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某型飞机表面局部压力计算

童中翔， 翠庆刚
(空军工程大学工程学院，陕西西安 710038)

摘 要:根据流场的叠加原理，用平面点源、点汇、二元直匀流叠加而成的流场模型，模拟某型飞机

机身的表面流场。该流场模型的主要参数与机身几何参数一一对应，只要代入机身几何数据，就可

以求出该模型的精确表达式。再根据实际飞行条件，把该流场模型转化为三元流场，根据流场特

性，可以确定机身表面的压力分布规律。通过与该型飞机实验数据的比较可知，此模型及计算程序

精度较高，具有普遍的适用性。
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某型飞机在飞行训练中，后舱玻璃突然破碎，造成极大的飞行隐患，危胁飞行安全。经分析，后舱玻璃破

碎是机身表面压力系数过大所致。对此，需要计算飞机机身的表面压力，以解决该问题。同时，飞机表面压

力计算，对于确定飞机结构强度，计算飞机飞行性能，以及在飞行仿真中都有极大的应用。

该机机身细长，近似为一个旋成体，飞行中大部分时间为定常平飞，且迎角、侧滑角、偏航角，滚转角都较

小。可以假设机身绕流均匀对称，并可以简化为一个二元流场。用一个平面点源、点汇、二元直匀流相叠加，

可以得到-个类似于机身绕流的流场模型。此模型的主要参数就是点源、点汇的强度矶、Q2 ， 它们之间的距

离 J 和二元直匀流的速度凡。只要求出它们的值，就可以确定机身表面的压力分布。

1 求点源、点汇的强度及其距离

设直匀流的速度为凡，平面点源、平面点汇的强度分别为矶、Q2 ， 点源、点汇之间的距离为 1 ，建立平面

直角坐标系，取点源为坐标原点。，水平向右为 Z 轴，则它 叫

们叠加形式见图 10 二二三主丰=一一→
兰主卢亏忑一 , 。 ι~飞\B

由于该型飞机的巡航速度为 500 km/h，所以取几兰兰、 V1JIF t - V~ 命 ../ I 

500 km/h ，因为该机机身前后基本对称，所以点源、点汇的飞-之三工F
强度相等，即 Ql = Q2 。根据叠加原理，叠加后流场的速度 图 1 点源、点汇、直匀流叠加图
位和流函数分别为川

酌 ， y) = Vox +t1n(x2 +l) -t1n[ (x _l) 2 +山

于是流场中各点的速度方程为

V a空 - V .L立「一王一 x - l_ l.V- 壁-豆「一工一 y
'. ax 刊 '2τL x2 + l (x _ 1) 2 + y2 J ，可 -ay -2TTLt+y2(z-I)2+y2 」

由图 1 可知 A ，B 两点速度为零，是驻点，把 V. =0 , y =0 代人式(2) ，解得

x 1 2 = 1/2 :tJ12 + 2QlIτVo/2 0 设该机机身长度为 α，于是可得 : Ix] - x 2 1 =α。经整理得

e +2Qν11' Vo = α2 

收稿日期 :2003 - 05 - 15 
作者简介:童中翔(1958 - ) ，男，河南洛阳人，副教授，主要从事流体力学和飞行仿真研究，

(2) 

(3) 



14 空军工程大学学报(自然科学版) 2004 年

又因为当 x =112 时，点源、点汇所引起的 y 向分速度 Vy 大小相等方向相反，所以在 x =l/2 处 Vy =0。而

它们引起的 V. 却是大小、方向都相同，并指向 Z 正向，把 x =112 代人式(1)得:

飞=凡 + Ql [ 1/ (12 + 4y2) ] 1τ(4) 

机身厚度为 h ， 把 y =hI2 , y =0 ，代人式(4) ，并计算在 x =112 处，流线 APB 所围区域内的平均速度为

V=(V，o+ 凡/2)/2 = 凡 +QIτ1 + Ql/τ (12+h2 ) (5) 

因为在 x = 112 处，从点源 O 发出的流量为 Q 的流体全部在流线 APB 所围区域内以平均速度 V流向右

边，而机身厚度为 h ，于是得到 V= Qlh ， 即

几 +QIτ1 + Qllτ(e + h2) = Qlh (6) 

查该机有关资料，机身长度 α=34.8 m，机身高度 h =2. 5 m，又己知几 =500 kmlh = 138. 9 mls ，代人式

(2) 、 (3) 、 (5) 、 (6) ，联立求解，即

12 + 2QlIτVo=α 几 +QIτl + QIτ(e + h2) = Qlh 

解得 :Q =364. 3 m2/s , l =34 m。

2 建立二元流场模型

把驻点 A 的坐标代人流函数方程，因为 ()A = 矶=节，得

ψAPB = VOYA + Q() A127r - Q() A./2τ =0 

根据 P(x ， y) = C ，可得流线方程为

吭PB - 白OYA + ;:{Larctan 工 -faretani丁 =0
L.7r X L.7r X - L 

流场上的各点的压力用伯努力方程求出:

(7) 

(8) 

(9) 

P = (Po + 几2/2) - (V; + 巧 )/2 (10) 

其压力系数为 P = 2 ( P - P 0 ) 1 pv~ = 1 - (v: + v~ ) 1吗 (1 1 ) 

于是速度方程(1)、流线方程(9) 、压力系数方程(10)构成一个二元流场模型[2] 整理为

r:y瓦h川川γ忖'y + .f2-乒μ」μu阳〕ιnιι.L_牛-
:l7τ X :l7τ X -l 2τ "X. + y' (x -l)' + y' 

(12) 
i[-L- rl d=1-u气旦

y 2τLZ2+y2(z-J)2+y2 」 UO

式中 : Q = 364. 3 m2 1 s , l = 34 m , Vo = 138. 9 mI s 。对应每一个都有一个压力系数 P与之对应，此模型对其它
各类飞机也适用。

3 压力系数求解及与实际比较

我们已经建立了一般的二元流场模型，但还要根据具体的飞行条件，把此模型转化为三元流场，并考虑

到实际中的干扰，对结果进行加权校正。飞机在正常飞行中都有迎角 α ，只不过通常 α 较小，其绕流仍类似
于图 1 ，只是流动不再对称。迎角的主要影响是使气流产生了绕机身的周向流动。机翼的影响主要是改变

了机身的局部迎角，另一方面在机身上引起 Z 向的诱导速度 Vz和洗流速度 VFY 。
综合考虑机身和机翼的影响[3] 可以设

P rcal = k]k2P (13) 

式中 :k] 与迎角有关，可表示为 k] =!(α) 均与机翼的安装角 ψ它与弦长度 b 有关，可以表示为 ι=!(ψ，的。
由于该型飞机的飞行速度较低，迎角引起的绕流增益较小，机翼引起的 V'.与 VFY都较小，为简化计算，可以取

k] ， k2为常数。根据实验数据，取 k] = 1. 1 , k2 = 1. 15 ，于是得实际压力系数为

P ..0] =ιιP = 1. 265 P (1 4 ) 

对该型飞机，由于发动机装在机翼根部，紧靠机身，还要考虑发动机对机身绕流的影响[4] 。设发动机空
气流量为 G ，推力为 P"喷口的气流速度为 V' ，有 P， = GLlv = G( V' 才。) ，即 V' =P/G +voo 
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所以，从发动机喷口位置开始，速度 VZ增加了 V' ，最后为 V二 =V. + V' =v. +vo +P，IG。将此式代入式

(12) 并与式(14)联立，即可求出机身上各点的实际压力系数。已知该型飞机发动机的额定推力为 7650 kg , 

空气流量为 162 kgls ，带人式(12) 经计算，绘制出机身上各点的压力系数曲线[3] 。

此流场模型计算的压力系数曲线与风洞测试的压力系数曲线 F 

相比较，结果见图 2 。

由图 2 可以看出，在机身顶点 A 处，压力系数 P = 1 从 A 点往

后 ， P 迅速下降，在距 A 点不远处 ， P 降为零，说明该处速度已达到

远前方来流速度几;此后，气流沿机身表面加速，经过一段距离以

后，流速达到最大 ，P达到最小，这一点称为最大速度点，或最低压力

点;过了最大速度点后，流体开始减速，压力系数变大。由于该型飞

机的发动机装在机翼根部，所以发动机的进、出口气流对机身绕流影一计算叫础

响较大，特别是在喷口处，由于速度的急剧增大，导致压力系数迅速

减小，形成阶跃性的变化。在机后无穷远处，速度已和来流速度相

x ,, , 
与
，~

，
阳
，

h睛
，

一-实际压力系数

图 2 两种曲线的对比

同 ， P 又趋于零。

与实际数据比较可知，此模型计算比较精确，能够较好地反应飞机机身表面的压力分布规律，用此方法

可以解决实际问题，对其他飞机也很适用。
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A Local Pressure Algorithm of a Certain Airplane Surface 

TONG Zhong - xiang; ZHAI Qing - gang 

(The Engineering Institute , Air Force Engineering University , Xi' an , Shaanxi 710038 , China) 

Abstract: The pressure of a certain airplane surface is calculated. Based on the supe甲ose principle of current 

field , a two - dimension model with a planar point - fountain , a point - converge and a constant current of current 

field is established. According to 出e corresponding relationship between the main parameters of the model and the 

geometric parameters of the airframe , the model can be translated to three - dimension and expressed accurately. 

The rule of pressure distributing on the airframe surface can be gained from the characteristics of the current field. 

Finally , the contrast between the experiment and the calculation shows 出at the model and the procedure are exact , 

and the model can be used in a wide range. 
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