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Prospects for Integrated Design of Aero Engine and Aircraft

飞发一体化设计关键问题综述

传
统上，发动机与飞机依据

明确的接口、界面而划清

界限，并单独设计，发动

机通过设计实现飞机提出的指标要

求，并通过试验进行考核。随着飞

机在机动、升限、载重、隐身等方

面提出越来越高的指标要求，传统

的独立设计思路已不能满足。纵观

全球发动机的研制进度，第四代高

推重比发动机已经成为世界各国的

主力战斗机动力装置，第五代、第

六代高性能发动机正在加紧研制，

发动机研制中的隐身、矢量推力、

变循环技术逐渐成熟，深刻影响着

飞机的气动布局。在此背景下，飞

机和发动机设计和试验已突破了原有

界面，越来越走向融合设计、联合设

计。本文从飞发一体化气动、结构、

性能、控制设计，以及指标体系等维

度阐述了在发动机研制过程中的飞发

一体化设计关键问题及研究进展。

飞发一体化气动设计
进气道与发动机流量是否处于良好

的匹配状态，是影响作战飞机总体

效能的关键因素之一。采用常规进

气且主要工作在亚声速和跨声速的

飞机，进气和发动机不匹配带来的

性能恶化问题并不十分突出，但对

航空发动机配装飞机平台一同实现作战使命任务，随着发动机技术的发展，飞机对发动机要求越来越高，飞
发一体化融合越来越深，飞发一体化气动设计、结构设计、控制设计、指标论证及试验验证等关键问题也越
来越受到重视。

■  贾超  吴有训  柴小亮 / 中国航发贵阳发动机设计研究所

于特殊进气道、超声速飞行器来说，

进气流量的匹配程度严重影响飞机

的性能发挥。

高超声速飞行器飞行包线跨度

大，要求进气道需具备可调节功能。

轴对称进气道、二维压缩进气道、

侧压进气道等超声速进气道对发动

机性能、飞机升力布局影响较大，

需开展深度飞发一体化设计，以实

现进气道气动性能、结构特性与发

动机流量、工作稳定性的高度耦合

后求解。例如，背负式 S 弯进气道（见

图 1）拥有较好的前向雷达隐身性能，

同时有利于起落架布置、武器内埋，

但其出口非均匀的流场严重影响发

动机的工作稳定性。

目前飞发一体化设计中尚未完

全将进气道与发动机联合起来，尤

其缺少在特殊形式进气道条件下的

飞发一体化设计。

飞发一体化结构设计
军用发动机进发排一体化结构

设计
从外形来看，传统的轴对称喷

管难以满足飞翼布局的飞机或者隐

身飞机后机身流线设计要求，需采

用二维喷管。目前，研究较多的二

维喷管是直二维喷管和带 S 弯的二

维喷管。一方面，二维喷管的构型

和尺寸与飞机外形、气动布局直接

关联 ；另一方面，二维喷管的形状、

宽高比、长度、收敛角度对发动机

性能至关重要，设计不好时会严重

影响发动机的高低压转子匹配和排

气阻塞程度。因此，需通过发动机

与飞机一体化设计平台，以实现综

合最优的二维喷管设计。进气部分，

图 1   隐身飞机 S 弯进气道与发动机安装示意

S 弯喷管

引射器

辅助进气道

S 弯进气道
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发动机同样需要匹配飞机气动外形、

设备布局等，通过一体化布局，解

决飞机总体结构布局问题。

民用发动机进排气与飞机匹配
设计

民用大涵道比涡扇发动机或者

涡桨发动机通常采用翼挂式布局，

短舱为发动机提供整流后的稳定气

流，其结构设计相对自由。当发动

机涵道比增大时，发动机尺寸将增

大，机翼升力损失和飞机飞行阻力

会增加，在飞机设计时应将推力、

巡航耗油率、尺寸、质量等指标作

为限制参数综合权衡。

发动机安装与维护一体化结构
设计

发动机的维护是发动机运行管

理中非常重要的工作。对军用飞机

来说，发动机安装在飞机内部，无

法直接对其进行维护，需在飞机蒙

皮上设置可拆卸口盖以进行孔探检

查、滑油加注与更换、油滤清洁与

更换等工作。飞机上的维护口盖设

置关系着飞机机体强度、隐身、其

他设备布局等因素，需综合考量，

尤其对隐身飞机，口盖过多将增大

雷达探测面积，使隐身性能降低。

因此，需开展一体化设计，在更优

的飞机设计布局和发动机便捷维护

之间寻找最优解。

发动机运行时产生的振动通过

飞发安装节传递给飞机，将对飞机

的振动环境产生影响。因此需将发

动机的振动控制在相对较小水平，

同时为降低发动机振动引起的飞机

振动，发动机在飞机上安装时应采

取隔振措施或安装吸能装置。

飞发一体化性能设计
飞发一体化性能设计需依靠发动机

性能仿真模型，考虑进气条件、飞

机功率提取和引气条件等对发动机

性能的影响，评估发动机安装性能。

进气条件对发动机性能的影响
不同的进气道会使气流从远前

方至发动机进口损失 2% ～ 10%，进

而影响发动机性能。仿真计算进气

道总压损失对推力和耗油率的影响

如图 2 所示，进气道总压恢复系数对

发动机推力和耗油率的影响基本接

近线性，进气道总压损失 1%，推力

损失约 1.5%，耗油率损失约 0.5%。

进气畸变对发动机性能的影响
进气道产生的进气畸变会影响

发动机性能、压气机部件特性。进

气畸变程度直接影响着发动机能否

稳定工作，在设计时应予以足够的

重视，并经反复迭代确定飞发适配

性。总压畸变、总温畸变在发动机

流道中是逐步衰减的，其中畸变衰

减对风扇／压气机影响最大 ；稳态

总压畸变会减小发动机推力、增加

耗油率，稳态总压畸变越大，对发

动机性能影响越严重。发动机在高

转速下运行达到临界总压畸变值时，

风扇率先失稳，在低转速运行时为

增压级率先失稳 ；总温畸变在高压

压气机中衰减幅度最大，发动机在

高转速运行达到临界总温畸变值时，

高压压气机率先失稳，在低转速运

行时为增压级率先失稳。

飞机功率提取、引气对发动机
性能的影响

飞发一体化设计中功率提取与

飞机引气是一项必须考虑的因素。

功率提取条件下，风扇和压气机的

工作线上移，压比增大，发动机做

功能力增强，但由于功率提取量的

增加，发动机用于产生推力的做功

比例下降，因此耗油率的增幅远大

于推力。同时由于风扇和高压压气

机的工作线向喘振边界移动，风扇

和高压压气机的稳定裕度均下降。

对于高高空使用的飞机和发动机，

功率提取对发动机性能影响更大，

18 ～ 20km 的高度条件下，每多提图 2   总压恢复系数对推力和耗油率的影响
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取 50kW，耗油率升高 5% ～ 7%，而

且功率提取对发动机性能、工作稳

定性和使用寿命都会造成严重影响。

引气条件下，风扇压气机工作

点略微下降，压比略微减小，气体

被飞机引走，未参与燃烧产生热量，

用于产生推力的高压气减少，虽然

并未消耗燃油，但是压缩气体所需

的功由涡轮提供，风扇、压气机稳

定裕度略微增加。

对于多转子发动机，由于高压

轴产生的轴功率较大，均采用从高

压轴上进行功率提取的方式 ；目前

正在探索并积极应用低压轴功率提

取，低压轴功率提取不仅可以大幅

增加发动机总功率提取量，而且可

平衡由于高压轴功率提取而带来的

发动机稳定裕度降低。因此，在飞

发一体化设计时，采取高低压轴同

时功率提取的方案和电机内置到发

动机轴上，不仅可节约空间，而且

可减轻飞机质量。

发动机性能衰减对飞机飞行
性能的影响

发动机在服役中，受到叶尖间

隙增大、热端部件特性偏离、转子

部件特性偏离、燃油与控制系统供

油偏离设计值等因素影响，发动机

性能会产生不同程度的衰减，按照

相关航标、国军标等规定，发动机

全生命周期内性能最大衰减量不得

超过 5%。发动机性能衰减后，飞机

机动性能、航程航时下降。

研究表明，发动机性能衰减及

部件性能退化成阶段性分布，前期

压气机和燃气涡轮性能变化最快，

随后相对稳定。随着使用，发动机

在同一转速下的推力降低、耗油率

增加，发动机排气温度（EGT）增

大，为保持推力不变，在全生命周

期内通过提高转速和排气温度的方

式保证发动机推力。军用飞机发动

机 全 生 命 周 期 内 的 性 能 衰 减 和 性

能保持能力取决于设计之初预留的

温 度 裕 度 和 转 速 裕 度。 民 用 飞 机

发动机通常用发动机燃气温度裕度

（EGTM，即推力达到额定值时，发

动机排气温度红线与实际温度的差

值）来表征发动机性能衰减程度。

以 CFM56-5 发动机为例，发动机推

力指标为 117.9kN，耗油率为 60.7kg/

（kN·h）， 发 动 机 排 气 温 度 不 能

高于 890℃，新发动机出厂时预留

EGTM=100℃，用于应对全生命周期

内发动机性能衰减。随着发动机飞

行小时数的增加，EGT 增大，EGTM

减小。EGTM 趋于 0 时，执行换发。

飞发一体化性能设计时，需综

合考虑发动机性能指标、裕度、飞

机性能裕度等因素后综合考量。本

文基于设计经验，认为飞机在气动 /

性能设计完成后，提出发动机性能

指标时应预留合适的推力裕度。所

谓合适，与飞机的设计情况密切相

关，在飞机设计手册中认为 10% 的

推力裕度较为合适，具体操作时可

以根据设计团队的认知进行处置。

对于仿真计算校准且发动机性能紧

张时可以少预留。发动机在设计时

应该预留合适的性能裕度，包括仿

真计算的余量、部件设计特性的余

量、加工制造的分散性、安装损失等；

还应充分考虑全生命周期内性能衰

减。性能衰减与发动机承受的载荷有

关，发动机机械负荷、热负荷越大，

性能衰减越明显。通过采取预留裕度、

增强部件耐久性、主动间隙控制、发

动机及时清洗、加强热端部件寿命和

可靠性设计等措施保证发动机性能在

全生命周期内满足飞机使用要求。

飞发一体化控制设计
在直接推力控制下，无人机上已经

没有传统的油门杆，取而代之的是

油门控制指令 ；舰载机在着舰和起

飞 / 复飞过程中需要精确的控制，以

应对侧风、振动、横摇、舰尾流等

环境，通过飞发一体化控制技术，

可提高发动机的动态性能从而提高

舰载机的着舰复飞成功率。由此可

见，随着飞发一体化设计的深入，

飞发耦合的复杂性增强，越来越需

要飞发一体化控制设计。

从高校研究和工程研制的实际

情况来看，为了实现较为精确的飞

发一体化控制，应采用线性控制理

论，优化控制设计，解决控制量冗

余时的耦合问题，建立并完善发动

机动态模型。发动机动态模型（包

括矢量喷管模型）的精度直接决定

飞发一体化控制的精度。

飞发一体化指标体系
发动机方案论证是型号立项之初最

顶层的设计工作，论证提出项目的

主要战术技术指标，发动机产品的

功能基线和性能基线，主要包括推

力、耗油率、推力瞬变、隐身、质量、

寿命、通用质量特性等。

推力裕度与装机形式的匹配协调
发动机的推力、耗油率等性能

是发动机的专用特性，在考虑发动机

热力参数、尺寸约束、热端部件材料

限制等条件的基础上应充分考虑飞机

进气道损失、后体和安装损失、气流

阻力损失等飞机因素而综合确定。

大推力、高性能保持与长寿命
相互制约

大推力指标要求与性能保持能

力是一对矛盾。发动机在设计时为

了实现大推力，会提出较高的热力
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循环参数，减小叶尖间隙、减少发

动机冷却引气量等，将部件特性、

材料极限发挥到极致。然而热端部

件在低周和高周疲劳的循环作用下

将出现寿命减少和可靠性下降。

飞机为提高出动效率而强烈要

求发动机不暖机或者减少暖机时间。

暖机主要是为了使机匣、叶片转静子

等流道件合理充分膨胀，达到发动机

设计的叶尖间隙、避免碰磨，不暖机

要求加剧了叶尖与机匣之间的磨损，

直接影响寿命和性能保持指标水平。

隐身与耗油率、质量之间的
协调统一

为了满足隐身需求而采用单一

或者组合隐身措施，势必为发动机

设计带来一定的约束。采用 S 弯进气

道或者二维喷管会使发动机质量变

大且产生较大的气动损失，外形气

动修型会产生发动机转子部件的气

动损失且需结构更改 ；飞机后机身

遮挡和冷却，需要发动机提供冷气

且增重 ；隐身涂层材料将增重。因

此在指标论证时需充分考虑隐身与

发动机质量、起动性能的协调性。

空中起动包线与装机形式的
匹配协调

空中风车起动是发动机转子在

气流的作用下以某一速度转动时进

行空中起动。由于进气道总压损失

导致发动机风车转速降低，来流的

速度和压力均降低，可能造成发动

机点火失败、或者由于涡轮功太小

不足以使发动机起动成功。因此，

在制定起动包线指标要求时，需充

分考虑飞发一体化情况，同时保证

飞机空中起动能力和发动机自身空

中起动能力，在进气道性能一定的

情况下，应充分评估进气道对发动

机进气损失后提出较为严格的发动

机空中起动包线要求，牵引发动机

在能力范围内开展空中起动设计、

飞发一体化控制逻辑和稳定性设计。

通用质量特性与专用特性的协调
通用质量特性包含可靠性、维

修性、安全性、测试性、保障性和

环境适应性，通用质量特性指标体

系见表 1。产品专用特性是独一无二

的，但通用质量特性属于产品的通用

性能，即每型产品均需无条件满足的

特性。发动机的维修性、测试性、保

障性、环境适应性和安全性指标的确

定和验证与飞机密不可分。在顶层要

求确定时应深入论证指标之间的协调

性，需重点关注以下几个方面。

一是可靠性与寿命相互关联。

目前，我国采用的寿命体系均是基

于可靠性的发动机寿命体系。发动

机寿命包括日历寿命、初始寿命、

总寿命、大状态工作时间、主循环数。

寿命越短则可靠性越高，即越不容

易出现故障 ；事实上并不能为了提

高可靠性指标而降低发动机使用寿

命，而是在发动机寿命基本一定或

者需提高发动机寿命时，充分考虑

发动机部件和成附件的可靠性。

二是维修性、可靠性与安装形

式协调制约。民用客机通常使用短

舱将发动机固定在机翼下方，发动

机周围没用遮挡，打开口盖维护便

捷，如图 3 所示。军用飞机的发动

机通常“钻”在飞机腹部，周围分

类型 指标

可靠性
可靠度、平均故障间隔时间、平均严重故障时间、平均维修时间间隔、使用

寿命和耐久性

维修性 平均修复时间、平均预防性维修时间、重要部件更换时间和标准化率

保障性 保障设备满足率、利用率、系统平均延误时间和备航时间

测试性 故障检测率、故障隔离率、虚警率、故障检测时间和故障隔离时间

安全性 风险率、事故率和安全度

环境适应性 自然环境适应性和诱发环境适应性

表 1   发动机通用质量特性指标

图 3   飞机短舱打开示意
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布着油箱、起落架、武器舱等设备，

很难设计大面积口盖用于维护 ；尤

其是隐身飞机，飞机布局紧凑，设

计维护口盖的难度大，维修空间和

维修可达性较差（图 4 为美国新一代

隐身飞机）。在制定指标时需重点关

注可靠性，通过提高发动机及其配

套附件的可靠性，来减少发动机在

外场维修次数，从而提升发动机在

整个使用过程中的通用质量特性。

三是指标牵引通用质量特性优

化设计。在发动机设计研制中应合

理分配系统的可靠性、维修性、备

件保障性等的定量指标，达到技术

上可行、研制周期最短、全生命周

期费用最低的目的。通用质量特性

设计融入发动机功能性能设计中，

做到专用特性与通用特性协调统一，

相互支撑，避免“两张皮”。

飞发一体化试验验证
发动机研制中，除常规的发动机试

验外，还需考虑开展飞发联合试验。

随着飞发一体化融合的逐渐深入，

飞机与发动机联合开展试验验证越

来越频繁，试验内容包括带进气道

的发动机起动试验、带进气道的发

动机稳定性试验、结构件强度试验

和耐久性试验等。

进气道与发动机匹配性试验
在装机前应开展发动机与进气

道的联合试验，在高空台、飞行台

或者风洞进行带进气道条件的发动

机稳定工作、空中起动等功能性能

验证。通过试验对比飞机进气道缩

比风洞试验与全尺寸进气道在流场

测量结果，测量飞机进气道流场对

发动机性能的影响，提出改善进气

道流场畸变的措施，并实测流动改

善结果。虽然试验条件只针对飞机

起飞状态，马赫数（Ma）为 0，但

是试验结论对改进飞机进气道出口

流场特性、提升发动机抗畸变能力

有很好的指导作用。

发动机与飞机后体试验
为化解飞机后体与发动机可能

发生工作不匹配的风险，在装机前应

开展发动机与飞机后机身的联合试

验，通过试验验证发动机热喷流对飞

机后机身强度的影响和热变形测量试

验，验证发动机推力变化程度。

矢量推力与升力风扇联合试验
为化解矢量推力与升力风扇及

发动机可能发生工作不匹配的风险，

在装机前应开展发动机、矢量推力

与升力风扇联合试验，同时结合仿

真，对发动机装机后的功能性能进

行前伸验证。

空中起动指标及验证
发动机空中起动包线在高空模

拟试验中进行验证，该验证得到的

发动机空中起动能力为发动机自身

的能力，并不能代表发动机装机后

可用的空中起动包线 ；装机后的空

中起动能力需在装机飞行中专项考核

验证。为了规避安全风险，可以选择

他机试飞进行空中起动试验验证。

结束语
随着飞机和发动机研制工作的不断

深入，对飞机综合性能需求的进一

步认识，新一代战斗机作战使用要

求不断提高，飞发一体化设计技术

的需求越来越高，设计技术水平大

幅进步。飞机和发动机设计深入融

合、深度交联，逐渐突破划界面、

提指标的研制规程，正在走向飞发

一体化联合设计，与此相容的设计

程序、准则、验证考核要求不断成熟，

为未来新型飞机／发动机一体化设

计奠定基础。                           

（贾超，中国航发贵阳发动机设

计研究所，高级工程师，主要从事

航空发动机总体性能设计）

图 4   飞翼布局隐身飞机外形


