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航空发动机飞行载荷谱的预测

南京航空航天大学　　宋迎东3 3

【摘要】　提出了基于飞机的设计飞行任务剖面、飞行力学及发动机原理的发动机飞行载荷的预测

方法,即首先将飞机的设计飞行任务剖面通过飞行力学的基本原理转化为发动机的推力 (或油门)

剖面,然后通过发动机性能计算获得发动机的其它工作状态参数,从而获得发动机的飞行载荷谱。

最后以某发动机为例,预测了该发动机装备在某新型教练机上时的飞行载荷。

　主题词:　航空发动机　载荷谱　预测技术
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1　预测原理

　　发动机飞行载荷谱是发动机工作状态参数和飞行状态参数随时间的历程变化图谱。它是

新机的寿命设计、可靠性试验以及制订寿命管理的重要依据。

发动机飞行载荷谱的预测就是要预测飞机执行设计飞行任务时发动机的工作过程参数和

状态参数如何变化。实际上有了飞机的设计飞行任务剖面以后,就可以通过飞机质心运动方

程,以及发动机特性计算得到发动机的飞行载荷谱。

1. 1　飞机质心运动方程的简化

　　飞机在飞行过程中,侧滑角一般很小 (例如某歼击机的实测剖面的侧滑角小于 515°,而且

在空中飞行时 98%以上时间在- 110°～ 110°之间) ,为了简化计算,同时满足工程精度要求,作

如下的假设:侧滑角 Β为小量,即 sinΒ≈ 0, co sΒ≈ 110。

在上述假设下,飞机的质心运动方程就简化为:

m (d vöd t) = P cos (Α+ 5 p ) - Q - m g sinΗ (1)

m v (d Ηöd t) = Y co sΧs - m g co sΗ (2)

- m vco s (d Ωsöd t) = Y sinΧs (3)

　　飞机的爬升率为:

dH öd t = v sinΗ (4)

式中: t为时间,m 为飞机质量, v 为飞行速度, H 为飞行高度, P 为飞机可用推力, Q 为飞机阻

力, Y 为飞机升力, Η为航迹倾斜角, Χs 为飞机滚转角, Ωs 为偏航角, Α为飞机攻角, 5 p 为发动机

安装角。

上述方程组的解不是唯一的,即飞机轨迹不是唯一的,必须在一定的约速度条件下,才能

得到唯一的飞行轨迹。



1. 2　飞机飞行的运动学约束方程

　　飞机的飞行任务由一个个飞行任务段组成,而每一飞行阶段都是为了完成一个既定的任

务而完成的,因而也可以看成是按给定的运动参数变化规律和预定航迹的方案飞行[1 ]。这些给

定的运动参数变化规律就对飞机运动提出一定的约束方程。

例如,飞机的某设计飞行任务中要求飞机在高度H 0 上以速度 v 0 进行坡度为 Χs0的盘旋飞

行,则该任务就对飞机提出以下 3个运动学约束方程:

H = H 0　,　v = v 0　,　Χs = Χs0 (5)

　　飞行动作不同,则运动约束不同。

1. 3　发动机飞行载荷谱的求解

　　已知飞机的升阻特性和飞机的推力特性后,就可以运动学约束条件下求解飞机的质心运

动方程,即可求得在一定的初始条件下飞机执行该飞行动作时发动机功率状态谱 ∆p～ t以及

飞行参数谱H～ t、v～ t。再根据发动机性能计算原理就可解出发动机的其它工作过程参数谱,

如 T
3
4～ t等等,从而获得发动机的飞行载荷谱。

飞机的一次设计飞行任务就是由若干飞行动作组成的。从飞机起飞动作开始一个飞行动

作计算完毕,其终值作为一下飞行动作的初值,这样一直计算到飞机降落,就得到一个完整的

发动机飞行载荷谱。

2　计算实例

　　某发动机即将装备在某新型歼击教练机上,为了推导其设计载荷,要求预测其飞行载荷

谱。表 1是飞机设计部门提供的设计起落航线飞行任务要求。

表 1　起落航线设计飞行任务要求

任务阶段 任　　务　　要　　求

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

起飞滑跑至离地速度 v 1d = 185 km öh

离地至安全高度H aq= 15 m , vaq= 222 km öh

爬升至H = 150 m ,速度增加到 400 km öh

以 v= 400 km öh 等速上升转弯至H = 500 m

以 v= 400 km öh 等速平飞至跑道的“T”字布正侧

放起落架后等减速平飞至观察角 50°

水平三转弯减速至速度 v= 300 km öh,液转角 Χs= 45°,航迹偏转 110°

减速下滑至H = 400 m , v= 270 km öh

减速下降转弯至H = 300 m , v= 250 km öh, Χs= 30°

下滑至安全高度H = 15 m ,速度调整至进场速度 v= 190 km öh

以速度 v= 190 km öh 等速进场准备着陆,下滑至高度H = 1 m

以 v= 190 km öh 接地,着陆滑跑至飞机停止

用本文的计算方法,根据设计任务要求就可以计算得出该发动机执行此飞行任务时的预

计飞行载荷谱,如图 1所示。

09 航 空 动 力 学 报 第　12　卷



图 1　某发动机起落航线飞行载荷谱

3　结　论

　　 (1)提出了基于飞机设计飞行任务、飞行力学、发动机原理的发动机飞行载荷谱预测方法;

(2)从飞机的起飞开始,前一个动作的结束条件作为后一个动作的起始条件,一直计算到降落,

就可以得到执行某一飞行任务时完整的发动机飞行载荷谱。
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PRED ICT ION OF AEROENGINE FL IGHT LOAD SPECTRUM
Song Y ingdong

(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　A m ethod of aeroengine fligh t load spectrum p redict ion is devel2
oped, w h ich u ses p rincip les of a ircraf t f ligh t m echan ics to tu rn aircraf t design m ission p rofiles
in to engine th ru st p rofiles. F ligh t a lt itude and fligh t velocity are acqu ired by so lving the air2
craft mo tion equat ion s w ith the aircraf t mo t ion con stra in ts. In the resu lt of the engine perfo r2
m ance calcu la t ion s, the o ther engine opera t ing param eters can be ob ta ined. In the fligh t p ro2
cess from take- off to landing, tak ing the final value of the p reviou s opera t ion as the in it ia l
va lue of the fo llow ing one, the engine fligh t load spectrum can be calcu la ted fo r a specif ic
f ligh t m ission. A s an examp le, the fligh t load spectrum of an engine u sed on a tra iner has
been calcu la ted.

Key W ords　A ircraft engines　L oading　Spectrum　P redict ion techn ique

EFFECTS OF POROSITY AND OSMOT IC O IL FLOW
ON FLAM E STAB IL ITY

OF CERAM IC EVAPORAT ION CAV ITY
Sun Huix ian , D u Shengtong, M a Xuiesong, et a l

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A series of experim en ts of f lam e stab ility in ceram ic evapo ra ton
cavity w ith differen t po ro sity a t d ifferen t o smo tic o il f low rate have been comp leted in a mod2
el af terbu rner. Experim en ta l resu lts show that, in the case of the m ain o il supp ly on ly o r w ith
o smo tic o il supp ly, there is an op t im al po ro sity respect ively, w here ex t inct ion lim it of lean
poo r m ixed gas is the w idest, w ith the o smo tic o il suu ly on ly, f lam e ex t inct ion lim it of ceram 2
ic ho lder becom es w ider as the po ro sity increases. Concern ing the effect of the o smo tic o il
f low rate on the flam e stab ility, the ex t inct ion lim it becom es ex tended u sually as the o smo tic
o il f low rate increases.

Key W ords　Ceram ic compo sites　Evapo rat ion　F lam e stab iliza t ion

A F IN ITE EL EM ENT ANALY SIS
OF TRANSIENT HEAT COND UCT ION

W ITH W E IGHTED VAR IABL E FACTOR
Yang Huitao and Han Zengx in

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he stab ility and o scilla t ion of num erica l f in ite elem en t so lu t ion of
t ran sien t conduct ion temperatu re field w ith tw o - po in t t im e deference schem e have been in2
vest iga ted. T he w eigh ted facto r of the t im e diference schem e Ρ and the t im e step △t are co r2
rela ted to the temperatu re o scilla t ion respect ively. T hu s the funct ion s of variab le Ρ and △t
are ob ta ined. Its app lica t ion demon stra tes the simp licity in p rogramm ing, h igh aecu racy and
econm y of runn ing t im e.

Key W ords　T ran sien t behaviou r　H eat conduct ion　F in ite elem en t m ethods
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