / (°) Ｐｂｉ / ｋＰａ Ｐｂｅ / ｋＰａ

ＯＦＢ １０ — ０ －６ ３１.５ —

ＦＢＳ－Ｂ １０ ３７ ０ －７ ３１.５ ２９.１

　 　 从两者的子午面马赫数分布来看ꎬ整体的流

场分布比较接近ꎬ模拟器进气道唇口处略大ꎬ进气

道下部分离区较大ꎮ 从出口面马赫数分布来看ꎬ
马赫数分布较为接近ꎬ主要区别在于模拟器进气

道出口左侧下方分离区偏大ꎬ出口面主流区马赫

数偏大ꎬ如图 １３ 和图 １４ 所示ꎮ
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图 １３　 侧滑角姿态模拟子午面马赫数对比
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图 １４　 侧滑角姿态模拟进气道出口面马赫数对比

表 ６ 为两者的进气道出口参数对比ꎬ出口面

积加权平均马赫数偏差为 １.９６％ꎬ而总压的偏差

仅为 ０.３４％ꎬ畸变指数相差 ５.４１％ꎮ 从出口面气

动参数对比来看ꎬ气动参数均偏差较小ꎬ但流场分

布的差异相对比较明显ꎮ

表 ６　 侧滑角姿态模拟进气道出口参数

参数 ＯＦＢ ＦＢＳ－Ｂ 偏差 / ％

Ｍａ ０.３５７ ０.３６４ １.９６

Ｐｔ / ｋＰａ ３５.２４４ ３５.３６３ ０.３４

Δ σ０

－
０.０１４ ８ ０.０１５ ６ ５.４１

４　 结语

本文对类 Ｘ－４７Ｂ 模型开展了背部进气布局飞

机前机身模拟器设计研究ꎬ以飞行高度 １０ｋｍ、飞行

速度 ０.７Ｍａ 为模拟工况ꎬ验证了前机身模拟器在不

同姿态下的模拟效果ꎮ 通过对比进气道出口平均参

数、子午面以及进气道出口流场ꎬ可得到以下结论ꎮ
１)两类前机身模拟器均可以较好地模拟原始

前机身对进气道内流动的影响ꎬ进气道出口面积

平均马赫数和总压偏差可以控制在 ５％以下ꎬ但稳

态周向畸变指数偏差相对较大ꎮ
２)对于正攻角姿态ꎬ由于该姿态流场较为复

杂ꎬ进气道唇口前分离区较大ꎬ使第一类模拟器的

模拟效果相对较差ꎮ 相比于原始前机身进气道出

口流场ꎬ第一类模拟器进气道出口低压区范围明

显增大ꎮ 可以考虑采用一些方法减小进气道唇口

前的气流分离区ꎬ例如可以尝试在进气道唇口前

吸除一部分分离区来减小模拟偏差ꎮ
３)对于负攻角和侧滑角姿态的模拟ꎬ前机身

模拟器设计时可以考虑截断部分鼓包型面ꎬ虽然

鼓包型面起到排除边界层和引导气流的作用ꎬ截
去部分鼓包面势必影响排除前机身边界层的效

果ꎬ会导致进气道低能流吸入增多ꎮ 但通过调整

射流角度和速度ꎬ在射流环境下ꎬ模拟器仍可以达

到模拟要求ꎮ 当然ꎬ本结论不适用于超音速工况

的模拟ꎬ需要开展更深入的研究ꎮ
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３　 结语

本文对在上游尾迹影响下的压气机过渡段流

动机理进行了数值计算分析ꎮ 尾迹在静子尾缘开

始向轮毂壁面移动ꎻ当尾迹运动到第一弯附近ꎬ此
时由支板指向周期面的横向压力梯度使得尾迹向

周期面迁移ꎻ在支板最大厚度位置附近横向压力

梯度反向使得一部分尾迹向支板移动ꎬ并与支板

最大厚度角区附近产生的角区分离涡和支板前缘

产生的马蹄涡相混合ꎻ到过渡段出口ꎬ涡结构主要

集中在轮毂壁面ꎬ并且在过渡段出口形成了两个

对应尾迹的高损失区域ꎬ同时尾迹涡、马蹄涡和角

区分离涡的互相掺混形成了一个位于通道中心的

高损失区域ꎮ
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