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DSI两级斜切后掠唇口对飞机外流的影响
苏嘉殷，李    博，童佳慧，徐    猛，邱宇宸

（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016）

摘　　　  要：    为研究无隔道超声速进气道（DSI）唇口对飞机整体气动性能的影响，采用数值仿真方法对全机

进行了三维内外流场的数值模拟。以进气道性能最优的单级后掠唇口为基准模型，在此基础上设计了两级

斜切后掠唇口模型。研究发现与基准唇口相比，两级斜切后掠唇口模型不仅能够提高进气道的总压恢复系

数，改善进气道的出口流场畸变；而且能够通过改变机翼表面的压力分布来改变机翼的升力，进而影响飞机

整体的气动力特性。结果表明：在本文所研究的两级斜切后掠唇口不同的二级后掠角变化范围内，存在最佳

后掠角度 35°可以进一步提高全机气动布局升阻比，升阻比提高了 0.034，其增益可达 2.1%。
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Influence of DSI two-stage swept back lip on aircraft external flow

SU Jiayin， LI Bo， TONG Jiahui， XU Meng， QIU Yuchen

（College of Energy and Power Engineering，
Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract:   In  order  to  study  the  influence  of  diverterless  supersonic  inlet  (DSI)  lip  on  the  overall
aerodynamic performance of the aircraft，the internal and external flow fields were simulated by numerical
simulation method.  Based on the benchmark model  of  single-stage swept  back lip  with the optimal  inlet
performance，a two-stage swept back lip model was designed. It was found that compared with benchmark
model，the two-stage swept back lip model can not only improve the total pressure recovery coefficient and
reduce the flow distortion index of the inlet，but also change the lift of the wing by changing the pressure
distribution on the wing surface，and then affect the aerodynamic characteristics of the aircraft as a whole.
Within  the  range  of  two-stage  sweep  back  angle  in  this  study， an  optimal  angle  35°  can  help  further
improve the lift-drag ratio of the aircraft aerodynamic layout by 0.034，and the gain up to 2.1%.

Keywords:   supersonic aircraft；diverterless supersonic inlet；lip；aerodynamic characteristics；
numerical simulation

 

20世纪 60年代中期，发动机设计在进一步

提升其总体性能的过程中，存在发动机机舱与机

体/机翼相互影响等问题[1]。为了预先减少其不利

干扰、获取最佳匹配结果，飞机/发动机一体化设

计技术开始逐渐成为一项重要的研究课题[2]。飞

机/发动机一体化设计[3-5] 是在满足体系和任务需

求的前提下，对飞机和发动机之间的关系进行综

合优化的技术。早期以米格-15、F-86等第一代

战机为代表，飞机和发动机在气动性能上完全独

立，内外流不相互干扰。随着飞机飞行速度越来

越快，更高机动性、隐身性等需求增加，需要飞行

器具有更高效的内外流气动特性[6]。其中飞机/进
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排气系统气动一体化设计技术是解决其他飞机/
发动机一体化设计问题的基础[2]。

1959年 Nonweiler[7] 提出了乘波构型概念，这

使得前机身与进气道一体化技术成为可能。基于

乘波体理论发展的无隔道超声速进气道（diver-
terless supersonic inlet，DSI），也称 bump进气道或

鼓包进气道，因其结构简单、重量轻，能够为发动

机提供较高品质流场的同时减小飞行器外流阻力，

工程应用前景可观。美国空军[8-9] 将其成功应用

于 F-35[10] 战机。国外 Tillotson、Xu、Ogawa等[11-13]

众多学者对 DSI的鼓包压缩面排移附面层的机理

和形状设计进行了深入研究，研究结果表明：DSI
性能与鼓包形状直接相关，性能优良的鼓包压缩

面形状应沿流向长且沿展向窄。近年来，国内学

者对 DSI的鼓包曲面也展开了深入研究。梁德旺、

李博[14] 采用“照片三维复原技术”重构了某型飞

机无隔道进气道/前机身部分，分析了无隔道进气

道排除附面层机理，并指出展向压力梯度是排除

附面层的关键。乔文友、郑晓刚等[15-16] 对鼓包压

缩面的设计方法也进行了深入的探究。近年来，

中国也将DSI成功地应用于歼 20战斗机和“枭龙”[17]

飞机上。

唇口几何设计对进气道性能有重要作用。采

用前伸后掠式唇口与鼓包压缩面相互作用，可有

效排除附面层，提升进气道的气动性能[18]。Head-
ley等 [19] 提出了一种利用空气动力学原理改善尖

唇口进气道在起飞或低速飞行状态下唇部扰流特

性的方法。Coschignano等 [20] 对唇口形状在跨声

速大迎角飞行时激波/边界层的干扰做了深入研

究，研究结果表明：唇口形状会显著影响激波/边
界层的分离程度，进而改变进气道的气动特性。

郑日升等[21] 对“Ｘ”型布局的冲压发动机设计了锯

齿外形唇口，这种设计会使进口气流泄漏面积增

大的同时提高进气道的隐身能力。石磊等[18] 将

二元混压式进气道的部分唇口剪切成基于等腰三

角形的几何造型，这种设计方法会减少唇口面积，

造成进气道流量损失，但同时增大了进气道的总

压恢复，降低了起动马赫数。

上述研究侧重于探究唇口设计对进气道性能

的影响，忽略了唇口的改变给飞机外部流场带来

的变化。唇口作为飞机外形的重要组成部分，在

一体化设计下对飞机外流的影响尤为重要。因此

研究其型面变化对空间流场的影响必不可少。

目前，DSI一般采用后掠唇口设计，而后掠角

度是影响鼓包进气道性能的关键因素。李博[22]

在唇口后掠角度对进气道性能的影响方面做了机

理分析，研究结果表明：最佳后掠角度应与结尾

正激波封口位置相接近。此外，该研究提出采用

“双斜切”唇口方案设计的鼓包进气道能进一步增

强排除附面层的效果，但这些研究并没有从一体

化的角度探究进气系统对飞机外部气动性能的影

响。在日益追求高速和高机动性能的今天，进气

道的设计也应该从一体化的角度出发，致力于提

升飞机气动布局的整体性能。

本文在文献 [22]关于 DSI唇口设计的相关研

究基础上，以进气道性能最佳的单级后掠唇口为

基准，研究了两级斜切后掠唇口对飞机整体气动

力特性的影响。

 1    研究对象及计算方法

 1.1   物理模型

本文以某接近上单翼布局的涡喷超声速飞机

的 DSI为研究对象，全机模型如图 1所示。DSI
各组成部分如图 2所示，其中，SYM表示对称面，

进气道采用“1斜+1正”两波系设计，进气道出口

直径为 d。鼓包压缩面采用锥导乘波体法生成，

主要设计参数为：设计马赫数 Mad=1.4，激波角为
 

图 1    超声速飞机模型

Fig. 1    Diagram of supersonic aircraft
 

 

Inlet cover (the part)

Lip (in)

SYM

d

Diffuser OutletCompressed
surface

α
β

Lip (out)

图 2    DSI三维造型

Fig. 2    3D model of DSI
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56.75°，圆锥半锥角 δc=22.9°，截取流面距圆锥轴

线的高度 h=0.75d。图 3为进气道对称面示意图，

具体展示了两种唇口构型设计。
  

L′=6.3d

d

Free stream

Stagnation
point

Two-stage
swept back lipSingle-stage

swept back lip

ht=0.4d

ht=0.4d

ht=0.4d

0° base line 0° base line

α
β

图 3    DSI唇口设计

Fig. 3    Lip design of DSI
 

单级后掠即以进气道对称面唇口前缘驻点为

固定点，以垂直于来流方向的 0°基准线为基准，

分别向后倾斜 α=0°、α=15°、α=30°、α=40°。其中

单级后掠唇口位置与基准线的夹角即为唇口后掠

角，用 α表示。

两级斜切后掠唇口是在单级最佳后掠唇口角

度的基础上，在唇罩两侧各开一个后掠的斜切角

（即二级后掠角），这有助于将附面层进一步排出

进气道。设计时应保证斜切角起始点位置不变，

且该位置不低于鼓包当地附面层厚度，不高于当

地鼓包高度。两级斜切后掠唇口的斜切位置与基

准线的夹角用 β表示。

 1.2   计算方法

利用 Fluent软件进行流场数值仿真，控制方

程选取 Navier-Stokes方程。时间推进采用隐式方

法，湍流模型采用 κ-ω shear stress transport （SST）
模型。对流通量采用 Roe格式进行差分分裂。气

体为理想气体，分子黏性遵循 Sutherland公式。

流场中监测面性能参数以流量平均的方式得到。

计算的收敛准则为：各方程残差处于某一范围内

等幅波动，进出口流量之差处于较小数量级，且

面平均马赫数等于进/发匹配马赫数 Maout。
由于流场具有对称性，采用半个计算域进行

数值仿真研究。半个计算域的网格单元数量约

为 1 100万，对模型近壁面处或参数变化剧烈的

区域进行了网格加密，近壁面第 1层网格距离为

0.01 mm。图 4给出了模型的计算域及具体边界

条件设置，图 5给出了飞机模型表面网格。 

Pressure far field

Pressure-outlet

Symmetry

Wall

图 4    计算域及边界条件

Fig. 4    Computational domain and boundary conditions

 
 

图 5    飞机网格示意图

Fig. 5    Grids schematic of aircraft
 

进气道在设计状态下的来流条件为：来流马

赫数 Ma∞=1.4，来流静压 P∞=19 400.2 Pa，来流静

温 T∞=216.65 K，攻角和侧滑角均为 0°。进气道出

口与发动机进口的匹配条件如下：

1） 进气道/发动机流量匹配，进气道优化选型

的流场数值仿真只计算进气道/发动机流量匹配

点附近的性能参数，并保证进气道出口与发动机

进口面平均匹配马赫数 Maout=0.27。
2） 进气道/发动机流场匹配，主要设计工况下

进气道总压恢复系数 σ>0.92；畸变指数 Cd60<0.35。
 1.3   术语定义

发动机进气道的气动性能主要靠进气道出口

总压恢复系数与总压畸变指数来衡量。

1） 总压恢复系数 σ

σ =
P∗2
P∗0

（1）

P∗0 P∗2式中 为来流总压， 为进气道出口截面总压的

流量加权的平均值。

2） 出口畸变指数 Cd60

畸变指数反映流场总压周向分布的不均匀程

度，定义为

Cd60 =
（P∗60）min−P∗av

qav
（2）
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（P∗60）min

P∗av qav

式中 是周向 60°扇形面内平均总压的最小

值， 为截面平均总压， 是截面平均动压。

CL3） 升力系数

CL =
L

1
2
ρ∞v2

∞S ref

（3）

CD4） 阻力系数

CD =
D

1
2
ρ∞v2

∞S ref

（4）

ρ∞ v∞式中 L、D分别为升力和阻力， 、 为自由来流

密度和速度，Sref 为机翼的参考面积。

 1.4   算例验证及网格无关性分析

为排除网格数量对计算的准确性和可靠性的

影响，对网格进行了无关性验证。首先保证第 1
层网格高度不变，通过改变网格数量得到 4种疏

密程度不同的网格。物理模型半个计算域的网格

数量分别为 500万、800万、1 100万和 1 250万。

表 1给出了不同网格数量下模型的升力系数、阻

力系数。由表 1可知，当网格增加到 1 100万时，

继续增大网格数量对计算结果的影响较小，因此，

为提高计算效率，本文的计算网格采用 1 100万。
 
 

表 1    不同网格量计算结果

Table 1    Calculation results of different grids

网格数量/104 升力系数 CL 阻力系数 CD

500 0.036 1 0.022 8
800 0.036 8 0.022 9

1 100 0.036 9 0.022 8

1 250 0.036 9 0.022 8
 
 

D′

为验证本文湍流模型的可靠性，采用美国波

音公司的 AGARD-B风洞标定模型在 T-38风洞

中的模型吹风试验数据[23-24] 进行数值仿真方法校

验。模型主要尺寸如图 6所示，其中 =0.115 8 m。

试验条件如表 2所示。仿真计算值（CFD）与试验

值对比如图 7所示。从图 7中可以看出，升力系

数和阻力系数的仿真计算结果与试验数据随着攻

角的变化趋势一致，计算结果与试验数据吻合较

好，说明本文采用的数值仿真计算方法能较为可

靠地模拟飞机的升阻力。
 
 

表 2    试验来流条件

Table 2    Incoming flow conditions of test

参数 数值

Ma∞ 1.4

P*/105 Pa 2.3

P/Pa 72 275.4

T/K 270.2

 
 

(a) CL 

(b) CD

Angle of attack/(°)

0.8
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0.2

0

−0.2

−0.4

0.15
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0.05

0
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Angle of attack/(°)
−5 0 5 10 15

Experiment data
CFD data

Experiment data
CFD data

C
L 

C
D

图 7    仿真计算值和试验值对比

Fig. 7    Comparison of experiment and CFD
 

 2    结果与分析

 2.1   唇口方案研究

鼓包进气道的压缩面除了对气流进行减速增

 

1.5D′ 2.598D′

18.43°
60°

x r

3D′ 3.464D′

D
′

1.155D′ 1.402D′

L=8.5D′
0.634D′

4D
′

图 6    AGARD-B标模几何尺寸

Fig. 6    Basic dimensions of the AGARD-B model
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压以外，还要将来流附面层推离进气道。这需要

与唇口共同作用来实现。本节仿真对比了 4个不

同单级后掠唇口角度对进气道性能的影响，进气

道各性能参数如表 3所示，其中 Pb 为进气道出口

反压。
  

表 3    DSI单级后掠唇口性能参数

Table 3    Performance parameters of single-stage

swept back lip of DSI

α/（°） σ Cd60 Pb/Pa

0 0.933 9 1.077 3 54 381.4
15 0.962 6 0.397 6 56 387.5

30 0.970 6 0.148 4 56 876.6

40 0.970 4 0.153 9 56 890.8
 
 

数据结果表明：当鼓包进气道唇口角度

α=0°时，（即唇口不后掠），进气道出口总压恢复

系数偏低，出口抗反压能力差，流场总压周向分

布不均匀，畸变指数 Cd60 高达 1.077 3，已经超过

了发动机容许的最大畸变值。图 8给出了 α=0°
时进气道流场参数分布，近壁面流线距离壁面

1 mm。由于唇口两侧的遮挡，鼓包压缩面排向两

侧的附面层无法及时排出进气道，在管道内出现

大面积分离。管道内分离区的存在会使进气道进

口的实际流通面积减小，导致进气道的流量系数

降低，因此鼓包进气道唇口必须采取后掠设计。
  

Ma
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图 8    α=0°唇口进气道流场参数分布

Fig. 8    Parameters distribution of α=0° lip inlet
 

当单级后掠唇口角度为 α=30°时，进气道的

总压恢复、流场畸变性能都是最佳，且由图 9可

知：唇口附近激波与鼓包表面垂直且接近封口，

管道内无气流分离，进气道流场品质良好。这与

李博[22] 在唇口后掠角度对进气道性能的影响方

面得出的结论相一致。故将其作为基准，与两级

斜切后掠唇口开展对比分析。为方便对比，记为

α=β=30°。 

YX 

Z

Ma 1.41.31.21.11.00.90.80.70.60.50.40.30.20.10

图 9    α=30°唇口进气道对称面马赫数等值线图

Fig. 9    Mach number contour of α=30° lip on symmetry plane
 

图 10是两级斜切后掠唇口进气道出口总压

恢复系数和畸变指数随二级后掠角度的变化情况，

由图可知两级斜切后掠唇口的进气道各性能参数

与基准唇口相差不大。当 β=40°时两级斜切后掠

唇口进气道总压恢复系数最大可达 0.972，比基准

唇口增大了 0.001 4，进气道出口畸变指数 Cd60 也

有所减小。表明用两级斜切后掠唇口方案设计的

鼓包进气道能够进一步提升进气道的气动性能。

这与李博等在文献 [25]中研究结果相一致。
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图 10    DSI两级斜切后掠唇口性能曲线图

Fig. 10    Performance comparison of two-stage

swept back lip of DSI
 

 2.2   唇口对飞机外流的影响

前面的研究结果表明：两级斜切后掠唇口和

基准唇口的进气道内部气动性能差别不大。但通

过对全机外部流场仿真发现：唇口的改变会直接

影响飞机外部流场，进而使飞机整体的气动作用

力发生变化。本节所讨论内容的数值模拟来流条

件及计算域边界条件设置仍按照文中第 1.2节所

列出的条件进行设置。

图 11是两级斜切后掠唇口飞机的升阻比

CL/CD 随不同二级后掠角度的变化情况。红色虚
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线 Base line为 α=30°基准唇口飞机的升阻比，其

值为 1.619 8。从图中可以看出，两级斜切后掠唇

口飞机的升阻比随着二级后掠角的增大先增大后

减小，当 β=35°时升阻比最大。表 4给出了不同

角度下两级斜切后掠唇口飞机整体升力系数

CL-total 和阻力系数 CD-total 及升阻比的具体参数，由

表可知：不同二级后掠角度对全机的升力系数影

响明显，而阻力系数的变化相对很小，因此在具

体分析唇口角度对飞机整体气动作用力的影响时

可忽略。

机翼是飞机产生升力的主要部件。表 5给出

了不同两级斜切后掠唇口机翼的升力系数 CL-wing
和阻力系数 CD-wing，由数据结果可知，唇口二级后

掠角的变化会对飞机机翼产生明显的影响。为进

一步分析产生这种现象的原因，本文分别取两级

斜切后掠唇口飞机的升阻比最大值 β=35°和最小

值 β=45°与基准唇口做对比分析，研究其对外部

流场的影响。

由图 1可知，本文所研究的物理模型为腹部

进气的常规布局飞机，进口截面位于机身中段机

翼下方，由鼓包进气道排出的气流可能会流向机

翼，对机翼所受的气动作用力产生干扰。因此本

文对比分析了不同两级斜切后掠唇口进气道进口

的流线，发现距离鼓包压缩面不同高度处的流线

分布情况类似。图 12给出距离鼓包压缩面 10 mm
处的空间流线分布，图中机翼的上翼面为 Z轴正

方向。由图 12可知，不同唇口后掠角度下进气道

进口和飞机外部流场的流线分布不同。图中蓝色、

红色、绿色虚箭头所指的方向分别为经两级斜切

 

表 4    两级斜切后掠唇口飞机气动性能

Table 4    Aerodynamic performance of two-stage swept

back lip（aircraft）

β/（°） CL-total CD-total CL/CD

30 0.036 9 0.022 8 1.619 8
32.5 0.037 1 0.022 6 1.638 0

35 0.037 3 0.022 6 1.654 2

37.5 0.037 2 0.022 6 1.649 9

40 0.036 1 0.022 6 1.596 7

45 0.034 6 0.022 7 1.521 4

 

表 5    两级斜切后掠唇口机翼气动性能

Table 5    Aerodynamic performance of two-stage swept

back lip （wing）

β/（°） CL-wing CD-wing

30 0.043 0 0.007 1
32.5 0.043 2 0.007 1

35 0.043 4 0.007 0

37.5 0.043 4 0.007 0

40 0.042 6 0.006 9

45 0.041 4 0.007 1
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β/(°)
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1.50
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D

图 11    飞机升阻比曲线图

Fig. 11    CL/CD performance comparison of aircraft
 

 

(a) β=35°

β=35°

Y

XZ
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(b) β=45°  

β=45°  α=30°  α=30°  

图 12    鼓包压缩面 10 mm处的空间流线分布

Fig. 12    Streamlines at 10 mm vertical compression surface
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后掠唇口排出的气流流向机翼上方、下方以及机

身的流线。两级斜切后掠唇口流向机身的气流与

基准唇口相比有所减少，而流向机翼的气流增多。

说明两级斜切后掠唇口相对于基准唇口对飞机机

翼的影响更大。

结合鼓包进气道排移附面层的作用，进一步

分析唇口对飞机外流场的影响。以基准唇口为例，

首先给出鼓包进气道进口沿流向距离机头 Y=
2.67 m（进气道进口前机身）和 Y=2.75 m（进气道

进口处）的总压恢复分布。如图 13（a）所示，Y=
2.67 m截面处，由于气流具有黏性作用，机身周围

环绕着一圈低能流，且机身两侧和下方低能流比

机身上方低能流多；Y=2.75 m截面处，蓝色低能

流区域出现了气动分界面。将图 13（a）气动分界

面区域用黑色虚线做了大致的划分，分别用数字

1和 2表示两个区域。

由图 13（b）进气道进口前的三股流线走势可

知：区域 1的低能流主要来自进气道两侧后掠唇

口排出的气流，如白色箭头所示。区域 2的低能

流一部分来自机身周围附面层堆积，如黑色箭头

所示，另一部分来自进气道前方经鼓包压缩面排

向两侧的气流，如黄色箭头所示。

图 14给出了不同两级斜切后掠唇口空间典

型位置的流场参数分布。由图 14可知：两级斜切

后掠唇口角度不同时其空间总压恢复和涡量分布

变化均较大。图 14（a）虚线方框所示区域可以看

出，Y=2.76 m时与 β=35°唇口相比，β=45°唇口机翼

下方与唇口之间的高低压气流分布更加不均匀，

进一步对比 Y=2.78 m处两者机翼下方空间涡量

场可知，在机翼上表面涡量分布基本相同的情况

下，β=45°机翼下方空间涡量增大会使该位置附近

机翼下表面的受力更大，产生的升力效果更佳。

 

(b) 基准唇口进气道进口处空间流线分布  

0.50

σ
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2

(a) 基准唇口Y=2.67 m和Y=2.75 m处空间总压恢复系数分布

图 13    DSI参数分布

Fig. 13    Parameters distribution of DSI
 

 

(a) Y=2.76 m处总压恢复系数分布

(b) Y=2.78 m处涡量分布  
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图 14    不同两级斜切后掠唇口空间流场参数分布

Fig. 14    Parameters distribution of flow field with different

two-stage swept back lips
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由上述分析可知：两级斜切后掠唇口主要影

响飞机机翼表面和下方空间气流参数分布。图 15
为不同唇口的机翼上下表面静压云图。图 15（a）
中对比了 β=35°唇口与基准唇口的机翼下表面静

压分布，图中点虚圈所示区域 β=35°唇口的机翼

下表面高压区域比基准唇口范围略大，且由

图 15（c）机翼上方点虚圈所示压力分布可知，

β=35°唇口机翼上表面高压区域范围比基准唇口

静压略小，结合表 5中的数据可知 β=35°两级斜

切后掠唇口机翼的升力系数大于基准唇口。对比

图 15（b）、图 15（d）中 β=45°两级斜切后掠唇口与

基准唇口机翼上下表面静压分布可知：β=45°机翼

下表面有 3处区域明显和基准唇口不同，除点虚

圈所示区域压力较低以外，图中 Line 1所示高压

带小于基准唇口，Line 2所示低压带区域大于基

准唇口。

此外，由图 15（b）还可以观察到：β=45°两级斜

切后掠唇口机翼下表面前缘受二级后掠唇口角度

的影响较大，特别是靠近翼根处的低压区域面积

明显比基准唇口大，这使得 β=45°唇口机翼下表

面整体的压力明显小于基准唇口。在 β=35°和

β=45°唇口的机翼上表面压力分布基本相同的情

况下，β=45°唇口机翼的下表面静压低导致机翼升

力系数较小。

C+p
C−p

上述机翼表面压力云图的变化能够定性地体

现鼓包进气道唇口对机翼下表面的影响。为定量

研究不同两级斜切后掠唇口角度对机翼表面压力

分布的影响，结合图 15（a）和图 15（b）中机翼下表

面压力云图变化较大的区域，给出沿展向 X=0.2

m、X=0.3 m、X=0.45 m、X=0.7 m处（即图 15（c）、

图 15（d）点虚线所示位置）的机翼剖面压力系数

分布如图 16所示，图中上半部分曲线为机翼下表

面压力系数分布，用右标尺“ ”表示；下半部分

曲线为机翼上表面压力系数分布，用左标尺“ ”

表示。

由图 16下半部分压力系数曲线可知，不同

唇口的机翼上表面在不同站位处压力系数分布

趋于一致，机翼下表面在不同站位处压力系数

分布则差别较大。且不同唇口压力系数变化较

大的位置均出现在机翼前缘和中部。图 16（a）

为不同唇口的机翼靠近翼根处剖面压力系数分
 

(a) β=35° (下表面) (b) β=45° (下表面)

(c) β=35° (上表面) (d) β=45° (上表面) 

β=35°α=30°  β=45°

Line 2Line 2

Line 1Line 1

α=30°  

β=35°α=30°  β=45°α=30°  

X=0.7 m
X=0.45 m

X=0.3 m

X=0.7 m
X=0.45 m

X=0.3 m

Pressure/Pa
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图 15    不同两级斜切后掠唇口机翼上下表面压力分布

Fig. 15    Surface pressure contour of wing with different two-stage swept back lips
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布曲线，当 β=45°时，机翼前缘位置压力系数变

化比 β=35°更剧烈，上下翼面压力差更大。且当

Y=2.75 m时 β=45°机翼下翼面压力系数曲线的峰

值约是 β=35°的 2.2倍，由图 14（b）可知 ，此时

β=45°机翼下方空间涡量更大，机翼升力效果更

好。此外，由图 16上半部分压力系数曲线分布

可知，在机翼下表面中部 β=45°唇口均使机翼压

力系数低于 β=35°和基准唇口，这与图 15（b）中

机翼下表面出现的 Line 1、Line 2等高低压区域

的变化规律相一致。而基准唇口与 β=35°两级

斜切后掠唇口在各个机翼站位处压力系数曲线

分布规律均接近。

以受唇口造型影响明显的机翼前缘为例，

图 17给出了沿流向 Y=2.76 m、Y=2.78 m、Y=2.80 m、

Y=2.85  m截面处的流场压力分布，分别对应

Slice 1、Slice 2、Slice 3、Slice 4切面。由图 17可

知机翼上方气流静压分布基本相同，机翼下方气

流静压分布则受唇口角度的影响明显。β=35°唇

口的大部分低压气流逐渐卷入远离机翼下方的主

流，而 β=45°唇口则将较多的低压气流引向机翼

下表面，最终造成了 β=45°唇口的机翼下方汇聚

了更多低压气流，使得机翼下方表面及空间压力

整体偏低，机翼产生的升力效果也被削弱。
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图 16    不同唇口构型机翼不同站位剖面压力系数分布

Fig. 16    Pressure coefficient distribution of station profiles with different lip models
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(a) β=35°

(b) β=45°

Pressure/kPa
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图 17    两级斜切后掠唇口飞机沿流向静压分布切面图

Fig. 17    Static pressure distribution along flow direction of

aircraft with two-stage swept back lip
 

最后，本文给出了基准唇口和 β=35°两级斜

切后掠唇口飞机的升阻比随攻角的变化情况。如

图 18所示，β=35°两级斜切后掠唇口飞机均比基

准唇口飞机的升阻比大，当飞行攻角为 2°时，

β=35°两级斜切后掠唇口飞机的升阻比相对于基

准唇口飞机的升阻比增大了约 0.1，其相对变化量

约为 1.5%。说明该飞行攻角下 β=35°两级斜切后

掠唇口溢流作用对机翼的积极影响进一步增大。
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图 18    不同唇口的飞机升阻比随飞行攻角的变化

Fig. 18    Lift-drag ratio of aircraft with different lips at different

flight angles of attack
 

 3    结　论

本文就两种不同后掠唇口构型对飞机内外流

气动特性的影响做了数值仿真研究，结论如下：

1）  唇口后掠能够使鼓包压缩面排向两侧的

附面层低能流更好地排出进气道。两级斜切后掠

唇口相比于基准唇口，能够通过唇口两侧“泄流”
的作用提升进气道的总压恢复系数，改善进气道

的出口流场总压畸变。在本文所研究的范围内总

压恢复系数最大可提升 0.001 4。
2）  对鼓包进气道位于机翼下方的常规布局

飞机来说，由鼓包进气道的压缩面和唇口共同作

用下排出进气道的气流会流向机翼，对机翼周围

空间的压力分布产生一定的影响，特别是机翼下

表面。两级斜切后掠唇口相比于基准唇口，由进

气道进口排出的气流更多地流向机翼且对机翼前

缘翼根处的压力分布影响最为明显。

3）  随着两级斜切后掠唇口二级后掠角的增

大，飞机的升阻比呈先增大后减小趋势。因此两

级斜切后掠唇口存在最佳二级后掠角度，可以有

效提升飞机整体的气动力特性。与基准唇口相比，

设计状态 β=35°最佳两级斜切后掠唇口增升率可

达约 1.1%，减阻率可达约 1.0%，升阻比最大增益

可达 2.1%。

4） 在 0°～6°飞行攻角范围内，β=35°两级斜切

后掠唇口飞机的升阻比均大于基准唇口。当飞行

攻角为 2°时，β=35°两级斜切后掠唇口的溢流作用

对飞机机翼的影响最大，其升阻比增大了约 0.1。
因此从进气道设计的角度讲，两级斜切后掠唇口

造型可以有效提高全机的气动布局升阻比。
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