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高速地效条件下涡扇发动机推力性能分析
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摘　　　  要：    为研究一型高速地效飞行器机体对短舱周围流场的干扰及安装对发动机净推力的影响，对独

立短舱构型和安装短舱构型的三维流场进行数值计算，采用推阻分解方法对相关推力、阻力分量进行提取，

分析巡航状态下发动机安装造成的推力变化；此外对安装短舱构型，在机体轴线方向取多个发动机安装位置

进行数值计算，采用推阻分解方法研究安装位置对推力的影响规律。结果表明：机翼对发动机喷流的吸附、

加速使得发动机内推力及内阻分别增加 0.4%及 1.5%，而机体对短舱外罩表面压力分布的影响导致短舱外阻

增加 18.24%，是造成安装后净推力减小的主要原因；而安装位置在机体轴向的变化影响发动机的净推力，短

舱越接近机翼，喷流受到的吸附、加速越强，内推力增益越明显，同时短舱外罩表面压力分布受机体干扰的

影响减弱，短舱外阻降低，短舱与机翼的近耦合有利于净推力的提升，最接近机翼位置较最远离机翼位置净

推力增加 1.46%。
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Abstract:   To  investigate  the  interference  of  a  high-speed  ground  effect  vehicle’s  airframe  on  the
nacelle  flow  field  and  installation  effect  on  the  net  propulsive  thrust,  3D  numerical  simulations  were
conducted  for  both  isolated  and  installed  nacelle  configurations.  Using  thrust-drag  bookkeeping  method,
thrust  and  drag  components  were  extracted  to  analyse  thrust  changes  between  the  two  configurations  in
cruise  conditions.  Additionally,  the  effects  of  axial  nacelle  installation  positions  on net  propulsive  thrust
were studied. Results showed that the wing’s entrainment and acceleration of the engine jet resulted in an
increase of 0.4% in intrinsic net force and 1.5% in internal nacelle force, while the airframe’s influence on
the nacelle cowl surface pressure distribution significantly raised external nacelle force in 18.24%, leading
to  net  propulsive  thrust  reduction.  Moving  the  nacelle  closer  to  the  wing  enhanced  jet  entrainment  and
reduced external nacelle force by weakening the body interference, thus improving net propulsive thrust.
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The  net  propulsive  thrust  at  the  position  closest  to  the  wing  was  1.46% higher  than  that  at  the  position
farthest from the wing.

Keywords:   high-speed ground effect vehicle；engine/airframe integration；
thrust/drag bookkeeping；turbofan engine；computational fluid dynamics

随着国家综合实力的增长以及海洋经济的发

展，中国及周边的海上运输需求不断增加 [1]。近

年来低空经济得到热议，被认为是强大的经济引

擎，海上低空经济是低空经济的重要延伸，发展

前景广阔。高速地效飞行器[2] 是一种借助地面效

应获得额外的升力增益，凭借高效的推进系统在

掠海高度高速飞行的交通运输工具，拥有相较于

传统海上交通系统更高的运输效率[3]，是填补海

上高速交通空白，助力国家海洋强国战略、赋能

海上低空经济的重要交通运输工具。

针对高速地效飞行器目前已有较多的研究工

作。在高速地效翼型方面，刘浩等 [4] 研究了来流

马赫数为 0.5的地面效应工况下不同翼型的气动

特性，总结了升力、阻力、俯仰力矩与翼型弯度之

间的关系。王晨鹭等[5] 将基于 Kriging模型的全

局气动优化方法用于高速地效翼型的升阻特性优

化，使得优化后的翼型在来流马赫数为 0.5及 0.8
的地效工况下升阻比分别提升 7.45%和 38.3%。在

波浪对高速地效翼型的气动影响方面，Zhi等[6] 对

NACA4412翼型在波浪环境下的气动响应进行了

数值仿真，发现大离地间隙不低于 0.4倍翼型弦

长时，近场翼型的气动力和流场结构基本由翼型

与波面之间的通道形状决定。 Liu等[7] 对比了波

浪地效环境和平面地效环境下翼型气动弹性响应

的区别，发现波浪地效环境下持续的波浪激励加

剧周围流速波动，使翼型存在于地面碰撞的风险。

在着水冲击方面，肖洵荞等 [8] 将深度神经网络作

为代理模型，结合深度集成-主动学习的结构可靠

性分析方法对地效飞行器机腹着水结构进行了可

靠性分析，有效降低了结构响应求解次数。陈思

宇等[9] 基于有限元法及罚函数法对地效飞行器着

水过程的流固耦合问题进行数值仿真，总结了机

体压力峰值与俯仰角、前飞速度、垂向速度的关系。

然而低空环境空气密度大、气动阻力高，减

阻和提高推进系统效率是保障地效飞行器高速飞

行的关键。大涵道比涡扇发动机凭借高推质比、

高燃油经济性的优势，是高速地效飞行器较为合

适的动力形式。对于涡扇发动机，机体会影响发

动机短舱进气口、短舱外罩以及喷管处的流场，

造成发动机进、排气特性以及短舱阻力的变化。

目前，推阻分解方法 （thrust/drag  bookkeeping） [10]

是标定飞行模型下动力装置的推力、阻力的关键

技术。由于涡扇发动机的内部旋转结构和流场具

有高复杂性，在研究推阻分解问题时通常忽略发

动机的旋转部件[11]，将涡扇发动机简化为由进气

端面、排气端面以及各壁面构成的几何模型[12-15]。

顾文婷等[16] 对一型背负式发动机翼身融合

飞机安装效应对发动机推力影响的研究中应用推

阻分解方法，发现巡航模型下短舱外罩表面气动

力实际上体现为推力，安装模型短舱外罩气动力

增加 26.46%。张宇飞等 [11] 提出了一种基于 CFD
（computational fluid dynamics）推阻分解方法，并对

分开排气涡扇短舱模型进行数值计算，发现有效

推力比理想推力下降 3.08%。然而，当前对涡扇

发动机安装性能的研究主要聚焦在传统的翼吊布

局或翼身融合构型下的背负布局的商用飞行器，

而缺乏对高速地效飞行器的相关研究。

本文基于 CFD数值仿真，对独立短舱构型的

涡扇发动机短舱和包含短舱-地效飞行器机体的

安装短舱构型的三维流场进行数值计算，采用推

阻分解方法处理计算结果，对比分析两种构型下

发动机的推力、阻力数据，分析安装地效飞行器

对发动机推进性能的影响。此外对安装短舱构型，

在机体轴线方向取多个发动机安装位置并分别计

算三维流场，同样采用推阻分解方法提取各个安

装位置的短舱相关推力、阻力分量，获得安装位

置对高速地效飞行器动力短舱推力的影响规律。

 1    计算方法

 1.1   几何模型

本文研究对象为一型 15 m级高速地效飞行

器构型，其主翼翼型为 NACA4412，该翼型被证明

在地面效应环境下拥有较好的气动性能[6,17-18]。参

考历史上的喷气动力大型地效飞行器的发动机布

置方式[19]，两台分开排气涡扇发动机被安装在机

体前部上方。发动机短舱模型由 NAL-AERO-02-
01 TPS短舱[20] 的等比放大得到，以匹配 15 m级的

地效飞行器。采用独立动力短舱构型和机体-动
力短舱的安装短舱构型两种计算模型用于研究发

动机安装对推力的影响。
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涡扇发动机内部旋转部件较多，流动特性复

杂。但推阻分解问题主要聚焦进气、排气及短舱

周围流场情况，而发动机内部的复杂流动不是关

注重点[15]，因此相关问题常见的简化方法是将发

动机短舱简化为一个进气-排气系统，利用特定

的计算边界条件模拟不同工况下的进、排气特

性[12-15]。根据上述简化方法，独立动力短舱及机

体-动力短舱的几何模型如图 1所示。
  

(a) 独立短舱构型 (b) 安装短舱构型

图 1    几何模型

Fig. 1    Geometry model
 

 1.2   数值方法

本文的计算域为包含了地效飞行器半模的长

50cref 100cref

h = 0.4cref cref

cref = 4.786 m

v∞ T∞

v∞ vtan

p2

T2

Tt,7 Tt,17 pt,7 pt,17

方体区域。安装短舱构型的计算域尺寸及边界条

件如图 2所示。为确保机体-发动机流场的耦合

流动不受远场边界影响，上游、顶部、侧边界距离

机体 ，下游边界距离机体 ，底部边界与

地效飞行器机翼尾缘间距 ，其中 为机

翼投影平均气动弦长， 。上游边界、

顶部边界、侧边界设置为速度入口，给定自由来

流的速度 、静温 ；下游边界设置为压力出口，

给定压力及静温；底部边界为绝热壁面，为模拟

飞行过程中的地面效应及地面与飞行器之间的相

对运动，参考文献 [21]的建议采用运动壁面法，

设置与自由来流速度 相同的切向速度 ；发动

机压气风扇入口设置为压力出口，给定静压 及

静温 ，内涵、外涵出口设置为滞止入口，分别给

定总温 、 、总压 、 ，在实际计算中需

调节发动机的压力出口及滞止入口的物理参数以

匹配飞行状态所需的发动机工况。独立动力短舱

构型的计算域是在安装短舱构型的计算域去除地

效飞行器机体得到，整体计算域尺寸、边界条件

设置方法均与安装短舱构型一致。
 
 

 

速度入口 压力出口

壁面

压力出口
p2, T2

pt17, Tt17
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p∞, T∞

50
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f

100cref

cref

h=0.4cref

50cref

外涵

内涵

图 2    计算域及边界条件

Fig. 2    Computational domain and boundary conditions
 

采用非结构体网格生成计算域网格，对压气

风扇入口、内、外涵道喷管出口、机翼上表面等

流动变化较剧烈的区域进行网格加密。独立短舱

构型的网格生成及加密方法与安装短舱构型一致。

两种构型的计算网格如图 3所示。

本研究数值计算的控制方程为三维、可压、

定常的雷诺平均 N-S（Reynolds  averaged  Navier-
Stokes, RANS）方程：

∇ ·（ρv̄）= 0 （1）

∇ ·（ρv̄⊗ v̄）−∇ ·
(
p̄+

2
3
ρk

)
I+∇ ·

(
T̄+TRANS

)
（2）

 

(a) 安装短舱构型计算网格

 独立短舱构型计算网格
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∇ ·
(
ρĒv̄

)
= −∇ ·

(
p̄+

2
3
ρk

)
v̄+∇ ·

(
T̄+TRANS

)
v̄ （3）

ρ v̄ p̄ k

I T̄ Ē
TRANS

μt

式中 为密度， 为平均速度， 为平均压力， 为湍

动能， 为单位张量， 为平均黏性应力张量， 为单

位质量平均总能量， 为雷诺应力张量。基于

Boussinesq假设使用湍流黏度 表示雷诺应力

张量：

TRANS = μt（∇ · v̄+∇ · v̄T）− 2
3
（ρk）I （4）

k-ω
μt

采用 SST（shear-stress  transport）   湍流模

型[22] 求解 以封闭控制方程。控制方程采用有限

体积法进行离散。

 1.3   推阻分解方法

+∞
本研究采用的推阻分解控制体如图 4所示。

截面是上游远场捕获流管截面，2截面是发动

机压气风扇截面，17、7截面分别是外涵喷管、内

涵喷管入口截面。以发动机进气捕获流管和外涵

喷流流管为界将流体区域分为阻力区域（drag do-

Φ

θ

+∞ −∞ F

main）和推力区域（thrust domain）。在阻力区域，

气流流经发动机进、排气流管、短舱外罩以及机

体产生的气动力记为 ；在推力区域，气流流经发

动机进气道、内外涵喷管等壁面产生的气动力记

为 ，同时推力区域内流体穿越关键截面（2、17、7、
、 ）产生的动量及压力之和记为 。这些

力的计算公式如下：

Φ,θ = a ·
x [
（p− pamb）n+ ¯̄τ · n]dS （5）

F = a ·
x [
（p− pamb）n+ρV（V · n）]dA （6）

a n

¯̄τ V

dS dA

p pamb

Φ θ F

其中 为自由来流方向的单位向量， 为局部壁面

或截面微元的法向量， 为黏性应力张量， 为局

部速度矢量， 为壁面微元面积， 为截面微元

面积， 为局部静压， 为远场静压。在文章后

续部分， 、 以及 的下标表示该力积分自短舱

特定截面或表面，Φcowl、θintake、θcone、θplug、θbn、θcc、

θcn、Φairframe 分别为短舱外罩、进气道、进气锥、尾

椎、外涵喷管、核心机外罩，内涵喷管以及机体的

壁面气动力。Φpre 和 Φpost 分别为进气捕获流管与

排气流管壁面气动力。F2、F17、F7、F+∞和 F-∞分别

为风扇截面、外涵截面、内涵截面、控制体的上

游远场捕获截面和下游远场排气截面的动量与压力

之和。

+∞截面
−∞截面

为求解发动机净推力，首先选取 至

的整个推力区域为控制体，根据动量守恒：

F−∞−F+∞ =Φpre+Φcowl+Φpost （7）

整理可得净推力（net propulsive thrust, NPT）：

Fnpt = F−∞−F+∞−（Φpre+Φcowl+Φpost） （8）

Φpre Φpost

实际计算中难以对流管表面直接积分求解

及 ，须选取其他控制体间接求解[20]。

 

 安装短舱构型计算网格

(b) 独立短舱构型计算网格

图 3    两种构型计算网格

Fig. 3    Computational mesh of the two configurations

 

阻力区域
Φpre Φpost

Φairframe

Φext

F+∞ F−∞

−∞+∞ 7172

F2 F17 7θcone θplugθintake

a

推力区域 θcn

θbn θcc

图 4    涡扇发动机推阻分解控制体

Fig. 4    Thrust/drag bookkeeping control volume for a turbofan engine
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Φpre +∞对于 ，可选取 截面至 2截面的控制体，

由动量守恒：

F2−F+∞ =Φpre− θintake− θcone （9）

Φpre整理可得 ：

Φpre = F2−F+∞+ θintake+ θcone （10）

代入式（8）可得：

Fnpt = F−∞−F2−（θintake+ θcone+Φcowl+Φpost）（11）

−∞进一步的，选取 17、7截面至 截面的尾迹

区域为控制体，根据动量守恒并整理可得：

F−∞−Φpost = F17+F7− θbn− θcc− θcn− θplug （12）

F−∞−Φpost

Fnpt

将式（12）的 代入式（11）可得到净

推力 的最终形式：

Fnpt = F17+F7−F2−（θintake+ θcone+Φcowl）−
（θbn+ θcc+ θcn+ θplug）

（13）

F17+F7 F2

定义内推力（intrinsic net force，INT）为总推力

减去压气机截面的来流冲压阻力 ：

Fint = F17+F7−F2 （14）

定义短舱外阻（external nacelle force, ENF）为：

Fenf = θintake+ θcone+Φcowl （15）

定义短舱内阻（Internal Nacelle Force, INF）为：

Finf = θbn+ θcc+ θcn+ θplug （16）

Fenf Finf外阻 主要受短舱外部流场影响，内阻

主要受发动机工作状态影响。此时发动机净推力

可表示为：

Fnpt = Fint−Fenf −Finf （17）

Fnpt

在 CFD后处理中对截面及壁面进行数值积

分是相对容易且准确的，由此可方便地间接求得

发动机净推力 。当发动机安装至机体上时，在

来流方向上的整机净力（net vehicle force, NVF）为：

Fnvf = Fnpt−Φairframe （18）

Fnvf在稳定巡航状态下， 应为 0，即发动机产

生的净推力与机身受到的阻力相抵消[12, 23]。

 2    计算方法验证

 2.1   NAL-AERO-02-01 TPS短舱验证算例

NAL-AERO-02-01 TPS短舱是一型轴对称、

分开排气涡扇发动机的涡轮动力模拟短舱，用于

1×106

Rmf Rft

Rfp Rct Rcp

在风洞实验中模拟涡扇发动机的进气、排气。选

取文献 [24]中的第 520号风洞实验工况进行数值

验证，该工况下基于短舱外罩最大直径的雷诺数

为 ，具体工况参数如表 1所示。其中 Ma 为

来流马赫数， 为进气道的质量流量系数， 、

为外涵喷管入口的总温比、总压比， 、 为

内涵喷管入口的总温比、总压比。外涵、内涵入

口边界的总温、总压根据表 1中实验工况设置，

并在计算过程中通过调整压气风扇处压力出口边

界静压，使得MFR达到工况数值。
 
 

表 1    验证算例工况参数

Table 1    Condition parameters of the validation case

参数 数值

Ma 0.801

Rmf 0.497 3

Rfp 1.342 8

Rft 1.108 6

Rcp 0.921 3

Rct 0.611 8
 

Cp

x/c z/c
c

提取短舱进气道表面、短舱外罩表面、内涵

外罩表面压力系数 ，并与文献 [24]中的实验结

果及文献 [15]中 RANS的数值结果对比，如图 5
所示，图中 、 分别为短舱几何模型横、纵坐

标按短舱外罩弦长 归一化的结果。可见本文数

值结果与实验结果及文献数值结果吻合良好，证

明本文采用的发动机进、排气数值模拟方法、边界

条件及网格划分策略能较准确地预测短舱周围的

流场分布，因此对相关表面压力分布预测较为准确。
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图 5    NAL-AERO-02-01 TPS短舱压力系数的计算结果

Fig. 5    Comparison of the pressure coefficient of

NAL-AERO-02-01 TPS nacelle
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 2.2   AIAA DSFR喷管验证算例

为进一步验证本研究采用的数值方法能否准

确预测给定总压、总温下排气喷流的膨胀加速

过程，采用 AIAA第二届推进空气动力研讨会

PAW02的 DSFR（dual separate flow reference）喷管

模型[25] 作为验证算例。网格划分策略及边界条

件设置方法与文中第 1.2节相同，在外涵、内涵喷

管入口处根据实验工况设置总温、总压。

Cd,fan Cd,core

Ctr

图 6给出不同工况下外涵喷管出口截面排气

系数 ，内涵出口截面排气系数 的变化曲

线与实验结果[25] 及 PAW02部分参与团队数值结

果[26] 对比。图 7给出不同工况下喷管推力系数

的对比结果。其中排气系数涉及给定总温、总

压下喷管出口截面的质量流量（密度、速度），而

推力系数涉及给定总温、总压下喷管出口截面的

动量及压力，因此上述系数预测结果的准确程度

能够反映采用的数值方法对排气喷流膨胀加速过

程预测的准确性。
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图 6    DSFR喷管排气系数的计算结果对比

Fig. 6    Comparison of the discharge coefficient of DSFR
 

对比排气系数及推力系数，发现本文数值结

果与实验结果的趋势吻合良好，计算精度与

PAW02相关团队接近。证明本文采用的发动机

排气数值模拟方法、边界条件及网格划分策略能

较准确地预测发动机排气喷流的膨胀加速过程及

相应的总推力。

 2.3   网格收敛性分析

Fnpt Φairframe

在安装短舱构型下采用 7套网格开展网格收

敛性分析以验证计算结果是否随网格加密趋于稳

定。净推力 与机体阻力 随网格单元数

量的变化情况如图 8所示。当网格密度加密至

第 5套网格时，相关计算结果趋于稳定，能够排除

网格尺寸对计算结果的干扰，因此选取第 5套网

格作为后续研究的计算网格。由于独立短舱构型

的网格生成及加密方法与安装短舱构型一致，同

样的网格尺寸被用于生成独立短舱构型的计算网

格。最终安装短舱构型的计算网格单元数约 1 800
万，独立短舱构型的计算网格单元数约 900万。
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图 8    净推力与机体阻力对网格尺寸敏感性曲线

Fig. 8    Sensitivity of net propulsive thrust and airframe drag to

the mesh size
 

 3    计算结果与分析

Ma =

0.4 H = 0.4cref = 1.91 m 4.5×107

cref

本节首先对安装短舱构型在来流速度

，飞行高度 ，雷诺数为

（基于 ）的工况下进行发动机推力配平使得整
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图 7    DSFR喷管推力系数的计算结果对比

Fig. 7    Comparison of the thrust coefficient of DSFR
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Fnvf = 0机净力  N，以获得匹配地效飞行器稳定巡

航状态的动力短舱工作状态；随后相关参数被用

于安装短舱构型、独立短舱构型的数值计算，并

根据文中第 1.3节的推阻分解方法求得各推力、

阻力分量，最终获得两种构型在相同工作状态下

的净推力，用于分析安装对发动机推力性能的影

响；最后针对安装短舱构型，在机身轴线方向均

匀选取 5个不同的安装位置并求解每个安装点发

动机的净推力，用于研究安装位置对发动机推力

的影响。

 3.1   推力配平

Fnvf

Fnvf

Fnpt

Fnvf

为对比安装短舱构型和独立短舱构型的发动

机推力性能，须对地效飞行器进行稳定巡航状态

下的推力配平。本研究参考文献 [12, 23]的推力

配平过程，首先针对安装短舱构型，给定初始估

计的内、外涵道总温、总压进行数值计算，并监测

来流方向上的整机净力 ，保持涵道比不变的

情况下调整内、外涵道总温、总压，直到 的数

值小于等净推力 数值的 0.05%，此时可认为

≈0 N；随后监测进气、静温排气质量流量是否

相等，这是因为民用涡扇发动机油气比通常小于

0.02[27]，可假设排气质量流量等于进气质量流量。

若进、排气质量流量不等，则调整压气风扇处压

力出口截面的静温，以使得两者相同，最终完成

稳定巡航状态下的发动机推力配平，得到的边界

条件参数将被用于独立短舱构型的数值计算。经

数次调整，最终的短舱工作状态如表 2所示。
 
 

表 2    推力配平后发动机工况

Table 2    Condition parameters of the turbofan engine with

trimmed thrust

参数 数值

Ma 0.4

Rmf 0.917

Rfp 1.836

Rft 1.453

Rcp 1.093

Rct 1.502
 

 3.2   两种构型推阻分解结果及分析

F17 F7

Fint

根据文中第 1.3节介绍的推阻分解方法对独

立短舱构型、安装短舱构型的计算结果进行后处

理，提取各推力、阻力分量，结果如表 3所示。可

以发现安装短舱构型相较于独立短舱构型，外涵

总推力 基本不变，内涵总推力 增加 1.98%，

因此内推力 增加 0.4%；同时，外涵喷管壁面气

θbn θcn

θcc

θplug θplug

Fint Fenf

θintake

Φcowl

θcone

Fenf

Fnpt

动力 基本不变，内涵喷管壁面气动力 减少

4.17%，核心机外罩壁面气动力 变化较大，增加

23.82%，尾椎壁面气动力 减小 4.16%，但

实际为推力方向，因此算作推力损失。上述变化

导致短舱内阻 增加 1.5%；对于短舱外阻 ，

安 装 短 舱 构 型 进 气 道 壁 面 气 动 力 减 少

39.11%，短舱外罩壁面气动力 增大 77.79%，

而锥头壁面气动力 基本不变，这些变化导致

增加 18.24%；最终安装短舱构型发动机净推

力 减小 0.26%。

图 9给出了两种构型发动机中心截面马赫数

 

表 3    两种构型推阻分解结果

Table 3    Thrust/drag bookkeeping results of the two

configurations

分量 独立短舱 安装短舱 变化/%

F17/N −61 156.30 61 169.06 0.02

F7/N −7 385.80 −7 532.22 1.98

F2/N 27 549.77 27 544.53 −0.02

θintake/N 886.46 539.79 −39.11

θcone/N −723.59 −725.28 0.23

Φcowl/N 634.82 1 128.65 77.79

θbn/N 5 543.75 5 530.81 −0.23

θcn/N 1 633.38 1 565.26 −4.17

θcc/N 631.89 782.40 23.82

θplug/N −836.81 −802.00 −4.16

Fint/N 40 992.33 41 156.75 0.40

Fenf/N 797.69 943.15 18.24

Fint/N 6 972.21 7 076.47 1.50

Fnpf/N 33 222.43 33 137.13 −0.26
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马赫数
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0.30.20.1<0

图 9    两种构型短舱中心面马赫数云图

Fig. 9    Mach number distribution on the major section of the

two nacelle configurations
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θcc

F17

θbn

F7 θcn θplug

云图，发现安装状态下外涵、内涵喷流排出喷管

后受到机翼的干扰而附着于机翼上表面，这是因

为 Coandă效应[28]，由于黏性作用和低压区的存在，

喷流贴附突起的机翼上表面流动；高速喷流附着

机翼流动的同时流速也略有增加，这是由于高速

流动的可压缩性，喷流吸附流动时压缩效应增强，

密度增大、压强降低，根据等熵流动假设的能量

关系，速度随之增加。外涵喷管外部喷流的流速

增加导致内涵外罩受到的冲刷阻力增大，因此安

装短舱构型的 增加明显。观察外涵喷管出口

的马赫数可发现外涵喷流接近声速，在喷管出口

处产生扼流现象，外涵喷管接近临界状态。这种

情况下喷管外界流动的变化情况对喷管内部流动

的影响较小，因此两种构型的外涵总推力 、外

涵喷管壁面气动力 基本不变。而内涵喷管处

于亚临界状态，内涵喷流亚声速流动，未发生扼

流现象，机翼对喷流干扰造成的压缩加速导致内

涵总推力 略微增加，相应地 、 减弱。

短舱外阻主要来自进气道、外罩表面因周围

流场流动产生的气动力。为分析外阻变化原因，

提取两种构型的进气道表面、短舱外罩表面压力

系数云图，如图 10所示。可以发现由于机体对短

舱附近流场的干扰，安装短舱构型的进气道表面

及短舱外罩内侧出现更明显的负压区域，这些压

力分布的变化导致两种构型外阻的差异。

α

进一步地，按照图 11中的定义，以自由来流

方向根据右手定则顺时针定义周向角 ，以 45°为
间隔对短舱相关表面提取压力系数曲线。

α =

相关表面压力系数（Cp）曲线如图 12所示。

可以发现，对于进气道，发现在周向角 0°～90°
区域，安装短舱构型进气道前缘负压略弱于独立

状态，而在 180°～270°区域安装短舱构型进气道

前缘负压明显强于独立短舱构型，更强的负压使

进气道前缘吸力增强，因此安装短舱构型进气道

θintake

α =

在自由流动方向的气动阻力 低于独立短舱构

型。对于短舱外罩，发现在周向角 180°～270°

区域，安装短舱构型的短舱外罩前缘正压显著高

于独立短舱构型，同时外罩后部出现负压区域，
 

>1.500.750−0.75

压力系数

<−1.50

安装短舱构型

独立短舱构型

图 10    两种构型表面压力系数云图

Fig. 10    Pressure coefficient distribution of the two

configurations
 

进气道
α

短舱
外罩

核心机
外罩

α图 11    周向角 定义

αFig. 11    Definition of azimuth agnle 
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Φcowl

前后压差的变化导致安装后短舱外罩表面的气动

阻力 显著增加。

 3.3   安装位置对净推力影响

（x0+dx,z0）

x0

0.05cref

为探究机体轴线方向不同安装位置对发动机

净推力的影响，定义发动机安装位置为 ，

如图 13所示。记文中第 3.2节安装状态短舱位

置为基础位置， 为基础位置短舱外罩尾缘与机

翼前缘的横向间距。以 为间隔改变横向间

距，取 5个不同的安装位置，如表 4所示，其中位

置 3为基础安装位置。

为确保发动机处于同一工作状态以便于对比

安装位置对净推力的影响，采用文中第 3.1节确 p3

定的基础安装位置的发动机工作状态参数用于全

部 5个位置的进、排气数值计算，并对计算结果

进行推阻分解。定义各安装位置相较于基础安装

位置 的推阻分解分量变化程度：
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安装短舱构型 独立短舱构型

α图 12    不同周向角 位置的安装短舱构型与独立短舱构型压力系数曲线对比

αFig. 12    Comparison of pressure coefficient curves of installed and uninstalled nacelle configurations at different azimuth agnle   location

 

短舱外罩尾缘

机翼前缘

z0

x0+dx
cref

图 13    安装位置定义

Fig. 13    Definition of installation position
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dFi =
|Fi| − |F3|
|F3|

×100% （19）

d（θ,Φ）i =

∣∣∣（θ,Φ）i

∣∣∣− ∣∣∣（θ,Φ）3

∣∣∣∣∣∣（θ,Φ）3

∣∣∣ ×100% （20）

dFnpt =

∣∣∣Fnpt i

∣∣∣− ∣∣∣Fnpt3

∣∣∣∣∣∣Fnpt3

∣∣∣ ×100% （21）

dFi d（θ,Φ）i dFnpt图 14给出了 、 以及 随安装 F7

F7

θintake θcc θcn θplug

Φcowl θintake θcc θcn θplug

Φcowl θcc Φcowl

θcc Φcowl

Fnpt

Fnpt

位置变化曲线。发现对于总推力，安装位置主要

影响内涵总推力 ，越靠近机翼，内涵推力越大，

发现位置 5与位置 1的 相差约 4.98%；对于壁

面气动力，安装位置主要影响 、 、 、 、

，越靠近机翼 ， 、 越大 ，而 、 、

越小。其中变化最显著的是 以及 ，位

置 5相较位置 1， 增加了 63.34%， 减小了

59.34%；上述关于安装位置的变化最终导致净推

力 随着与机翼横向间距的减小而增加，位置 5
相较位置 1， 增加了 1.46%。

θcc

图 15给出了位置 1、3、5的短舱中心面马赫

数云图，发现安装位置越靠近机翼，机翼上表面

对喷流的吸附加速作用越明显。与文中第 3.2节

分析的情况类似， 由于外涵喷流在喷管外部的

加速而增加；外涵接近临界状态，总推力及内部

壁面气动力受外部流动加速的影响较小；内涵处

 

表 4    不同的安装位置

Table 4    Different installation positions

编号 位置

1 （x0 −0.1cref ,z0）

2 （x0 −0.05cref ,z0）

3 （x0,z0）

4 （x0 +0.05cref ,z0）

5 （x0 +0.1cref ,z0）
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图 14    推阻分解分量变化程度随安装位置曲线

Fig. 14    Curve of variation degree of components of thrust/drag

bookkeeping with different installation positions
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于亚临界状态，总推力因外部喷流的加速而增加。

α

α

根据文中第 3.2节定义的周向角 ，提取位置

1、3、5在不同 处的相关表面压力系数曲线，如

图 16所示。

1→ 5

Φcowl

θcc

发现随着安装位置远离机鼻，靠近机翼

（ ），短舱外罩前部负压增强，使得前缘吸力

增加，前后压差变化最终使得 随着远离机鼻

而降低。短舱外罩前部负压增强的原因是随着安

装位置远离机鼻，短舱与机身之间的流场受机舱

干扰降低，流速增加；同时随着安装位置靠近机

翼，核心机外罩尾部负压逐渐增强，由于该部件

表面逐渐内收的外形，增强的负压体现为更大的

阻力，导致 增加。核心机外罩负压增强的原因

是由于图 16所示的机翼上表面干扰造成的喷流

压缩加速现象。
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α图 16    不同周向角 位置压力系数曲线对比

αFig. 16    Comparison of pressure coefficient curves at different azimuth agnle   location
 

 4    结　论

1） 由 NAL-AERO-02-01 TPS 短舱等比放大的

动力短舱在来流马赫数为 0.4的地效飞行器巡航

工况下，经推力配平后进气道流量系数为 0.917，外
涵喷管接近临界状态，内涵喷管处于亚临界状态。

2） 短舱安装后，喷管喷流受机翼干扰产生吸

附流动，并被压缩加速。接近临界状态的外涵喷

管总推力基本不受影响，处于亚临界状态的内涵

喷管总推力增加 1.98%，短舱的内推力增加 0.4%；

同时，核心机外罩壁面气动阻力增加 23.82%，尾

椎的壁面气动力产生的推力减小 4.16%，导致内

阻增加 1.5%；机身对短舱周围流场的干扰导致短

舱外罩气动阻力增加 77.79%，短舱外阻相应地增

加 18.24%。最终安装后短舱净推力减小 0.26%。

3）  安装位置在机体轴向的变化影响短舱的

有效推力。短舱与机翼水平间距越小，喷流的吸

附加速现象越明显，内涵总推力越大，相应地内

阻越大；同时随着短舱接近机翼，短舱外罩受到

机身的干扰越小，短舱外阻越小；短舱净推力随着

与机翼水平间距的减小而增加，最接近机翼的安装

位置相较于最远离机翼的安装位置净推力增加

1.46%，短舱与机翼的近耦合有利于净推力的提升。
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