
International Journal of Fluid Dynamics 流体动力学, 2023, 11(4), 112-130 
Published Online December 2023 in Hans. https://www.hanspub.org/journal/ijfd 
https://doi.org/10.12677/ijfd.2023.114011   

文章引用: 文豪, 刘光远. 上翘收缩型模型后体绕流特征与阻力相关性分析[J]. 流体动力学, 2023, 11(4): 112-130.  
DOI: 10.12677/ijfd.2023.114011 

 
 

上翘收缩型模型后体绕流特征与阻力相关性 
分析 

文  豪，刘光远 

中国空气动力研究与发展中心，四川 绵阳 
 
收稿日期：2023年9月22日；录用日期：2023年10月10日；发布日期：2023年12月21日 

 
 

 
摘  要 

运输机类模型后体通常具有上翘、收缩的外形特点，这种后体与传统平直型后体绕流之间存在显著差异，

而目前国内对上翘收缩型后体绕流的研究主要集中于优化减阻方面，对该类后体流动特性、尾腔压力分

布以及支架干扰影响认识较少，给风洞试验方案设计、模型阻力特性分析带来较大的困难。本文采用数

值模拟与试验测试相结合的方法，研究上翘收缩型后体模型绕流特点，分析支架机构对模型尾腔压力的

远场干扰影响，并基于数值计算结果分析了上翘角和收缩比对运输机后体绕流特性的影响，提出了一种

基于后体底部压力的阻力相关性分析方法。 
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Abstract 
The rear body of transport aircraft models usually has the appearance characteristics of upwarp-
ing and shrinking, which is significantly different from the flow around traditional flat rear bodies. 
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Currently, research on the flow around upwarping and shrinking rear bodies in China mainly fo-
cuses on optimizing drag reduction. There is little understanding of the flow characteristics, tail 
chamber pressure distribution, and support interference of this type of rear body, which brings 
significant difficulties to the design of wind tunnel test schemes and the analysis of model resis-
tance characteristics. This article adopts a combination of numerical simulation and experimental 
testing to study the flow characteristics of an upwarped and contracted rear body model, analyze 
the far-field interference effect of the support mechanism on the model’s tail cavity pressure, and 
based on the numerical calculation results, analyze the influence of upwarping angle and contrac-
tion ratio on the flow characteristics of a transport aircraft’s rear body. A resistance correlation 
analysis method based on the bottom pressure of the rear body is proposed. 
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1. 引言 

在大型飞机的机身后体设计时，为了方便货物的装卸、武装伞兵的运输与投放、缩短起落架长度和

避免飞机起降时机身尾部触地，往往将机身后体设计成有较大上翘角的后体形式，俗称“船尾形”。在

巡航飞行时，上翘后体周围的绕流会出现横向流动，且后体处于全机边界层发展的下游，因此上翘后体

的边界层容易出现漩涡分离流动，导致机身尾部出现较强的负压区，后体表面存在一定压力梯度，这是

大飞机构型后体与传统平直后体绕流间的本质差异。 
目前国内、外有关大型飞机后体流动机理的研究不够全面。国外仅在 20 世纪 80 年代开展了增压变

雷诺数条件下的大型飞机后体压力分布研究[1]。而国内研究主要集中于大型飞机后体减阻方面。其中，

黄涛等[2] [3]采用表面油流、烟线/激光片光显示和部件测力等试验方法，获得了随迎角由负至正增加，

后体绕流的上分离–无分离–下分离的变化过程。张建军[4]采用 CFD 方法研究了侧鳍安装角、长度及厚

度等几何参数对运输机上翘后体减阻效果的影响，给出了侧鳍几何参数的影响规律和设计原则。于彦泽

等[5]研究了大型飞机机身后体的流动特征和机理，并采用涡流发生器对流动分离进行控制，讨论了不同

参数对减阻效率的影响。程克明等[6]应用后体局部喷流主动控制技术对翼身组合体后体减阻进行了试验

研究，结合尾流测压分析了喷气布局和喷气量对机身后体分离的控制效果，获得了良好的减阻效果。韩

松梅等[7]通过测压试验结果，分析了迎角和起落架舱对大型飞机后体阻力的影响，结果表明大型飞机的

机身后体流动分离是导致巡航阻力增加的一个重要因素。 
以上工作在增进上翘、收缩后体绕流机理和后体参数设计等方面具有较大的促进意义，但目前的研

究主要集中于优化减阻方面，对后体绕流及分离特性缺少系统研究；同时，船尾型后体底阻修正、支撑

干扰影响等方面还没有深入分析，给试验设计和数据分析带来了较大难度。典型上翘、收缩型后体模型

尾支撑实验示意图见图 1 所示。可以看出，模型后体绕流不仅受尾支杆的粘性近场干扰，支架机构堵塞

的远场干扰也会对后体绕流产生影响；图 2 给出了俄罗斯 T-128 跨声速风洞中进行的运输机模型试验上

翘收缩后体油流结果，可以看出明显的后体流动分离线。由于后体处于机身附面层发展的下游，其外形

的上翘和收缩极易引起气流的分离，导致机身尾部出现较强的负压区，后体表面存在一定压力分布梯度，
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这是大飞机构型后体与传统后体绕流间的本质差异。该差异对试验结果的影响主要体现在模型底阻计算/
修正，以及支架干扰对后体绕流影响两个方面。 

目前高速风洞试验模型多采用尾支撑方式，由于支架系统的存在，带来后体绕流场畸变和底压分布

的改变，直接影响对模型前阻、巡航效率等的准确预测，目前只能利用辅助支撑方式采用两步法试验测

量支架干扰量，并在试验后进行统一修正。但是该试验方法仅考虑支架干扰对模型气动特性的宏观影响，

忽略了底压变化以及模型后体流动特征等细节因素。同时，由于不同设备间支架、流场、洞壁、波反射

等数据差异因素较多，无法准确评估支架干扰对数据准度影响的具体量级，增大了不同试验设备间数据

相关性分析的难度，一定程度上限制了试验数据的大胆使用。 
实际上，底压变化是支架干扰状态的直接反应，并前传影响模型后体表面压力分布。因此，底压与

模型后体形状阻力之间必然存在一定关联。国外研究结果表明，战斗机类模型后体形状阻力与底压之间

存在唯一的对应关系，在一定底压范围内这种关系基本上是线性的，见图 3 所示。利用该关系可以分析

支架干扰对底部绕流特征的影响，并作为两步法的一种辅助手段评估和分析不同风洞设备和支架形式的

阻力数据相关性。 
大型军、民用运输机风洞试验技术是飞行器研制急需完善的试验技术之一，这类试验的主要特点是

对阻力系数测量精度要求较高。因此，阻力系数是否准确，对飞机的航程与航时影响很大，关系到飞机

使用过程费效比，直接影响飞行器研制进度和质量。本文系统研究了上翘、收缩型后体区域流动特性，

通过数值模拟与试验方法，对比该类型后体与传统平直后体绕流的差异，分析后体表面及底部压力分布

的均匀性，获得上翘、收缩型后体绕流及附面层分离特点，以及支撑系统对上翘、收缩型后体绕流的影

响规律。通过该研究，可增进对大飞机上翘、收缩型后体绕流机理的理解，对不同试验设备间阻力相关

性分析以及尾支撑干扰评估/修正具有一定的指导作用。 
 

 
Figure 1. Experiment on the support of the rear body model 
after contraction and upwarping [8] 
图 1. 收缩上翘后体模型尾支撑实验示意图[8] 

 

 
(a)                              (b) 

Figure 2. Flow visualization of T-128 wind tunnel rear body area [8] 
图 2. T-128 风洞[8]后体区域表面流动显示 

2. 后体绕流相关性分析 

本文以运输机模型为研究对象，该模型采用上单翼、高平尾及翼吊发动机构型，机翼安装角 3˚。模
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拟上翘角和收缩比影响时，为突出后体外形参数变化影响，计算翼身组合体状态；模拟支架远场干扰影

响时，为与验证试验保持一致，计算了全机状态。 
 

 
Figure 3. The relationship between the drag and the bottom pressure of the traditional 
model’s rear body shape 
图 3. 传统模型后体形状阻力–底压关系 

2.1. 理论分析 

2.1.1. 控制方程 
本文采用守恒形式的 N-S 方程作为流畅控制方程，利用无量纲化处理可将方程改写为如下形式： 

Re
v V v vn E F GE F GV

t
Q

ξ η ζ ξ η ζ
 ∂ ∂ ∂∂ ∂ ∂ ∂

+ + + = + + ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ 
                         (1) 

式中，V 是 Jacobi 倒数， vη 是粘性开关参数(当 vη  = 0 时，(2.1)式为 Euler 方程，当 vη  = 1 时，(1)式为

N-S 方程)；Q 是守恒变量， E 、 F 、G 是无粘对流通量， VE 、 vF 、 vG 是粘性扩散通量。方程(1)无量

纲化时所引入的参数分别为密度 ρ∞ ，速度 v∞ ，压力 P∞和能量 2Vρ∞ ∞ ，温度 ( )1 Tγ γ ∞− ，长度 L，时间 L V∞ ，

粘性系数 μ∞。 

2.1.2. 离散方法 
对(1)式采用隐式解法，得到一个非线性方程组，即： 

( )

( )
( ) ( )1

R
,1

e

nn n
v V v vn E F GQ E F G E F GV

t
ω ω

ξ η ζ ξ η ζ ξ η ζ

+
     ∂ ∂ ∂∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂

+ + + + − + + = + +    ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂     
       (2) 

将(2)式按时间方向展开，即以Q 为待求变量写成拟线性形式，舍去高阶项，并令 ( ) ( )1n nQ Q Qδ += − ，

于是可得下式： 

,V Q A B C Q RHS
t
δ ω δ

ξ η ζ
 ∂ ∂ ∂

+ + + = ∆ ∂ ∂ ∂ 
                           (3) 

以及 
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( ) ( )

R
,

e

nn
v v v vn E F GE F GRHS

ξ η ζ ξ η ζ
   ∂ ∂ ∂∂ ∂ ∂

= − + + + + +  ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂   
                       (4) 

式中，A、B、C 分别是对流通量 E 、 F 、G 对Q 的 Jacobi 矩阵。令： 

,
2

AA IA βγ± ±
=                                       (5) 

其中， ( )( )maxA Aγ λ= ，这里 ( )Aλ 为矩阵 A 的特征值，同理定义 B±和C± 。 
对式(3)左边时间项采用 LU 分解，右边的空间项采用 Roe 差分格式离散[9]。同时，为了加快收敛速

度，采用多重网格技术[10]，计算时采用三重网格。 

2.1.3. 湍流模型 
本文采用 k-ω SST(剪应力输运)湍流模型[11]，该模型是 Menter 在 Wilcox 提出的基本 k-ω 湍流模型的

基础上，充分利用了 k-ω 湍流模型对逆压梯度比较敏感的特点而提出的，它能够模拟较大分离的流动；

在远离附面层的流场中，采用 k-ω 湍流模型，克服 k-ω 模型对自由来流条件比较敏感的缺陷，提高了模

型的稳定性。公式(6)至(8)为无量纲化的 k-ω SST 模型方程，方程中已经加入了可压缩修正，其具体形式为： 

( ) ( ) 1 2 ,t
i k k k

i i k i

kk u k C P C k
t x x x

µρ ρ µ ρ ω
σ

  ∂ ∂ ∂ ∂
+ = + + −  ∂ ∂ ∂ ∂  

                    (6) 

( ) ( ) 2
1 2 ,t

i k
i i i

u C P C
t x x x kω ω

ω

µ ω ωρω ρ ω µ ρω
σ

  ∂ ∂ ∂ ∂
+ = + + −  ∂ ∂ ∂ ∂  

                  (7) 

,t
kCµ

ρµ
ω

=                                        (8) 

其中σk = 2.0，σω = 1.4，Ck1 = 1.0，Ck2 = 0.09，Cω1 = 0.555，Cω2 = 0.83，Cµ = 0.09。 

2.1.4. 计算网格 
对 CFD 计算而言，网格质量直接影响 CFD 计算的精度，在计算方法已确定的情况下，网格的质量

起着主要的作用。一个良好的计算网格，必须是贴体、正交、连续、光滑、在特定的区域内有足够的密度。 
计算网格采用多块对接网格的形式，靠近物面区域生成附面层网格，法向第一层网格距离 y+满足粘

性模拟的要求。每一个子区域网格采用无限插值方法(TFI)生成，并根据需要进行椭圆方程优化。为减少

计算量，仅模拟半模，网格量约 1000 万，其中物面网格及对称面网格如图 4 所示，不同后体外形及支撑

机构位置的模型网格如图 5 所示。 
 

 
(a)                       (b) 

Figure 4. Calculation grid of upturned and contracted rear body 
model. (a) Surface grid; (b) Symmetric grid 
图 4. 上翘收缩型后体模型计算网格。(a) 表面网格；(b) 对称面网格 
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(a)                       (b)                        (c) 

 
(d)                       (e)                        (f) 

Figure 5. Grid division of different rear body shapes and support mechanism positions. (a) Rear 
body 1; (b) Rear body 2; (c) Rear body 3; (d) Support mechanism 1; (e) Support mechanism 2; 
(f) Support mechanism 3 
图 5. 不同后体外形及支撑机构位置网格划分。(a) 后体外形 1；(b) 后体外形 2；(c) 后体

外形 3；(d) 支撑机构位置 1；(e) 支撑机构位置 2；(f) 支撑机构位置 3 

 
为减小网格差异导致的计算结果偏差，不同参数外形对应的计算网格通过基于弧长的无限插值方法

生成，网格变形算法如下(y，z 方向处理与 x 方向相同)： 

( ) ( ) ( )1 , ,new old new old
surface surfacejx arc j x x x x x∆ = − × − = + ∆                        (9) 

( )
2 2

,
njj

l larc j L L=∑ ∑                                  (10) 

( ) ( ) ( )2 2 2
1 1 1 ,l l l l l l lL x x y y z z− − −= − + − + −                          (11) 

式中， 1, , nj j= � 为物面法向的网格点序号。 
采用这种方法对于后体区域外的网格点，变形前后位置保持不变，与其对应的空间网格点在变形过

程中也保持不变，因此能够最大限度的使网格变形区域局限在模型后体范围内，减小参数变化前、后由

于网格不同造成的数值计算误差。 

2.2. 数值仿真 

本文主要模拟后体收缩比和后体上翘角两个几何参数对后体阻力的影响规律；此外，为获得上翘、

收缩型后体模型尾腔压力分布均匀性，分析支撑机构远场干扰对后体阻力的影响，开展了变底压数值模

拟，计算了尾支撑机构不同位置时的后体绕流特性。主要计算内容见表 1。 

2.2.1. 上翘、收缩后体绕流特性分析 
本文拟研究大型运输机模型上翘角和收缩比分别为 β = 8˚，η = 0.21。图 6 和图 7 分别给出了该后体

模型表面压力、马赫数分布，以及后体区域流线图，可以看出： 
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Table 1. Numerical calculation of the flow around an upward contracted rear body 
表 1. 上翘收缩型后体绕流数值计算 

状态 η β/˚ L/mm 备注 

state 1 0.21 8 无 基本外形 

state 2 0.14 

8 

无 

后体收缩比影响 

state 3 0.28 无 

state 4 0.35 无 

state 5 0.42 无 

state 6 0.49 无 

state 7 

0.21 

4 无 

后体上翘角影响 

state 8 6 无 

state 9 10 无 

state 10 12 无 

state 11 14 无 

state 12 

0.21 8 

1800 

支撑机构位置影响 

state 13 1600 

state 14 1400 

state 15 1200 

state 16 1000 

state 17 800 

 
a) 随着轴向位置后移，后体上表面压力先减小后增大，而下表面压力系数由−0.11至−0.01单调递增，

因此均存在较大的逆压梯度； 
b) 在后体中前部，表面压力系数沿横向(周向，下同)由上表面 0.03 至下表面−0.07 逐渐减小，存在

较大的顺压梯度，导致流线向下偏移； 
c) 在后体中后部，表面压力系数沿横向由下表面−0.01 至上侧面−0.05 逐渐减小，存在较大的逆压梯

度，导致流线在后体下侧面汇集； 
d) 在轴向逆压梯度作用下，上、下表面的气流在后体尾端均减速；在横向逆压梯度作用下，气流由

上表面至下表面减速，尤其下表面出现了马赫数接近为 0 的区域； 
由于逆压梯度的存在，后体下表面及侧面容易产生流动分离，并在尾迹区形成漩涡流向下游，造成

尾部附近压力进一步降低，从而产生较大的压差阻力。 

2.2.2. 收缩比对后体绕流影响 
为分析后体收缩比对后体绕流的影响，固定后体上翘角 β = 8˚，改变后体收缩比，计算了 η = 0.14~0.49

的后体绕流场，图 8 和图 9 给出了压力分布、马赫数分布及流线图，可以看出： 
a) 随后体收缩比增大，后体尾部上、下表面的压力均减小。主要原因是后体收缩比增大致使尾部变

钝、尾部截面积增大，气流到达尾部时因流管变细而速度加快，因而压力降低； 
b) 由于后体中后部上、下表面的压力降低，从中后部到尾端区域上、下表面的轴向逆压梯度均增大。

在粘性的作用下，上表面高马赫数区域减小、下表面低马赫数区域增大。 
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Figure 6. Surface pressure and streamline of upwarped and 
contracted rear body (η = 0.21, β = 8˚) 
图 6. 上翘收缩型后体表面压力和流线图(η = 0.21, β = 8˚) 

 

 
Figure 7. Cloud chart of Mach number on the surface of 
upward warping and contraction type after body (η = 0.21,  
β = 8˚) 
图 7. 上翘收缩型后体表面马赫数云图(η = 0.21, β = 8˚) 

 

 
(a) η = 0.35, β = 8˚ 
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(b) η = 0.42, β = 8˚                             (c) η = 0.49, β = 8˚ 

 
(d) η = 0.14, β = 8˚                             (e) η = 0.28, β = 8˚ 

Figure 8. Surface pressure and streamline diagram of upturned shrinkage type after body (with different 
shrinkage ratios) 
图 8. 上翘收缩型后体表面压力和流线图(不同收缩比) 

 

 
(a) η = 0.14, β = 8˚ 
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(b) η = 0.28, β = 8˚                             (c) η = 0.35, β = 8˚ 

 
(c) η = 0.42, β = 8˚                             (d) η = 0.49, β = 8˚ 

Figure 9. Cloud map of Mach number on the surface of upward shrinkage type after body (with different 
shrinkage ratios) 
图 9. 上翘收缩型后体表面马赫数云图(不同收缩比) 

 
图 10 和图 11 给出了不同收缩比时模型后体表面沿横向和轴向的压力系数分布情况，其中横向截取

位置为模型后体的起始截面和 80% La 截面，轴向截取位置为机身中轴线(机身后体轴向位置为 823~1256 
mm)，可以看出： 

a) 沿横向，在后体起始截面，从上表面至下表面压力系数近似线性减小，存在明显的顺压梯度，将

导致流线向下表面偏移，且量值随着收缩比的增大而略增大，偏移强度增加； 
b) 沿横向，在 80% La 截面，从侧面至下表面，压力系数增大，存在明显的逆压梯度，且量值随着

收缩比的增大而略增大，将导致后体绕流出现分离流动； 
c) 沿轴向，压力系数变化较为复杂，整体呈现压力升高的趋势，收缩比影响主要集中于后体后部区

域，随着收缩比的增大，后体后部逆压梯度增大。 
综上，随后体收缩比增大，后体压力降低，导致压差阻力增加；同时，后体面积增加，摩擦阻力也

随之增大，因而总阻增加。 
图 12 给出了零迎角状态下，模型升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数随着收缩比的变化，可以看出，
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随后体收缩比由 0.14 增大至 0.49，阻力系数由 0.1689 单调递增至 0.1705，升力系数由 0.2693 至 0.2676
单调递减，并由于底部压力减小，产生一定抬头力矩，量值约为 0.002。 
 

 
(a)                                                (b) 

Figure 10. The distribution curve of the surface pressure coefficient of the upward shrinkage type afterbody along the trans-
verse direction (with different shrinkage ratios) (a) Starting section; (b) 80% La cross-section 
图 10. 上翘收缩型后体表面压力系数沿横向的分布曲线(不同收缩比)。(a) 起始截面；(b) 80% La 截面 

 
Figure 11. Distribution curve of surface pressure coefficient 
along the axial direction for upwarping shrinkage type after 
body (with different shrinkage ratios) 
图 11. 上翘收缩型后体表面压力系数沿轴向的分布曲线

(不同收缩比) 

 

 
(a) CD0-η 
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(b) CL0-η                                          (c) Cm0-η 

Figure12. Longitudinal aerodynamic force coefficient (moment coefficient) of the entire aircraft (with different shrinkage ratios) 
图 12. 全机纵向气动力(矩)系数(不同收缩比) 

2.2.3. 上翘角对后体绕流影响 
为分析后体上翘角对后体绕流的影响，固定后体收缩比 η = 0.21，改变后体上翘角，计算了 β = 6˚~14˚

的大飞机后体绕流场，图 13 和图 14 给出了压力分布、马赫数分布及流线图，可以看出： 
a) 随后体上翘角增大，后体尾部下表面压力略增加，上表面压力逐渐降低，导致后体沿横向逆压梯

度增大，流线在后体尾部汇聚，分离区随着上翘角的增大而增大、分离线上移，流动分离增强； 
b) 随着后体上翘角的增大，后体尾部下表面马赫数略增大，上表面马赫数略减小。 

 

 
(a) η = 0.21, β = 4˚ 

 
(d) η = 0.21, β = 6˚                       (e) η = 0.21, β = 10˚ 
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(d) η = 0.21, β = 12˚                      (e) η = 0.21, β = 14˚ 

Figure 13. Surface pressure and streamline diagram of upturned and contracted rear body (dif-
ferent upturned angles) 
图 13. 上翘收缩型后体表面压力和流线图(不同上翘角) 

 

 
(d) η = 0.21, β = 4˚ 

 
(b) η = 0.21, β = 6˚                             (c) η = 0.21, β = 10˚ 
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(d) η = 0.21, β = 12˚                             (e) η = 0.21, β = 14˚ 

Figure 14. Cloud map of Mach number on the surface of upward warping and contraction type rear body 
(different upward warping angles) 
图 14. 上翘收缩型后体表面马赫数云图(不同上翘角) 

 
图 15和图 16给出了不同后体上翘角时模型后体表面沿横向和轴向的压力系数分布情况，可以看出： 
c) 随着上翘角的增大，在后体起始截面上，沿横向从上表面至下表面顺压梯度单调递增，流线向下

偏移速度加快； 
d) 随着上翘角的增大，在 80% La 截面上，沿横向从下表面至上表面逆压梯度区域呈增大的整体趋

势，将导致后体绕流的流动分离增强； 
e) 压力系数沿轴向分布曲线形态与收缩比影响类似，但上翘角的影响区域略前移，集中于后体中、

前部区域，随着上翘角的增大，后体中、后部的逆压梯度明显增大。 
综上，随后体上翘角增大，后体横向逆压梯度增大，在粘性作用下流动分离加剧，故压差阻力增加；

而且，后体浸润面积基本不变，摩擦阻力系数也基本不变。因而，随上翘角增加，总阻力增大。 
 

 
(a)                                                (b) 

Figure 15. The distribution curve of surface pressure coefficient along the transverse direction of the upward contraction 
type after body (with different upward angles). (a) Starting section; (b) 80% La cross-section 
图 15. 上翘收缩型后体表面压力系数沿横向的分布曲线(不同上翘角)。(a) 起始截面；(b) 80% La 截面 

 
图 17 给出了零迎角状态下，模型升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数随着上翘角的变化。可以看出，
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随后体上翘角由 4˚增大至 14˚，阻力系数整体趋势由 0.1691 至 0.1714 单调递增，升力系数由 0.2714 至

0.2638 单调递减，并产生一抬头力矩，量值约 0.0071。 
 

 
Figure 16. The distribution curve of surface pressure coefficient along 
the axial direction for upward shrinkage type afterbody (with different 
upward angles) 
图 16. 上翘收缩型后体表面压力系数沿轴向的分布曲线(不同上翘角) 

 

 
(a) CD0-η 

 
(b) CL0-η                                          (c) Cm0-η 

Figure 17. Longitudinal aerodynamic force (moment) coefficient of the entire aircraft (with different upwarping angles) 
图 17. 全机纵向气动力(矩)系数(不同上翘角) 
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2.2.4. 支撑机构远场干扰影响 
为分析支撑机构远场干扰对后体绕流特性的影响，固定后体上翘角 β = 8˚和后体收缩比 η = 0.21，计

算了X = 1.86~3.72 (支撑机构前缘至模型质心的距离，以后体长度 La进行无量纲化)的大飞机后体绕流场，

图 18 给出了压力分布及流线图。可以看出，支撑机构对模型后体气流具有阻滞作用，随支撑机构位置前

移，后体压力系数大于−0.2 的区域面积增加，小于−0.2 的区域面积减小，后体底部压力明显升高。因此，

模型底压是支架远场干扰的直接反应，并前传影响模型后体表面压力分布。 
 

 
(a) X = 1.86 

 
(b) X = 2.33                             (c) X = 2.79 

 
(d) X = 3.26                             (e) X = 3.72 

Figure 18. Surface pressure and streamline diagram of upturned and contracted rear body 
(with different support positions) 
图 18. 上翘收缩型后体表面压力和流线图(不同支架位置) 
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2.2.5. 阻力–底压特性分析 
战斗机类模型后体的尾支与真实的尾喷流存在可比拟的关系，而运输机类大飞机构型采用上翘收缩

后体，尾支与尾喷流不存在这种关系，而且其高巡航效率设计对阻力测量准度的要求更高，使得底阻和

尾支影响的准确修正更加重要。平直后体试验结果表明，模型底压随着支架干扰影响量的增大而增大，

由于底压的变化，亚声速时底压的影响前传到模型后体表面，超声速时，高底压通过附面层前传到后体

上，从而使流过后体的负压(相对于来流静压)气流更快恢复到来流静压值。因此，底压是支架远场干扰对

模型后体阻力影响的直接反映，探索尾支底压与大飞机模型阻力特性之间的关联性，分析不同试验设备

间阻力数据的相关性，对于提高试验数据质量和数据疑问排查工作具有明显的促进作用。 
考虑到模型后体形状阻力单独测量的复杂性(需要进行测压试验或单独测量后体阻力)，在忽略摩阻变

化的假设前提下，本文将后体形状阻力问题转换为全机阻力问题，提出利用阻力特性-底压特性之间的关

联来评估和分析不同设备间支架干扰远场影响的差异，假设条件如下： 
(1) 忽略底压变化对前机身流动特性的影响 
对于细长的机身模型，可以将前机身与后机身绕流问题分开考虑，即认为底压变化引起的阻力变化

限制在机身后体范围内。由于运输机类模型机身较长，该简化是可行的；且在亚声速范围内，来流马赫

数越高，底压变化的前传范围就越小，该假定就越接近实际流动情况。 
(2) 忽略底压变化对模型表面摩擦阻力的影响 
主要是忽略机身后体表面摩阻改变，认为其在试验中变底压范围内为常值。 
在变底压过程中： 

D Dt Db Dfore Dafter Df DbC C C C C C C= − = + + −                         (12) 

式中： DC 为扣除底阻影响的阻力， DtC 为天平测得的模型总阻， DbC 为底阻， DforeC 为模型前体形状阻力，

DafterC 为后体形状阻力， DfC 为表面摩阻。 
由假设(1)和(2)，可将形状阻力问题转换为全机阻力问题，进而把方程(12)改写为模型底压的函数形式： 

( ) ( ) ( ) ( )D Pb Dfore Df Dafter Pb Db PbC C C C C C C C= + + −                      (13) 

方程右边底部实线标识项表示其为常数，不随底压变化；最后一项，底阻随底压变化为线性关系。

因此，由方程(13)可知，底压对后体形状阻力的影响直接反应在扣除底阻后的模型前阻上，利用试验中天

平测力修正后的结果即可获得底压–阻力特性关联曲线，进而评估由于不同支架干扰对应的不同模型底

压对模型阻力特性的影响量级。 
 

 
Figure 19. Relationship between total aircraft resistance and 
bottom pressure 
图 19. 全机阻力与底压关系 
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通过数值模拟和试验测试方法，在忽略摩阻变化的假设前提下，将后体形状阻力问题转换为全机阻

力问题，给出了模型零升阻力系数 CD0随模型底压系数 CPb的变化曲线(如图 19 所示)，验证了二者之间

存在明显的线性关联。 

3.2.6. 计算结果准确性检验 
为验证数值计算方法的准确度，将计算结果与低温测压试验结果进行了对比。图 20 给出了 α = 0˚、

M = 0.76 和 M = 0.82 条件下，距机身对称面 22.23%展长的剖面压力系数的计算和试验对比结果。可以看

出，在模拟范围内，计算结果与试验结果吻合较好，压力分布形态、吸力峰值、激波位置及后缘压力恢

复系数等均吻合较好。说明本文所采用的计算方法是合适的，能够用于后续的研究工作。 
 

 
(a) M = 0.76, α = 0˚                            (b) M = 0.82, α = 0˚ 

Figure 20. Comparison of pressure distribution between calculation and experimental results 
图 20. 计算与试验结果压力分布对比 

3. 结论 

本文通过计算大型飞机的上翘、收缩后体绕流，分析了后体收缩比、后体上翘角和支撑机构位置对

后体绕流和气动特性的影响，检验了支架远场干扰对后体绕流特性的影响，获得了上翘收缩型后体尾腔

内压力分布特性，主要结论如下： 
a) 随后体收缩比增大，后体压力降低，导致压差阻力增加，且后体面积增加，摩擦阻力也随之增大，

因而总阻增加； 
b) 随后体上翘角增大，后体横向逆压梯度增大，在粘性作用下流动分离加剧，压差阻力增加，因而

总阻增加； 
c) 随着支撑机构位置后移，支撑机构堵塞前传影响降低，导致模型阻力系数增大； 
上翘收缩型后体尾腔内流动受后体绕流影响，压力分布沿轴向波动较大，底压测量的位置应尽量伸

入模型尾腔 0.5 倍支杆直径。 
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