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要!为提高战斗机进排气一体化试验数据准度%基于推阻划分原理%提出了一种修正进气道内流和

迷宫密封压差影响的试验数据修正方法'为提高修正可靠性%在总压测量方面%采取了按流场均匀度布置测

量点的方法%对流场均匀度较差区域进行测量点加密%提高了总压测量准度&在总压计算方面%采用加权平均

法计算平均总压%提高了总压计算准度'为验证该修正方法%在
;</&"

风洞开展了某型战斗机进排气一体化

试验%试验结果表明#修正方法对试验精度影响在国军标相关试验精度指标范围内&本修正方法仅适用于中等

迎角以下的进排气试验数据修正&与未修正试验结果相比%修正后的全机升力线斜率和升力值减小%阻力值

增加'

关
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随着现代战斗机技术的发展%超机动性*超声

速巡航*超隐身性等特征已成为新一代战斗机的

基本性能需求%因此%新一代战斗机普遍采用大
S

弯进气道*推力矢量喷管等推进技术%飞机外流和

推进系统内流之间的相互影响变得更为复杂'飞

机推进系统的进气和喷流对飞机外流的影响通常

称为推进系统进排气影响'这种复杂的干扰流场

及其对飞机气动特性的影响主要通过风洞试验来

测定'目前进排气风洞试验中常用的发动机模拟

器有涡轮动力模拟器!

[QS

"

(

&/1

)和引射器(

:/&"

)

'

[QS

造价昂贵%能够较为真实地模拟发动机进排

气%但由于其喷流落压比模拟能力较低%一般只能

用于运输机动力模拟试验&引射器造价低廉%其进

气模拟能力能达到
[QS

的
0%\

%且落压比模拟

能力远强于
[QS

%在战斗机进排气试验中应用

广泛'

国外自
$%

世纪
#%

年代开始采用引射器试验

技术(

:/'

)

%开展发动机进排气动力模拟试验%目前

该项技术已经相当完善和成熟'

国内主要的空气动力试验研究单位(

&%/&"

)均发

展了战斗机进排气试验技术%具备一定的引射器

研制和战斗机进排气试验能力%但与之配套的试

验方法还较为粗糙%尤其是缺乏较为精细的进排

气数据修正方法(

&1/&:

)

%不能满足新一代战斗机的

型号研制需求'

本文针对传统进排气试验方法的不足%提出

了一种较精细的进排气试验数据修正方法%并在

某型号战斗机进排气试验中进行了应用验证'

<

"

传统试验方法

由于战斗机试验模型内部空间限制%国内传

统的进排气试验技术均为基于引射器的分离式进

排气试验技术%即将引射器安装于天平的固定端%

与模型不接触%引射器和模型进气道之间采用非

接触方式进行密封!一般为迷宫密封"%引射器工

作时的直接作用力不计入天平测量载荷中'通过

引射器对来流的引射作用模拟推进系统的进气效

应%引射器的高速射流模拟推进系统的喷流效应'

试验系统原理图见图
&

%迷宫密封原理见图
$

'

为获得进排气对全机气动特性的影响%进排

气风洞试验通常有三种基本试验状态%即#堵锥模

型无动力状态*堵锥模型喷流状态*通气模型进排

气试验状态'

堵锥模型无动力状态用于研究带进气道堵锥

的全机无动力气动特性'此时天平测量的载荷记

图
&

"

战斗机进排气试验系统原理图
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图
$

"

迷宫密封原理图

;6

L

+$

"

S3FJM7K63N67

L

I7M)O*7Z

C

I64KF8J7*

为
!

!

'

堵锥模型喷流状态用于研究喷流状态的全机

气动特性'此时天平测得的载荷记为
!

"

'

通气模型进排气试验状态用于研究进排气

状态的全机气动特性'此时天平测得的载荷记

为
!

#

'

通过以上三步试验%基于线化理论%可以得到

喷流和进气影响%具体表述如下#

喷流对全机气动特性影响用
$

!

JP

表示%即

$

!

JP

"

!

"

#

!

!

!

&

"

""

进气对全机气动特性影响用
$

!

64

表示%即

$

!

64

"

!

#

#

!

"

!

$

"
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试验数据一般作以下修正#

&

"支架干扰修正&

$

"风洞洞壁干扰修正&

!

"模型底部阻力修正'

上述方法存在的问题是#在求取进气影响时%

未对进气道内流影响进行修正%而是将其视作气

动载荷的一部分%导致试验获得的进气影响量存

在一定程度的失真'

=

"

试验修正方法

进气道内流影响主要有两个方面#一是由于引

射器的抽吸作用%进气道出口与远前方气流之间存

在动量差%从而产生附加的内流作用力&二是由于

引射器和模型进气道之间的迷宫密封槽存在内外

压差!原理见图
$

"%导致产生附加的压差作用力'

"!"&
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内流作用力修正方法

内流作用力的修正方法基于动量定理推导'

参照文献(

&#

)%取进气道远前方气流未受扰

动的截面作为控制体入口截面!定义为
%

截面"%

取进气道出口截面定义控制体出口截面!定义为

$

截面"%

%

截面和
$

截面之间的流管定义为控制

体'此外%为分析方便%还定义进气道入口截面为

&

截面'计算控制体定义见图
!

'

图
!

"

进气道内流控制体

;6

L

+!

"

T4*JK64KJI47*O*)R3)M

9

.K7K6)4N)M764

进气道内阻定义为
%

截面至
$

截面气流总动

量变化量沿气流方向的投影量'飞机迎角
!

和侧

滑角
"

为零时%内阻为

$

64

"

%

+

$

&

%

#

&

! "

$

#

'$

#

'

! "

%

(

$

!

!

"

式中
&

%

为进气道远前方来流速度!

M

$

8

"&

&

$

为

进气道出口平均速度!

M

$

8

"&

'%

为进气道远前方

来流静压!

Q7

"&

'$

为进气道出口平均静压!

Q7

"&

%

+

$

为进气道出口气流流量!

5

L

$

8

"&

(

$

为进气道

出口面积!

M

$

"'

考虑飞机迎角
!

*侧滑角
"

的影响%则内阻为

$

64

"

%

+

$

&

%

#

&

$

3)8

!

3)8

! "

"

#

'$

#

'

! "

%

(

$

3)8

!

3)8

"

!

"

"
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升力为

)

64

"

%

+

$

&

$

864

!*

'$

#

'

! "

%

(

$

864

!

!

1

"

""

侧力为

+

64

"#

%

+

$

&

$

3)8

!

864

"

#

'$

#

'

! "

%

(

$
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!

864

"

!
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"

压差修正方法

进气道压差阻力定义为引射器和模型进气道

之间的迷宫密封压差作用力沿气流方向的投影

量'进气道姿态角为零时%压差阻力为

$

9

"

'*8)

#

'

! "

*86

(

JOO

!

#

"

式中
'*86

为迷宫密封进口平均静压!

Q7

"&

'*8)

为迷宫

密封出口平均静压!量值与进气道出口平均静压相

同%

Q7

"&

(

JOO

为迷宫密封有效受力面积!

M

$

"'

考虑飞机迎角
!

*侧滑角
"

的影响%则压差阻

力为

$

9

"

'*8)

#

'

! "

*86

(

JOO

3)8

!

3)8

"

!

0

"

""

升力为

)

9

"#

'*8)

#

'

! "

*86

(

JOO

864

!

!

'

"

""

侧力为

+

9

"

'*8)

#

'

! "

*86

(

JOO

3)8

!

864

"

!

&%

"
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试验测量方法

$=$=&

"

进气道出口参数测量

在进气道出口安装内流测量设备%分别测量

进气道出口总压*静压和总温'典型的进气道内

流测量设备见图
"

'

图
"

"

典型进气道内流测量设备

;6

L

+"

"

[

C9

637*64*JK64KJI47*O*)RMJ78.IJMJ4KJ

]

.6

9
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通过计算各测量点总压*静压和总温平均值%

获得进气道出口截面的平均总压
'K$

*静压
'$

和

总温
,

K$

'

根据一维等熵流理论(

&0

)

%进气道出口气流流

量
%

+

$

可按下式计算#

%

+

$

"

(

$

'K$

,槡 K$

'$

'

! "

K$

&

#

+

$

#

-

!

##

&

"

&

#

'$

'

! "

K$

##

&

( )槡
#

"

.

+

'K$

(

$

,槡 K$

+

/

!"

$

!

&&

"

式中
-

*

#

和
.

均为常数'对于空气%取
-^$0#

-

$!

5

L

+

Y

"%

#

&̂="

%

. %̂=%"%"$

%

/

!"

$

则按下式

计算#

/

!"

$ "

!=0:!'$1

'$

'

! "

K$

&%

$

#

#

'$

'

! "

K$

&$

$

槡
#

!

&$

"

""

进气道出口平均速度
&

$

按下式计算#

&

$

"

$-,

K$

#

##

&

&

#

'$

'

! "

K$

##

&

( )槡
#

!

&!

"

1!"&
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迷宫密封参数测量

由于迷宫密封存在空气泄漏%其几何面积并

非真实的受力面积%因此需要进行专门试验来测

定有效受力面积%方法如下#

&

"使用密封装置将模型内流道密封%并在进

气道入口安装抽气!或加压"装置&

$

"在迷宫密封进出口布置静压测量传感器%

测量静压差!

'*8)

?

'*86

"&

!

"使用抽气!或加压"装置抽气!或加压"&

"

"待压力稳定后%采集天平轴向力%通过轴

向力变化计算迷宫密封有效受力面积
(

JOO

'

测量原理见图
1

'

图
1

"

迷宫密封有效受力面积测量原理图

;6

L

+1

"

XJ78.IJMJ4K83FJM7K63N67

L
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C

I64KF

8J7*JOOJ3K6WJ7IJ7

=>?

"

提高修正准度方法

由于进气道出口总压分布不均匀%因此必须

提高进气道出口总压测量和计算的准度%才能提

高修正可靠性'

$=!=&

"

总压测量方法

在总压测量点布置方面%在测量耙阻塞度不

大于
0\

的前提下%应尽量多布置测量点'以圆

形测量截面为例%一般要求总压测量耙数量不少

于
:

个%每个测量耙上的测量点数不少于
1

个&测

量点按等环面积分布%对靠近壁面流场较差区域

的测量点进行加密%从而尽量减小测量误差%提高

总压测量的准确度'典型进气道出口测量点布置

见图
:

'

$=!=$

"

总压计算方法

计算测量截面平均总压有两种方法#算术平

均法和加权平均法'

&

"算术平均法

'K$

"

#

0

1

2

"

&

#

3

1

4

"

&

'K$2

4

#

0

1

2

"

&

3

1

!

&"

"

式中
'K$2

4

为单个测量点的总压测量值&

0

1

为测量

图
:

"

典型进气道出口测量点布置图

;6

L

+:

"

[

C9

637*MJ78.IJMJ4K

9

)64K8*7

C

).K)O64*JKJP6K

点总环数&

3

1

为每个环上的周向测量点数&

#

0

1

2

"

&

3

1

为截面上的测量点总数'

$

"加权平均法

这种方法是将测量截面上的总压按流量求平

均%也称流量平均法'把测量截面按面积等分为

0

1

个环%则通过第
2

环面积的流量为

$

%

+

$2

"

.

'K$2

$

(

$2/

!

$

2

"

,槡 K$

!

&1

"

式中
'K$2

为第
2

环的气流平均总压&

$

(

$2

为第
2

环

的面积&

/

!

$

2

"为第
2

环的
/

!"

$

'

按加权平均法计算的进气道出口平均总压为

'K$

"

#

0

1

2

"

&

!

'K$2

$

%

+

$2

"

#

0

1

2

"

&

$

%

+

$2

"

#

0

1

2

"

&

(!

'K$2

"

$

/

!

$

2

")

#

0

1

2

"

&

(

'K$2/

!

$

2

")

!

&:

"

""

以上两种方法中%采用加权平均法求得的平

均总压更为精确'因此本文采用加权平均法计算

进气道出口的平均总压%以此提高内流修正的准

确度'

?

"

试验验证

为验证进排气试验数据修正方法%在中国空

气动力研究与发展中心低速空气动力研究所
;</

&"

风洞开展了某型战斗机进排气一体化试验%获

得了典型试验结果'

?><

"

修正误差分析

!=&=&

"

修正对试验精度影响分析

表
&

给出了进行内流修正后的进排气试验数

据重复性精度%表中
%

.

)

*

%

.

$

分别表示升力系数

.

)

*阻力系数
.

$

的重复性精度'

进行内流修正后%进排气试验的精度依然满

:!"&

JA
SP
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足,

G-B&%:&/'&

高速风洞和低速风洞测力实验精

度指标-

(

&'

)的合格指标要求'这说明应用本修正

方法进行修正能够满足试验的精度要求'

表
<

"

试验重复性精度"

@A

$!$

<@A

#

B&9'*<

"

C*

,

*&3&91'13

;

3*+3+&--#$&-

;

"

@A

$!$

<@A

#

参数
%

.

)

%

.

$

试验精度
%=%%&& %=%%%"

合格指标
%=%%"% %=%%%1

优秀指标
%=%%&% %=%%%$

!=&=$

"

修正量级与试验精度对比分析

表
$

给出了修正量级与试验精度的对比分析

结果%表中
$

.

)

$

%

.

)

*

$

.

$

$

%

.

$

分别表示升力修

正量*阻力修正量与各自试验重复性精度之比'

从表
$

中可以看出%修正量级明显大于试验精

度%若不对试验数据进行修正%试验结果将产生较

大的偏差'这也证明了进行内流修正的必要性'

表
=

"

修正量级与试验精度对比

B&9'*=

"

2"5

,

&$1+"%"(-"$$*-31%

4

+-&'*&%03*+3&--#$&-

;

!

$!

_

"

$

.

)

$

%

.

)

$

.

$

$

%

.

$

% % 0=$1

: :=1' :=&$

&% '=10 "=1:

!=&=!

"

进气道流场对修正影响分析

图
#

给出了不同迎角下的进气道出口总压恢

复系数分布云图%图中标示的数值为总压恢复系

数
%

%按下式计算#

%"

'K$2

4

'K%

!

&#

"

式中
'K%

为进气道远前方来流总压!

Q7

"'

由图
#

可见%在中小迎角范围内%进气道出口

的总压恢复系数
%%

%=0'

%且低压区范围很小%说

明该状态下进气道出口气流分离较少%流场为定

常状态%此时总压测量误差较小%因此%内流修正

误差也较小&当迎角较大时%低压区的范围逐渐扩

大%说明该状态下气流分离程度逐渐增加%流场逐

步进入非定常状态%此时总压测量误差较大%从而

使得内流修正误差变大%可靠性降低'

?>=

"

数据修正前后对比

图
0

和表
!

给出了数据修正前后的试验结果

对比情况'图
0

中
$

.

)

和
$

.

$

分别表示进气效

图
#

"

进气道出口总压恢复系数分布云图

;6

L

+#

"

[)K7*

9

IJ88.IJIJ3)WJI

C
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)O64*JKJP6K

应对全机升力*阻力系数的影响量'表
!

中
.

)

!

表

示升力线斜率%

.

)M7P

表示最大升力系数%

.

$M64

表

示最小阻力系数%

.

$%

表示零升阻力系数%

5

M7P

表

示最大升阻比'

从图
0

*表
!

中可知%与未修正状态相比%进

行内流修正后%全机升力线斜率进一步减小%升力

值也有所减小&在中小迎角范围内%阻力略有增

#!"&
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图
0

"

内流修正影响

;6

L

+0

"

T4KJI47*O*)R3)IIJ3K6)4JOOJ3K

表
?

"

气动特征参数对比

B&9'*?

"

2"5

,

&$1+"%"(&*$"0

;

%&51--6&$&-3*$1+31-

,

&$&5*3*$+

参数
数值

未修正 修正

.

)

!

%=%"#1 %=%":0

.

)M7P

&=!0& &=!1#

.

$M64

%=%"!' %=%":&

.

$%

%=%""" %=%":0

5

M7P

1=&'1 1=%$1

加'这是由于引射器的引射作用%使得进气道出

口相对来流的动量增加%进气道出口静压减小%根

据式!

"

"*式!

1

"*式!

0

"*式!

'

"可知%这会使得内流

产生正升力和负阻力%从而导致修正后的全机升

力减小%阻力增加'

D

"

结
"

论

基于推阻划分原则%对战斗机进排气一体化

试验的内流修正方法进行了研究%并在
;</&"

风

洞开展了某型战斗机进排气一体化试验应用%主

要结论如下#

&

"传统的战斗机进排气一体化试验方法在

数据处理时%没有修正进气道内流对全机气动特

性的影响%试验结果存在一定失真'

$

"本文提出的内流修正方法%较精细地修正

了进气道内流影响%进一步提高了战斗机进排气

一体化试验的数据准确度'

!

"由于试验测量方法的限制%本文提出的内

流修正方法仅适用于中小迎角范围内的内流影响

修正%对大迎角状态下的修正还需开展进一步

研究'
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