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分排涡扇发动机冲刷阻力对标准净推力影响的数值计算

高 翔

（中国飞行试验研究院，西安 710089）

摘要：为了确定分排涡扇发动机短舱、吊挂及内、外涵排气尾流造成的冲刷阻力，明确其对发动机标准净推力的影响，以某分

排涡扇发动机为研究对象，选取控制体对发动机内、外部冲刷阻力及安装推力进行受力分析，开展不同飞行状态及不同发动机状

态下的数值仿真计算，总结各类冲刷阻力的影响因素及变化趋势，在发动机标准净推力的基础上给出了安装推力的计算结果。结

果表明：分排涡扇发动机的冲刷阻力主要来源于被排气尾流浸润的吊挂、内涵喷管外壁面、内涵排气中心锥、外部吊挂及短舱冲刷

阻力，各部分冲刷阻力随飞行高度、飞行马赫数及发动机状态变化而变化；在发动机大状态下，冲刷阻力造成的推力损失可达 2%~
3%；在慢车状态下，冲刷阻力造成的推力损失可达10%以上。
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Numerical Calculation of the Influence of Scrubbing Drag on Standard Net Thrust for
Separate-flow Turbofan Engine

GAO Xiang

（Chinese Flight Test Establishment，Xi'an 710089，China）

Abstract：In order to determine the scrubbing drag caused by the nacelle，pylon，core/bypass exhaust flow of separate-flow turbofan
engines，and clarify the influence on the standard net thrust，control volume was set up for force analysis on the internal/external scrub⁃
bing drag，installed net thrust for a separate-flow turbofan engine. Then numerical investigations were conducted under different flight con⁃
ditions and engine power settings，and the influencing factors and variation trends of different scrubbing drags were summarized. Finally，
the calculation result of installed net thrust was given on the basis of standard net thrust. The results show that the scrubbing drag of the
separate-flow turbofan engine mainly comes from the pylon wetted by the exhaust flow，the outer surface of the core cowl，the exhaust
plug，the external pylon，and the nacelle scrubbing drag. The scrubbing drag of each part varies with the flight altitude，the flight Mach
number，and the engine status. Under high power settings，the scrubbing drag can reach 2% to 3% of standard net thrust，and under idle
conditions，the scrubbing drag can reach more than 10% of standard net thrust.
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0 引言

目前，大涵道比分开排气涡扇发动机被广泛用于

配装民用客机及军用运输机，在发动机实际飞行条件

下推力及耗油率的确定，可以为准确计算飞机升阻特

性、航程、航时等设计参数提供重要参考。然而，由于

在实际飞行过程中无法采用类似于地面台架试验时

动静架测量的方式直接测取发动机提供给飞机的推

力，这一问题一直是国内外研究人员关注的一个重点。

20世纪 70至 80年代，美国等针对发动机飞行推

力确定开展了大量研究工作，首先针对大涵道比分排

涡扇发动机，确定了采用间接计算方法获取发动机实

际飞行条件下的飞行推力的可行性[1-2]，并形成了关

于燃气发生器法确定飞行推力的计算流程及不确定

分析方法[3]。随后，Frank等[4]、Kurtenbach等[5]及 Con⁃
ners[6]分别针对 F100、F404等发动机，通过解决加力
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燃烧室计算方法，将燃气发生器法成功推广至军用小

涵道比加力涡扇发动机的飞行推力确定，并通过高空

台及全机推力台验证将误差均控制在 3%以内。目

前，燃气发生器法已成为国外发动机飞行推力确定最

主流的方法，其核心思想是通过测取飞行试验中发动

机关键内流道截面气动参数，结合喷管流量及推力系

数特性曲线[7-8]计算发动机尾喷出口总推力，扣除实

际飞行条件下的冲压阻力后，获取发动机标准净推

力。然而，由于中国发动机自主研制起步较晚，在飞

行试验验证阶段对飞行推力确定的研究工作近年来

才逐渐开展，且由于数值仿真方法的快速发展[9-10]，目

前中国研究人员大量借助于数值仿真手段开展喷管

内流特性及发动机飞行推力确定研究工作。朱彦伟

等[11]利用数值仿真方法对某军用大涵道比涡扇发动

机喷管特性进行了计算，利用计算结果得出的发动机

标准净推力与地面台架试验结果误差在 3%以内；齐

海帆等[12]利用NASA典型喷管验证数值计算模型后，

针对某分排涡扇发动机的内流特性开展了数值计算

研究，在试验工况范围内发动机进口空气流量与喷管

出口总推力的计算误差均在2%以内。

在中国研究人员针对发动机飞行推力确定的

研究过程中，目前主要集中在喷管内流特性确定方

面，但对于翼吊短舱形式的大涵道比分排涡扇发动机

而言，其进气系统的溢流阻力、短舱表面的摩擦力，以

及内、外涵排气尾流对吊挂及中心锥等表面的冲刷产

生的相关阻力，并没有被细致考虑[13-15]。

本文以某型大涵道比分排涡扇发动机为研究对

象，利用数值仿真方法建立了数值计算模型并通过地

面台架试验对模型准确性进行了验证；增加了相应的

吊挂及短舱部分模型，利用实际飞行数据作为边界条

件进行了进一步的数值仿真。

1 计算模型建立及验证

以某大涵道比涡扇发动机为对象，不带吊挂及短

舱，与地面台架试验状态基本保持一致，利用 ICEM
针对分排喷管生成了非结构化网格，喷管壁面均采用

7层网格进行加密，第 1层网格厚度为 0.1 mm，增长率

为1.2，最终网格总量为450万。

数值计算采用 S-A湍流模型进行求解，采用 2阶
中心差分格式，根据该型发动机地面台架试验结果数

据，制定了CFD计算的输入边界条件：

（1）环境压力P0、环境温度 T0作为压力远场输入

边界条件；

（2）根据发动机外涵喷管进口安装的 6支 7点总

温总压复合测量耙数据，给出外涵喷管进口总压Pt17、

进口总温Tt17压力入口边界条件；

（3）根据发动机内涵喷管进口安装的 5支×5点总

温总压复合测量耙数据，给出内涵喷管进口总压Pt50、

进口总温Tt50压力入口边界条件。

进行数值计算时以残差下降 6个量级且内外涵

喷管进、出口流量差在 0.5%以内时，认为达到收敛。

推力及进口空气流量的计算与试验结果对比如图 1
所示。图中数据以最大起飞状态实测推力及空气流

量为基准进行了无量纲化处理。从图中可见，CFD计

算结果与试验最大相对误差均在 2%以内，表明计算

网格模型准确，可用于后

续分析计算。

在数值计算方法得到验

证后，增加吊挂及短舱部分

建立网格，网格建立方法保

持一致，最终网格总量为570
万，计算网格如图2所示[17]。

图1 推力及进口空气流量的计算与试验结果对比

图2 计算网格[13]

（a）无量纲推力

（b）无量纲进口空气流量
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计算外流场选择长为 20 m、宽为 10 m和高为 12 m
的长方体作为控制域。

2 发动机控制体受力分析

2.1 内部冲刷阻力

以发动机进口上游无穷远截面—短舱外表面—

下游喷管出口无穷远截面为控制体，作用在发动机及

吊挂，控制体受力分析如图3所示。

图中Fnoz为喷管内涵出口 A9截面的推力，不包含

冲刷阻力；Ffan为喷管外涵出口 A19截面的推力，不包

含冲刷阻力

Fnoz=Cv9 W9
g
V9 + PambAe9 （1）

F fan = Cv19 W19
g
V19 + PambAe19 （2）

式中：F inlet为控制体进口的作用力

F inlet = W0
g
V0 + PambA0 （3）

则作用在控制体上的所有作用力之和为

∑( Fnoz + F fan - F inlet) = Cv9 W9
g
V9 + PambAe9 + Cv19 W19

g
V19 + PambAe19 - W0

g
V0 - PambA0 =

Cv9
W9
g
V9 + Cv19 W19

g
V19 - W0

g
V0 + Pamb ( Ae9 + Ae19 - A0)

（4）

标准净推力FN = FG - FRAM，其中

FG = FG9 + FG19，FG9 = Cv9 W9
g
V9，

FG19 = Cv19 W19
g
V19，FRAM = W0

g
V0 （5）

式中：FG9和FG19分别为发动机内、外涵喷管出口总推

力；FRAM为冲压阻力；将 Pamb ( Ae9 + Ae19 - A0)纳入短

舱阻力中，作为外部阻力的一部分进行考虑。

通过以上分析可知，对于发动机标准净推力来

说，并没有考虑控制体内部的冲刷阻力带来的影响，

而内部冲刷阻力会明确减小发动机的可用净推力。

因此，定义发动机的安装内推力为FNIN1，即为传统意

义上发动机设计方给出的标准净推力FN再减去发动

机内部的冲刷阻力得到的结果为

FNIN1 = FN - Fscrub = FG - FRAM - Fscrub =
FG9 + FG19 - FRAM - Fscrub （6）

内部冲刷阻力（如图 4所示）主要是发动机气流

流过下游部分表面因摩擦力而产生的。准确的内部

冲刷阻力随着发动机设计的不同而有所不同，对于本

文研究的发动机，其内部冲刷阻力包括

Fscrub = Fcowl + Fplug + Fpylon （7）
式中：Fcowl为内涵排气部分外罩受到的冲刷阻力，主

要由外涵排气气流流过内涵外罩部分的摩擦力而产

生，其大小直接与浸润的外罩几何形状与外涵喷管落

压比相关；Fpylon为外涵排气气流在控制体内部的吊挂

表面产生的摩擦力；Fplug为内涵喷管中心锥部分受到

的冲刷阻力，主要由内涵喷管排气气流流过中心锥表

面而产生的摩擦力，其大小与浸润的中心锥几何形状

及内涵喷管落压比相关。

2.2 外部冲刷阻力及安装推力

在发动机净安装内推力 FNIN1的基础上，扣除外

部阻力Fext，可以得到发动机实际能够提供给飞机的

外部安装推力FNIN2
FNIN2 = FNIN1 - Fext （8）

从式中可见，外部阻力的存在减少了发动机可以

提供给飞机的实际推力。外部阻力一般来讲是飞机

设计方的责任，常见做法是将这些外部阻力作为安装

阻力，准确的外部阻力是随着发动机设计形式的不同

而不同，对于本文研究对象，外部阻力主要包括短舱

阻力及外部吊挂所受到的冲刷阻力

Fext = Fnac + Fnp （9）
式中：Fnp为控制体外部吊挂部分受到气流摩擦而产

生的作用力；Fnac为短舱阻力，是自由流空气相对发动

机控制体外边界产生的作用力，其通常被认为是几个

图4 内部冲刷阻力

图3 控制体受力分析

Finlet
Ae

Fnoc Fnp

Fcowl Fpleg

Fpyles
Fnoz Ffan

A9 A19

Fpylon

Fcowl

Fplug
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单独作用力的组合

Fnac = Fprofile + Fspill （10）
短舱型面阻力Fprofile是短舱外表面由于摩擦而产

生的作用力，前面式中Pamb ( Ae9 + Ae19 - A0)也被纳入

短舱型面阻力中去考虑，溢流阻力Fspill是由发动机工

作状态偏离参考状态而产生的。根据前述分析可知，

对于整个发动机来说，作用在其上的作用力之和为

∑( F i) = Fnoz + F fan - F inlet - Fcowl - Fplug - Fpylon - Fnac - Fnp =
FG - FRAM - Fscrub - Fext = FN - Fscrub - Fext =

FNIN1 - Fext = FNIN2
（11）

3 数值计算结果及分析

根据实际飞行试验数据作为边界输入条件，进行

了在 Hp=3、6、9 km 3个高度，每个高度Ma=0.4、0.5、
0.6的 3个飞行速度下，7种不同发动机状态的数值仿

真计算。数值计算边界条件定义与前述地面台架计

算的相同，内外涵喷管进口总温、总压等数据由经过

试飞数据修正后的发动机稳态模型计算获得。根据

3维流场计算结果，提取喷管出口流量及面平均速

度，二者乘积即为喷管出口总推力，同时根据不同外

流马赫数计算进口冲压阻力大小，喷管出口总推力与

冲压阻力之差即为标准净推力。利用Hp=3 km、Ma=
0.4时，发动机起飞状态的标准净推力对所有工况点

的计算结果进行了无量纲化处理，标准净推力计算结

果如图 5所示。从图中可见，发动机标准净推力与飞

行高度基本无关，仅与发动机状态及飞行马赫数相

关。根据发动机喷管出口参数及飞行状态计算得到

的标准净推力，并没有考虑前述分析中的相关内、外

部冲刷阻力的影响，因此该作用力并不等同于在对应

状态下发动机能够提供给飞机的实际推力。

根据 CFD计算结果，直接提取内涵排气外罩部

分、被外涵排气流浸润的吊挂、内涵中心锥等 3部分

表面的摩擦阻力，此即为冲刷阻力结果。其中Fcowl及

Fplug的定义方式较为明确，Fpylon部分的定义在CFD计

算结果中根据外涵喷管出口气流流场情况确定，选取

外涵喷管出口最外圈流线包络范围内的吊挂部分，作

为被外涵排气流浸润的吊挂部分，被外涵排气流浸润

部分吊挂如图6所示。

由于 Fcowl与 Fpylon的产生均来自于外涵喷管出口

的排气尾流，在几何外形确定的情况下，其大小与飞

行状态及外涵喷管流动状态直接相关，因此将这 2部
分作用力合并在一起由 CFD计算结果进行提取，并

整理成外涵喷管落压比的的函数形式，Fcowl + Fpylon计
算结果如图 7所示。从图中可见，随着飞行高度的增

加，Fcowl + Fpylon明显减小；随着飞行马赫数的提高，

图5 标准净推力计算结果

图6 被外涵排气流浸润部分吊挂

图7 Fcowl + Fpylon计算结果

Fan streamouter boundary
Ro A B

Ri
Ri Ripyl

Region A Region B

102



高 翔：分排涡扇发动机冲刷阻力对标准净推力影响的数值计算第 2期

Fcowl + Fpylon明显增加；在飞行状态一定时，随着发动

机状态提高，外涵喷管落压比增大，Fcowl + Fpylon有增

加趋势，但是变化量相比而言不大。

内涵中心锥受到的冲刷阻力主要取决于内涵喷

管排气尾流的影响，因此整理成内涵喷管落压比的形

式，Fplug计算结果如图 8所示。从图中可见，随着飞行

高度的增加，Fplug呈现明显减小趋势；在同一飞行状

态下，Fplug随着内涵喷管落压比的增大而明显增大；

在飞行高度及内涵喷管落压比相同的情况下，飞行马

赫数对Fplug的影响较小。

同理，提取外涵排气尾流浸润以外部分表面的摩

擦阻力即为冲刷阻力 Fnp计算结果，如图 9所示。从

图中可见，该部分冲刷阻力整体相对于内部冲刷阻力

较大，随飞行高度的增加而减小，随飞行马赫数的提

高而增大，发动机状态变化对该部分冲刷阻力影响不

大，这主要是由于该部分吊挂不处于发动机排气尾流

的浸润区以内。

Fnac计算结果如图 10所示。从图中可见，短舱阻

力Fnac随飞行高度的增加而减小，随飞行马赫数的提

高而增大，在飞行状态一定时，随着发动机状态的增

大而略呈现减小趋势，这主要是由于短舱阻力中包含

发动机溢流阻力，该溢流阻力与发动机状态相关，本

文中将最大起飞状态（外涵喷管落压比最大）定义为

工作参考状态，因此随着喷管压比减小，偏离工作参

考状态程度越大，溢流阻力部分增大，从而造成短舱

阻力呈现增大趋势。

根据上述各部分冲刷阻力及短舱阻力的计算结

果，以 3种高度下、Ma=0.4为例，给出发动机标准净推

力及扣除内、外部冲刷阻力及短舱阻力后，发动机实

际提供给飞机的安装推力计算对比结果，结果进行了

无量纲化处理，标准推力与安装推力计算结果如图

11所示。从图中可见，2种推力差异明显。在大状态

条件下，由于冲刷阻力及短舱阻力造成的推力损失约

为 2%~3%；在接近慢车状态时，由于本身标准净推力

绝对值较小，且此时短舱溢流阻力较大，额外阻力可

以达到标准净推力的 10%以上。因此，中国在开展

发动机大涵道比发动机飞行中安装净推力确定时，必

须对发动机内、外部冲刷阻力予以考虑，在建立发动

机稳态循环模型时，必须对该部分阻力予以修正。

图10 Fnac计算结果

图11 标准推力与安装推力计算结果

图8 Fplug计算结果

图9 Fnp计算结果
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4 结论

（1）分排涡扇发动机内部冲刷阻力主要来源于被

排气尾流浸润的吊挂、内涵喷管外壁面及内涵排气中

心锥。内部吊挂及内涵喷管外壁面受到的冲刷阻力

随飞行高度增加而减小，随飞行马赫数提高而增大，

发动机状态变化对其影响有限；内涵排气中心锥受到

的冲刷阻力随飞行高度增加而减小，随发动机状态提

高而增大，飞行马赫数变化对其影响有限。

（2）外部吊挂及短舱冲刷阻力均随飞行高度增加

而减小，随飞行马赫数提高而增大，发动机状态变化

对其影响有限，但该部分冲刷阻力整体量级较大，在

发动机安装推力计算时必须充分考虑；

（3）对本文计算的分排涡扇发动机而言，在发动

机大状态条件下，冲刷阻力及短舱阻力造成的推力损

失约为 2%~3%；在慢车状态下，造成的推力损失可达

10%以上。因此，在计算发动机飞行推力及建立稳态

性能模型时，必须对冲刷阻力带来的影响进行修正。
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