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超声速进气道唇口剖面形状对飞机升阻比的影响
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摘　 要:针对一种采用无隔道超声速进气道的超声速靶机ꎬ使用数值仿真方法对内外流一体化

的全机流场进行数值模拟ꎬ研究不同唇口剖面形状对全机升阻比的影响ꎮ 结果表明:设计状态

下不同唇口剖面形状升阻比不同ꎮ 综合考虑高低速飞行马赫数在 ０° ~ ６°飞行攻角下ꎬ飞机的

气动力特性ꎬ长短轴比为 ９ ∶ １的椭圆唇口为最佳唇口剖面形状ꎮ
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０　 引言
近年来ꎬ随着飞机综合性能的不断提升ꎬ更高的机动

性、隐身性、经济性等飞机综合性能需求增加ꎬ需要飞行器

具有更高效的内外流气动特性以及良好的飞行性能和飞

行品质[１] ꎬ因此在设计时需要全面地考虑飞机和发动机

的匹配问题ꎬ飞机 /发动机一体化设计[２－４]的需求越来越

迫切ꎮ 其中飞机进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[５] ꎮ 为了在进

气道设计中更全面地考虑机身的影响ꎬ杨青真等[６]开发

了一种求解三维超声速前机身 /进气道内外流一体化的处

理程序ꎬ并通过分析计算结果验证了计算程序的正确性ꎮ
李博等[７]也对前机身 /进气道一体化进行了三维内外流

场数值模拟研究ꎮ
唇口是进气道的关键组成部件ꎬ唇口的设计不仅会对进

气道的内部气动性能产生重要影响[８－１１]ꎬ而且作为机身外形

的一部分ꎬ不同唇口对飞机外部流场也存在一定的影响ꎮ
本文研究无隔道超声速进气道唇口剖面形状对飞机

外部流场的影响ꎬ这一研究对飞机整体气动性能的提升具

有重要意义ꎮ

１　 研究对象及计算方法

１.１　 研究思路

本文的研究对象是接近上单翼布局的某涡喷超声速

靶机模型ꎬ如图 １(ａ)所示ꎮ 该靶机的进气道采用腹下进

气布局的无隔道超声速进气道(又称鼓包进气道)ꎮ 无隔

道超声速进气道三维造型示意图如图 １ ( ｂ) 所示ꎮ
图 １(ｃ)给出了该进气道的对称面二维示意图:进气道出

口截面直径为 Ｄꎬ鼓包压缩面的起始点至进气道出口截面

的长度为 ６.３Ｄꎬ喉道高度为 ０.４Ｄꎬ进气道出口位置距机头

１８.６Ｄꎮ 进气道进口的波系配置方案为“一斜一正”两波

系ꎬ鼓包压缩面采用锥导乘波体法生成ꎬ激波角 β ＝
５６.７５°ꎮ 同时为了满足流量捕获需求ꎬ唇口前缘点与机身

表面(压缩面起始点)的高度确定ꎬ所以在压缩面起始点

确定时唇口前缘点也确定ꎮ 进气道唇口采用后掠设计ꎬ
图 １(ｃ)中圆圈所示区域为该进气道的唇口剖面形状ꎬ放
大后如图 １(ｄ)所示ꎮ 按照项目要求ꎬ唇罩的厚度需保持

Ｈ＝ ０.０５Ｄ 不变ꎬ又由于唇口前缘点已经确定ꎬ所以外唇口

的长度 Ｓ 为固定值 ０.２Ｄꎮ
理论上讲ꎬ当来流流向进气道时ꎬ进气道进口前和进

气道外部的流动基本不受进气道内部通道形状的影响ꎮ
评价发动机进气道出口气动性能好坏的主要技术指标有

两个:一个是进气道出口的总压恢复系数 σꎬ另一个是进

气道出口的总压畸变指数ꎮ 本项目采用反映流场总压周

向分布不均匀程度的 ＤＣꎬ６０来衡量进气道出口流场的畸变

大小ꎮ 根据文献[１２]的研究结果可知ꎬ外唇口的改变对

进气道内部气动性能的影响很小ꎬ在研究进气道外部的流

动时ꎬ进气道内部气动性能基本保持不变ꎮ 且由文献
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[１２]还可知ꎬ本文所研究的几种唇口剖面形状在设计点

进气道的出口总压恢复系数均大于 ０.９７ꎬ畸变指数 ＤＣꎬ６０

均小于０.２５ꎬ进气道内部流场品质优良(本项目要求设计

点进气道总压恢复系数 σ>０.９２ꎬＤＣꎬ６０<０.３５)ꎮ

(a)B�EL�����

6�E!��+
�KEB�EE!E��

(b)�KEB�EE!E�4E�.���

�
	 �4U�FU

��C
U�FU

�0E
E!E
�	

T�
�4L

 (c) �KEB�EE!E�/L.���

�4L

�4 �� 

D

L=6.3D

ht=0.4Dβ

E!E
�	�L

7*
�"

(d) 
	�L�'�

S=0.2D

H
=0

.0
5D


	�4%
�
	

�
	�
	 ��
	
���

��
	
���

��
	
���

图 １　 某涡喷超声速靶机

本文主要研究唇口剖面形状对飞机外部流场的影响ꎮ
因此在唇口剖面形状设计时需保持内唇口型线不变ꎬ在唇

口的约束尺寸 Ｓ 和 Ｈ 下改变外唇口的剖面形状ꎮ
理论上认为ꎬ尖唇口进气道的阻力小ꎬ高速性能好ꎻ钝

唇口进气道的阻力大ꎬ低速性能好ꎮ 工程上常用的唇口形

状有两种:第一种是圆弧形唇口ꎬ超声速进气道的唇口圆

弧半径取值范围一般在 ５~１０ｍｍ之间ꎮ 另一种是唇口剖

面内外表面为长短轴不等的超越椭圆ꎮ 超越椭圆唇口的

外表面的型线是从前缘点向后到最大外部厚度处为 １ / ４
超越椭圆ꎻ内表面的型线是从前缘点向后到进气道内部型

面最小截面处为另外一段 １ / ４超越椭圆ꎮ

超越椭圆方程为

ｘ
ａ( )

ｎ

＋ ｘ
ｂ( )

ｎ

＝ １ (１)

当 ｎ ＝ ２ 时ꎬ为椭圆方程ꎮ 设计椭圆唇口时需以

图 １(ｄ)中限制唇口长度和厚度的 Ｓ 和 Ｈ 为约束条件ꎬ均
等地取椭圆长短轴比为 ３ ∶ １、６ ∶ １ 以及 ９ ∶ １ꎬ在文中对

应的简称分别为椭圆唇口 ３－１、椭圆唇口６－１和椭圆唇口

９－１ꎮ 圆唇口半径取 ５ｍｍꎬ简称圆唇口ꎮ
根据上述设计思路ꎬ结合对唇口研究的理论基础和工

程应用ꎬ本文对圆唇口、长短轴比不同的椭圆唇口以及尖

唇口飞机开展了三维流场的数值仿真研究ꎮ

１.２　 计算方法及算例校验

本文计算软件采用 Ｆｌｕｅｎｔ１６.１ꎬ三维数值仿真计算方

法采用 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程ꎮ 湍流模型选用 κ－ω ＳＳＴ 模

型ꎬ无黏对流通量离散使用 Ｒｏｅ － ＦＤＳ ( ｆｌｕｘ － ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ
ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ)格式离散ꎬ黏性通量采用二阶中心差分格式离

散ꎮ 选用隐式格式的时间推进以加速计算收敛和保持计

算稳定ꎮ
为验证本文湍流模型的可靠性ꎬ根据文献[１３－１４]给

出的模型尺寸和试验数据对 ＡＧＡＲＤ－Ｂ 标模进行数值仿

真ꎮ 该模型的三维造型如图 ２所示ꎮ

图 ２　 ＡＧＡＲＤ－Ｂ标模

标模试验来流条件为:Ｍａ ＝ １.４ꎬ来流静压 Ｐ ＝ ７２ ２７５.４
Ｐａꎬ来流静温 Ｔ＝ ２７０.２ Ｋꎬ侧滑角为 ０°ꎮ

飞机的升、阻力系数定义如下:

ＣＬ ＝
Ｌ

１
２ ρ¥υ２¥Ｓｒｅｆ

(２)

ＣＤ ＝
Ｄ

１
２ ρ¥υ２¥Ｓｒｅｆ

(３)

式中:Ｌ、Ｄ 分别为飞机的升力、阻力ꎻρ∞ 、ν∞分别为自由来

流密度和速度ꎻＳｒｅｆ为机翼参考面积ꎮ
由图 ３可知:ＣＦＤ结果与试验数据吻合较好ꎬ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ꎮ
本文对模型的计算域进行了结构化网格划分ꎬ近壁面

网格加密处理ꎮ 计算域入口为压力远场边界条件ꎬ计算域

下游和进气道出口为压力出口边界条件ꎬ各壁面为无滑移

绝热固壁边界条件ꎮ
仿真计算来流条件为:马赫数 Ｍａ∞ ＝ １.４ꎬ来流静压

Ｐ∞ ＝ １９ ４００.２ Ｐａꎬ来流静温 Ｔ∞ ＝ ２１６.６５ Ｋꎮ 设计状态攻角
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和侧滑角均为 ０°ꎮ
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图 ３　 仿真计算值和试验值对比

２　 结果分析

２.１　 设计状态唇口剖面形状对飞机升阻比
的影响

　 　 图 ４给出了设计状态下ꎬ不同唇口剖面形状对应的全

机升阻比ꎬ柱状图能够清晰、直观地体现出唇口形状的改

变对飞机升阻比的大小具有重要的影响ꎮ 图中尖唇口飞

机的升阻比最大ꎬ圆唇口飞机的升阻比最小ꎮ 升阻比最大

值和最小值相差可达 ０.２２４ꎮ 因此研究唇口剖面形状对飞

机气动力特性的影响有重要的意义ꎮ
根据图 ４可知椭圆唇口的飞机升阻比随着椭圆唇口

长短轴比的增大而增大ꎬ且椭圆唇口从长短轴比为 ３ ∶ １
增大到 ６ ∶ １时ꎬ升阻比增大了 ０.０８９ꎬ而椭圆唇口从长短

轴比为 ６ ∶ １增大到 ９ ∶ １ 时ꎬ升阻比增大了 ０.０２５ꎮ 说明

当椭圆唇口较小时ꎬ增大长短轴比能够明显增大飞机的升

阻比ꎬ当椭圆唇口长短轴比增大到一定程度时ꎬ继续增大

椭圆长短轴比对提升飞机升阻比的效果有限ꎮ 本文最终

以椭圆唇口 ９－１、圆唇口以及尖唇口为例分析其对飞机气

动力特性的影响ꎮ
进气道进口截面位于机身中段机翼下方ꎬ进气道唇口

的改变可能会对机翼产生直接的影响ꎮ 表 １ 给出了不同

唇口机翼的升、阻力系数ꎮ 由表中数据可知:不同唇口机

翼的升力系数差别较大ꎬ阻力系数则较为接近ꎮ
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图 ４　 设计状态下不同唇口剖面形状

对应的飞机升阻比

表 １　 设计状态下不同唇口剖面形状机翼的升阻力系数

唇口类型 机翼升力系数 机翼阻力系数

椭圆唇口 ３－１ ０.０４１ ８ ０.００６ ９

椭圆唇口 ６－１ ０.０４３ ０ ０.００７ １

椭圆唇口 ９－１ ０.０４２ ８ ０.００７ １

尖唇口 ０.０４３ ６ ０.００７ ３

圆唇口 ０.０４１ ６ ０.００６ ９

　 　 图 ５给出了设计状态下不同唇口剖面形状的机翼表

面静压云图ꎮ 由图可知ꎬ不同唇口的飞机机翼上表面压力

分布情况基本相同ꎬ机翼下表面压力分布变化则较大ꎮ
图 ５(ｂ)中尖唇口椭圆点虚圈所示区域的高压区范围明显

比其余两者大ꎬ高压区范围的增大有利于尖唇口飞机的机

翼产生更大的升力ꎮ 圆唇口在机翼下表面靠近前缘处出

现了蓝色低压带ꎬ这将会使机翼下表面的压力减小ꎬ从而

导致圆唇口飞机的机翼升力减小ꎮ
图 ５机翼表面静压云图给出了机翼剖面沿展向 ｘ ＝

０.２ｍ、ｘ＝ ０.３ｍ、ｘ ＝ ０.４５ｍ、ｘ ＝ ０.７ｍ 处的位置ꎮ 机翼不同

剖面处的压力系数曲线如图 ６ 所示ꎬ通过分析图 ６ 可知ꎬ
各唇口的机翼上表面压力系数变化趋势一致ꎬ数值上差别

不大ꎮ 机翼下表面的压力系数则在前缘和中部变化明显ꎮ
在机翼下表面前缘到中部ꎬ尖唇口的压力系数大于椭圆唇

口 ９－１和圆唇口ꎬ且在机翼中部出现下表面压力系数大

于上表面压力系数的现象ꎬ这说明该区域机翼产生负升

力ꎮ 当靠近机翼翼梢处时(ｘ ＝ ０.７ｍ)ꎬ这种负升力效果逐

渐消失ꎬ且由曲线与横轴的积分可知ꎬ尖唇口的面积积分

最大ꎬ圆唇口最小ꎮ 上述分析说明了机翼不同站位处压力

系数的变化与图 ５机翼表面压力云图的变化规律具有一

致性ꎮ 唇口剖面形状主要通过影响机翼下表面前缘和中

部的压力分布来影响机翼的受力ꎮ
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图 ５　 设计状态下不同唇口剖面形状的飞机机翼

上下表面静压云图
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图 ６　 不同站位处机翼剖面压力系数曲线

２.２　 高、低速飞行马赫数下唇口剖面形状
对飞机升阻比的影响

　 　 进气道唇口的形状对高低速飞行很敏感ꎬ设计状态时

尖唇口飞机的气动力特性最佳ꎬ但飞机从起飞到巡航这个

过程会经历很多飞行条件的变化ꎬ必须保证飞机气动力特

性和进气道性能在尽可能宽的速域内都保持良好的性能ꎮ
以设计马赫数 Ｍａ＝ １.４作为该靶机的高速飞行马赫数ꎬ以
Ｍａ＝ ０.８作为该靶机的低速飞行马赫数来研究不同唇口

在高低速飞行马赫数下对飞机升阻比的影响ꎮ
由图 ７可知ꎬ低速飞行状态(０°攻角)椭圆唇口 ９－１

飞机的升阻比最大ꎮ 比尖唇口大了 ０.１００ꎬ比升阻比最小

的圆唇口大了 ０.２３８ꎮ 通过与 ２.１ 节相同的分析方法可

知:不同唇口的飞机升阻比变化的原因仍是唇口对机翼下

表面的压力分布产生了干扰ꎮ
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图 ７　 低速飞行状态下不同唇口剖面形状对应的飞机升阻比

图 ８给出了高低速飞行马赫数下不同唇口飞机的升

阻比随飞行攻角的变化ꎮ 由图可知ꎬ不同唇口的飞机升阻

比变化规律相同ꎬ圆唇口飞机的升阻比在高、低速飞行马

赫数下均最低ꎮ 由图 ８(ａ)可知ꎬ高速飞行马赫数下ꎬ尖唇

口和椭圆唇口 ９－１ 飞机的升阻比在数值上接近ꎮ 由图 ８
(ｂ)可知ꎬ低速飞行马赫数下ꎬ椭圆唇口 ９－１ 比尖唇口飞

机的升阻比略大ꎬ当飞行攻角为 ４°时ꎬ椭圆唇口 ９－１比尖

唇口飞机的升阻比大了 ０.１００ꎮ
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图 ８　 高、低速飞行马赫数下不同唇口飞机的升阻比

随攻角的变化曲线图

　 　 综合考虑飞机的高低速飞行性能可得出:长短轴比为

９ ∶ １的椭圆唇口为本文所研究的范围内唇口剖面形状最

佳型面ꎮ

３　 结语

利用数值仿真方法模拟了进气道的不同唇口剖面形

状对飞机升阻比的影响ꎬ得出以下结论ꎮ
１)设计状态下不同唇口剖面形状的飞机升阻比不

同ꎮ 改变唇口剖面形状可以使机翼下表面前缘和中部的

压力分布发生变化ꎬ导致机翼的升力发生改变ꎬ最终影响

飞机的升阻比ꎮ
２)设计状态下尖唇口飞机的升阻比最大ꎬ该状态下不同

唇口飞机的升阻比最大值和最小值之差约为 ０.２２４ꎮ 低速飞

行状态下椭圆唇口 ９－１飞机的升阻比最大ꎬ该状态下不同唇

口飞机的升阻比最大值和最小值之差约为 ０.２３８ꎮ

　 　 ３)在 ０° ~６°飞行攻角时ꎬ高马赫数(Ｍａ ＝ １.４)下尖唇

口飞机与椭圆唇口 ９－１ 飞机的升阻比相差不大ꎮ 低马赫

数(Ｍａ ＝ ０.８)下椭圆唇口 ９－１ 飞机的升阻比略大于尖唇

口ꎮ 考虑到飞机的高低速飞行性能ꎬ最终得出长短轴比为

９ ∶ １的椭圆唇口为最佳唇口剖面形状ꎮ
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