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摘　　　要：研究了飞机／发动机一体化性能计算模型，并开发了一套相应的可视化计算软件．计算模型包

括发动机非安装性能计算模型，进气道、尾喷管／后体特性转换模型，安装性能计算模型以及飞机性能计算模

型．根据进气道、尾喷管安装特性法（ＩＮＳＴＡＬ），利用进气道、尾喷管／后体特性转换程序求出实际的进气道、

尾喷管安装特性，结合非安装性能计算程序，计算了发动机安装性能，并在此基础上计算了飞机性能．该软件

已用于某型飞机的一体化性能计算，使用结果表明：①与经验公式法相比，采用ＩＮＳＴＡＬ所得发动机安装性

能估算结果与资料值接近程度普遍提高，最高可提高１３％；②该软件计算结果合理，计算所需时间短，计算精

度较高．
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ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ

　　随着飞机对发动机的要求变得更为专门化，
飞机与发动机之间及发动机各部件之间的匹配问

题变得非常突出．２０世纪６０年代初期，美国的装

ＴＦ３０涡扇发动机的Ｆ－１１１战斗机甚至由于匹配
问题而被迫从战场退役．为了解决飞机、发动机相
容性问题，飞机／发动机一体化综合设计思想的提
出成为必然．
在过去的２０多年中，西方发达国家对飞机／

发动机一体化计算已做了大量的研究工作［１－６］，结
果表明飞机性能的提高很大程度上取决于飞机／
发动机一体化性能研究的发展水平．
目前我国关于飞机／发动机一体化问题也做

了不少研究，文献［７－８］在飞机／发动机一体化设
计的航空发动机设计基本理论的基础上进行了发

动机循环参数优化和飞行性能评估研究，并开发
了相应的飞机／发动机一体化评估软件．本文研究
了飞机／发动机一体化性能计算方法，开发了一套
相对完善的飞机／发动机一体化性能计算软件平
台，在发动机非安装性能计算基础上，计算了进排
气系统内流损失和阻力，从而计算出发动机安装
性能，另外，根据飞机几何、飞机质量、飞机气动特
性等计算了飞机飞行性能．此软件已应用于某型
飞机一体化性能计算，经使用表明：计算结果合
理，运行时间短，为飞行器动力的选择及调整匹配
起到较好的理论参考作用．

１　非安装性能计算模型

本文算例中的发动机为双转子加力混排涡扇

发动机，发动机数学模型采用部件级气动热力模
型．各部件热力计算模型与参考文献［９－１０］中
相同．
发动机工作时，必须满足质量流量（以下简称

流量）连续、功率平衡及压力平衡．模型中采用变
比热计算．
为求解描述发动机工作的非线性方程组，取

发动机低压转子物理转速ｎ１、风扇（低压压气机）
压力比函数值Ｚ１、高压转子物理转速ｎ２、高压压
气机压力比函数值Ｚ２、主燃烧出口总温Ｔｔ４、高压
涡轮流量比函数值Ｗ２、低压涡轮流量比函数值

Ｗ１为自变量，发动机其他参数为上述７个自变量
的函数．

令

Ｘ＝ ［ｎ１　ｎ２　Ｚ１　Ｚ２　Ｔｔ４　Ｗ１　Ｗ２］Ｔ

则可建立６个平衡方程

ｆｉ（Ｘ）＝０　ｉ＝１，２，…，６
　　给定一组自变量初始近似值后，可建立６个
检验方程

φｉ（Ｘ）≤ｅ　ｉ＝１，２，…，６
本文采用Ｎ＋１残量法求解非线性方程组，当满
足６个检验方程时，认为得到自变量解．
在一定飞行条件下，给定调节规律时，通过求

解非线性方程组，可得到发动机稳定工作时的各
种参数，即可得到发动机非安装性能．

２　进气道、尾喷管／后体特性转换
模型

　　参考美国航空航天局（ＮＡＳＡ）给出的进气
道、尾喷管特性数据库，建立１９种进气道和９种
尾喷管特性数据库［１１］．当对实际进气道和尾喷管
进行安装特性分析时，可根据进气道（或尾喷管）
主要设计参数从１９种进气道（９种尾喷管）中选
一个相近的进气道（或尾喷管），考虑气动、几何参
数差异，应用特性转换模型［１２－１３］把所选的数据库
进气道（或尾喷管）特性转换为实际进气道（或尾
喷管）特性．

２．１　进气道特性转换

转换过程分７步完成．每一步都是先确定除
马赫数以外的设计参数对特性的影响，然后再确
定设计马赫数的影响．具体步骤如下：
第一步：构建从进气道特性数据库中选定的

进气道的总捕获流量特性图，在此基础上构建实
际进气道的总捕获流量特性图；
第二步：建立实际进气道匹配的放气量特性表；
第三步：建立实际进气道匹配的供气量特性

表，建立实际进气道总压恢复系数特性表中的供
气量，建立实际进气道的附面层抽吸流量特性表，
建立实际进气道旁路流量特性表；
第四步：建立实际进气道匹配的总压恢复系

数特性，建立实际进气道总压恢复特性，建立实际
进气道的畸变进气工作极限，建立实际进气道的
喘振（也称嗡鸣）工作极限；
第五步：建立实际进气道的溢流阻力特性表，

３１１１
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建立实际进气道参考点溢流阻力特性表，建立实
际进气道参考点溢流量特性表；
第六步：建立实际进气道的附面层抽吸阻力

特性；
第七步：建立实际进气道的旁路特性．

２．２　尾喷管特性转换

分别对尾喷管／后体阻力特性和尾喷管／后体
推力系数特性进行转换．这两方面的转换方法相
似，都是各自计算出特性转化参数对阻力特性（或
推力系数）的影响，即阻力系数（或推力系数）的修
正值，然后将修正值加到数据库尾喷管特性上，就
得到实际尾喷管特性．

３　安装性能计算模型

发动机安装之后，只要计算出进气道－发动

机－尾喷管／后体的内流损失和阻力变化，就能计
算出发动机的安装推力和安装耗油率．其中，内流
损失包括进气道总压恢复系数和尾喷管推力系数

相对于发动机非安装性能需要数据的变化量；而
阻力包括进气道－发动机匹配后的溢流阻力、旁路
放气阻力和附面层抽吸阻力、发动机－尾喷管／后
体匹配后的后体阻力．

３．１　安装性能计算流程

本文利用转换所得进气道溢流阻力特性、进
气道旁路阻力特性、进气道附面层抽吸阻力特性
以及尾喷管／后体阻力特性，结合非安装性能计算
程序，分别求出进气道阻力（包括溢流阻力、旁路
阻力和抽吸阻力）和尾喷管阻力，从而求出安装推
力（如图１所示）．这整个方法即称之为进气道、尾
喷管安装特性法（ＩＮＳＴＡＬ）．具体计算流程如下：

图１　发动机安装性能计算流程

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｓｔａｌｌｅｄ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ　ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ

　　１）首先引入一个进气道流量匹配程序．考虑
到进气道总压恢复系数和进气道流量的匹配关

系，通过迭代计算出实际进气道的空气流量Ｗａ２

和总压恢复系数ｐｔ２／ｐｔ０；

２）利用进气道性能程序，计算出进气道阻
力Ｄｉｎｌｅｔ；
３）根据尾喷管／后体的几何参数Ａ１０，Ａ１０／

Ａ９ｒｅｆ和计算出的参数Ａ９，ｐｔ８／ｐ∞，Ａ８，利用尾喷
管／后体阻力特性表以及喷管推力系数特性表计
算尾喷管的阻力系数Ｃｄ，ａｂ 和推力系数Ｃｆｇ，从而

可得到后体阻力Ｄｎｏｚｚｌｅ．
４）计算发动机安装推力，其公式为Ｆｉｎｓｔａｌｌ＝

Ｆｕｎｉｎｓｔａｌｌ·Ｃｆｇ－Ｄｉｎｌｅｔ－Ｄｎｏｚｚｌｅ，式中Ｆｕｎｉｎｓｔａｌｌ为非安装
推力．从而计算出发动机安装耗油率等参数，即可
得发动机安装性能．

３．２　进气道计算流程

以上发动机安装性能计算流程图中所用到的

两个进气道子程序（即进气道流量匹配程序和进
气道性能计算程序）的算法较为复杂，图２给出了

４１１１
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详细的算法．首先根据发动机非安装性能初步算
出总压恢复系数ｐｔ２／ｐｔ０、发动机空气质量流量

Ｗａｅｎｇ等参数，再利用进气道特性中的旁路质量流
量特性图（Ｔａｂｌｅ　７）和总压恢复系数特性图（Ｔａ－
ｂｌｅ　２Ａ）求出新的总压恢复系数（ｐｔ２／ｐｔ０）′、新的
质量流量Ｗ′ａｅｎｇ，根据流量匹配原则进行修正．最
后再根据３个进气道阻力特性图（Ｔａｂｌｅ　３，Ｔａｂｌｅ
４，Ｔａｂｌｅ　５）分别求出旁路阻力系数Ｃｄ，ｂｙｐ、抽吸阻
力系数Ｃｄ，ｂｌｄ和溢流阻力系数Ｃｄ，ｓｐｌ．

图２　进气道两个子程序详细流程图

Ｆｉｇ．２　Ｐａｒｔｉｃｕｌａｒ　ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ　ｏｆ　ｔｗｏ　ｉｎｌｅｔ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｓｕｂｒｏｕｔｉｎｅｓ

４　飞机性能计算模型

飞机性能计算模型采用常规的计算方法［１４］，
其中主要包括基本飞行性能计算和飞行任务性能

计算．

４．１　基本飞行性能计算

基本性能主要包括单位剩余功率、最大平飞
速度、最小平飞速度、稳定盘旋或瞬时盘旋的最大
过载及角速度、升限、水平加速时间等．

４．２　飞行任务性能计算

典型的飞行任务剖面由起飞、上升、巡航、作

战、下降等任务段组成．按飞行任务剖面，组合有
关航段子程序，可对飞行任务性能做出评估．

５　算例与结果分析

５．１　非安装性能计算

以某型发动机为例，计算了发动机非安装性
能，并与设计方提供的资料值进行了对比（如图３、
图４所示）．设定发动机处于全加力状态，飞行高度
为０～２０ｋｍ，飞行马赫数为０～２．３．图中Ｆ表示推
力与设计点推力的比值，即Ｆ＝Ｆ／Ｆｄｅｓ，同样，Ｓｆｃ表

示耗油率与设计点耗油率的比值，即Ｓｆｃ＝Ｓｆｃ／

Ｓｆｃ，ｄｅｓ．由图３和图４可以明显看出非安装性能计
算比较准确，相对推力和相对耗油率的计算值与
资料值吻合较好．

图３　全加力状态下非安装相对推力对比图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｕｎｉｎｓｔａｌｌｅｄ　ｔｈｒｕｓｔ　ｕｎｄｅｒ

ｆｕｌｌ　ｒｅｈｅａｔｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图４　全加力状态下非安装相对耗油率对比图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｕｎｉｎｓｔａｌｌｅｄ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｆｕｅｌ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ　ｕｎｄｅｒ　ｆｕｌｌ

ｒｅｈｅａｔｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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５．２　进气道特性计算

由于特性转换结果较多，这里只给出进气道
特性换算部分结果．以某型进气道为例，图５～图

７给出了该进气道溢流阻力系数、抽吸阻力系数
以及旁路阻力系数特性图．从图５～图７可以看
出，进气道的安装阻力对发动机安装性能影响很
大，这种影响在高马赫数时非常明显（高马赫数时
阻力系数较大）［１５］．因此，在发动机设计和研制过
程中，都必须对高马赫数时发动机有效推力予以
高度重视，避免出现推力不足或耗油率过高的
情况．

图５　进气道溢流阻力特性图

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｌｅｔ　ｓｐｉｌｌａｇｅ　ｄｒａｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图６　进气道抽吸阻力特性图

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｌｅｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｂｌｅｅｄ　ｄｒａｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

５．３　安装性能计算

本文采用进气道、尾喷管安装特性法（ＩＮ－
ＳＴＡＬ）计算推进系统安装性能，即根据转换所得
进气道和尾喷管／后体特性，再结合前面计算所得
发动机非安装性能，计算了发动机安装性能，并将

图７　进气道旁路阻力特性图

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｌｅｔ　ｂｙｐａｓｓ　ｄｒａｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

结果与经验公式法［７］计算所得结果以及资料值进

行了对比．对比结果见图８和图９．图中Ｗｆ表示

燃油 流 量 与 设 计 点 燃 油 流 量 的 比 值，即

Ｗｆ／Ｗｆ，ｄｅｓ．
由图８和图９可以看出，与经验公式法相比，

ＩＮＳＴＡＬ计算结果更接近于资料值．这是由于

ＩＮＳＴＡＬ充分考虑了进、排气系统的内流损失和
阻力特性，通过该方法可以更直观地了解进、排气
系统的安装特性．

图８　全加力状态下安装相对推力对比图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｉｎｓｔａｌｌｅｄ　ｔｈｒｕｓｔ　ｕｎｄｅｒ

ｆｕｌｌ　ｒｅｈｅａｔｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

５．４　飞机性能计算

图１０给出了加力和最大情况下的最大平飞
速度Ｖｍａｘ、最小平飞速度Ｖｍｉｎ随飞行高度的变化

关系．最 大 平 飞 速 度 计 算 公 式 为 Ｖｍａｘ ＝

２Ｔａ／Ｃｘρ槡 Ｓ，式中Ｔａ 为可用推力，Ｃｘ 为波阻系

数，ρ为密度，Ｓ为机翼面积．图中的Ｖ和Ｈ 分别
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图９　全加力状态下安装相对耗油率对比图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｉｎｓｔａｌｌｅｄ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｆｕｅｌ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ　ｕｎｄｅｒ　ｆｕｌｌ

ｒｅｈｅａｔｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１０　最大、最小平飞速度图

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｘｉｍａｌ　ａｎｄ　ｍｉｎｉｍａｌ　ｌｅｖｅｌ－ｌｉｇｈｔ　ｓｐｅｅｄ

代表速度和飞行高度的相对值．
从图１０中可知，随着飞行高度的增加，由于

失速速度增大，最小平飞速度逐渐增大．在最大状
态下，飞机跨声速飞行，在接近声速时，随高度增
加，声速减小，同一飞行速度下 Ｍａ增加，波阻系
数Ｃｘ较大，加上可用推力Ｔａ随高度增加而减小，

因而由最大平飞速度计算公式可知Ｖｍａｘ随高度增

加一直减小．加力状态下，对流层内随着高度增
加，与最大状态同样的原因，Ｖｍａｘ随高度增加而减

小；平流层内，声速不随高度变化，波阻系数不变，
密度随高度减小，而为了保持平飞，需增加迎角，

阻力系数随之增加，Ｃｘρ的减小变得缓慢，Ｔａ 又
继续下降，故Ｖｍａｘ仍随Ｈ 增加而减小．
同一架飞机，在不同的高度其加减速性能是不

一样的．表１列出了某飞机的加速性能计算结果．

从表１可见，对于同样的加速范围，在相同的
发动机工作状态下，飞机高度在１３　０００ｍ 比在

５　０００ｍ所需加速时间长得多．这是因为剩余推力
随高度升高而降低，从而使高空加速性能恶化．

表１　某飞机的加速性能

Ｔａｂｌｅ　１　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ａ　ｃｅｒｔａｉｎ　ａｉｒｃｒａｆｔ

高度／ｍ
加速范围／

（ｍ／ｓ）

加速时间／ｓ

最大 加力

５　０００　 ２００～２５０　 １８．８　 ８．６

１３　０００　 ２００～２５０　 １１３．５　 ３１．６

图１１和图１２分别描述了最大、加力状态下
部分高度下的盘旋性能．与前面类似，图中的Ｒｍｉｎ
是最小盘旋半径的相对值．

图１１　最大状态下稳定盘旋最小半径

Ｆｉｇ．１１　Ｍｉｎｉｍｕｍ　ｓｕｓｔａｉｎｅｄ　ｔｕｒｎ　ｒａｄｉｕｓ

ｕｎｄｅｒ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１２　加力状态下稳定盘旋最小半径

Ｆｉｇ．１２　Ｍｉｎｉｍｕｍ　ｓｕｓｔａｉｎｅｄ　ｔｕｒｎ　ｒａｄｉｕｓ　ｕｎｄｅｒ

ａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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最大状态下，当飞行高度不变时，随着飞行马
赫数的增加，极限过载ｎｎ，ｍａｘ增加，由于速度大小

的影响起主要作用，由公式Ｒ ＝ １ｇ
Ｖ２

ｎ２ｎ－槡 １
可

知，最小盘旋半径缓慢增大．加力状态时，低马赫
盘旋时，最小盘旋半径变化与最大状态时类似；在
高马赫数下盘旋时，诱导阻力系数开始随马赫数
增大而增加，使得极限过载ｎｎ，ｍａｘ 降低，从而使最
小盘旋半径增大得更快．飞行马赫数不变时，随着
高度的增加极限过载减小，同样使得最小盘旋半
径增大．

６　结　论

１）本文所建立的飞机／发动机一体化性能计
算模型以及相应的软件，能较为准确计算出发动
机非安装性能、发动机安装性能以及飞机性能，一
定意义上实现了飞机／发动机一体化性能评估．
２）在计算发动机安装性能过程中，采用了进
气道、尾喷管安装特性转换法对进气道和尾喷管
特性进行了转换，更好地反映了实际的进气道特
性和尾喷管特性，从而使得安装性能计算结果比
经验公式法所得结果更接近实际值．
３）此模型和软件用于飞机发动机一体化正
向验算，利于指导飞机／发动机设计，也可有效加
快飞机／发动机改进改型进度．

参考文献：
［１］　尤哥夫，塞里万诺夫．飞机与发动机特性匹配［Ｍ］．北京：

国防工业出版社，１９８９．
［２］　Ｍａｔｔｉｎｇｌｙ　Ｊ　Ｄ，Ｈａｉｓｅｒ　Ｗ　Ｈ，Ｐａｒｒｅｔ　Ｄ　Ｔ．Ａｉｒｃｒａｆｔ　ｅｎｇｉｎｅ　ｄｅ－

ｓｉｇｎ［Ｍ］．Ｒｅｓｔｏｎ，ＶＡ，ＵＳ：ＡＩＡＡ　Ｅｄｕｃａｔｉｏｎ　Ｓｅｒｉｅｓ，２００５．
［３］　Ｒａｙｍｅｒ　Ｄ　Ｐ．Ａｉｒｃｒａｆｔ　ｄｅｓｉｇｎ：ａ　ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ　ａｐｐｒｏａｃｈ［Ｍ］．

Ｒｅｓｔｏｎ，ＶＡ，ＵＳ：ＡＩＡＡ　Ｅｄｕｃａｔｉｏｎ　Ｓｅｒｉｅｓ，２００５．
［４］　Ｓｏｂｉｅｓｚｃｚａｎｓｋｉ－Ｓｏｂｉｅｓｋｉ　Ｊ．Ａ　ｓｙｓｔｅｍ　ａｐｐｒｏａｃｈ　ｔｏ　ａｉｒｃｒａｆｔ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｒ］．ＮＡＳＡ　ＴＭ－１０４０７４，１９９１．

［５］　Ｓｗａｖｅｌｙ　Ｃ　Ｅ，Ｓｏｉｌｅａｕ　Ｊ　Ｆ．Ａｉｒｃｒａｆｔ　ａｆｔｂｏｄｙ／ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　ｓｙｓ－

ｔｅｍ　ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｌｏｗ　ｄｒａｇ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－７２－１１０１，１９７２．
［６］　Ｏａｔｅｓ　Ｇ　Ｃ．Ａｉｒｃｒａｆｔ　ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍｓ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ａｎｄ　ｄｅ－

ｓｉｇｎ［Ｍ］．Ｒｅｓｔｏｎ，ＶＡ，ＵＳ：ＡＩＡＡ　Ｅｄｕｃａｔｉｏｎ　Ｓｅｒｉｅｓ，１９８９．
［７］　汪家芸，张津，朱一锟．飞机／发动机一体化评估系统研究

［Ｊ］．航空学报，１９９２，１３（１０）：５１７－５２６．

ＷＡＮＧ　Ｊｉａｙｕｎ，ＺＨＡＮＧ　Ｊｉｎ，ＺＨＵ　Ｙｉｋｕｎ．Ａｉｒｃｒａｆｔ／ｐｒｏ－

ｐｕｌｓｉｏｎ　ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ　ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉ－

ｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，１９９２，１３（１０）：５１７－５２６．（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）

［８］　张津，陈大光，汪家芸，等．机动飞机／涡扇发动机设计参数

的一体化选择［Ｊ］．推进技术，１９９６，１７（６）：１８－２３．

ＺＨＡＮＧ　Ｊｉｎ，ＣＨＥＮ　Ｄａｇｕａｎｇ，ＷＡＮＧ　Ｊｉａｙｕｎ，ｅｔ　ａｌ．Ａｎ　ｉｎ－

ｔｅｇｒａｔｅｄ　ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｆｏｒ　ａｉｒｐｌａｎｅ／ｅｎ－

ｇｉｎｅｓ　ｗｉｔｈ　ｈｉｇｈ　ｍａｎｅｕｖｅｒａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９６，１７（６）：１８－２３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　陶增元，王如根．飞机推进系统总体设计［Ｍ］．北京：国防

工业出版社，２００２．
［１０］　骆广琦，桑增产，王如根．航空燃气涡轮发动机数值仿真

［Ｍ］．北京：国防工业出版社，２００７．
［１１］　Ｋｏｗａｌｓｋｉ　Ｅ　Ｊ．Ａ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ　ｃｏｄｅ　ｆｏｒ　ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇ　ｉｎｓｔａｌｌｅｄ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｅｎｇｉｎｅｓ：ＶｏｌⅢｌｉｂｒａｒｙ

ｏｆ　ｍａｐｓ［Ｒ］．ＮＡＳＡ　ＣＲ１５９６９３，１９７９．
［１２］　Ｋｏｗａｌｓｋｉ　Ｅ　Ｊ．Ａ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ　ｃｏｄｅ　ｆｏｒ　ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇ　ｉｎｓｔａｌｌｅｄ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｅｎｇｉｎｅｓ：ＶｏｌⅠｆｉｎａｌ　ｒｅ－

ｐｏｒｔ［Ｒ］．ＮＡＳＡ　ＣＲ１５９６９１，１９７９．
［１３］　刘鹏超，宋文艳，骆广琦．某型飞机发动机的安装推力计算

［Ｊ］．航空工程进展，２０１０，１（３）：２６８－２７２．

ＬＩＵ　Ｐｅｎｇｃｈａｏ，ＳＯＮＧ　Ｗｅｎｙａｎ，ＬＵＯ　Ｇｕａｎｇｑｉ．Ｉｎｓｔａｌｌｅｄ

ｔｈｒｕｓｔ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．Ａｄｖａｎｃｅｓ　ｉｎ

Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　ａｎｄ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，１（３）：２６８－

２７２．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　方振平，陈万春，张曙光．航空飞行器飞行动力学［Ｍ］．北

京：北京航空航天大学出版社，２００５．
［１５］　王占学，乔渭阳，蔡元虎．某型弹用涡喷发动机安装性能分

析［Ｊ］．推进技术，２００３，２４（１）：１２－１６．

ＷＡＮＧ　Ｚｈａｎｘｕｅ，ＱＩＡＯ　Ｗｅｉｙａｎｇ，ＣＡＩ　Ｙｕａｎｈｕ．Ａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆ　ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｉｓｓｉｌｅ　ｔｕｒｂｏｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００３，２４（１）：１２－

１６．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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