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摘要：分析了国内外飞 /发性能一体化设计技术的发展，中国现处于飞机和发动机双方通过协调确定各自技术状态阶段，尚未

开展系统一体化设计。详细阐述了前机身、进气道与发动机在流场、流量及隐身性能，发动机尾喷管与飞机后机身在安装性能、隐身

性能，飞机功率提取、环控引气与飞 /发性能、稳定性等一体化设计技术的研究内容。详细分析了在航空发动机研制中应用飞 /发性

能一体化技术的主要关注点，并指出了飞 /发一体化设计技术推广应用的方向。
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Abstract: The design technology of aircraft/engine were analyzed in the world. The aerospace manufacturers from aircraft field and

aeroengine field in China have not started integration designing yet. The status in China is that aircraft design and aeroengine design are
determined through negotiation between both sides. The integration technology was expounded, which includes the fuselage forebody, inlet
and aeroengine match in terms of flow field, mass flow and stealthy performance袁the installation performance and stealthy performance of
engine nozzle and aircraft rear fuselage, the impact of aircraft power extraction, the air bleeding of environmental control system on aircraft/
engine performance and stability. The main focus of applying aircraft/engine technology in the aeroengine development were elaborated.
Finally袁the direction of popularizing aircraft/engine technology was proposed.
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0 引言

飞机与发动机之间传统的设计方法是以安装边

为界面，双方根据协调约定的指标参数分别设计。这

样，一方面双方对界面职责和参数指标会有争执；另

一方面为保证飞 /发相容性，双方在设计过程中要分

别留出一定的调整空间，使得发动机和飞机均不能发

挥最大设计潜能，也得不到最优的飞机和发动机匹

配。尤其在成熟飞机平台选取新型发动机时，不得

不牺牲部分发动机性能和功能，而飞机也得不到最

优性能。

随着现代空战环境日趋严酷，对战斗机的技 /战

术性能提出了更高要求，对其超、跨声速的机动性、超

大攻角、大侧滑角飞行、以及短距大攻角起飞等非常

规机动性要求大幅度提高，由此，也对飞机和发动机

的匹配设计提出了更高要求。为提升飞机与发动机的

综合性能、稳定性与安全性，需要将飞机和发动机作

为 1个整体来看待，开展一体化设计，目标是尽可能

发挥各自潜能、减少性能损失，获得最佳的推进系统

效能。

按照目前飞机和发动机组成和功能，飞 /发一体

化设计组成主要包括 5方面：气动（性能）一体化、结

构一体化、控制一体化、传动一体化和一体化热管理

设计。本文着重对航空发动机研制中飞 /发气动一体

化技术的应用进行分析。

mailto:13386826917@189.cn


航 空 发 动 机 第 41卷

1 国内外飞 /发气动一体化设计技术的发展

在飞行器出现的早期，飞机与发动机的一体化研

究重点是发动机、进气道、喷管的类型与位置[1]，以及

发动机的安装方式、质量和体积对推进系统的安装性

能的影响等。在 20世纪 60年代中期涡扇发动机出现

时，飞 /发一体化设计开始逐步成为 1项重要技术，

并成立专家机构处理一体化的技术问题。如美国 GE

公司专门设立了发动机飞行器系统一体化（EASI）课

程[2]，主要面向具有 5～10 a设计或系统工程经验的

设计师。学科范围包含航空飞行器性能需求、发动机

循环参数选择、流路设计、动态模型、控制一体化、进 /

排一体化、操作性、噪声、寿命、可靠性及机械系统等，

重点是系统的一体化设计。

飞 /发一体化设计重点之一是性能一体化设计，

PW等公司曾为更好地完成空军的合同，把发动机 /

进气道 /飞机机体一体化设计问题作为 1项专门联

合课题来开展[3]。Alan Hale等[4]验证了当进行发动机

和进气道设计时，充分考虑对方开展一体化设计，其

性能和稳定性有显著提升。

国外飞 /发性能一体化评估、设计主要应用试验与

计算的方法。AEDC（Arnold Engineering Development

Center）[5-7]通过对比 F-16和 F-15战斗机缩比试验件

分别在自由射流条件和风洞条件下的试验结果来评

估进 /发相容性；Alan Hale等[4]使用“TEACC”计算工

具评估前机身在一定攻角与侧滑角下工作时进气畸

变对风扇的影响。俄罗斯早期一体化研究主要集中在

超声速飞行器加速、爬高时，因为在加速阶段提供剩

余推力比升力更重要。近些年，研究工作向较低飞行

速度方面扩展，直到跨声速和亚声速，这得益于采用

了 1 整套由 馗鬲亍禺 和军事航空技术学院联合开发
的计算进气道和喷管的模型程序。另外，提出了考虑

进气道和喷管特性的用于确定高超声速飞行器综合

特性和动力装置安装推力的算法并开发了其计算模

型，用以解决动力装置与飞行器一体化问题。这些算

法所依据的原则是将作用于飞行器上的力分解为气

动力和推力，或按另外的定义分解为考虑功能兼容时

动力装置和飞行器的外力和内力。

目前，中国飞机和发动机还处于分开设计阶段，

飞 /发性能的优化设计主要依靠双方协调确定技术

状态，未能实现飞机和发动机性能最优化设计。从 20

世纪 90年代飞 /发一体化的概念逐步被关注，在飞 /

发一体化基础理论和仿真方面开展了一些研究，如飞

机 /推进系统一体化设计探索研究[8-10]、发动机喷管与

飞机后体的一体结构设计 [11]、喷管与后体一体化性

能设计[12-14]等概念研究、计算方法和程序的开发。但

研究进展较缓，未形成系统的飞 /发一体化设计方

法与理论。

近年来中国发动机研制单位在飞 /发性能一体

化设计方面也开展了一系列探索研究，如飞机进气道

与发动机一体化设计、发动机飞行任务分析、发动机

非安装性能和安装性能计算软件开发、发动机飞行性

能评估方法和基于飞行安装推力的发动机喷管面积

优化方法研究等，并在现有发动机研制过程中逐步

验证，为飞 /发一体化设计方法的建立奠定了技术

基础。

2 飞 /发性能一体化设计涉及的主要技术

飞 /发气动一体化设计涉及的技术主要包括 3

方面：飞机前机身、进气道与发动机一体化设计，发动

机尾喷管与飞机后机身一体化设计，飞机功率提取、

环控系统与发动机一体化设计。

2.1 前机身、进气道与发动机气动一体化设计

为满足越来越复杂的飞行条件，要求前机身、进

气道与发动机在气动方面能良好地匹配。为防止前机

身附面层影响进气道，需要与前身机一起综合考虑进

气道布局。另外，发动机稳定裕度需求与进气流场畸

变特性、发动机性能与进气道总压损失等均存在密切

关联。

2.1.1 流场匹配

飞行姿态、飞机外流场和进气道内流道的气动设

计、发动机流量需求等因素均影响进气道出口流场质

量，流场品质对发动机性能、气动稳定性均有重要影

响。而单独以进气道或发动机为研究对象时，无法研

究和确定其相互影响，需开展进 /发联合数值计算、

全尺寸进气道与发动机地面及高空台联合试验、进发

相容性试飞等，逐步降低进气道与发动机流场匹配的

不确定性。

2.1.2 流量匹配

进气道风洞试验显示，当流量从临界位置向亚临

界减小到一定值时，通过动态压力传感器观测到进气

道出口总压呈现出具有明显主频特征的脉动，且振幅

随流量的减小而急剧增大。因此，在飞行过程中，当进
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气道流量与发动机需求流量不匹配时产生的气流脉

动影响进气道及发动机工作的稳定性，研究全包线、

全状态进 /发流量匹配是提升飞行器稳定性的 1条

有效途径。

2.1.3 雷达隐身性能

转子叶片有较强的雷达波反射特性，而且叶片转

动对雷达波的反射有加强作用，为了提高进气道的隐

身性，可在进气道中引入吸波导流体，但这种隐身装

置可能导致进气道气动性能的损失。需综合气动性能

和隐身性能开展进气道及发动机的设计。

2.2 发动机尾喷管与飞机后机身气动一体化设计

机身后体阻力占全机阻力的 38%～50%[15]，飞行

状态或发动机状态发生改变时，发动机喷管喷流跟随

发生变化，对飞行后体阻力有较大影响。飞机后体布

局、发动机喷管外调节片形状对飞行方向投影面积及

表面压力有影响，同时，发动机可调喷管面积的变化

也可以影响喷管的投影面积及压力分布，从而影响整

个飞机后体阻力，导致安装性能的变化。开展飞机后

体 /发动机气动一体化设计，可以减小飞行后体阻

力，提高整个飞行器性能。近年随着推力矢量技术的

发展，可由其取代部分传统飞机操纵面参与飞机的控

制，向无尾飞机方向发展，矢量喷管与飞机性能一体

化设计更为重要。

2.2.1 以飞行安装性能为设计目标的设计方法

发动机喷管出口面积对安装推力及非安装推力

影响对比如图 1所示[16]。从图中可见，安装推力与非

安装推力最优对应的面积存在差别，以飞行安装性能

为设计、优化目标的设计方法是提升飞行器性能的 1

种重要手段。

2.2.2 雷达、红外隐身及气动性能的一体化考虑

飞机后体与喷管搭接面上的各种不连续性，以及

当喷管面积调节时调节片间出现的搭接或存在的间

隙，都可能成为雷达波反射源。为提高雷达隐身性能，

需结合飞 /发气动性能一体化开展飞机后体型面、结

构修型、搭接间隙等设计工作。尾喷管及其高温排气

是主要的红外辐射源，降低飞行器红外隐身性能时，

同样需结合飞 /发性能一体化开展修型、掺混、罩挡

等设计，平衡隐身性能与气动性能。

2.3 飞机功率提取、环控引气与发动机性能一体

化设计

在现代战争中，飞机电子对抗技术越来越复杂，

电子设备和功能越来越精细，对发动机的提取功率和

环控引气需求不断增加，从而降低发动机性能和裕

度。为此需对飞机的功率提取和环控引气开展与发动

机的一体化设计。

2.3.1 环控引气参数与飞机用气量的折中

为满足飞机座舱和设备舱等用气要求，需从发动

机中引出高压气体，经热交换、膨胀后使用，当发动机

引气位置确定后，环控引气系统设计需兼顾引气位置

压力高（低空大表速、发动机大状态）与低（高空小表

速、发动机小状态）时的引气量。当设计不合理时，容

易出现确保低压力时的用气量，引气流量设计过大，

在高压力时，需分流泄除部分流量，牺牲发动机性能。

飞 /发双方需根据全包线需用舱压、环控引气处压

力、引气流量共同开展引气系统设计，使其既能满足

引气需求，又不造成发动机性能的多余损耗。

2.3.2 功率提取量与发动机裕度的权衡

飞机对发动机提取相同功率时，随着发动机状态

及飞行状态的改变，其对发动机性能与稳定性的影响

也发生变化。在飞行包线内换算功率系数分布如图 2

所示。从图中可见，飞机

功率提取对发动机性能

与气动稳定性影响随功

率换算系数增大而加

大。在发动机设计过程

中，如果飞机部门不能

按飞行条件和发动机使

用状态给出具体的功率

提取要求，发动机性能

与气动稳定性设计会面

临较大难题。

3 飞 /发性能一体化设计的主要关注点

为有效应用飞 /发气动一体化设计技术，获得最

佳的飞机和发动机的组合性能，需要在发动机设计过

图 1 发动机喷管面积对安装、非安装推力的影响 图 2 在飞行包线内换算功率

系数分布
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程中融入飞 /发一体化设计的概念，在性能优化、起

动和过渡态性能设计、稳定性设计、试验验证和性能

评估中与飞机方开展一体化交互设计。

3.1 发动机性能优化

3.1.1 循环参数优化

循环参数优化要综合考虑部件设计水平、飞机性

能需求、结构和材料限制。根据飞机任务剖面上对

动力装置的推力 /耗油率需求，开展发动机作战任

务分析。

3.1.2 调节规律的优化

转速、进口可调叶片角度、喷口面积等调节规律

的优化设定应综合考虑发动机推力、进气道损失、进

气道溢流阻力和飞机后体阻力，兼顾进气道、发动机、

尾喷管和飞机后机身的综合效应。

3.1.3 雷达和红外隐身的影响

无论是采取何种措施实现雷达和红外隐身的目

的，均会损失发动机性能。为此要开展飞机用于隐身

的结构构件与发动机尾部结构的联合气动设计，同时

充分考虑雷达和红外隐身带来的部件性能的变化。

3.2 稳定性设计

3.2.1 进气道与发动机流场相容性

进气道作为发动机上游部件，是造成进口压力畸

变的主要因素。目前以综合畸变指数的单一参数作为

发动机稳定性开展工作的依据是不全面的，应同步考

虑进气道出口畸变流场、发动机性能和喘振裕度，避

免由于飞 /发双方设计准则的不合适带来飞行安全

或性能损失。

3.2.2 武器发射时发动机扩稳设计

武器发射时产生的尾气经过进气道后会在发动

机进口形成温度畸变，通常要采取一定的扩稳措施，

以扩大发动机瞬时稳定裕度。因此，扩稳措施的选取

除了考虑武器的发烟特性，也要考虑进气道对发烟特

性的影响。

3.2.3 飞机附件功率谱分析

飞机功率提取是影响发动机气动稳定性的降稳

因子之一，尤其在高空小速度区域影响最大。在相同

的功率情况下，在地面和高空状态下发动机损失的裕

度是不同的。因此，应与飞机共同开展功率提取量及

其对发动机稳定裕度影响的研究，明确飞机附件功率

谱是发动机稳定性设计及扩稳措施采取的条件之一。

3.3 关注安装性能和功能

3.3.1 飞机环控系统用气参数

对发动机来说，飞机环控系统是 1个负载，引气

量的大小既关系飞机环控系统能力，又影响发动机性

能和气动稳定性。而且环控系统的负载特性影响发动

机引气腔的气流流动，因此，需要针对环控系统的负

载特性评估发动机集气腔位置、环控引气接口尺寸、

引气参数和发动机空中慢车状态等。

3.3.2 过渡过程进气道与发动机流量的匹配性

在过渡过程中发动机和进气道的流量分别根据

自身特性变化，在确定发动机转速变化的速率时要充

分考虑与进气道的流量相容性，适当限制一定状态的

使用。

3.3.3 发动机起动特性在装机状态下的变化

由于进气条件变化和功率提取的存在，装机后对

发动机的起动特性影响较大，尤其是温度会有所升

高，发动机强度和寿命设计要有所考虑。

3.4 联合试验验证

3.4.1 全尺寸进气道与发动机联合试验

在进气道真实的流场和在发动机真实的流量需

求条件下，通过详细参数测取即可有效评估进气道

和发动机流场的匹配性，也可评估进气道对发动机

性能特性的影响，同时寻求全状态流量匹配的最优

规律，为发动机稳定设计、评估和状态使用提供有

效数据支撑。

3.4.2 飞机环控系统与发动机联合试验

利用飞机部门提供的模拟飞机环控系统的试验

装置，在发动机试车台架上开展联合试验，模拟真

实发动机供气情况下环控系统的工作情况。测取环

控参数的变化关系，同时验证环控系统与发动机的

匹配性。

3.4.3 飞机功率提取试验测定和分析

发动机安装在飞机上进行地面开车，测取飞机

功率提取的量值和随发动机转速变化的关系；同时

进行飞机和发动机全包线功率提取谱的联合分析，

根据飞行情况和发动机特性表现，反验证飞机的功

率提取谱。

3.5 与飞机联合开展性能评估方法研究

3.5.1 建立联合计算仿真平台

根据飞机飞行的性能（飞行高度、马赫数、过载、

剩余油量和飞行姿态角等），结合飞行动力学、飞机的

4
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升阻特性和非标准大气修正特性建立发动机安装性

能评估模型，根据进气道和飞机后体阻力特性建立发

动机非安装性能的评估模型。

3.5.2 建立性能评估的方法和标准

制定和形成飞机和发动机共同遵守的设计、试

验、考核和评估的方法和准则。

4 结束语

随着中国飞机和发动机研制工作的不断深入，双

方在一体化设计方面均有了一定认识，但在一体化联

合设计实践方面步伐较慢，尤其中国发动机多数是以

换装为目标开展研制的，使得飞机与发动机并未经历

１个完整的正向设计过程，成为阻碍飞 /发一体化设

计技术发展的主要因素。随着对飞机综合性能需求的

进一步认识和新型战机作战使用要求的提高，对飞 /

发一体化设计技术的需求会越来越高。目前飞机和发

动机双方的技术条件的传递主要还是以划界面、提指

标的方式开展，在此方式下飞机和发动机双方应在各

自设计过程中不断渗入联合设计的概念，逐步形成相

容设计的程序、准则、考核标准，为飞 /发一体化设计

技术的成熟奠定基础。
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