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本发明公开了一种用于风洞的飞机模型，用

于在风洞中进行吹风试验，所述飞机模型的机身

内部设置有一个第一矢量推进喷管和一个第二

矢量推进喷管，所述第一矢量推进喷管和第二矢

量推进喷管的末端设置有伸出所述飞机模型的

机身尾部的可调喷气方向的第一尾喷管和第二

尾喷管，所述第一矢量推进喷管和第二矢量推进

喷管内设置有流速控制装置。本发明的用于风洞

的飞机模型利用压缩空气源的高压空气通过管

道向矢量推进喷管释放形成喷气效果以获得喷

气动力，模拟出了矢量推进发动机的喷气状态，

克服了现有技术无法在风洞中模拟矢量推进飞

机模型的空气动力学状况的缺陷。
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1.一种用于风洞的飞机模型，用于在风洞中进行吹风试验，其特征在于，所述飞机模型

（10）的机身内部设置有一个第一矢量推进喷管（11）和一个第二矢量推进喷管（15），所述第

一矢量推进喷管（11）和第二矢量推进喷管（15）的末端分别设置有伸出所述飞机模型（10）

的机身尾部的可调喷气方向的第一尾喷管（12）和第二尾喷管（16），所述第一矢量推进喷管

（11）和第二矢量推进喷管（15）内设置有流速控制装置（60）；所述流速控制装置（60）包括：

围绕所述第一矢量推进喷管（11）和第二矢量推进喷管（15）的内侧壁（61）对称设置的多个

口径缩小控制板（62），围绕所述第一矢量推进喷管（11）和第二矢量推进喷管（15）的内侧壁

（61）对称设置的多个口径扩大控制板（63），以及覆盖所述口径缩小控制板（62）和所述口径

扩大控制板（63）的弹性蒙皮（64）；所述口径缩小控制板（62）相对所述口径扩大控制板（63）

设置在所述第一矢量推进喷管（11）和第二矢量推进喷管（15）的气流方向的前方；所述口径

缩小控制板（62）背离所述第一矢量推进喷管（11）和第二矢量推进喷管（15）的气流方向的

后端铰接在第一液压杆（65）上；所述口径扩大控制板（63）朝向所述第一矢量推进喷管（11）

和第二矢量推进喷管（15）的气流方向的前端铰接在第二液压杆（66）上。
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一种用于风洞的飞机模型

技术领域

[0001] 本发明涉及一种航空空气动力学试验设备，尤其是一种用于风洞的飞机模型。

背景技术

[0002] 风洞试验是依据空气动力学原理，将飞机模型或其部件，例如机身、机翼等固定在

风洞中，通过施加人工气流流过飞机模型或其部件，以此模拟空中各种复杂的飞行状态，获

取试验数据。风洞是进行空气动力学研究与飞机研制最基本的试验设备，每一种新型飞机

的研制都需要在风洞中进行大量的试验。风洞试验的主要目的是要获取飞机模型的各种空

气动力参数的变化规律。评价每一种飞机的飞行性能，除了如速度、高度、飞机重量及发动

机推力等要素外，最重要的标准之一是飞机的空气动力性能。飞机全机风洞试验需要将整

个飞机模型支撑在风洞中，在人工气流环境下通过压力测试设备测量整个飞机模型各部件

在特定飞行条件下的压力分布数据，以此获得飞机的动力特征。

[0003] 矢量推进技术是指飞机发动机推力通过喷管或尾喷流的偏转产生的推力分量来

替代原飞机的操纵面或增强飞机的操纵功能，对飞机的飞行进行实时控制的技术。矢量推

进技术能让发动机推力的一部分变成操纵力，代替或部分代替操纵面，从而大大减少了雷

达反射面积；不管迎角多大和飞行速度多低，飞机都可利用这部分操纵力进行操纵，这就增

加了飞机的可操纵性。由于直接产生操纵力，并且量值和方向易变，也就增加了飞机的敏捷

性，因而可适当地减小或去掉垂尾，也能替代其他一些操纵面。这对降低飞机的可探测性是

有利的，也能使飞机的阻力减小，结构重减轻。因此，使用矢量推进技术是解决设计矛盾的

最佳选择。

[0004] 然而在进行飞机模型的全机风洞试验的过程中，由于风洞尺寸以及飞机模型大小

的限制，不可能在飞机模型内部安装一台真正的发动机，因而对于采用了矢量推进技术的

飞机模型来说，尚无法在风洞试验中模拟矢量推进飞机模型的空气动力学状况。也就是说，

现有的风洞试验技术中，飞机模型在风洞吹风试验过程中是静态支撑的(有时候也可以调

整飞机的姿态，但是无法模拟带有动力的情况)，飞机模型本身没有动力，风洞试验的时候

是利用流动气流相对飞机模型的速度来模拟飞行状态的。但是对于采用了矢量推进技术的

飞机模型来说，当飞机发动机的推进力大小和方向发生改变时，静态情况下的风洞试验只

能模拟一种状态下的空气动力学状况。现有的风洞试验系统只能利用大量的静态试验获取

离散的状态数据，然后通过插值的方式得到连续调整推进力大小和方向的近似的动态数

据，试验量十分巨大，费时费力费钱且试验结果仍然是近似的，准确度较差。

发明内容

[0005] 本发明要解决的技术问题是提供一种用于风洞的飞机模型，以减少或避免前面所

提到的问题。

[0006] 具体来说，本发明提供了一种用于风洞的飞机模型，用于在风洞中进行吹风试验，

所述飞机模型的机身内部设置有一个第一矢量推进喷管和一个第二矢量推进喷管，所述第
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一矢量推进喷管和第二矢量推进喷管的末端设置有伸出所述飞机模型的机身尾部的可调

喷气方向的第一尾喷管和第二尾喷管，所述第一矢量推进喷管和第二矢量推进喷管内设置

有流速控制装置；所述流速控制装置包括：围绕所述第一矢量推进喷管和第二矢量推进喷

管的内侧壁对称设置的多个口径缩小控制板；围绕所述第一矢量推进喷管和第二矢量推进

喷管的内侧壁对称设置的多个口径扩大控制板；以及覆盖所述口径缩小控制板和所述口径

扩大控制板的弹性蒙皮；所述口径缩小控制板相对所述口径扩大控制板设置在所述第一矢

量推进喷管和第二矢量推进喷管的气流方向的前方；所述口径缩小控制板背离所述第一矢

量推进喷管和第二矢量推进喷管的气流方向的后端铰接在第一液压杆上；所述口径扩大控

制板朝向所述第一矢量推进喷管和第二矢量推进喷管的气流方向的前端铰接在第二液压

杆上。

[0007] 本发明的用于风洞的飞机模型利用压缩空气源的高压空气通过管道向矢量推进

喷管释放形成喷气效果以获得喷气动力，模拟出了矢量推进发动机的喷气状态，克服了现

有技术无法在风洞中模拟矢量推进飞机模型的空气动力学状况的缺陷，可以通过模拟带有

推进力的动态状态下，大大减少了风洞试验的数量，风洞试验更接近真实状况，结果准确度

更高。并且，本发明还采用了诸如管道由机翼进入、调整管道、电加热丝、流速控制装置等各

种措施进一步降低了试验成本，提高了试验精度。

附图说明

[0008] 以下附图仅旨在于对本发明做示意性说明和解释，并不限定本发明的范围。其中，

[0009] 图1显示的是根据本发明的一个具体实施例的用于风洞的飞机模型的结构示意

图；

[0010] 图2显示的是根据本发明的一个具体实施例的用于风洞的飞机模型的侧视图；

[0011] 图3显示的是根据本发明的另一个具体实施例的用于风洞的飞机模型的俯视图；

[0012] 图4显示的是根据本发明的又一个具体实施例的用于风洞的飞机模型中的流速控

制装置的放大示意图；

[0013] 图5显示的是图4所示流速控制装置的A-A剖视图。

具体实施方式

[0014] 为了对本发明的技术特征、目的和效果有更加清楚的理解，现对照附图说明本发

明的具体实施方式。其中，相同的部件采用相同的标号。

[0015] 图1显示的是根据本发明的一个具体实施例的用于风洞的飞机模型的结构示意

图，该飞机模型10的机身内部设置有一个第一矢量推进喷管11和一个第二矢量推进喷管

15，所述第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15的末端设置有伸出所述飞机模型10的

机身尾部的可调喷气方向的第一尾喷管12和第二尾喷管16。也就是说，为了克服现有技术

无法在风洞中模拟矢量推进飞机模型的空气动力学状况的缺陷，本发明提供了一种特殊结

构的飞机模型，该模型带有可模拟矢量推进发动机的喷气状态，用以在风洞试验过程中产

生喷气动力。即，上述飞机模型10中，设置有两个矢量推进喷管11、15，这两个矢量推进喷管

11、15可以像喷气发动机一样产生喷射气流，并且其尾喷管12、16的喷气方向是可以调整

的。当然，本领域技术人员应当了解，本发明的矢量推进喷管11、15只是可以类似于喷气发
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动机那样喷射气流，其本身不带有旋转部件，并不是真正的喷气发动机，因此两个尾喷管

12、16也不是真实结构的可调喷气方向的尾喷管，这两个尾喷管12、16仅仅是固定形状的锥

形管道，该锥形管道安装在矢量推进喷管11、15的尾端，可以通过常规的液压或电磁操纵部

件(图中未示出)控制其偏转角度，从而控制喷气的方向。关于尾喷管12、16的喷气方向的控

制可以采用常规技术，不是本发明关注的重点，在此不再一一赘述。

[0016] 图2显示的是根据本发明的一个具体实施例的用于风洞的飞机模型的侧视图；如

图所示，本发明的用于风洞的飞机模型可用于在风洞试验系统的风洞中对图1所示的本发

明的飞机模型10进行吹风试验，所述风洞试验系统包括一个与风洞的地板200和顶板300固

定连接且垂直设置的支撑柱400以及一个用于支撑所述飞机模型10的支杆500；支杆500的

一端与支撑柱400连接，另一端固定在飞机模型10的第一矢量推进喷管11和第二矢量推进

喷管15之间的机身上(图3)。

[0017] 进一步地，如图3所示，其显示的是根据本发明的另一个具体实施例的用于风洞的

飞机模型的俯视图；其中，所述风洞试验系统进一步包括设置于风洞的外部的压缩空气源4

以及用于将所述压缩空气源4分别与所述第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15连接

的第一管道51和第二管道52。即，为了通过两个矢量推进喷管11、15模拟喷气发动机产生喷

射气流，本发明设置了压缩空气源4，利用压缩空气源4的高压空气通过管道51、52向矢量推

进喷管11、15释放形成高速气流，形成喷气效果以获得喷气动力。图3中为了清楚显示，画出

了两个压缩空气源4，在实际工作过程中，这两个压缩空气源4可以共用，亦即只需一个压缩

空气源4即可。当然，本领域技术人员应当理解，在实际风洞试验的时候，关于压缩空气源4

的压力大小、管道51、52以及矢量推进喷管11、15的长度、直径等等都需要精确计算和控制，

用以形成获得所需流速、流量的喷气气流。本领域技术人员可以在本发明提出的构思的基

础上根据实际情况进行进一步的计算和控制，这种计算和控制可以采用现有的常规技术手

段，也不是本发明关注的重点，也不再一一赘述。

[0018] 为了避免管道51、52的布置对风洞流场造成过大的干扰，在一个优选实施例中，第

一管道51和第二管道52从飞机模型10的两个机翼20的两端进入飞机模型10的机身内部并

分别连接第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15。从图2中可以看出，通过本实施例的

这种布置，在风洞的垂直方向上没有增加任何额外的部件，仅仅在飞机模型10的水平最远

端连接有管道51、52(图3)，因此对于飞机模型10的气动外形产生的干扰最小，有利于获得

更加精确的试验数据。

[0019] 在另一个具体实施例中，如图3所示，第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15

之间连接有调整管道30，所述调整管道30中设置有调整流量的电磁阀40。这种设置的目的

是，通过第一管道51和第二管道52进入第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15的空气

流量、压力由于管道尺寸、连接紧密性等因素可能存在一定的差异，如果需要模拟两个发动

机同等推力的状态，则需要非常精确的控制第一管道51和第二管道52的空气流量和流速，

这是非常麻烦的一件事，对设备和人员的要求非常高。而采用本实施例的设置，仅仅需要通

过电磁阀40打开调整管道30就可以使得第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15中的

空气压力达到一致，很容易通过这个小设计达到完全相同的推力控制，降低了控制要求，大

大节约了调控时间和成本。

[0020] 在另一个具体实施例中，围绕第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15外侧设
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置有电加热丝50。通过电加热丝50可以简单模拟喷气发动机的高温状态，当然，更重要的，

通过电加热丝50可以对第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15进行加热，使得其中的

高压气流受热膨胀提高喷射速度。也就是说，仅仅通过压缩空气源4来提供持续的超音速喷

气速度是非常困难的，对于产生压缩空气的设备要求很高，本实施例通过电加热丝50的设

置可以部分降低压缩空气源4的设备要求，节约了成本。

[0021] 同样的，为了进一步提高第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15中的喷气速

度，在又一个具体实施例中，本发明还在第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15内设

置了流速控制装置60，具体结构如图4、5所示。

[0022] 即，图4显示的是根据本发明的又一个具体实施例的用于风洞的飞机模型中的流

速控制装置的放大示意图；图5显示的是图4所示流速控制装置的A-A剖视图，从图4和5可以

清楚看出本发明的流速控制装置60模拟了拉瓦尔喷管的结构形式，形成了中间收缩两端扩

张的加速气流的结构形式，拉瓦尔喷管加速气流速度的原理为本领域所公知，不再描述。

[0023] 具体的，本发明的所述流速控制装置60包括：围绕第一矢量推进喷管11和第二矢

量推进喷管15的内侧壁61对称设置的多个口径缩小控制板62；围绕第一矢量推进喷管11和

第二矢量推进喷管15的内侧壁61对称设置的多个口径扩大控制板63；以及覆盖口径缩小控

制板62和口径扩大控制板63的弹性蒙皮64。图5中的剖视图示意性地显示了围绕内侧壁61

对称设置的四块口径扩大控制板63，本领域技术人员据此可以推测，围绕内侧壁61也可以

对称设置四块口径缩小控制板62，为了表示清楚，图5中的剖视图中没有显示弹性蒙皮。弹

性蒙皮64可以采用弹性较大的金属铝蒙皮，也可以采用回弹更好的橡胶蒙皮，用以覆盖各

个控制板62、63之间的空隙，形成更加光滑的喷管内壁，对于避免流速损失，提高气流速度

更为有利。

[0024] 进一步地，虽然附图可以很容易看出本发明的流速控制装置60的结构，但是为了

文字描述和权利保护的需要，本发明参照附图对于其具体结构进行了进一步的详细描述，

即，口径缩小控制板62相对口径扩大控制板63设置在第一矢量推进喷管11和第二矢量推进

喷管15的气流方向的前方，其中气流方向在图2-4中用箭头F进行表示。

[0025] 又进一步地，口径缩小控制板62朝向第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15

的气流方向的前端铰接在内侧壁61上，口径缩小控制板62背离第一矢量推进喷管11和第二

矢量推进喷管15的气流方向的后端铰接在第一液压杆65上。

[0026] 更进一步地，口径扩大控制板63背离第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15

的气流方向的后端铰接在内侧壁61上，口径扩大控制板63朝向第一矢量推进喷管11和第二

矢量推进喷管15的气流方向的前端铰接在第二液压杆66上。

[0027] 风洞试验过程中，为了控制第一矢量推进喷管11和第二矢量推进喷管15的气流速

度，可以操控第一液压杆65和第二液压杆66调整口径缩小控制板62和口径扩大控制板63的

角度，从而控制喷管的拉瓦尔结构的形状，以到达气流速度灵活控制的目的。

[0028] 总之，本发明的用于风洞的飞机模型利用压缩空气源的高压空气通过管道向矢量

推进喷管释放形成喷气效果以获得喷气动力，模拟出了矢量推进发动机的喷气状态，克服

了现有技术无法在风洞中模拟矢量推进飞机模型的空气动力学状况的缺陷，可以通过模拟

带有推进力的动态状态下，大大减少了风洞试验的数量，风洞试验更接近真实状况，结果准

确度更高。并且，本发明还采用了诸如管道由机翼进入、调整管道、电加热丝、流速控制装置
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等各种措施进一步降低了试验成本，提高了试验精度。

[0029] 本领域技术人员应当理解，虽然本发明是按照多个实施例的方式进行描述的，但

是并非每个实施例仅包含一个独立的技术方案。说明书中如此叙述仅仅是为了清楚起见，

本领域技术人员应当将说明书作为一个整体加以理解，并将各实施例中所涉及的技术方案

看作是可以相互组合成不同实施例的方式来理解本发明的保护范围。

[0030] 以上所述仅为本发明示意性的具体实施方式，并非用以限定本发明的范围。任何

本领域的技术人员，在不脱离本发明的构思和原则的前提下所作的等同变化、修改与结合，

均应属于本发明保护的范围。
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图4
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