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Investigation on the flow mechanism of nacelle airframe interaction for podded blended wing body transport
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Abstract

For the flow interaction between the podded engine and the airframe of blended wing body configuration(BWB), taking the 300 seats class BWB civil transport NPU-BWB-300 designed by Northwestern Polytechnical University as the research object, the influence of the podded engines on the BWB airframe at typical high and low speed conditions were investigated by CFD method, and the airframe-nacelle interference mechanism was revealed. The results indicate that the podded engines mainly affect the high speed performance of BWB, but have little effect on the low speed performance. The flow interaction between the airframe and the nacelle at high speed condition is serious when podded the engines, which leads to strong shock wave and flow separation. The flow mechanism of the above-mentioned interaction is as follows: firstly, the large supersonic region and shock wave on the nacelle external surface interferes with airframe surface flow seriously, which induces shock wave and flow separation; secondly, a convergent-divergent channel is formed between the airframe and the nacelle, resulting in the "throat" effect, which produces shock wave and flow separation.

摘要

针对翼身融合布局背撑发动机与机体的流动干扰问题，以西北工业大学设计的300座级翼身融合民机构型NPU-BWB-300为研究对象，基于CFD方法研究了背撑式短舱对高低速典型状态布局流动特性的影响，揭示了背撑式发动机短舱与机体之间的流动干扰机理。结果表明: 背撑短舱主要影响BWB布局高速流动特性，对低速特性影响不大; 布置背撑式发动机后，高速状态短舱与机体之间流动干扰严重，易产生强激波并诱导流动分离。造成上述流动干扰的机理主要有2点: ①短舱外表面易出现大范围超声速区，易形成激波，并对机体上表面流动产生强烈干扰，诱发激波和流动分离; ②机体和短舱之间形成了收缩-扩张流动通道，出现“喉道”流动效应，产生激波和流动分离。
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翼身融合布局(BWB)以其突出的综合性能优势, 成为满足“绿色航空”需求的下一代大型宽体客机的理想布局1-3], 采用常规燃料大涵道比涡扇发动机推进系统则是BWB布局尽快进入应用的最佳选择4-5]。BWB布局与推进系统的集成是翼身融合布局民机的关键设计技术之一, 其中, 通过机体上表面支架支撑的背撑式发动机布局技术风险低、可实现性强, 利用中机身可遮蔽噪声, 并为大涵道比发动机布置提供更大空间。然而, 这种布置形式由于机体升力面与发动机近距布置, 使机体和发动机之间的流动干扰问题十分突出6-7]。因此, 理解和掌握二者之间干扰的流动机理, 有助于在BWB布局的飞-发综合设计中解决干扰问题, 从而充分发挥背撑式BWB布局的气动性能优势。
飞机和发动机之间的流动干扰对全机气动性能有着重要的影响。对于采用翼吊和尾吊2种发动机布置形式的常规布局飞机, 国内外开展了大量研究工作, 揭示了短舱、支架与机翼(或机体)相互干扰的流动机理8-10], 通过调整机翼扭转角、短舱形状及布置位置、挂架形状等相关影响因素, 可以有效消除不利干扰11-12]。对于BWB民机, 波音和NASA在亚声速固定翼(SFW)6]和环境责任航空计划(ERA)13-14]项目中, 均将机体与背撑式发动机的综合设计作为研究重点, 开展了专项研究。其中, 波音在N2A方案基础上提出了中机身加长10%的N2A-EXTE方案, 可以达到降低短舱进口流速和增强噪声屏蔽的效果。NASA采用优化设计手段, 以减小短舱安装阻力为目标, 通过优化机体外形消除了BWB背撑式布局的机体与短舱相互干扰带来的流动分离。综合来看, 对常规布局飞机与发动机的干扰问题研究较为深入, 而对BWB背撑式布局则主要采用优化设计方法解决机体与短舱的流动干扰问题, 设计问题复杂度高、计算工作量大, 缺乏对流动干扰机理的系统研究。
本文针对BWB背撑式发动机布局出现的机体-短舱流动干扰问题, 采用CFD分析手段, 通过对比有无短舱构型高低速典型状态下的流态, 开展了背撑短舱对基本构型流动特性的影响研究。在此基础上, 系统研究了背撑短舱对全机高速气动特性和三维流场的影响, 揭示了背撑式布局短舱与机体之间的流动干扰机理, 为BWB布局机体与背撑推进系统综合设计提供理论基础。
1 研究方法
1.1 几何模型和计算网格
本文研究对象为西北工业大学设计的300座级翼身融合民机构型NPU-BWB-300, 设计方案采用背撑式布，在中机身后上方布置2台大涵道比涡扇发动机。方案主要性能和几何参数如表 1所示。
为了研究BWB背撑式发动机布局的机体-短舱流动干扰问题, 采用通气短舱模拟动力装置, 不考虑支架干扰, 将机体+通气短舱构型记为“通气构型”, 如图 1所示, 短舱位置依据总体布置要求初步确定, 并根据所在位置的流线偏角确定短舱俯仰安装角为3°, 使短舱顺气流布置。
将不带动力装置的干净构型记为“基本构型”。分别对本文研究的基本构型和通气构型生成多块结构化网格, 对机体和发动机短舱上流场参数变化较剧烈的区域进行了适当的网格加密处理。为消除网格差异对计算结果的影响, 本文通过实体和流场网格设置来模拟不同构型, 保持两构型计算网格完全一致。
表1 
设计方案主要参数

	[image: thumbnail]	图1 通气构型



1.2 数值模拟方法
本文采用雷诺平均N-S方程(RANS)进行BWB背撑式布局流场分析, 空间离散采用有限体积方法, 无黏项采用二阶迎风Roe格式, 黏性项采用二阶Jameson中心格式, 湍流模型选取能够高精度预测流动分离的SST模型, 选用隐式时间推进格式, 并采用当地时间步长加速收敛。
针对本文所采用的数值模拟方法的可靠性验证分为两部分, 分别通过DLR-F6和某BWB民机基本构型验证本文方法对飞机/发动机流场及BWB布局气动特性的模拟能力。
DLR-F6模型计算状态为: 马赫数Ma=0.75, 雷诺数Re=3×106, 迎角α=1°。图 2为短舱周向不同站位(θ)下表面压力系数(Cp)分布计算值与试验值的对比。图 3给出了挂架内、外两侧机翼截面压力系数分布计算与试验值的对比, 从挂架内侧截面(展向站位y/b=33.1%)压力系数分布可以看出, 挂架内侧机翼下表面发生流动分离, 与试验结果一致, 如图 4所示。机翼和短舱表面压力分布及流态的数值模拟结果与试验基本吻合, 表明本文的数值方法可以较为准确地模拟短舱/挂架对机体流动的影响。
以某带短舱BWB民机构型为研究对象, 验证本文方法对BWB布局低速气动特性和流动分离的预测能力。试验状态为: Ma=0.20, Re=5.4×106, 数值模拟与试验状态相同。图 5给出了计算与试验气动特性的对比, CL, CD, Cm分别为升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数。升力线性段, 计算的升力和俯仰力矩与试验结果吻合良好, 阻力略大于试验结果, 升力线斜率和静稳定性与试验基本一致。大迎角状态计算的升阻力矩数值与试验结果略存在偏差, 但对失速迎角、力矩拐点及其后气动力变化趋势的预测较为准确。
图 6给出了α=8°, 10°风洞丝线显示和数值模拟的机翼表面流线。α=8°时, 过渡段前缘首先出现局部流动分离, 同时流线向外偏折但仍保持附着; α=10°时, 分离迅速向翼尖发展, 但中机身仍为附着流动, 可为全机提供升力, 使全机失速特性和缓。综合来看, 数值方法模拟出了试验中分离开始位置及发展趋势, 可以反映出大迎角下布局的流动机理。
	[image: thumbnail]	图2 短舱不同站位表面压力系数分布对比



	[image: thumbnail]	图3 挂架内外侧机翼截面压力系数分布对比



	[image: thumbnail]	图4 挂架附近机翼下表面流线对比
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2 背撑短舱对基本构型流动特性影响
本节选取高低速典型状态, 开展背撑短舱对基本构型流动特性的影响研究。
2.1 巡航状态
针对高速巡航状态(Ma∞=0.85, Re=1.54×108, CL=0.2), 通过对比基本构型和通气构型的流动现象, 分析背撑短舱对BWB布局高速流动特性的影响。
图 7和图 8分别给出了基本构型和通气构型巡航设计点流态。可以看出, 基本构型在巡航设计点全机表面无分离, 中机身无激波, 且具有平直的流线。通气构型的机体和短舱之间存在着严重的激波干扰, 短舱及其附近机体表面形成以强激波终止的大范围低压区, 并诱导波后流动分离。
短舱对称面流动细节如图 9所示。在短舱纵向对称面, 机体与短舱之间形成狭窄的流动通道, 使通道内气流加速, 最大马赫数超过1.4, 形成以强激波终止的超声速区, 诱发后体和短舱下表面流动分离; 在短舱水平对称面, 内侧流速远高于外侧, 使短舱内侧形成一道强激波, 并诱导短舱后缘流动分离。当发动机处于巡航工作状态, 进气质量流量比小于1, 进气道溢流会使通道内的流动干扰加剧。
	[image: thumbnail]	图7 基本构型巡航设计点流态
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	[image: thumbnail]	图9 巡航设计点短舱对称面马赫数云图



2.2 低速大迎角状态
针对低速大迎角状态(Ma∞=0.85, Re=1.54×108, α=10°~12°), 分析背撑短舱对BWB布局低速流动特性的影响。
图 10给出了基本构型表面压力云图和流线。可以看出, 基本构型的过渡段流动在α=10°时开始失稳, 随着迎角增加, 横向流动增强, 过渡段分离沿展向迅速发展, 到α=12°时, 已扩展至大部分机翼, 但中机身绝大部分区域仍能保持附着流动, 大迎角状态仍可为发动机布置提供均匀稳定的流动环境。
图 11给出了通气构型低速大迎角流态, 图中采用了流场当地总压与自由来流总压之比Rp来展示分离区流动的耗散特性。可以看出, 布置背撑式发动机后, 并未改变布局低速流动分离特性, 随着分离发展, 发动机也未吸入分离气流, 同时, 中机身可使发动机进气不受大迎角自由来流影响, 对来流起校直作用, 使短舱入口流场的有效迎角可视为0°。
从以上分析可以看出, 低速大迎角状态, 背撑式短舱不会吸入机体产生的低能量分离气流, 发动机进气品质保持良好, 从而使BWB布局中机身上表面成为发动机短舱布置的理想位置。另一方面, 布置背撑式短舱不会影响BWB布局低速分离特性。上述结论适用于大迎角流动分离与失速始于机翼-机身过渡段的BWB布局, 这类BWB布局具有大后掠中机身和中等后掠机翼。
	[image: thumbnail]	图10 基本构型低速大迎角状态流态
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3 机体-短舱流动干扰机理
针对BWB背撑式布局高速状态易产生严重流动干扰的问题, 本节研究短舱与机体之间流动相互干扰的物理机制, 揭示流动干扰机理。
3.1 高速气动特性影响
图 12给出了基本构型和通气构型高速气动特性对比, 其中通气构型未计入短舱内表面产生的气动力。从图中可以看出, 布置背撑式发动机后, 全机升力降低、阻力增加、最大升阻比损失约25%, 给气动特性带来不利影响, 但并未改变全机升力线斜率、纵向静稳定性和俯仰力矩拐点。力矩拐点之后, 两构型气动特性差异明显减小, 说明布置背撑短舱可使机体表面的流动分离减弱。
分别定义相同迎角下通气构型与基本构型的升力系数之差为安装升力, 相同升力下两构型的阻力系数之差为安装阻力15]。采用上述定义定量分析了短舱对全机升阻特性的影响, 结果表明, 在力矩拐点前, 安装升力为-0.03 ~-0.04, 之后, 安装升力约为-0.02, 布置背撑式短舱导致的升力系数减小量明显降低; 安装阻力则在小升力系数下基本保持不变, 量值在0.003, 约为基本构型巡航阻力的1/3, 安装阻力在总阻力中占比过大。
图 13给出了机体、短舱在单独状态和安装状态阻力特性的对比, 图中机体阻力随升力变化, 而短舱阻力则随迎角变化。通气构型机体阻力始终大于基本构型机体阻力, 但二者的差异随升力增加而逐渐减小; 单独短舱阻力随迎角增加基本不变, 而安装短舱阻力随迎角增加而减小, 在所给迎角范围内, 安装短舱阻力均明显大于单独短舱阻力。
	[image: thumbnail]	图12 基本构型和通气构型高速气动特性对比
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3.2 巡航状态流动干扰机理分析
基本构型和通气构型在巡航设计点(CL=0.2)不同展向位置机体截面的压力分布如图 14所示, 其中截面Y1位于短舱纵向对称面, Y2位于翼身过渡区域外侧, Y3和Y4分别位于机翼内侧和外侧。布置背撑短舱不仅会对中机身产生明显影响, 还会改变过渡段和机翼压力分布。另外, 由于通气构型达到巡航升力对应的迎角高于基本构型, 通气构型Y2到Y4截面上表面前缘压力低于基本构型, 而下表面压力高于基本构型。
从基本构型Y1截面压力分布可以看出, 中机身升力由前缘到60%弦向位置产生, 而60%位置后为无加载设计, 使得中机身可为全机提供抬头力矩, 从而平衡外翼后掠和超临界机翼带来的较大低头力矩, 减轻无尾布局纵向配平压力, 在巡航设计点实现“自配平”设计。布置背撑式发动机后, Y1截面50%~70%弦向位置流动减速, 在短舱入口前形成一个正压力峰, 其后, 一部分气流绕过短舱驻点进入机体和短舱之间的流动通道并加速, 形成一个很高的负压峰值, 当发动机进气质量流量比小于1, 如巡航工作状态时, 进气道溢流进入流动通道, 会使加速效应和负压峰值更强。短舱对上游流动起阻滞作用, 使通气构型机身中部的低压区范围缩小, 该影响沿展向扩展, 使Y2, Y3截面激波前移、强度减弱, 直到Y4截面才与基本构型激波位置相近, 布置背撑短舱对机翼激波的弱化作用是造成通气构型在力矩拐点后升力损失减小和机翼表面流动分离减弱的主要原因, 同时, 损失的升力主要分布在重心后, 导致通气构型抬头力矩增加。
由图 15给出的短舱纵向对称面压力云图和流动通道面积分布可以看出, 机体与短舱之间存在一个先急剧收缩后缓慢扩张的三维流动通道, 气流先在通道收缩段加速, 在面积最小的“喉道”(20%位置)达到声速, 而后在扩张段继续加速为超声速流动, 在通道约60%位置, 由于面积变化率加快, 无法抵抗超声速流动产生的强逆压梯度, 最终形成一道强激波并诱导附面层分离, 使安装状态机体阻力显著增加。若考虑发动机动力效应, 巡航工作状态的进气道溢流会使通道内流量增加, 流动干扰加剧。机体尾部型面对流出通道的亚声速气流也产生类似扩张喷管的作用, 使尾部气流减速、压力升高。
短舱安装角的选取可以使安装状态短舱入口的有效迎角近似为0°, 因此, 单独短舱计算时的等效迎角可取为0°, 图 16给出了2种状态下短舱附近超声速区范围。从图中可以看出, 机体对短舱附近流动影响很大, 安装状态短舱外表面超声速区范围远大于单独状态, 并且短舱与机体之间、2个短舱之间的超声速流动均以强激波终止, 此外, 对于进气质量流量比小于1的发动机工况, 进气道溢流会使2种状态下短舱外表面超声速区进一步扩大。
进一步通过短舱周向截面压力分布(见图 17), 分析2种状态下短舱外表面流动特性。0°截面, 单独短舱前缘吸力峰很高, 在20%位置产生一道强激波, 波后流动再加速, 形成二次超声速区, 而安装短舱下方的流动受通道收缩-扩张效应影响, 超声速区从短舱前缘一直延伸到中后段, 在60%位置以一道强激波终止, 并导致波后流动分离; 90°截面, 单独短舱前缘吸力峰比0°截面减弱, 形成一道弱压缩波, 而在安装状态, 由于短舱内侧也具有收缩-扩张通道流动特征, 使内侧压力分布与0°截面相似, 但流动加速作用较弱, 激波位置靠后(70%位置)、强度减弱, 同样诱导流动分离; 180°截面, 单独短舱从前缘到35%位置流动缓慢加速, 其后由于型面收缩使流动减速, 形成的超声速区主要集中在5%~60%位置, 该截面安装状态受中机身干扰最小, 但安装短舱入口所在位置当地流速高于单独短舱, 使得前缘压力降低, 中段低压区范围扩大, 超声速区扩展至74%位置。另一方面, 在流动方向上, 短舱前部压力为阻力, 后部压力为推力, 安装状态短舱后部压力降低, 使压差阻力增加, 同时, 安装短舱表面还出现了激波和流动分离, 受两因素共同影响, 安装短舱阻力明显增加(见图 13)。
通过上述分析, 高速状态背撑式布局短舱与机体之间的流动干扰机理主要有2点: ①短舱表面易出现大范围超声速区, 易形成激波, 并对机体上表面流动产生强烈干扰, 诱发激波和流动分离; ②机体和短舱之间形成了收缩-扩张流动通道, 出现“喉道”流动效应, 产生激波和流动分离。
依据BWB背撑式布局短舱-机体流动干扰机理, 可以提出BWB机体-背撑推进系统气动综合设计思想: 动力短舱设计应适应BWB布局背撑发动机布置的流动特点, 避免高速状态短舱外表面出现大范围超声速流动; 同时, 对机体和短舱之间的流动通道进行疏导设计, 改善通道截面面积分布, 减缓“喉道”流动效应, 避免产生激波和流动分离。
	[image: thumbnail]	图14 基本构型和通气构型巡航状态机体截面压力分布
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4 结论
本文针对BWB背撑式发动机布局出现的机体-短舱流动干扰问题, 开展了流动干扰机理研究, 主要结论如下:
1) 背撑短舱主要影响BWB布局高速流动特性, 对低速特性影响不大。
2) 布置背撑式发动机后, 高速状态短舱与机体之间流动干扰严重, 易产生强激波并诱导流动分离。
3) 高速状态BWB机体与背撑短舱之间的流动干扰机理主要有2点: ①短舱外表面易出现大范围超声速区, 易形成激波, 并对机体上表面流动产生强烈干扰, 诱发激波和流动分离; ②机体和短舱之间形成了收缩-扩张流动通道, 出现“喉道”流动效应, 产生激波和流动分离。
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