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翼／短舱／吊架气动特性及其动力影响
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摘　　　要：应用计算流体动力学（ＣＦＤ）数值模拟方法对ＤＬＲ－Ｆ６模型分别在通流及动力条件下翼／短舱／

吊架（Ｗ－Ｎ－Ｐ）组合体部分的气动干扰特性进行研究．结果表明：组合体相互干扰引起的干扰通道附增激波及

短舱后部逆压导致的涡流增加了短舱外罩阻力，降低了机翼升力；动力条件较通流条件，Ｆ６短舱外罩阻力降

低，机翼升阻力特性在零度攻角时有所提高．
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　　作为飞机发动机布局形式的一种，翼吊式布
局拥有诸多优点，但动力条件下发动机进排气对
翼／短舱／吊架（Ｗ－Ｎ－Ｐ）组合体附近气流流动会
产生额外干扰，会导致组合体气动性能下降．正确
模拟动力条件下组合体附近流场特征，获得相关
流场特性，对评估和改进组合体气动性能以及发
动机安装性能是有益的．在短舱计算方面，国内外
学者已做过如验证数值模拟准确性［１－２］；不同网
格、湍流模型数值计算差异［３－４］；短舱位置对机翼

升阻力影响［５－６］等研究，主要是基于通流条件．动
力条件影响的研究，国外学者从８０年代开始进行
了相关数值模拟［７－８］，但都限于求解欧拉方程方
法，这方面国内起步较晚，只有少数学者做过相关
研究［９－１１］，如谭兆光等人就动力效应做了初步探
讨，进行了算例验证，主要目的是确定Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉ－
ｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程用于动力计算时的可行性．但是动
力与组合体之间的相互干扰，仍没有深入研究．
本文利用ＤＬＲ－Ｆ６基准模型［１２］，运用数值计
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算方法求解Ｎ－Ｓ方程，研究分析组合体在动力影
响下的气动性能，为了比较，也进行了通流条件下
的计算．

１　数值方法及算例验证

１．１　模型

组合体与短舱基准模型采用第二届美国航空

航天学会ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）阻
力预估会议ＤＬＲ－Ｆ６的半机身及其短舱模型［１１］

（图１），其主要几何参数为：半翼展为５８５．６ｍｍ，
半机翼面积为７２　７００ｍｍ２，参考弦长为１４１．２
ｍｍ，展弦比为９．５．

图１　Ｆ６基准模型

Ｆｉｇ．１　Ｆ６ｂａｓｅ　ｍｏｄｅｌ

１．２　网格

网格用 ＩＣＥＭ（ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ　ｅｎｇｉ－
ｎｅｅｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ）商业软件生成结构化
网格，网格量约为２４０万节点数（图２）．

图２　Ｆ６结构化网格

Ｆｉｇ．２　Ｆ６ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄ　ｍｅｓｈｅｓ

１．３　数值方法

本文使用 ＦＬＵＥＮＴ 商业软件进行计算求
解，控制方程为三维湍流平均Ｎ－Ｓ方程


ｔｖ

ＷｄＶ＋ｖ
Ｆ·ｎｄＳ＝０ （１）

其中Ｗ 为守恒量，Ｆ包含黏性通量和无黏性项
通量．

１．４　边界条件

本文数值方法验证算例（１．５节）运用发动机
通流验证，边界条件为实验条件（表１）．

表１　实验条件来流边界

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆａｒ　ｆｉｅｌｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｕｎｄｅｒ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

静压／ｋＰａ 静温／Ｋ 飞行马赫数

１３２．８　 ３０５　 ０．７５

　　计算分析算例则包含通流及动力两种状态，
边界条件如下：

１）通流边界
通流条件需对来流边界进行设置，来流边界

值使用表２条件模拟１１ｋｍ高空状态．
２）动力边界
动力边界包含来流、进气道出口及喷管进口

（表２、表３）．进出口动力条件根据ＣＦＭ５６－Ｃ５发
动机用于Ａ３２０在高空状态下的相关参数进行一
定简化得来．

表２　动力条件来流边界

Ｔａｂｌｅ　２　Ｆａｒ　ｆｉｅｌｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｕｎｄｅｒ　ｐｏｗｅｒｅｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

静压／ｋＰａ 静温／Ｋ 巡航马赫数

２３．９　 ２１８．９　 ０．８

表３　动力条件动力进出口边界

Ｔａｂｌｅ　３　Ｐｏｗｅｒｅｄ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｏｕｔｌｅｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ

风扇进口 喷管进口

静压／ｋＰａ 静温／Ｋ 总压／ｋＰａ 静压／ｋＰａ 总温／Ｋ

３２．６　 ２４６．９　 ６１．７　 ５０．１　 １　２９０

１．５　数值方法验证算例

数值方法验证算例中，研究了不同湍流模型
用于短舱计算的效果，主要验证了Ｓ－Ａ（Ｓｐａｌａｎｔ－
Ａｌｌｍａｒａｓ）模型、ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模
型、可实现ｋ－ε模型以及标准ｋ－ε模型，应用通流
条件１°攻角时ＤＬＲ－Ｆ６模型算例，并将机翼典型
截面上压力系数分布与实验值进行了对比（图３）．

９８５１
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图３　基准Ｆ６模型机翼压力系数的计算值与实验值比较

Ｆｉｇ．３　Ｃｐｃｏｍｐａｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ

ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｆ　Ｆ６ｍｏｄｅｌ　ｏｎ　ｗｉｎｇ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

由图３比较可知，标准ｋ－ε模型计算数据与
实验数据吻合，由此表明本文采用隐式有限体积
法求解，ｋ－ε湍流模型标准型，对流项采用Ｒｏｅ　２
阶迎风离散格式的计算算法是合理的．图中ｃ为
当地参考弦长，ｂ为翼展长度．

２　通流及动力条件下ＤＬＲ－Ｆ６相关
干扰特性

２．１　工况

Ｆ６计算包含通流及动力条件，两种工况下又
包含若干攻角变化见表４．

表４　Ｆ６基准型计算的攻角变化

Ｔａｂｌｅ　４　Ｆ６ｂａｓｅ　ｍｏｄｅｌ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｎｇｌｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

条件 攻角变化／（°）

通流 ０ －１　 ２ ±３

动力 ０ ±１ ±３

２．２　计算结果

为反映 Ｗ－Ｎ－Ｐ组合体的特性，比较了通流与
动力条件下短舱阻力系数Ｃｄｎ、机翼阻力系数

Ｃｄｗ、机翼升力系数Ｃｌｗ、机翼升阻比ｌ／ｄ随攻角α
的变化见图４．（其中短舱阻力包含短舱唇口、外
罩，喷管尾端壁面）．相关计算公式为

Ｃｄ ＝ｄ １
２
·ρ·Ｖ

２·（ ）Ｓ （２）

Ｃｌ ＝ｌ １
２
·ρ·Ｖ

２·（ ）Ｓ （３）

其中ｄ和ｌ分别为各部件计算阻力和升力，ρ为
远来流密度，Ｖ 为远来流速度，Ｓ为机翼投影表面

积，α为飞行攻角．
计算结果见图４．图４（ａ）结果表明通流条件

和动力条件下短舱阻力系数均随攻角增大而增

大，增大趋势在０°攻角时有明显不一致．各攻角条
件以下，通流条件下阻力系数大于动力条件下阻力
系数，－３°，０°和３°攻角下，通流阻力系数值比动力
对应值分别大３４．７４％，４３．１０％和２７．７６％．
图４（ｂ）结果表明机翼阻力系数在通流条件

０９５１
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图４　组合体特性随攻角变化

Ｆｉｇ．４　Ｗ－Ｎ－Ｐ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

ｃｈａｎｇｅ　ｗｉｔｈ　ａｔｔａｃｋ　ａｎｇｌｅｓ

及动力条件下伴随攻角增大而增大，两种条件下
增大趋势在０°攻角下出现明显差异，其余攻角下，

动力条件下与通流通流条件下机翼阻力系数基本

一致．０°攻角下，通流阻力系数比动力阻力系数大

２７．４４％．
图４（ｃ）反映的是机翼升力系数随攻角的变

化，在动力条件及通流条件下，机翼升力系数均随
攻角增大而增大，增长趋势基本一致．
图４（ｄ）反映了机翼升阻比随攻角的变化，从

图中可以看出，通流及动力条件下，机翼升阻比随
攻角变化均呈现二次抛物线发展趋势，明显在０°
攻角时，通流升阻比与动力条件升阻比值发生分
离．０°攻角条件下，动力升阻比比通流升阻比大

２８．１９％．

２．３　结果分析

２．３．１　短舱阻力系数分析及动力影响

本文阻力计算中，主要包含压差阻力和摩擦
阻力，动力条件－３°到３°攻角内短舱阻力的各组
成如表５．

表５　动力条件下－３°到３°间阻力差异

Ｔａｂｌｅ　５　Ｆ６ｄｒａｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ａｎｇｌｅｓ　ｆｒｏｍ－３°ｔｏ　３°ｕｎｄｅｒ　ｐｏｗｅｒｅｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

攻角／（°）
短舱唇口 短舱外罩 短舱出口背流面

压差阻力／Ｎ 摩擦阻力／Ｎ 压差阻力／Ｎ 摩擦阻力／Ｎ 压差阻力／Ｎ 摩擦阻力／Ｎ

－３　 ２８．６１８　 ０．０７３　７ －１８．５９０　 １．９９８ －２．５５１　 ０．０００　００１　１５７

－１　 ２８．６４０　 ０．０７１　６ －１８．３５４　 １．９９８ －２．６２０　 ０．０００　００２　５５９

０　 ２８．６０６　 ０．０７２　０ －１７．８８２　 １．９９６ －２．６３８　 ０．０００　００３　８８６

１　 ２８．５５２　 ０．０７３　８ －１６．９８４　 ２．０００ －２．６４１　 ０．０００　００６　９２９

３　 ２８．２４７　 ０．０７１　７ －１５．８３２　 １．９８０ －２．６５３　 ０．０００　００１　３５３

　　表５表明短舱阻力主要来自压差阻力，表面
摩擦阻力相对极小，可忽略不计．且结果表明短舱
压力变化明显区域在 Ｗ－Ｎ－Ｐ干扰通道内．
１）短舱阻力系数趋势分析
计算结果表明翼面－吊架内侧－短舱外侧构成

的通道内压力变化剧烈是由于各部件间相互干扰

产生了弱激波现象（图５）和短舱后部涡流现象
（图６）．不同激波强度位置影响短舱外阻变化；涡
流会产生压力平台，当压力平台出现在波后时，就
会出现低压区（图７），增大短舱表面压差阻力．
为进一步说明低压区位置对短舱阻力影响，

观察动力条件下流场低压区位置随攻角变化

如图８．
由图８可知，随攻角增大，波强有微弱增大，

此即导致短舱压力系数逐渐增加的原因之一．通

流条件时，短舱阻力变化趋势和原因也类似．

图５　动力条件０°攻角短舱３００°截面马赫数

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｎａｃｅｌｌｅ　ａｔ　３００°ｓｅｃｔｉｏｎ

ｕｎｄｅｒ　ｐｏｗｅｒｅｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　０°
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图６　动力条件０°攻角吊架内侧流动流线

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｂｅｓｉｄｅ　ｐｙｌｏｎ－ｉｎｓｉｄｅ　ｕｎｄｅｒ

ｐｏｗｅｒｅｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　０°

图７　动力条件０°短舱表面静压分布

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｎａｃｅｌｌｅ　ｕｎｄｅｒ

ｐｏｗｅｒｅｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ０°

图８　动力条件下短舱表面低压区随攻角变化

Ｆｉｇ．８　Ｎａｃｅｌｌｅ　ｌｏｗ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｃｈａｎｇｅｓ　ａｌｏｎｇ　ａｎｇｌｅ　ｃｈａｎｇｅｓ

ｕｎｄｅｒ　ｐｏｗｅｒｅｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２）动力条件对短舱阻力系数影响分析
动力条件与通流条件相较，由于动力工作时，

气流加速进入进气道，降低了短舱前方流体静压，

喷管喷出的高温高压气体又增加了喷管尾部压

力，并逆向影响到弱激波区，使弱激波区下游压力
增高且促使弱激波区范围增大．这种流动特征致
使动力条件下短舱阻力系数小于通流条件对应攻

角下的短舱阻力系数．由此表明了动力条件的存
在通过影响进气道附近气流静压、喷管底部静压，
及组合体干扰区的流场静压分布而影响短舱阻力

系数，使得短舱阻力系数减小．

２．３．２　机翼升阻力特性分析及动力影响

２．２节结果表明了翼型的阻力系数和升力系
数随攻角变化的趋势，并且比较了动力条件与通
流条件下的差异，其内在原因是

１）机翼升阻力特性趋势分析
机翼的升力系数和阻力系数均随攻角增大而

增大，且通流和动力条件下的变化趋势基本一致，
因为影响机翼升阻力特性的因素众多，本文此处
仅针对干扰区特点进行分析，见图９．

图９　动力条件下干扰通道内流场随攻角变化

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ　ｒｅｇｉｏｎ

ｕｎｄｅｒ　ｐｏｗｅｒｅｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
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从图９中即可看出，干扰通道内机翼下翼面
有大涡产生，此涡随着攻角的变化而变化，－３°攻
角时，涡流接近短舱表面，至３°攻角时，通道内不
再有涡流，涡流转至了机翼上表面尾缘．因为涡流
区内为近似等压区域，涡区的大小变化及位置的
移动使得下翼面压力增大，而上翼面压力下降，整
体效果是机翼升力增大．由于阻力也随攻角增加
而增加，而升阻比的变化呈现了先增后减的趋势，
在计算的攻角范围内存在极值点，这表明在该攻
角范围内，阻力开始的增加超过了升力增加的速
率，而后这种速率呈下降趋势．
２）动力对机翼升阻力特性的影响
从图４（ｂ）、图４（ｄ）及以上相关数值比较中可

知，动力条件明显影响了机翼升阻力特性，特别是
在０°攻角条件下，反应更为显著．由于影响机翼
升阻力特性的因素很多，针对本文特点，本文仍从
干扰最严重的区域（吊架内侧）流场出发，分析流
场特性．取攻角０°时比较吊架内侧在通流及动力
条件下流场流线图及压力分布图见图１０．

图１０　吊架内侧通流－动力下压强及对应流线分布

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ａｔ

ｐｙｌｏｎ－ｉｎｓｉｄｅ　ｚｏｎｅ　ｕｎｄｅｒ　ｐｏｗｅｒｅｄ　ａｎｄ

ｆｌｏｗ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

从图１０中可知在０°攻角时，通流条件和动力
条件下吊架内侧区内的上翼面静压分布有所不

同，同时相比通流条件，动力条件下的下翼面涡流
变得更加靠近下翼面，这都使得相对通流条件，机
翼阻力系数降低．相对干扰严重的 Ｗ－Ｎ－Ｐ干扰通
道内，动力条件改变了流场内涡流、压力等特性的
分布，使得机翼上下表面压力分布变化，从而导致
机翼的升阻力特性变化．

３　结　论

本文基于ＤＬＲ－Ｆ６模型，运用数值计算方法，
研究分析了翼－吊－短舱组合体在通流及动力条件
下短舱阻力，机翼升阻力等气动性能随攻角的变
化，特别是动力条件的影响．得到如下结论：

Ｆ６基准模型下，影响组合体气动特性的主要
有组合体流动通道内弱激波以及组合体内喷管后

部涡流．
影响通流或动力条件下的短舱阻力系数不一

致的原因是进气道唇口及喷管后部压力分布，动
力条件的存在使得唇口表面压力降低，而喷管后
部压力升高，从而降低了短舱阻力，使得动力条件
下阻力系数低于同攻角通流条件．
影响机翼升阻力特性的原因包含众多因素，

本文的重点在于考虑干扰区内流动对机翼升阻力

特性的影响，从计算结果分析中可知，涡流随着攻
角的变化会使得机翼的升力系数增大，而动力条
件下，相对通流条件，涡流的增加，则会使得机翼
升阻力特性下降．因此影响机翼升阻力特性的因
素之一为组合体通流及动力流动会产生的分

离涡流．
综上所述，涡流流动在干扰区内对短舱－吊

架－机翼结构的各种气动特性产生的较大的干扰
影响，其大小，分布位置及面积成为决定短舱及机
翼气动特性的一个重要因素．
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