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发动机进排气系统对飞机气动特性

影响的数值研究

高　翔，李　密，王定奇

（中国航空工业集团有限公司 中国飞行试验研究院 发动机所，西安７１００８９）

摘　　　要：为了分析发动机与飞机系统耦合过程中产生的气动力特性，准确获取实际使用条件下的飞机升

阻特性，以带动力的某半模飞机模型为研究对象，开展了三维流场数值仿真计算，利用风洞试验数据对计算方

法进行了验证，总结了溢流阻力及排气干扰阻力的变化规律，结果表明：发动机状态变化对飞机升阻特性影响

明显，在选定的发动机工作参考状态下，溢流阻力在飞机系统升力与阻力方向的分量随捕获面积比的增大分

别增大、减小，排气系统实际工作状态偏离选定的参考状态越远，干扰阻力在飞机系统升力和阻力方向分量的

绝对值越大。
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　　大涵道比涡扇发动机是现代军用运输机或民

用客机的典型动力装置，在飞机设计研发过程中，

飞机设计方会提出在起飞、爬升、巡航等典型工作

状态下对发动机的安装推力需求。然而，在发动
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机设计与生产制造过程中，出厂性能的两个重要

评价指标是发动机标准净推力与单位燃油消耗

率。其中标准净推力为发动机尾喷管出口总推力

与进气冲压阻力之差，并没有考虑实际发动机在

飞机上安装后由进排气系统引起的相关损失。因

此，如何获取准确的发动机安装推力，客观、系统

地评价飞机设计过程中的动力安装效应，一直是

国内外研究学者的研究重点。

２０世纪７０年代，美国及北约相关国家便针

对飞机与推进系统的干扰问题开展了研究工作，

并通过飞机与发动机推／阻力通用划分体系的建

立，形成了发动机安装净推力的明确定义［１２］。

Ｐａｔｅｒｓｏｎ和 Ｍａｃｗｉｌｋｉｎｓｏｎ等针对军用运输机

Ｃ１４１Ａ，利用风洞缩比模型试验的方法，通过确

定发动机安装净推力，成功地对其全尺寸真实飞

行条件下的飞机气动阻力进行了修正［３４］。Ｒｉｃｈ

ｅｙ和Ｓｃｈｏｅｌｅｎ利用Ｂ１轰炸机的风洞试验与飞

行试验项目，分别针对短舱后体／喷管之间的干扰

阻力及进气系统在实际飞行条件下的损失和修正

方法进行了研究［５６］。Ｂｏｐｐｅ在以前研究工作的

基础上，总结了飞机和发动机综合设计中需要考

虑的影响因素，对进排气的干扰损失、飞机负载提

取损失，以及飞行中飞机舵面配平的损失等因素进

行了分析［７］。２０世纪８０年代末期，随着计算机技

术的发展，ＣＦＤ技术成为风洞试验与飞行试验的

一个重要辅助手段，Ｗｉｌｌｈｉｔｅ等利用ＣＦＤ模拟对

全尺寸飞机流场进行了求解，并通过定义的推／阻

划分体系，对发动机不同功率状态下引起的进排

气系统阻力增量进行了预测分析［８］。Ｈｉｒｏｓｅ等

通过对比数值模拟与涡轮动力模拟器在跨声速风

洞的试验数据，发现进排气效应对发动机唇口及

机翼上方的激波强度具有一定影响［９］。Ｄｅｓｓｅ等

通过求解Ｅｕｌｅｒ方程，对发动机轴对称进气流场

进行了模拟，通过流场分析发现，发动机进气流场

的安装效应主要与进气溢流阻力的大小有关［１０］。

近年来，随着对飞机／发动机一体化设计认识

的逐渐深入，国内研究学者针对飞机／发动机综合

设计分析中的动力安装效应也进行了相关研究。

谭兆光和党亚斌等通过数值模拟方法，分别针对

ＤＬＲＦ６模型和民用支线客机模型进行了研究，

分析了民机设计中机体／动力装置一体化的动力

影响效应［１１１２］。谭伟伟等总结了不同文献中的三

类涡扇发动机动力特性模型，并基于特征边界的

思想，建立了一种新的涡扇发动机动力特性模型，

通过该模型模拟发现翼吊发动机喷流会使机翼上

表面激波前移，发动机唇口激波强度减弱［１３１５］。

张美红等利用商用ＣＦＤ软件ＣＦＸ，对带动力的

民机进行了数值模拟，并将进排气效应的影响应

用到民机气动优化设计当中［１６］。

然而，由于国内缺少合理可行的推／阻力划分

体系，有关发动机安装效应的研究工作仅局限于

通过ＣＦＤ或风洞试验方法对通流短舱或动力短

舱的进排气效应进行模拟，并没有能够确定真实

飞行试验条件下安装效应对飞机整体气动特性影

响的定量评估方法。因此，本文针对某半模飞机

缩比模型开展了数值计算，并借助风洞试验数据

进行了数值计算方法验证，根据计算结果提出了

系统的推／阻力划分方法，在该方法基础上，通过

发动机安装净推力的确定，为真实飞行试验条件

下飞机升阻特性的准确确定奠定了技术基础。

１　数值计算方法

１１　计算模型及网格划分

本文数值计算模型为带分开排气涡扇发动机

的某半模飞机（翼身组合体）缩比模型，模型主要

几何尺寸参数如表１所示。

表１　模型主要几何尺寸

犜犪犫犾犲１　犕犪犻狀犵犲狅犿犲狋狉狔犱犻犿犲狀狊犻狅狀狊狅犳犿狅犱犲犾

参数 数值

模型参考面积／ｍ２ ０．４５５２５

平均气动弦长／ｍ ０．３４１５

模型机翼展长／ｍ １．４４４

模型机身轴向长度／ｍ ３．２５１

　　利用商用ＡＮＳＹＳＩＣＥＭ软件对模型进行非

结构化网格划分，如图１所示。壁面及各分块对

接部分进行了网格加密，近壁面第一层网格狔
＋值

为３０，满足标准壁面函数犽ε湍流模型的要求。

计算外流场区域长、宽、高分别为１０倍、５倍、５倍

半模飞机特征长度，计算总网格量为１１７０万。

１００１



航　空　动　力　学　报 第３５卷

图１　飞机表面计算网格

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓｏｎｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｓｕｒｆａｃｅ

１２　求解方法及边界条件

本文使用商用ＣＦＤ软件 ＡＮＳＹＳＦｌｕｅｎｔ进

行全机三维流场求解，采用有限体积法求解三维

雷诺平均的ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，时间项采用全隐

式推进格式，空间离散采用二阶迎风格式，湍流模

型采用标准壁面函数犽ε模型。求解过程中，对

流场残差、进气道与喷管出口流量及全机升力系

数、阻力系数进行了监测，收敛判断标准为残差下

降４个量级且流量与升阻系数保持稳定。

利用该半模缩比模型在某低速风洞进行了吹

风试验，根据风洞试验结果，制定数值计算的输入

边界条件如下：

１）压力远场边界，根据试验时的风洞来流马

赫数、攻角、环境大气压力、温度给定压力远场边

界条件；

２）内／外涵压力进口边界，根据风洞试验时

发动机缩比模型中内／外涵喷管进口安装的总温、

总压测量耙的实测值，求取平均值后给定内／外涵

压力进口边界条件；

３）进气道流量出口边界，根据风洞试验中

内／外涵测量耙实测总温、总压，计算内／外涵喷管

理想流量，进而根据前期校准箱试验所得流量系

数曲线，计算出内／外涵喷管实际流量，再将该实

际流量减去风洞试验时流量计实测的引射器流

量，即得到发动机进气道出口流量边界条件。

１３　计算模型验证

根据风洞试验的实测数据，图２给出了来流

马赫数犕犪＝０．２、外涵喷管压比π＝１．５３时的升

阻特性对比结果（图中横坐标α表示攻角）。从图

中可以看出，升力系数（犆ｌ）与阻力系数（犆ｄ）计算

结果与风洞试验结果基本一致，仅在接近失速攻

角时，升力系数计算结果偏低约３％。

在风洞试验时，沿短舱外表面，从唇口至内涵

核心机整流罩上，布置了一系列静压测点，图３给

出了０°攻角下，数值计算中静压系数（犆ｐ）轴向分

布与试验结果的对比（图中横坐标狓为轴向坐

标，犔为短舱轴向长度）。从图中可以看出，计算

结果与试验趋势基本一致。因此，综合以上分析，

图２　犕犪＝０．１，π＝１．５３时升力与阻力系数计算与

试验结果对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｆｔａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄｔｅｓｔｄａｔａａｔ

犕犪＝０．１５，π＝１．５３

２００１
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图３　沿轴向静压系数分布计算与试验结果对比（α＝０°）

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇａｘｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（α＝０°）

本文采用的数值计算模型准确可靠，可用于后续

相关研究分析。

２　数据处理方法

２１　升阻特性计算

风洞试验中半模飞机升阻特性是根据天平力

扣除动力短舱推力后获得［１７］，为了与风洞试验保

持一致，ＣＦＤ计算结果中利用积分获取半模飞机所

有固壁面的压差阻力和摩擦阻力，同时需扣除短舱

附加前体力犉ｐｒｅ在升力与阻力方向的分量。根据

图４
［１８］（图中犉ｃ为短舱前罩力），犉ｐｒｅ并不是真正意

义上的阻力，而是作用在进气道流管的气体附加作

用力，该项力是由于将发动机进口控制体推移到无

穷远处而产生的虚拟作用力。其计算公式为

犉ｐｒｅ＝犿
·

１犞１＋（狆１－狆０）犃１－犿
·

０犞０ （１）

式中犿
·

１ 与犞１ 分别代表进气道入口空气流量及

速度，犿
·

０ 与犞０ 分别代表进气道所能捕获的无穷

远来流的空气流量及速度，狆１ 与狆０ 分别代表进

气道入口气流静压及无穷远气流的压力，犃１、犃０

分别代表进气道入口面积和进气道捕获的进气流

图４　进气道作用力示意图
［１８］

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｉｎｔａｋｅｆｏｒｃｅ
［１８］

量对应无穷远处气流流管的截面面积。

２２　溢流阻力计算

进气系统外部阻力增量Δ犇ｉｎ主要是由于进

气道实际工作状态偏离发动机工作参考状态而产

生的。图５给出了翼吊短舱形式发动机进气道流

管流动示意图，当进气道流管捕获面积截取的空

气流量大于发动机所需的空气流量时，多余的空

气从进气道唇口处绕流到发动机外部（这部分气

流称为“溢流”）。假定从发动机进气道入口沿发

动机轴线向前无限延伸形成一条流管，根据空气

流动连续性可知，自由流管中的空气流量与进入

发动机的空气流量相等，则在无穷远处的０截面

上的流过犃０ 面积区域的空气流量等于进气道入

口流量，流过犃１－犃０ 面积区域的空气流量等于

绕进气道唇口溢流到外部的空气流量，即可以用

捕获面积比犃０／犃１ 来表征进气道的工作状态，其

计算方法如下：

犃０
犃１
＝
ρ１犞１

ρ０犞０
（２）

式中ρ１ 与ρ０ 分别代表进气道入口处与无穷远气

流的密度。当选取进气道“满流”状态（犃０／犃１＝

１．０）为工作参考状态时，则溢流阻力犇ｓｐｉｌｌ数值上

就等于进气系统外部阻力增量Δ犇ｉｎ，即溢流阻力

定义为某一状态下的进气道阻力与发动机基准状

态对应的进气道阻力之差。但由于实际中难以实

现，且为了与风洞试验工况一致，本次计算中选取

风洞试验时发动机最大状态（外涵喷管落压比π＝

１．６１）为工作参考状态（基准状态）。ＣＦＤ计算中

提取的溢流阻力则主要由上述２．１节中的附加阻

力和发动机短舱前罩部分的压差阻力及摩擦阻力

构成。

图５　进气道流管示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｉｎｌｅｔｓｔｒｅａｍｔｕｂｅ

２３　排气干扰阻力计算

排气干扰阻力定义方式与进气溢流阻力类

似，定义为发动机尾喷管实际工作状态偏离发动

机工作参考状态时而产生的阻力。当定义尾喷管
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完全膨胀状态作为发动机工作参考状态时，排气

系统干扰阻力犇ａｆｔ数值上等于排气系统外部阻力

Δ犇ｅｘ。实际中由于难以同时保证进排气系统均

处于理想参考状态，因此一般将发动机最大状态

作为工作参考状态，本文与进气系统一致，选择

π＝１．６１为工作参考状态。

３　结果与分析

３１　升阻特性计算结果

图６给出了外涵喷管压比π＝１．２２，１．３２，

１．４４，１．５３和１．６１时，不同来流马赫数下（犕犪＝

０．１，０．１５，０．２）计算的升阻特性曲线。从图中可

以看出，升力系数与阻力系数均随攻角（α）增大而

增大。相同来流马赫数下，升力系数随发动机状

态（本文指外涵喷管压比）增大略有减小，但差距

不是十分明显，表明发动机状态改变对飞机升力

特性方向作用力影响相对较小；但相同来流马赫

数，阻力系数随着发动机工作状态的增大而增大，

在犕犪＝０．１条件下，当发动机处于最大状态时，

比发动机处于最小状态所对应的阻力系数增加了

０．０３５，表明发动机工作状态改变对飞机系统阻力

特性有明显影响。

在以往飞机设计过程中，飞机升阻极曲线的

确定，是通过风洞试验吹风试验获得，为了修正动

力装置的安装效应，需要开展通流模型及发动机

固定在某一工作状态下的动力模拟试验，以对单

纯气动构型下的飞机升阻极曲线进行修正。然

而，在真实飞行条件下，由于任务需求发动机的使

用状态在不断变化，通过图６可以看出，此时若仍

将风洞试验中发动机固定在某状态下而修正得到

的飞机升阻极曲线作为真实飞行条件下的气动特

性，就会带来一定误差，从而对飞机设计过程中，

典型任务剖面的准确设计带来一定影响。
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图６　不同来流马赫数，不同外涵喷管压比条件下的

升力与阻力系数曲线

Ｆｉｇ．６　Ｌｉｆｔａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｃｕｒｖｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｂｙｐａｓｓｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

因此，本文提出将与发动机使用状态相关的

进排气“干涉力”纳入发动机安装净推力中去考

虑，确定某一固定发动机状态为工作参考状态，当

发动机状态变化时，获取相对于工作参考状态的

“干涉力”的特性，并在发动机标准净推力中扣除

后，获取发动机安装净推力，而该安装净推力中包

含了发动机状态对飞机升阻特性的影响，即将与

发动机状态有关的外部阻力全部纳入发动机设计

方考虑，明确了评估发动机安装效应时的飞机／发

动机设计方责任界面，同时保证了飞机设计过程

中，其所需要考虑的升阻特性是与发动机状态无

关的。因此，如何确定进排气系统与发动机状态

相关的“干涉力”就成为了一个重要问题。

３２　进气溢流阻力计算结果

对于进气系统，其与发动机状态相关的“干涉

力”主要为进气道前缘的溢流阻力，根据３．２节中

的计算方法，提取关键截面参数后计算，同时积分

计算短舱前罩部分压差及摩擦阻力，如前所述，为

了与风洞试验保持一致，选定π＝１．６１为工作参

考状态，根据计算所得捕获面积比，整理结果如图

７所示。

从图７中可以看出，溢流阻力整体量级较小，

这是由于发动机状态从选定的工作参考状态偏离

不大，进气溢流本身较少而导致。从图７（ａ）、图

７（ｃ）、图７（ｅ）中可以看出，在攻角小于１２°时，进

气溢流阻力 （犇ｓｐｉｌｌ）在飞机阻力方向的分量

（犇ｓｐｉｌｌ，ｄ），随攻角增加在一定范围内波动，随捕获

面积比增大而减小；在攻角大于１２°时，规律性变
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图７　溢流阻力分量计算结果

Ｆｉｇ．７　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｐｉｌｌａｇｅｄｒａｇｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

差，攻角等于１３°时出现了明显的突增或突降，这

与接近失速迎角，机翼表面气流不稳定而对发动

机进气造成影响有关。

从图７（ｂ）、图７（ｄ）、图７（ｆ）中可以看出，在相

同来流马赫数下，进气溢流阻力在飞机升力方向

的分量（犇ｓｐｉｌｌ，ｌ），随捕获面积比增大而增大，随攻

角增加呈现出整体减小的趋势，且捕获面积比越

小，减小的速度越快。

３３　排气干扰阻力计算结果

对于排气系统，其与发动机状态相关的“干涉

力”主要是排气引起的尾锥、吊挂机翼下表面受冲

刷部分流场改变而引起的阻力增加。选取π＝

１．６１为工作参考状态，整理其他发动机状态时，

相对于该工作状态的排气干扰阻力（犇ａｆｔ），结果如

图８所示。

从图８中可以看出，在攻角小于１２°，犕犪＝

０．１时，排气干扰阻力的两个分量，随攻角增加变

化不大，基本在一定范围内波动，在接近失速攻角

时，出现了突然下降的趋势。在攻角小于１２°，

犕犪＝０．１５时，排气干扰阻力的两个分量随攻角
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图８　排气干扰阻力分量计算结果

Ｆｉｇ．８　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘｈａｕｓｔｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

ｄｒａｇｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

整体呈现出下降趋势，在接近失速攻角时，规律性

图９　安装净推力确定流程示意图

Ｆｉｇ．９　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｉｎｓｔａｌｌｅｄｎｅｔｔｈｒｕｓｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

变差。在攻角小于１２°，犕犪＝０．２时，排气干扰阻

力的两个分量，随攻角增加变化不大，基本在一定

范围内波动，在接近失速攻角时，出现了突然增加

的趋势。

从图８中还可以看出，在同一来流马赫数下，

阻力方向分量（犇ａｆｔ，ｄ）随发动机状态增加而增加，

升力方向分量（犇ａｆｔ，ｌ）随发动机状态增加而减小。

但干扰阻力的绝对值与排气系统偏离工作参考状

态的程度相关，偏离越大，则干扰阻力绝对值

越大。

３４　实际飞行条件下气动特性修正

根据以上计算结果，获取了进排气系统的外

部阻力特性，利用该特性可以获取发动机的安装

净推力，在实际飞行条件下有

犉ｅｘ＝犉ｉｐｆ－犇ａｆｓ （３）

其中犉ｅｘ为剩余推力，犉ｉｐｆ为发动机安装净推力，

犇ａｆｓ为机体系统阻力。当飞机稳定匀速平飞时，

犉ｅｘ＝０Ｎ，则此时飞机系统阻力等于发动机安装

净推力，通过发动机安装净推力就可以获得实际

飞行状态下的飞机阻力，进而得到准确的升阻极

曲线。图９给出了在上述推／阻力划分体系下，发

动机安装净推力确定的基本方法与流程。

从图９中可以看出，在常规风洞试验时，第一

步获取飞机及通流短舱模型升阻特性，定义为气

动参考条件下的升阻特性；第二步利用动力短舱
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模型（发动机处于某固定状态下）对该升阻特性进

行修正，定义为工作参考条件下的升阻特性。根

据前文分析，发动机状态变化对飞机升阻特性有

明显影响，因此，第三步需要获取的是实际工作条

件下的升阻特性，通过合理的推／阻力体系划分，

将与“油门杆”有关的作用力增量划入发动机安装

净推力，对进排系统引起的外部阻力进行修正，才

能获得更加准确、可靠的飞发系统升阻特性。

４　结　论

通过本文研究分析，得出以下结论：

１）发动机状态变化对飞机升阻特性影响明

显，通过数值计算或风洞试验获取飞机升阻特性

时必须对此加以修正。

２）在选定的发动机工作参考状态下，溢流阻

力与进气捕获面积比有关，阻力方向分量随捕获

面积比增加而减小，升力方向分量随捕获面积比

增加而增大。

３）在选定的发动机工作参考状态下，排气系

统实际工作状态偏离越大，干扰阻力分量的绝对

值越大。
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