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动力增升飞机气动力计算方法研究

摘　要：分析了国外动力增升飞机气动力计算方法，提出了一套新的动力增升飞机快速计算方法。新方法解决了传统方法在

小速度下气动力发散，多速度点求解气动力带来计算效率低等问题。以某动力增升运输机为算例，验证了新方法的正确性。
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与考虑动力影响产生的气动力增量的计算两部分。本文重点

阐述动力影响产生的气动力增量的计算方法。新算法利用传

统方法计算某一速度点（该点称之为基准参考速度，其对应

的推力系数应满足0.48≤CT≥5.5的条件）的气动力。其它速

度点的气动力可在基准参考速度点气动力的基础上，通过发

动机推力-速度曲线修正得到。修正方法参考了文献[1] 的理

论推导及数据曲线。新方法解决了传统方法存在的小速度点

气动力发散，多速度点求解气动力带来计算效率低的问题，

有效提高了计算效率。通过流程控制，选用不同计算模式可

满足各专业的不同需求，控制流程见图1。
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短距起降是现代军机设计追求的重要性能指标。对大

中型运输机而言，短距起降与高速巡航是飞机气动布局设

计中一对难以兼容的目标。当动力增升技术成功应用于美军

C-17运输机上，为设计员提供了解决这一技术难题的新途

径。因此动力增升飞机气动力计算方法成为当前总体布局专

业重要研究项目之一。

国外早在六十年代就开展了关于动力增升飞机气动力

计算方法研究，比较成熟的方法是基于风洞试验数据分析的

工程估算。传统的动力增升飞机气动力估算方法基于推力系

数CT（CT =T/（q.s），T为发动机推力，速压q =ρv2/2，s为机翼参

考面积）的概念,该方法在规定的推力系数范围内气动力的

计算较准确，但在小速度，大推力系数下存在气动力发散的

问题，无法满足飞机起飞场域性能计算的需要。通过对相关

文献的分析，结合性能计算需求，给出新的气动力工程估算

方法，克服了传统方法的缺陷。    

1  动力增升技术原理
动力增升技术是通过引出发动机出口的部分气流，借

助其喷射作用，增加机翼与襟翼表面气流的能量，有效进行

附面层控制以增加机翼的环量，从而提高最大升力系数。动

力增升技术分为附面层控制、喷气襟翼、展向吹气与动力转

向等多种。本文计算方法适用于喷气襟翼增升形式的飞机。

2  计算方法
动力增升飞机气动力计算分无动力影响的气动力计算
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 图1　动力增升飞机气动力计算控制流程

Fig. 1　Control flow of aerodynamics calculating for powered lift aircraft 
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 新方法由两种计算模式组成。两种模式基本输入数据相

同即：主控参数，计算控制参数与飞机构型数据。主控参数与

计算控制参数用于对气动力配平，地效修正及计算输出形式

的控制。

 两种计算模式的用途与输入计算条件不同。模式

1(Model1)在动力方面需要输入发动机推力-速度曲线与初始

计算速度。启动计算模块1，输出所有速度点的气动力数据及

动力影响增量。该模式非常适合飞机起飞、着陆构型场域性能

计算对气动力的输入需求。在起飞场域性能计算时以VLOF作为

基准参考速度点。算例所使用的基于某发动机推力-速度曲线

的气动力增量的修正函数，环量升力增量，诱导与涡阻力增量

分别为：

环量升力增量: 

LB=0.00095V2-0.58V+0.383T                                      （1）

诱导与涡阻力增量：

LB=-0.387V+0.0256T                                                   （2）   

式中：T为飞机总推力，单位kN；V为速度，单位m/s。

模式2（Model2）需要输入的数据为发动机推力与计算速

度，运行计算模块2，输出该速度点的气动力数据。该方法适于

单纯比较同一构型不同CT或相同CT不同构型的气动力，其计

算方法简介如下：

动力产生的气动力增量由两部分组成。一部分为发动机

喷流打到偏转襟翼后发生偏转所产生的气动力增量，这是发

动机喷流直接力作用导致的。另一部分为发动机喷流流经襟

翼所导致的喷流影响区内机翼的气动力的增量。

（1） 升力系数增量计算    

 喷流流经襟翼产生的飞机升力系数增量CLB计算方法见

参考文献[2，3]。 喷流偏转后直接力产生的升力系数增量计算：

CLpush=CT ηJ sin(α+θJ)                                                      （3）

式中：α为机身迎角；ηJ 为推进效率因子；θJ是喷流偏转相

对于机身构造平面的夹角。

（2） 阻力系数计算

 喷流流经襟翼产生的飞机阻力系数增量CDB计算方法见

参考文献[2，3]  ，喷流偏转后直接力产生的阻力系数增量计算：

CDB=CT (1-ηJ cos(α+θJ) )                                               （4）

3  算例
3.1  飞机基本构型

某运输机采用下蒙皮吹风式喷气襟翼动力增升技术，基

本构型为上单翼T尾布局。其机翼面积为353m2，翼展50.29m，

展弦比7.2，机翼1/4弦线后掠角250˚，梢根比0.22。机翼下吊挂4

台大函道比涡扇发动机，每台推力185.5kN。发动机推力轴线

相对于当地机翼弦线的偏角为-50˚。内侧发动机展向安装位

置为32.2%的半展长，外侧发动机展向安装位置为58%的半展

长。发动机喷口距机翼前缘水平1.6m，发动机喷口与机翼弦线

前缘垂直距离为0.9m。飞机起飞构型：其前缘缝翼偏角15˚，后

缘襟翼偏角为25˚。

3.2 算法验证

使用新算法模式2计算算例飞机不同推力系数的气动力。

图2与图3显示出动力增升技术对气动力的影响。

表1为主要气动参数随速度与推力系数变化的计算数据。

图4与图5曲线表明CLmax与零迎角升阻比Kα=0随速度呈非线性

变化，且变化梯度很大。

图6与图7为使用新算法模式1计算的算例飞机起飞过程

中各项力随速度的变化曲线。

在图6和图7中，Lwz为无动力影响升力， Lpush为发动机喷流
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       图3　动力增升对极曲线的影响

Fig.3　Effect on polar curve by powered lift

 图2　动力增升对升力曲线的影响 

 Fig.2　Effect on lift curve by powered lift
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直接力的法向分量， Dwz为无动力影响阻力，Dpush为发动机喷

流直接力的纵向分量，F为飞机滑跑产生的摩擦力，T为发动机

推力。

当无法得到飞机的真实气动数据，通过性能计算来间接

验证气动力计算值的准确性是飞机设计的常用方法。根据计

算气动数据计算算例飞机的起飞距离为2232.7m，资料数据为

2360m。计算误差5.39%，在工程估算允许误差范围内。

3.3 数据分析

表2为算例飞机在某状态下的气动增量分析。动力影响产

生的升力系数增量达到76.9%，阻力系数增量为170.9%。阻力

系数的增量明显高于升力系数，升阻比减小35.2%。

表3为算例飞机在某状态下的气动增量分解数据。计算表

明当推力系数为0.844，迎角为0˚时，升力系数增加0.4873。其中

40.9%来源于喷流产生的直接力，喷流绕流环量产生的升力系

数为59.1%。阻力系数增加0.1342，其中83.7%来源于喷流产生

V/(m/s) CT CLmax CDα=0 Kα=0

25 5.21 5.886 0.8818 3.19

40 1.97 3.738 0.3914 4.245

80 0.482 2.491 0.1485 6.2

表1　主要气动参数计算值

Table 1　Main calculated value of aerodynamic parameters
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的直接力，环量产生的诱导阻力系数为16.3%。

动力增升技术所带来的气动效益与飞机的构型密切相

关。主要构型参数：发动机展向安装位置、安装推力线角度、发

动机短舱的下沉量与前伸量、飞机前后缘襟翼形式及其偏角。

这些参数直接影响喷流展向干扰因子，襟翼浸湿因子，发动机

推力效率因子与动力产生的气动力系数各分量所占比列。表2

与表3数据表明：好的构型应尽量减小喷流产生的直接力所占

份额，这有利于提高动力所带来的气动效益。

4  结束语
虽然工程估算方法较CFD模型粗糙，但计算效率较高,适

用于飞机早期设计阶段的布局选型。新算法具有以下特点：

（1） 计算精度有保证，计算误差小于6%；

（2） 计算效率较高，完成计算不超过2s；   

（3） 不存在速度盲区，能满足各专业对气动数据的要求；

（4）适用于快速计算评估动力增升飞机气动力，优化飞

机起飞构型。
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