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舰载机着舰复飞过程发动机进口
总压畸变特性研究

杨晓晰1，李宝宽1，聂    阳1，田方超2，任智博2

（1.  东北大学 工程热物理研究所，沈阳 110819；
2.  中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘　　　  要：    针对舰载机着舰复飞过程发动机周围环境的复杂流场，建立包含航母及舰载机的全尺寸一体

化的数值模型。开发了移动坐标系下的重叠网格与移动压力检测技术，耦合延迟分离涡模拟（DDES）方法，

解析了高速前行中航母舰体产生的复杂尾流涡量系统，分析了风速、风向角及攻角等参数对着舰过程的舰

载机发动机总压畸变的影响，揭示了发动机进口总压畸变特性的动态演化规律。结果表明：正风条件下舰体

两侧形成反向旋转涡对，而斜向风会引起显著非对称性流动分离，且湍流强度显著提升。总压畸变指数随风

向角增大平均值降低而标准差升高。相较于正风 0°，当风向角增至 90°时，总压畸变指数平均值从 0.064 9降

至 0.049 8（降幅 23.3%），标准差则由 1.04×10−3 升至 4.97×10−3（增幅达 377.9%），其中触舰瞬间因地面效应及仰

角调整引发的畸变突变尤为显著。
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Study on total pressure distortion characteristics at engine inlet during
carrier-based aircraft landing and boltering process
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Abstract:   The complex flow field around aircraft engines during carrier landing and boltering was
analyzed  by  establishing  a  full-scale  numerical  model  of  both  carrier  and  aircraft.  The  overset  grid  and
moving pressure measurement techniques combined with delayed detached-eddy simulation (DDES) were
developed to resolve the complex vortex systems generated by the advancing carrier  hull.  The effects  of
wind  speed，wind direction  angle，and  angle  of  attack  on  the  total  pressure  distortion  at  the  engine  inlet
were  analyzed， and  the  dynamic  evolution  characteristics  of  the  total  pressure  distortion  were  revealed.
Key findings indicated that under headwind conditions，counter-rotating vortex pairs formed on both sides
of  the  carrier  hull，while  crosswinds  caused  significantly  asymmetric  flow  separation，with  turbulence
intensity enhanced on the leeward side. With the increase of wind angle，the total pressure distortion index
exhibited decreased mean values but elevated standard deviations. Specifically at 90° yaw angle (relative
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to  0°)， the  mean  value  dropped  from 0.064 9  to 0.049 8  (23.3% reduction)，while  the  standard  deviation
surged  from  1.04×10−3  to  4.97×10−3  (377.9%  increase).  Particularly  during  touchdown， the  distortion
transients became especially prominent due to ground effects and pitch adjustment.

Keywords:   landing and boltering；engine matching；distortion；detached-eddy；
overset mesh method

舰载机在起飞和着舰过程中面临苛刻的自然

环境和复杂的操控条件，其难度远超陆基飞机。

舰载机（固定翼）在着舰时为了获取最大空速，减

小与航母甲板的啮合速度，通常要求航母以一定

航速逆风行驶。航母船体、上层结构、甲板会造

成气流扰动、分离以及回流[1-5]。某型航母采用滑

跃式舰首和大尺寸舰岛设计，在全速航行时会产

生显著的尾涡流场。同时，某型舰载机作为重型

战斗机，其较大的质量和较长的机身会形成强烈

的自身尾涡。在着舰过程中，舰载机流场与航母

尾涡流场产生强烈的相互作用，这种耦合效应会

显著影响发动机的进气稳定性。舰载机甚至还要

面临着舰不成功而复飞的情况，飞行速度及姿态

需要多次调整，发动机进气环境更为复杂多变。

因此，从发动机环境流场与航母尾涡流场相互耦

合的角度研究着舰过程中的稳定性问题具有重要

的工程意义。

舰载机二元进气道的结构特点，引起的进气

道内部二次流动，叠加进气道外部的边界层脱落、

涡流吸入而导致的总压畸变会使吸入条件更为复

杂[6]。进入发动机的流场与常规设计工况匹配不

佳，会在 AIP（aerodynamic interface plane，气动界

面，发动机风扇来流上游用于确定发动机进口处

流动特性的测量截面）产生较大的进气总压畸变，

降低发动机风扇和压气机稳定裕度[7-9]。舰载机

着舰复飞时发动机处于加力状态，发动机出口质

量流量达到最大，根据稳定裕度评估的结果，这时

发动机的剩余稳定裕度处于最低值[10]。这种在进

气系统中产生的高度不稳定气流使发动机的工作

环境恶化，甚至会引起发动机的失效 [11]。多项研

究通过实验测量和数值模拟证明，进气畸变会严

重影响涡轮喷气发动机的性能和运行稳定性[12-15]。

Rademakers等 [16] 通过对比研究发现，总压畸变对

压气机稳定性的影响显著高于双涡流畸变。Xia
等[17] 则开发了双挡板畸变发生器，用于评估涡扇

发动机的喘振风险。Triantafyllou等 [18] 针对 F-16
战斗机进气道开展了畸变水平评估，明确了畸变

指数达到峰值的临界飞行状态。对于起飞和着舰

过程引起进气畸变的环境诱因同样需要关注，

Wang等[19] 模拟了舰载机起飞时吸入发动机尾喷

流后引起的总温和总压畸变。又有大量研究预测

了军用舰船形成的外部流场[20-24]。Kelly等[25] 针对

英国伊丽莎白女王级航母开展了空气动力环境的

综合实验与数值研究。Watson等 [26] 采用延迟分

离涡模拟（delayed detached-eddy simulation，DDES）
模型对该级航母尾流场进行模拟，发现航行时侧

风会导致双舰岛结构周围流动分离。Shukla等[27]

通过湍流模型对比验证了分离涡模拟（detached-
eddy simulation，DES）方法在舰体绕流预测中的

优势，该模型能准确捕捉尾流场主导频率及流场

细节特征。

现有研究虽已分别阐明了进气畸变对发动机

稳定性的影响机制和舰船尾流场的预测方法，但

这两方面的研究仍处于相对独立的状态。特别是

针对舰载机着舰复飞这一特殊工况下，发动机进

气畸变与航母尾流场的耦合作用机制尚未得到充

分研究。可见舰载机着舰时存在多种不利于发动

机稳定工作的因素。

综合以上分析，目前缺乏舰载机着舰时航母

船体及舰岛诱发气流扰动对发动机入口影响的综

合研究，并且研究采用的数值模型多为雷诺时均

模型，很少考虑湍流脉动作用。因此，本文全面

考虑舰载机着舰时船体周围气流的扰动影响，基

于重叠网格方法重构舰载机运动轨迹，采用 DDES
湍流模型解析湍流中的脉动作用，量化单因素不

同外部条件对总压畸变的影响程度，通过运动压

力监测系统获取 AIP截面总压畸变指数，揭示着

舰复飞过程中尾流扰动和飞行姿态改变等复杂条

件下总压畸变指数的演化特性。分析着舰复飞阶

段发动机失稳的原因，为发动机测试及飞行训练

提供理论指导。

 1    数值计算方法

数值计算主要解决以下问题：航母航行时产

生的尾流，尾流对发动机的影响，以及航母飞机

双物体运动的网格处理方法。使用相对风速代表
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航母的航速，采用 DDES模拟航母航行时产生的

船尾流。为了解决航母和飞机运动，使用 DDES
与重叠网格耦合模拟两者的运动过程，使用与运

动坐标系同步的压力监测系统实时获取 AIP截面

压力。本文采用 Star CCM+软件模拟流场，通过

自定义场函数（field function）控制舰载机飞行姿

态和运动轨迹，并处理分析 AIP截面上总压畸变

指数。

本文中的空气介质满足连续介质假设，计算

域中局部马赫数超过 0.3，将空气设置为理想气体。

 1.1   DDES基本方程

大涡模拟（large eddy simulation，LES）对网格

的严格要求，导致计算全尺寸模型网格量巨

大。DES是一种将 LES和雷诺时均 Navier-Stokes
（Reynolds-averaged  Navier-Stokes，RANS）模型结

合的计算方法，回避了 LES的缺点。在这种模型

下，近壁面使用切应力输运（SST）k-ω湍流模型，

远壁面的自由剪切流动使用 LES处理。这种方

法简单高效地完成了 RANS到 LES的过渡，适合

这种数百米量级全尺寸模型的数值计算。然而对

于具有复杂几何外形的舰船飞机，壁面附近生成

精细网格需要极高的计算成本，因此使用 DES的

改进型 DDES湍流模型 [28-29]。DDES定义了更为

通用的网格尺度与壁面距离结合的形式，模型实

现了 RANS到 LES的平滑过渡。基于该模型方

程，式（1）和式（2）分别是湍动能 k和比耗散率 ω

输运方程：
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（3）

式中 uj 为速度分量，ρ为流体密度，t为时间，μt 为
湍流黏度，α和 β分别为 ω方程生成项系数和耗

散项系数，σk 和 σω 分别为湍动能和比耗散率的

普朗特数，F1 和 F2 为混合函数，S为应变率，a1 为
模型系数，Pk 为湍流产生项， lDDES 为混合长度尺

度，μ为动力黏度，xj 为空间坐标分量，σω2 为 ω输

运方程的耗散项模型常数。

式（1）中，混合长度尺度 lDDES 是 DDES模型的

核心控制参数，其作用是通过动态切换 RANS和

LES的湍流模型行为，实现高效精确的湍流计算。

lDDES = lRANS− fd max（0, lRANS− lLES） （4）

β∗

式中 fd 为混合函数，lRANS 为 RANS方法的湍流长

度尺度， lLES 是 LES方法的亚格子长度尺度。当

fd 在 RANS区， 主导湍流耗散，有

lRANS =

√
k
β∗ω

（5）

β∗当 fd 在 LES区， 的影响被式（6）取代

lLES =CDDES∆ （6）

CDDES =CDES,k-ωF1+CDES,k-ε（1−F1） （7）

式中 Δ为网格尺度，模型系数 CDES,k-ω=0.78，CDES,k-ε=
0.61。
 1.2   重叠网格方法

重叠网格方法特别适用于刚体空间运动的数

值模拟，其基本原理如图 1所示。相较于传统动

网格方法，该技术通过避免运动过程中网格拓扑

结构的重构显著提高了计算效率和鲁棒性[30-31]。

重叠网格方法的实施主要包括以下步骤：首先，

将计算域划分为若干子区域，其中整体计算域作

为背景网格，而运动物体则由独立的子区域网格

进行离散化处理。这些子区域网格即为重叠网格。
 

背景网格区

重叠网格
边界

移动物体

重叠网格区

两区域网格
整合

图 1    重叠网格原理示意图

Fig. 1    Schematic diagram of overset grid principle
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在计算过程中，重叠网格所覆盖的背景网格区域

将被标记为无效计算域并予以剔除。最终，通过

在重叠网格与背景网格的交界区域实施高精度插

值计算，获得整个计算域内完整、连续的流场解。

 1.3   几何模型和边界条件

本文以具有上翘滑跃式甲板的航母及配套舰

载机为研究对象，采用 SolidWorks软件建立完整

的几何模型，几何模型和边界条件如图 2所示。

φ

计算坐标系采用笛卡儿坐标系，全局坐标（GCS）
以船尾甲板左后角为原点，x轴正向沿飞机飞行

方向，y轴正向竖直向上。图中 ACS表示飞机参

考坐标系。航母甲板右侧布置舰岛结构，右前部

设有舰载机起飞时使用的尾焰偏流板。舰载机着

舰复飞跑道与航母前进方向 呈 9°夹角，着舰时

飞机正对降落复飞跑道方向。建模过程中忽略了

围栏等附属设施及甲板上停放的其他飞机。
 
 

计算域高为300 m速度入口

20
0 

m

航母
中心线

理想
触舰点

900 m
辅助进气格栅

发动机入口
压力出口

直径为0.92 m
飞机起始位

450 m
50 m 170 m舰载机

飞行方向

x y

z
主进气口 AIP

截面船长为304 m

φ=9°

x y
z

船宽为68 m

20
0 

m ACS
甲板高为17 m

x y
z

压力出口
飞机长为22 m GCS

辅助进气格栅飞机翼展为14.7 m δ=0.1 m

(a) 整体边界条件和特征尺寸 (b) 发动机进气道结构和边界条件

图 2    几何模型和边界条件示意图

Fig. 2    Schematic diagram of geometric models and boundary conditions
 

舰载机为双发重型舰载机，其发动机进气道

位于机身下方。在着舰复飞过程中，发动机需开

启加力状态，此时进气道下部的辅助进气格栅开

启，通过吸入额外空气以增加发动机推力，确保

在未能勾住阻拦索时具备足够的复飞速度。

改变风向角时，以右舷风为例，将前侧和右侧

边界设置为速度入口，左侧和尾部边界为压力出

口。通过边界与初始化流场的速度方向组合实现

风向角的改变。本文中使用的模型以 AL-31F系

列发动机为参考，在加力状态下的质量流量在

100～120 kg/s范围内，以此设定发动机入口为压

力出口，取值为−25 000 Pa，此时质量流量约为

110 kg/s。虽然尾焰对飞机产生反推作用，但由于

飞机飞行速度较快，尾焰影响区始终位于机身后

方，因此建模时忽略了尾焰喷射高温气体对流场

的影响。

图 3展示整个计算过程中飞机速度和飞行姿

态的变化。飞机全程水平航速 vx=78 m/s，竖直方

向速度 vy 和仰角 θ按照图中节点调整。数值计算

过程中，航母保持静止状态，其航行速度 vship 通过

相对风速 vair 等效实现。计算域内流场初始速度

及入口边界条件均设置为 15.43 m/s。着舰过程采

用硬着陆模式，触舰时保持水平速度恒定 ，在

0.1 s内完成竖直方向速度及仰角减少至零，飞机

最低点距离甲板 1.8 m。复飞阶段通过 0.5 s时间

实现机身仰角调整，并将垂直速度提升至 5 m/s。

 
 

vship=vair=
−15.43 m/s仰角

θp=4.5°

下降 触舰 滑行 复飞
vy1=

−5.6 m/s
vx=78 m/s

vy2=
5 m/s

下降 滑行 复飞

−150 0 50
位置/m

200 270

图 3    舰载机着舰复飞全过程示意图

Fig. 3    Schematic diagram of the process of carrier-based aircraft landing and boltering
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 1.4   运动参考坐标系

本文采用与运动坐标系同步的动态压力监测

系统。如图 4所示，压力监测点随飞机参考坐标

系（ACS）动态移动，精确跟踪舰载机运动过程中

的流场特征。ACS设置于机身质心，两侧发动机

AIP截面中心上分别设置独立极坐标系 C1、C2，

压力探测点分别附属于各自坐标系（C1、C2）。飞

机移动过程中，ACS随飞机平动，机身和 C1、C2
保持同步运动。在触舰和复飞时，机身和 C1、C2
除了保持自身的平动还要同时绕 ACS的 z轴运

动。这样可保持压力探测点与飞机的同步运动，

实时获取 AIP截面的压力数据。
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图 4    压力监测点随坐标系移动示意图

Fig. 4    Schematic diagram of pressure measurement points moving with the coordinate system
 

 1.5   网格划分

图 5展示了计算域内航母与舰载机的网格划

分结果。由于航母和舰载机几何结构复杂，本文

采用多面体网格进行离散化处理，该网格类型对

复杂几何具有良好适应性。针对关键区域（包括

航母舰岛、偏流板以及舰载机进气道和辅助进气

格栅）实施了局部网格加密。物体表面设置 12层

边界层网格，首层厚度为 0.01 m，增长率为 1.2。
 
 

图 5    航母和舰载机网格划分

Fig. 5    Mesh generation for aircraft carrier and

carrier-based aircraft
 

为确保数值计算稳定性，重叠网格系统满足

以下技术要求：完全包覆运动物体，重叠网格边界

到几何模型之间需要存在至少 4～5层网格，重叠

网格与背景网格连接处网格尺寸差在 2.5倍以内。

具体实施中，飞机区域的网格后边界延伸至 2倍

机身长度，顶部边界超过 3倍机身高度，重点优化

了机身底部及尺寸差异显著的格栅区域的网格。

数值模拟采用分阶段计算策略：首先在飞机

静止状态下，计算空气流经整个计算域并在航母

尾部形成稳定尾流场。飞机初始位置设定为质心

距船尾甲板后缘 170 m处，待其运动 20 m后开始

记录监测数据。时间步长设置如下：飞机静止阶

段采用 0.01 s，运动阶段（考虑到飞机相对高速）

采用 0.001 s，以确保瞬态流动特征的精确捕捉。

 1.6   发动机入口测试参数计算

 1.6.1    总压恢复系数

pt1

pt0

总压恢复系数 σ为 AIP上各测点总压 与

进气道前未扰动总压 之比，按式（8）计算。

σ（r, θ）=
pt1（r, θ）

pt0
（8）

r

式中 θ为 AIP截面上极坐标角度，坐标原点为

AIP截面圆心， 为发动机任一环半径与轮缘半径
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之比。

面平均总压恢复系数 σav 按式（9）计算：

σav =
1

2π

w 2π

0
σr, av（θ）dθ （9）

式中 σr, av 为径向平均总压恢复系数。

 1.6.2    总压畸变指数

Δσ0

图 6为 AIP截面压力探测点和低压区示意图。

每一组上有 8个探测点，共有 16组。总压稳态周

向畸变指数表示 AIP上平均总压恢复系数与低压

扇形区内平均总压恢复系数的相对插值，即 AIP
上小于面平均总压的低压区范围和该区域偏离面

平均总压值的相对大小，是气流总压周向不均匀

度的定量特性，本文中称总压畸变指数 ，按照

式（10）计算：

∆σ0 = 1− σ0

σav
（10）

式中 σ0 是低压区内平均总压恢复系数，表示低压

区内平均总压与进气道前未扰动气流总压之比。

σ0 按式（11）计算：

σ0 =
1
θ−

w θ2
θ1
σr,av（θ）dθ （11）

θ− = θ2− θ1 （12）

θ−式中 低压区周向范围，θ1 是界定低压区的起始

角度，θ2 是界定低压区的终止角度。

 
 

r
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θ

压力
探测点
(16组)

AIP

低压区θ1 θ2
θ1 θ2

低压区
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σ0

2π θ

σr,av

σ

图 6    AIP截面压力探测点和低压区示意图

Fig. 6    Schematic diagram of pressure measurement points and

low-pressure zone at AIP
 

 1.7   网格无关性验证

σ

为确保数值模拟结果的可靠性，对发动机入

口截面流动特性和航母尾流场两部分进行网格无

关性验证，如图 7所示。选择无航母尾流扰动条

件，飞机全程水平航速为 vx=78 m/s、正向风速为

15.43 m/s、攻角为 0°作为基准算例，基于平均总

压恢复系数 开展网格无关性验证，如图 7（a）所
示。当网格单元数从 2 000万加密至 2 200万时，

平均总压恢复系数由 0.857变化至 0.860，相对偏

差为 0.35%；继续加密至 2 500万单元后，计算结

果进一步增至 0.861，与 2 200万网格结果的相对

偏差仅为 0.12%，满足计算精度要求。选取 2 200

万网格单元作为单独舰载机计算方案。

保持飞机区域网格设置不变，加航母模型后

划分网格，对比舰载机下降线上平均速度，如图 7

（b）所示。总网格数从 3 400万增加到 3 800万时，

流场平均速度的最大相对偏差为 0.13%。综合考

虑计算精度与效率，最终计算域内生成网格总数

选取 3 400万。该网格规模在保证结果可靠性的

同时，计算耗时较 3 800万网格减少约 17%。

 1.8   数学模型验证

本文基于公开发表的实验数据对数值计算方

法进行验证。参考 Pecinka等 [32] 开展的典型进气

畸变实验，建立了与之相同的几何模型，包括总

压畸变发生器几何构型、AIP监测面位置以及边

界条件设置。通过对比分析 AIP截面的周向畸变

强度（CDI）和进口畸变周向系数（IDCL）的分布特

征，发现数值结果较好地再现了实验测量的压力
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图 7    网格无关性验证

Fig. 7    Grid independence verification
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畸变模式，如图 8所示。虽然现有文献中针对舰

载机滑跃起飞过程的进气畸变实验研究较为匮乏，

但本文的验证工作证实了所采用数值方法在揭示

复杂流动畸变机理方面的可靠性。

 2    结果与讨论

 2.1   多参数对进气道总压畸变的影响

首先分析在无航母尾流扰动下，不同外部条

件对发动机总压畸变的影响。图 9展示了基准条

件下发动机 AIP截面的流场特性，其中图 9（a）和
图 9（b）分别给出了 AIP截面和进气道剖面处的

速度分布及总压恢复系数分布特征。进气道的几

何结构导致 AIP截面呈现非均匀流动特征，从辅

助进气格栅吸入空气速度更高，导致进气道上半

部为新月形高速区，下半部为低速区。流场分析

表明，AIP截面存在明显的切向速度分量，表现为

一对中心向上的反向旋流结构，并在相应位置形

成两个低速核心区。值得注意的是，在进气道剖

面的底部出现明显的低速回流区。AIP截面下半

部的低速区对应前文所定义的低压核心区。速度

场与总压恢复系数分布的对比显示，两者具有高

度一致性，这一现象验证了流动分离与压力损失

的关联性。

图 10为无航母尾流扰动不同外部条件对总

压畸变指数的影响。在无航母尾流扰动情况下，

AIP截面上的流动分布基本保持稳定。图 10（a）
和图 10（b）分别为飞机攻角 0°时不同风向角下左

右发动机 AIP截面上总压畸变的平均值，设定来

流风向角来自飞机右侧。结果显示，随风向角增

大，总压畸变指数减小。这是由于 AIP截面上的

高低压区呈现出上下分布，风向角增大，减小了

上下部分气流速度差。值得注意的是，风速越大，

畸变指数随风向角变化的斜率越大，表明风速增

强会放大风向角的影响，最大降低幅度为 28.2%
（见图 10（b）中的 23.1 m/s）。右进气道（上风侧）

的曲线变化率显著大于左侧，证实上风侧进气道

对外部气流变化更为敏感，其畸变指数变化率较

下 风 侧高 20.7%（见 图 10（a） 和 图 10（b） 中 的

23.1 m/s）。因此图 10（c）和图 10（d）选取上风侧

右进气道的计算结果。图 10（c）展示了风向角为
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图 8    数值模拟与实验结果的对比验证

Fig. 8    Validation of numerical simulation against experimental

results
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图 9    无航母尾流扰动发动机进气道流场特性

Fig. 9    Engine air intake flow characteristics without aircraft carrier airwake disturbance
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0°时不同攻角下的畸变特性，结果表明攻角增大

导致总压畸变指数显著增加。机理分析表明，大

攻角时进气道上半部的迎风角度增大，导致进气

道内上下部分的速度差值增大，从而加剧压力不

均匀性，高速来流条件相较于静止条件总压畸变

指数变化率升高达到 15.2%。图 10（d）展示了攻

角为 8°工况下的总压畸变特性，作为对上述结果

的补充。与图 10（b）对比显示，8°攻角工况的总

压畸变指数变化率较相同风速条件下 0°攻角显

著增加。总压畸变指数变化率相差最大发生在风

速最大时，增大幅度差达 28.6%。这一现象说明

了大攻角条件下进气畸变对风向角变化的敏感性

增强，攻角与风向角参数间存在耦合强化效应。

 2.2   航母尾流分析

首先分析飞机移动前航母尾流的流动特性。

图 11显示了航母尾流中的湍流强度和流线分布。

湍流强度反映了来流经过航母后的扰动程度，图

中可见舰岛后方和甲板边缘区域的湍流强度明显

增强。随着风向角增大，甲板边缘产生的气流扰

动程度加剧，影响范围也逐渐扩大。

流线图展示了流动方向特征，其中二次流反

映了侧风的影响。图 11（a）显示，在正风风向角

为 0°条件下，流场基本保持稳定，舰岛后方形成

局部回流区，舰尾附近出现下洗流。图 11（b）～
图 11（g）展示了不同风向角时垂直于飞机航线的

二次流流线分布，可以观察到甲板边缘存在明显

的二次回流现象。随着风向角增大，回流区范围

逐渐扩展。当风向角达到 45°或更大时，回流区

将对飞机航迹产生显著干扰，导致飞行过程中遭

遇的来流方向发生明显偏转。

图 12为距离甲板 1 m的水平面上不同风向

条件下竖直方向涡量分布（图 12（b）为竖直面）。

来流边界层在舰艏和甲板尖锐前缘处发生流动分

离，形成湍流涡结构并向主流后方输运。这些涡

结构与舰岛等上层建筑相互作用后，在甲板上方

产生复杂的二次分离涡系。正风航行时舰体两侧

生成反向旋转的涡对，并稳定向下游发展。随风

向角增大，侧向来流与甲板及上层建筑间的气动

干扰增强，导致尾流场呈现涡群密度增大，非定

常性更显著，发动机外部环境更为复杂。

 2.3   着舰复飞过程 AIP截面总压畸变动态特性

图 13展示了舰载机着舰复飞过程中网格的

动态演化过程。通过采用重叠网格技术和运动坐

标系方法，实现了舰载机俯仰姿态的连续变化模
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图 10    无航母尾流扰动不同外部条件对总压畸变的影响

Fig. 10    Influence of different external conditions on total pressure distortion without aircraft carrier airwake disturbance
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拟。需要特别说明的是，在触舰和复飞阶段的短

暂过程中，部分飞机区域的网格会暂时超出计算

域边界。

图 14选取右舷 15°风向角条件下舰载机着舰

复飞过程的涡量 Q-准则等值面速度场分布，图中

t0 为开始记录数据的时间。结果显示该流动体系

由启动涡、翼尖涡和航母诱导涡三类典型涡结构

相互作用形成。图中显示出从甲板和舰岛上分离

出的涡结构延伸至整个飞机着舰和甲板上滑行的

航线。飞机在起始位置形成封闭的启动涡，在飞

行过程中，两翼形成反向旋转的翼尖涡。接近船

体时，飞机逐渐淹没于航母的分离涡。并且航母

分离涡与翼尖涡互相作用，形成更为细碎复杂的

涡结构。飞机在甲板滑行时，受地面效应影响，
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图 11    航母尾流场湍流强度和流线

Fig. 11    Turbulence intensity and streamlines in aircraft carrier airwake
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Fig. 12    Transient vorticity distribution in aircraft carrier airwake
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翼尖涡发展不充分。当飞机重新复飞时，重新形

成完整翼尖涡。

图 15为不同风向条件下航母尾流对 AIP截

面总压恢复系数的影响瞬态分布。图中结果显示，

风向角的改变导致高压区和低压区的分布呈现非

规则化特征。随风向角增大，高压和低压间的差

值减小，使最终的总压畸变度减小。但是，低压

核心区发生偏移，这也增加了发动机吸入的不稳

定因素。同时由于受到甲板上气流波动的干扰，

AIP截面上的总压畸变还会随时间发生波动。

图 16揭示了舰载机着舰复飞过程中 AIP总

压畸变指数的动态演变规律。研究显示，各独立

工况下的总压畸变指数演化过程可划分为典型的

三阶段特征：下降段、滑行段及复飞段。在正风

0°风向角工况下，总压畸变指数完整呈现三阶段

变化特征，此时航母舰体分离涡对飞行航线区域

的干扰效应较弱，发动机进气环境受舰载流场影

响最小。该工况下发动机进气畸变主要受控于相

对稳定的环境流场参数及飞行姿态参数。值得注

意的是，触舰瞬间总压畸变指数出现显著波动现

象，这是由于纵向速度骤降至零，飞行仰角由 4.5°

急剧降低至 0°，这一瞬态过程引发进气道内非定

常流动重构，叠加甲板地面效应耦合作用，最终

导致总压畸变指数产生突变。随着风向角增大

到 45°，后两阶段的时变特征不明显，但总压畸变

指数呈现整体均值下移且波动幅度增大的强非定

常特征。对比风向可以发现，右侧风时总压畸变

指数波动程度更大。

 

(a) 下降 (b) 触舰 (c) 滑行1

(d) 滑行2 (e) 复飞1 (f) 复飞2

图 13    着舰复飞过程网格动态变化

Fig. 13    Dynamic mesh variation during carrier landing and boltering process
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图 14    着舰复飞过程涡量 Q-准则等值面速度图

Fig. 14    Q-criterion isosurfaces coloured by velocity during carrier landing and boltering process

 

(a) 正风风向角为0°
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(b) 右舷风向角为15°
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总压恢复系数

图 15    不同风向条件下 AIP截面总压恢复系数分布

Fig. 15    Total pressure recovery coefficient distribution at AIP

under different wind directions
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进气道总压畸变指数是影响发动机工作稳定

性的关键参数。民用发动机对总压畸变指数的容

限要求通常较为严格，稳态工况下一般需小于

0.1[33]；军用发动机（如 YJ97-GE-100）在稳态工况

下总压畸变指数低于 0.1[34]，但在非稳态条件下其

容许阈值可达 0.15。本文模拟结果显示，最严重

工况下的进气畸变指数为 0.069，低于军用发动机

非稳态工况的容许上限，表明当前进气流场畸变

程度处于发动机可接受范围内。

图 17采用均值 -标准差对全过程数据进行

统计分析。图中横坐标中左 90°表示左舷风向

角为 90°，其余含义类似。结果表明：当风向角从

0°增至 90°时，总压畸变指数均值由 0.064 9降至

0.049 8（降幅为 23.3%），标准差则由 1.04×10−3 升
至 4.97×10−3 （增幅达 377.9%），定量揭示了风向

角变化对进气畸变影响的统计规律。

 3    结　论

本文以航母和重型舰载机为模型，建立了着

舰复飞过程空间三维可压缩流体复杂流场动态数

学模型，使用动态坐标耦合重叠网格与 DDES重

点研究了着舰复飞过程中飞机发动机 AIP截面上

总压畸变动态变化。通过控制变量法对不同外部
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图 16    舰载机着舰复飞过程中 AIP总压畸变指数的时变规律

Fig. 16    Time-varying characteristics of AIP total pressure distortion index during carrier landing and boltering process
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图 17    舰载机着舰复飞过程中 AIP总压畸变指数统计分析

Fig. 17    Statistical analysis of AIP total pressure distortion index

during carrier landing and boltering process
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条件下研究内容进行参数化分析，揭示响应的变

化规律，可为舰载机发动机测试及训练提供有效

的理论依据和数据参考。根据研究结果得出以下

关键结论：

1）  AIP截面总压畸变特性主要受来流速度、

风向角和飞行攻角共同影响。在无航母尾流扰动

条件下，风速越高对总压畸变影响更大，而风向角

增大导致畸变强度降低，最大降低幅度为 28.2%。

上风侧进气道对风向角变化更为敏感，其畸变指

数曲线变化率较下风侧高 20.7%。攻角增大会导

致 AIP截面上下流速差增大，高速来流条件相

较于静止条件总压畸变指数升高达到 15.2%。

2） 航母尾流场呈现显著的风向角依赖性，正

风工况下形成的涡对结构，而侧向风会诱发非对

称流动分离，湍流强度提升。船体诱发的湍流和

二次回流会显著干扰舰载机航迹。

3）  着舰复飞过程中总压畸变指数呈现三阶

段演化规律，初始下降阶段、甲板滑行阶段和复

飞阶段。触舰瞬间由于地面效应和姿态调整，会

引发总压畸变指数短时突变。值得注意的是，虽

然侧向风工况下平均总压畸变指数由 0.064 9降

至 0.049 8（降幅为 23.3%），标准差则由 1.04×10−3

升至 4.97×10−3 （增幅达 377.9%），对发动机稳定

工作构成更大威胁。通过涡量图发现舰载机与航

母分离涡的相互作用形成更为复杂的多尺度涡系

结构，这是 AIP截面产生压力波动的原因。
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