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翼吊短舱构型运输机排气系统干扰阻力

确定方法研究
高翔 *，李密，于洋  

中国飞行试验研究院， 陕西 西安 710089

摘　要：在飞机 / 发动机一体化设计过程中，发动机内 / 外涵道排气尾流在内涵道中心尾锥、吊挂及相近的机翼机身表面形

成的阻力为排气系统干扰阻力，该阻力对升阻极曲线的修正至关重要。然而，国内飞机 / 发动机设计部门对该阻力的确定

方法都没有予以明确考虑，为了解决该问题，本文以某翼吊短舱构型运输机为研究对象，根据前期飞行试验结果，开展了

不同飞行高度、不同飞行马赫数及不同排气系统状态下的数值计算，建立了排气系统阻力增量的确定方法。结果表明，飞

行马赫数及发动机状态改变会引起短舱后体及吊挂作用力的明显变化，机翼与机身作用力增量的改变为相对小量，飞行高

度对相关阻力系数没有影响。
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在现代飞机和发动机设计研制过程中，国内外飞机和

发动机的设计部门均分别隶属于不同的公司，当飞机和发动

机组合在一起的时候，进气道和尾喷管既是推进系统的一部

分，又是机体系统的一部分，发动机工作状态的变化往往带

来飞机机身的流场速度和压力分布的改变，对于翼吊短舱形

式布局的军用运输机来说，短舱后半部分及吊挂下半部分往

往会处在发动机排气气流的浸润之中，其周围流场会随发动

机排气系统状态的变化而发生较大改变，进而会引起阻力增

加。对此问题，无论是飞机设计研制过程中升阻极曲线的确

定，还是发动机设计过程中标准净推力的确定，均没有考虑

发动机排气系统状态变化所引起的排气系统与飞机之间干

扰阻力（发动机内 / 外涵道排气尾流在内涵道中心尾锥、吊

挂及相近的机翼机身表面形成的阻力）的增加。未来军用

运输机设计研制过程中，不可避免地需要从提升飞 / 发一体

化设计水平的角度出发，对发动机排气系统与飞机耦合过程

中所产生的阻力特性进行研究。

美国的 Abernethy 等与 MIDAP 研究小组[1，2] 针对实

际飞行状态下的发动机推力确定进行了大量研究工作，形

成了具有工程可行性的燃气发生器法；Thompson 等[3] 针对

YC-15 飞机开展了详细的飞行推力确定工作，并总结了进

排气系统外部阻力确定的基本方法；Griffin，Petrov，Smith 

等[4~6] 针对不同类型的动力装置与飞机组合，对进排气系统

与飞机耦合产生的阻力进行了分类与研究；由于飞 / 发一体

化设计水平的限制，目前国内在该方面的研究较少。谭兆光

等[7] 针对飞 / 发一体化设计中动力装置排气产生的影响效

应进行了模拟研究，认为排气系统产生的阻力在飞 / 发一体

化设计中应当予以明确。清华大学的张宇飞等[8] 针对民用

飞机中短舱通流模型以及发动机处于不同工作状态时的阻

力变化进行了分析，认为发动机状态变化时产生的进排气损

失十分明显。

然而国内相关研究工作并没有总结出可用于实际飞

行试验时排气系统干扰阻力确定的方法。因此，本文在

AGARD-CP-150[9] 中的推力 / 阻力体系划分方法基础上，开

展了翼吊短舱形式大涵道比发动机的全机三维数值仿真工

作，总结了短舱后体力、吊挂力、机身机翼作用力增量的基本

变化规律曲线，定义了排气系统阻力增量确定基本方法，为

飞机及发动机设计部门在风洞试验、飞行试验等科研试验阶

段的排气系统干扰阻力修正提供了技术支持。 
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1 计算模型建立
数值计算飞机选用某典型运输机，动力装置选取某大

涵道比涡扇发动机。由于该运输机实际结构尺寸较大，且

其双侧发动机布局对称，因此，本文采用半模模型进行计算，

选择长 460m、宽 140m 和高 125m 的长方体作为计算控制

域，结构体形状及计算飞机模型在计算域中的位置如图 1 

所示。

图 1　半模飞机计算区域大小示意图

Fig.1　Half-model aircraft calculation area size

外流场、运输机机身、发动机进气道及内外涵喷管区域

均采用结构化网格进行划分，所有固壁面均采用 7 层网格进

行加密，第一层网格厚度为 0.1mm，增长率 1.1，最终全流场

计算网格总量为 1360 万，图 2、图 3 分别给出了计算模型整

体、发动机及吊挂部分的网格划分示意图[8]。

图 2　计算模型整体网格划分图

Fig.2　Calculation model overall meshing diagram

数值计算采用 k-e 两方程湍流模型进行求解，采用二阶

中心差分格式，根据该型发动机的飞行试验数据建模结果，

制定了 CFD 计算的输入边界条件：飞行马赫数 Ma、自由流

环境压力 p0 和自由流环境温度 T0 作为压力远场输入边界

条件；外涵喷管进口总压 pt17 和进口总温 Tt17 作为外涵喷管

压力入口输入边界条件；内涵喷管进口总压 pt50 和进口总温

Tt50 作为内涵喷管压力入口输入边界条件。

图 3　发动机及短舱吊挂网格划分图

Fig.3　Meshing diagram for engine and nacelle

考虑到该型运输机的飞行包线范围，最终选择

Hp=2km、Hp=5km、Hp=8km 三个高度，每个高度选择 Ma0.3、

Ma0.4、Ma0.5、Ma0.6 4 个马赫数，以上每种飞行条件下分别

进行 7 个发动机不同工作状态的数值计算工作，根据计算结

果总结排气系统干扰阻力的变换规律。

2 排气系统干扰阻力计算结果分析
2.1 排气系统阻力增量确定方法

将发动机排气与飞机之间相互干涉作用形成的阻力

定义为排气系统干扰阻力 Dj，其主要包括发动机排气尾流

引起的短舱后段、吊挂、机身和机翼几个部分的阻力，根据

AGARD-CP-150 中的推阻划分体系，将排气系统干扰阻力

Dj 与喷管基准状态下的阻力 Dj,datum 的偏差量定义为排气系

统阻力增量 Dj,add，即：

 （1）

式中：fpost 是将发动机喷管出口控制体推移到无穷远处而产

生的虚拟作用力，如图 4 所示，通过该方法可将其确定工作

包含在尾喷管出口总推力之中，由发动机设计部门负责，其

给出的发动机标准净推力概念包含该部分推力。

对于本文的研究对象而言，需确定的阻力增量为：

 （2）

式中：fa 为短舱后段作用力，fpylon 为吊挂作用力，fwing 尾排

气尾流与飞机机翼作用力，ffuselage 为排气尾流与飞机机身作

用力。
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图 4　尾喷管出口气流控制体示意图

Fig.4　Control body schematic of nozzle outlet air flow

对于翼吊短舱布局的飞机，如图 5 所示，其排气系统阻

力确定时应划分为三个状态：气动基准状态（ARC）、工作参

考状态（ORC）和实际工作状态（AOC）。飞机本身及短舱通

流模型时所对应的阻力状态为气动基准状态；当增加短舱及

吊挂且发动机处于某一工作状态时（对于排气系统来说，一

般定义为发动机最大工作状态，此时喷管处于超临界状态），

将该状态定义为工作参考状态；实际飞行过程中，当发动机

状态变化后，考虑与“油门杆”有关的排气干扰阻力变化所对

应的状态为实际工作状态，该过程中的Δfj 是飞机设计方与

发动机设计方都没有予以考虑的阻力增量，其定义方法与变

化规律就是本文的研究重点。
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图 5　排气系统阻力划分示意图

Fig.5　Drag division diagram of exhaust system

通过以上分析可知，短舱后段作用力与吊挂作用力性

质相同，在飞机机体吹风试验的基础上，在进行带短舱通流

模型的吹风试验时，应将短舱后段作用力与吊挂作用力直接

纳入飞机部分阻力考虑，将其定义为 fa+pylon；而与发动机排

气系统状态变化有关的机翼与机身作用力增量，应是实际工

作状态（ADC）下，用飞机总阻力扣除发动机基准状态下对

应阻力，定义为 fΔfw。

2.2 排气系统阻力增量结果分析

图 6 给出了 Hp=2km， Ma=0.5 飞行条件下，发动机分别

处于 100%、50% 高压转子转速下，尾喷管、吊挂的静压及轴

向摩擦阻力分布变化对比。从图 6（a）中可以看出，吊挂下

半部分及排气尾锥处在排气尾流浸润部分的区域，其静压

分布和轴向摩擦阻力与其他区域明显不同。同时，对比图 6

（a）与图 6（b）可以发现，同一飞行条件下的两种不同发动

机状态，吊挂下半部分以及排气尾锥外表面静压分布和轴向

摩擦阻力也有明显改变。

图6　不同发动机状态下喷管及吊挂表面参数分布（Hp=2km，�Ma=0.5）

Fig.6　�Surface parameters distribution of nozzle and pylon 
under different engine conditions（Hp=2km， Ma=0.5）

图 7~ 图 9 给出了 Hp=2km、Hp=5km、Hp=8km 时不同马

赫数下短舱后体及吊挂作用力随喷管落压比变化的数值计

算结果。

从图中可以看出，同一飞行马赫数下，随着发动机状态

的增加，短舱后体及吊挂作用力增加；同一发动机状态下，

随着飞行马赫数的增加，短舱后体及吊挂力明显增加。对于

作用力系数而言，同一飞行马赫数下，随着发动机状态的增

加，作用力系数也增加；但同一发动机状态下，随着飞行马

赫数的增加，作用力系数反而减小。

图 10~ 图 12 给出了 Hp=2km、Hp=5km、Hp=8km 不同马 

赫数下机身与机翼作用力增量的数值计算结果，本文所

取的 ORC 为发动机最大状态，因此，图 10~ 图 12 中均

为不同发动机状态下扣除基准状态下飞机阻力的增量 

结果。
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图 7　Hp=2km计算结果

Fig.7　Calculation results for Hp=2km

图 8　Hp=5km计算结果

Fig.8　Calculation results for Hp=5km

图 9　Hp=8km计算结果

Fig.9　Calculation results for Hp=8km

图 10　Hp=2km计算结果

Fig.10　Calculation results for Hp=2km
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图 11　Hp=5km计算结果

Fig.11　Calculation results for Hp=5km

图 12　Hp=8km计算结果

Fig.12　Calculation results for Hp=8km

从图中可以看出，以最大状态为工作参考状态时，当油

门杆向小状态变化时，机翼及机身作用力增量明显增加，飞

行马赫数越小，其变化率越大。对于机翼与机身作用力增量

来说，其随飞行马赫数变化无特定规律，但对于增量系数来

说，可以发现当发动机喷管处于临界以上状态时，随着飞行

马赫数的增加，增量系数略有上升；当发动机喷管处于临界

状态以下时，随着飞行马赫数的增加，增量系数明显下降。

通过对比图 7~ 图 9 结果可以看出，如果风洞吹风试验时所

选气动基准状态为不带短舱的飞机本体吹风，则机身与机翼

作用力增量相对于短舱后体及吊挂作用力为一个小量，在后

续升阻极曲线的修正过程中可以忽略。

图 13~ 图 15 给出了 Ma0.4、Ma0.5、Ma0.6 时不同高度

下的短舱后体及吊挂作用力系数及机身与机翼作用力增量

系数的具体数值计算结果。从图中可以看出，飞行高度对短

舱后体及吊挂作用力系数几乎没有影响，而对于机翼与机身

作用力增量系数来说，飞行高度对其略有影响且并没有呈现

出一定的规律性。根据前述分析可知，机身与机翼作用力

增量系数相对于短舱后体及吊挂作用力系数为一个小量，

因此，在该推 / 阻划分体系以及前述所选气动参考状态和工

作参考状态条件下，在进行飞行试验与风洞试验相关性分析

时，可以忽略飞行高度变化对各类作用力系数的影响。

图 13　Ma0.4 计算结果
Fig.13　Calculation results for Ma0.4
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图 14　Ma0.5 计算结果
Fig.14　Calculation results for Ma0.5

图 15　Ma0.6 计算结果
Fig.15　Calculation results for Ma0.6

通过以上分析结果看以看出，对于翼吊短舱布局的典

型运输机来说，发动机排气系统所产生的排气尾流对短舱

后体与吊挂浸润部分的流场有明显影响，机翼与机身周围

流场也受到一定影响。根据目前国内飞机设计方获取飞机

升阻极曲线的流程可知，其修正过程并没有考虑到与发动

机油门杆变化而产生的相关阻力增量。本文在 AGARD-

CP-150 中推 / 阻划分体系的基础上，结合飞机升阻极曲

线风洞试验过程，将发动机排气系统状态变化带来的阻力

变化分为了两类：短舱后体及吊挂作用力、机翼与机身作

用力增量。通过该划分方法，研究了两类作用力随飞行高

度、飞行马赫数及排气系统状态的基本变化规律，进而在

飞 / 发一体化设计时，可通过比例模型吹风试验获取相关

排气系统阻力系数，进而在确定升阻极曲线时进行修正，为

获取准确的、不随发动机油门杆变化的升阻极曲线奠定了 

基础。

3 结论
通过本文研究，得出以下结论：

（1）相同飞行马赫数下，随着发动机状态的增加，短舱

后体及吊挂作用力增加；相同喷管落压比下，随着飞行马赫

数的增加，短舱后体及吊挂力明显增加。

（2）以发动机最大状态为工作参考状态时，当油门杆向

小状态变化后，机翼及机身作用力增量明显增加，飞行马赫

数越小，其变化率越大。

（3）风洞吹风试验时所选气动基准状态为不带短舱的

飞机本体吹风，则机身与机翼作用力增量相对于短舱后体及

吊挂作用力为一个小量，可以忽略。

（4）排气系统状态变化所引起的外部阻力增量系数几

乎均不受飞行高度影响，在进行飞行试验与风洞试验相关性

分析时，可以忽略飞行高度对阻力系数的影响。 
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Determination Method of Exhaust System Interference Drag of Wing Nacelle 
Configuration Transportor

Gao Xiang*，Li Mi， Yu Yang

Chinese Flight Test Establishment， Xi'an 710089， China

Abstract: In the integrated airplane and aeroengine design process，the interference dray of engine’s internal/external 

ducted exhaust plune at the tail cone，pylon and similar wing fueslaye surface is aritical to the correction of the lift-

resistance pole curve. However， the industry sectors of airplane and aeroengine don't take engough consideration of 

the drag. Three dimesional model was built based on a large bypass ratio aeroengine with a typical transport airplane 

to figure out the problem. Numerical calculations were conducted for different flight altitudes， mach numbes and 

exhaust system conditions based on the flight test data and the method of exhaust drag increment was established. 

Simulation result shows that the flight mach number and change of engine power condition lead to the variation of 

nacelle afterbody and pylon drag. The increment of fuselage and wing drag is small quantity and the flight altitude has 

no effects on revelant drag coefficients.
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