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发动机喷流对飞机阻力伞性能的影响
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摘要：飞机阻力伞工作过程中，往往飞机发动机仍未停机，高速发动机喷流会对阻力伞流场产生影响，进而影响

阻力伞的工作性能。针对发动机喷流对阻力伞的影响，本文采用流固耦合方法对不同喷流速度下的阻力伞动态

开伞过程进行数值仿真，分析了不同喷流速度对阻力伞阻力特性、阻力伞稳定性以及流场特性的影响。研究发

现，发动机喷流会使阻力伞前的气流速度变大，从而导致阻力伞动载峰值变大，充满状态的稳态载荷变大，动载

峰值出现时刻前移。在本文计算工况下，当发动机喷流速度为 250 m/s时，阻力伞充满状态稳态载荷增加 21%；

当喷流速度为 350 m/s时，阻力伞充满状态稳态载荷增加 51%；当喷流速度为 500 m/s时，阻力伞充满状态稳态

载荷增加 79%。同时，发动机喷流会使得伞衣内侧下方的压力偏大，导致伞衣压力分布不对称，从而使得阻力伞

发生上下摆动，且喷流速度越大，阻力伞摆动振幅越大，阻力伞稳定性越差。
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Abstract:During the operation of the aircraft drag parachute，the aircraft engine is often not shut down. The
high‐speed engine nozzle flow will have a certain impact on the flow field of the drag parachute，thereby
affecting the performance of the drag parachute. To study the influence of engine nozzle flow on the drag
parachute，the fluid‐structure coupling method is used to simulate the dynamic parachute opening process of
the drag parachute under different nozzle velocities. And the effect of different nozzle velocities on the drag
characteristics and stability of the drag parachute are analyzed. Research has found that the engine nozzle flow
will increase the fluid velocity in front of the drag parachute，which causes the drag parachute’s opening shock
peak time to move forward， the opening shock peak value increases， and the average value of the
aerodynamic resistance increases. When the nozzle flow velocity is 250 m/s， the average aerodynamic
resistance of the drag parachute in the full state is increased by 21%. When the nozzle flow velocity is 350 m/
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s，the average aerodynamic resistance of the drag parachute is increased by 51%. When the nozzle flow
velocity is 500 m/s，the average aerodynamic resistance of the drag parachute is increased by 79%. At the
same time，the engine nozzle flow will make the pressure under the inner side of the parachute higher. The
asymmetrical pressure distribution of the inner side makes the drag parachute swing up and down. And the
greater the nozzle velocity is，the greater the swing amplitude of the drag parachute will be. The nozzle
velocity will make the stability of the drag parachute worse.
Key words: drag parachute； engine nozzle flow； overload peak； drag stability； aerodynamic drag；

fluid‐structure interaction

飞机阻力伞是一种由柔性织物制造的气动减

速设备，通常折叠放置在飞机尾部的伞仓内，在飞

机着陆时被抛出并打开从而辅助机轮制动，阻力伞

产生的气动阻力能够有效缩短飞机滑跑距离，增加

飞机减速制动的安全性。研究表明，阻力伞可使飞

机着陆滑跑距离缩短 30%~40%，有效延长了机

轮外胎的使用寿命，保障了飞机的着陆安全 [1]。然

而，随着航空部队训练的需求以及航空技术的发

展，对战斗机的着陆安全提出了更高的要求，在战

斗机中断起飞以及着陆过程中，飞机发动机往往会

处于未完全停机状态，此时发动机喷流产生的高速

射流会对阻力伞工作流场产生较大的影响，进而影

响阻力伞的气动性能。因此，亟需对发动机喷流作

用下的阻力伞工作过程进行研究，探究发动机喷流

影响下的阻力伞气动性能，为喷流作用下阻力伞的

性能评估提供理论基础。

对于单独阻力伞的研究起步较早。在 20世纪

70年代，国外就己经开始对降落伞工作过程进行

数值模拟研究。降落伞的工作过程涉及非常复杂

的气动弹性问题，人们从早期对降落伞充气过程的

机理研究，逐步发展到对阻力伞相关流‐构耦合的

研究。例如，郭亮等 [2]针对无人机伞回收进行了动

力学分析，对无人机的整个回收过程进行仿真研

究。程涵等 [3]采用流‐构耦合方法对某型伞低速气

流下的充气过程进行了数值模拟，并对充气过程中

伞衣应力、流场速度矢量、压力以及伞衣半径变化

等结果进行了分析。陈猛等 [4]对某五环锥伞进行

了无限质量情况降落伞充气过程的流‐构耦合数值

模拟并进行了相关飞机减速过程开伞试验。包进

进等 [5]对降落伞伞包拉出过程进行了仿真研究，分

析了拉出过程的载荷变化。孙建红等 [6‐7]采用质量

阻尼弹簧模型分析了阻力伞拉直过程的引导伞阻

力面积、伞系统弹性模量以及线密度等影响因素，

也采用流固耦合方法对重装空投降落伞充气过程

进行了仿真分析。Kimata 等 [8]采用浸没边界法

（Immersed boundary method，IBM）结合质量弹簧

阻尼对半球壳形伞衣进行了马赫数为 2的二维和

三维流固耦合数值模拟，指出二维模拟的阻力系数

振荡幅度与试验相比较小，三维模拟的流场中包含

分离流和重建流两种不同的流动模式。Borke 等 [9]

采 用 嵌 入 边 界 法（Embedded boundary method,
EBM）对二维伞衣进行马赫数为 2的流固耦合研

究，其中流场采用基于欧拉顶点的有限体积方法进

行模拟，并将流场网格用自适应网格细化方法进行

实时加密，结果表明在伞衣变形过程中，伞衣前方

的激波能够被准确地捕捉到。薛晓鹏等 [10‐11]采用

IBM研究了伞绳对拖曳比为 2.38的超声速降落伞

系统的影响，并采用这种方法对半球壳形伞衣进行

了马赫数为 2 的流固耦合数值模拟，研究了伞衣

攻角和前体攻角对降落伞性能的影响。Huang
等 [12]采用 EBM 对 2 马赫的二维降落伞进行了充

气过程模拟，伞绳采用主从运动学进行模拟，发现

初始的折叠状态会显著改变伞衣阻力系数和最大

主应力。高兴龙等 [13]采用多材料任意拉格朗日‐欧
拉方法研究了前体的存在对超声速盘缝带伞充气

过程流场的影响，得到了前体尾涡结构和伞衣周围

的激波分布。蔡志军等 [14]采用流固耦合方法对战

斗机阻力伞载荷进行了仿真计算。杨品等 [15]采用

流固耦合方法对飞机阻力伞放伞过程进行了数值

仿真，并对阻力伞拉直力及开伞过载等进行了

分析。

上述研究主要针对阻力伞，而并未考虑发动机

尾流的影响。对于发动机尾流场的研究主要关注

于发动机本身以及喷流高温尾流影响区域。例如，

姚金华等 [16]研究了固体火箭助推器产生的高温燃

气尾流场对地面发射架造成的冲刷影响。李茂

等 [17]针对氢氧火箭发动机地面水平试车时尾流燃

气对地面热防护的影响进行了研究，并采用数值模

拟方法研究了尾流场温度变化的趋势。在飞机发

动机尾流场计算方面，目前的研究主要侧重于温度

场模拟、测量与对流场内设备的影响及防护。如于

芳芳等 [18]对某型发动机尾流流场及温度场进行了
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数值计算，分析了不同发动机状态下的温度场特

性，并研制了一套用于测量高温条件下的尾流测温

系统。吴沿庆等 [19]采用 CFD方法对飞机发动机尾

流流场进行了数值模拟，采用反向蒙特卡洛方法对

气体红外辐射特性进行了计算。黄烁桥等 [20]采用

试样的方法，研究了喷流对飞机尾流涡的影响。

综上可见，尽管国内外已有不少关于阻力伞和

发动机喷流的研究，但鲜有对两者相互影响的相关

研究，特别是针对发动机喷流作用下阻力伞的流固

耦合研究。因此，本文针对不同发动机喷流速度对

阻力伞的气动性能影响进行了数值仿真研究，分析

了喷流速度对阻力伞阻力特性、稳定性以及流场特

性的影响，为发动机喷流作用下的阻力伞性能评估

和阻力伞设计提供参考。

1 数值方法

1. 1 控制方程

针对发动机喷流工况下的飞机阻力伞开伞过

程，本文采用了时‐空守恒元解元方法 (CE/SE)方
法对其进行求解。其N‐S方程可以写成如下形式

∂ρ
∂t =-ρ

∂vi
∂xi
- wi

∂ρ
∂xi

(1)

ρ
∂vi
∂t = σij,j+ ρbi- ρwi

∂vi
∂xj

(2)

ρ
∂E
∂t = σij vi,j+ ρbi vi- ρwj

∂E
∂xj

(3)

σij=-pδij+ μ ( vi,j+ vj,i ) (4)
式中：ρ为流体密度；t为时间；vi为材料速度；wi为 i

方向相对速度，wi= vi- vi，vi 为网格速度；xi 为 i

向欧拉坐标；bi为单位体积力；σij,j= ∂σij/∂xj，σij为
应力张量；E为能量。

飞机阻力伞伞衣由柔性织物材料制作而成，其

充气展开过程属于典型的非线性大变形过程，伞衣

结构单元控制方程如下

ρs
d2 xsi
dt 2 = σij,j+ ρsbi (5)

式中：ρs为织物材料密度，xsi为结构单元位移。

1. 2 耦合方法

文中飞机阻力伞织物间的接触以及织物结构

与流场间的耦合作用基于罚函数来实现，采用具有

二阶时间精度的中心差分格式对流场与结构体进

行显示耦合计算，并对流体节点和结构体节点的速

度以及位移进行求解，具体公式如下

un+ 1/2 = un- 1/2 + ΔtM -1 (F ext + F int ) (6)
sn+ 1 = sn- 1 + Δtun+ 1/2 (7)

式中 :u为速度矢量；M为质量对角矩阵；F ext为外

力矢量，F int为内力矢量，它们与体力和边界条件相

关联；s为位移矢量。

本文在流体/结构体耦合计算中使用准约束方

法，对于流体部件，解算器基于欧拉方法进行求解，

而对于结构部件，则基于拉格朗日方法求解。界面

边界位置和速度由拉格朗日结构决定，并将该信息

作为流体求解时每个时间步的界面条件，通过追踪

结构和流体之间的相对位移，计算出界面力，并作

为外部力的一部分对耦合区域的速度、位移进行迭

代，从而实现耦合计算。

2 模型与网格

为了对发动机喷流尾流场影响下的阻力伞阻

力性能进行研究，文中选取某型飞机阻力伞进行研

究 [14‐15]，阻力伞模型如图 1所示。图中，纵横交错的

线条为伞衣上的加强带，伞衣臂上分布有狭小的开

缝结构，缝两侧使用连接绳相连接，伞绳与加强带

在伞衣底边相连，4根加强带在伞衣顶孔处汇聚为

一点。根据十字伞实际折叠过程，得到简化的十字

形伞折叠模型，如图 1所示。伞衣采用 SHELL单

元，伞绳及加强带采用 BEAM单元。

这里以阻力伞名义直径 D为参照，选取 17D
(流向)×10D(展向)×10D(法向)的矩形计算域进行

计算。为了准确捕捉喷流流场以及阻力伞阻力特

性，对发动机喷流位置以及阻力伞位置进行局部加

密 ，流 体 域 网 格 总 数 约 为 500 万 ，网 格 如 图 2
所示。

图 1 折叠状态的阻力伞模型

Fig.1 Model of drag parachute in folded state

图 2 发动机喷流中心垂直截面网格（充气状态）

Fig.2 Grid of vertical section at engine center
(Inflated state)
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对于军用发动机，以某典型军用发动机为例，

其工作状态主要可以分为：最大状态（全加力状

态）、过渡状态（不加力最大推力）、额定/最大连续

状态、慢车状态等工作状态。其中，额定/最大连续

状态下推力为最大推力的 85%~90%，连续工作

时间小于 30~60 min，该工作状态主要用于起飞/
爬升及高速飞行；慢车状态推力为最大推力的

3%~5%，主要用于下滑/进场着陆、地面滑行、地

面待机等情况。某型号发动机喷流参数如表 1所
示。发动机喷流作用下的阻力伞开伞主要包括中

断起飞开伞和发动机未停机地面滑行开伞，这些工

况下发动机一般处于慢车状态至额定状态之间。

文中主要针对发动机慢车状态至额定状态下的阻

力伞特性进行研究，选取对应发动机喷口的出口速

度 uj范围为 250~500 m/s。
为了模拟发动机飞机滑行过程中发动机喷流

对阻力伞阻力特性的影响，文中空气来流以及发动

机喷流采用速度入口边界条件，来流速度为 78 m/
s，发动机喷流速度 uj分别为 0、250、350、500 m/s。
地面为滑移壁面边界条件，滑移速度与来流速度保

持一致。其余各边界均为无反射边界条件。伞绳

末端节点约束在喷流入口上方位置，该位置由实际

发动机喷口中心与伞系统连接点的距离决定。

3 计算结果与分析

3. 1 发动机喷流对阻力伞阻力特性的影响

这里以飞机滑行速度 78 m/s为例，分别对发

动机喷流速度分别为 0、250、350、500 m/s的喷流

影响进行仿真研究。充气过程伞衣外形变化如图

3所示，来流气体在伞衣顶部聚集，随后带动伞衣

迅速膨胀。经过一段时间的耦合作用后达到稳定

充满状态，充满后的外形不再有大幅度变化。阻力

伞充满状态不同喷流速度下的伞衣表面应力分布

云图如图 4所示。由图 4可知，随着喷流速度的增

大，伞衣表面应力也随之增大。

为了进一步定量研究发动机喷流对阻力伞阻

力特性的影响，图 5给出了不同喷流速度下阻力伞

开伞过程中阻力动载 F随时间的变化曲线，表 2给
出了不同喷流速度下阻力伞动载峰值 Fmax以及充

满状态稳态载荷（稳态平均值）F
-

的变化情况。通

图 5 不同喷流速度下阻力伞开伞过程阻力变化曲线

Fig.5 Drag of drag parachute during inflation process
under different jet velocities

表 1 发动机喷流参数

Table 1 Parameters of engine nozzle jet

工作

状态

全加力

过渡

额定

慢车

尾喷管

半径 R/
m
0.5
0.5
0.5
0.5

尾喷管出口

速度 uj/
（m·s-1）
1 020
645
500
251

尾喷出口温

度 Tj / K

2 200
827
561
440

尾喷出口

总压 Pj /Pa

270 100
216 600
180 500
145 100

图 3 阻力伞充气过程伞衣外形变化

Fig.3 Changes in shape of drag parachute canopy dur‐
ing inflation process

图 4 不同喷流速度下阻力伞充满状态伞衣应力分布

Fig.4 Stress distribution of canopy in inflated state under
different jet velocities
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过分析可知，当无喷流时，阻力伞动载峰值出现在

0.089 s，动载峰值约为 126.4 kN；当喷流速度为

250 m/s时，动载峰值出现在 t=0.080 s，动载峰值

约为 142.0 kN；当喷流速度为 350 m/s时，动载峰

值出现在 t=0.074 s，动载峰值约为 143.4 kN；当喷

流速度为 500 m/s时，动载峰值出现在 t=0.070 s，
动载峰值约为 162.2 kN。在无喷流情况下，阻力伞

充满后，稳态载荷约为 64.1 kN，有发动机喷流影响

时，阻力伞稳态载荷有所增大，但当喷流速度为

250 m/s时，稳态载荷约为 77.8 kN，稳态载荷增加

了 21%；当喷流速度为 350 m/s时，稳态载荷约为

97.0 kN，稳 态 载 荷 增 加 了 51%；当 喷 流 速 度 为

500 m/s时，稳态载荷约为 114.8 kN，稳态载荷增加

了 79%。可见，随着发动机喷流速度的增大，阻力

伞开伞动载峰值不断增大，并且动载峰值出现的时

间不断提前，充气时间减小，稳定充气阶段的动载

值也会随之增大。同时在充气初始阶段（t=0.05 s
之前），开伞动载变化曲线因伞绳拉直的原因出现

小幅度波动，并且喷流速度越大，其动载曲线在峰

值前后的波动变化更剧烈，这会对阻力伞充气的稳

定性和安全性产生一定的影响。因此，在阻力伞设

计过程中，需要充分考虑发动机喷流带来的影响。

3. 2 发动机喷流对阻力伞稳定性的影响

稳定性是阻力伞的另一个重要性能参数，如果

工作过程中阻力伞的摆动幅度过大，可能会使得阻

力伞拖地，进而出现破损。因此，文中选取阻力伞

在垂直方向的摆动距离进行分析研究。图 6给出

了不同喷流速度下，十字形阻力伞顶点（即径向加

强带在伞顶孔处的交汇点）在开伞充气过程中垂直

方向（Y方向）上的位移随开伞过程的变化曲线。

从图中可以看出，由于发动机喷流的高速吹袭作

用，阻力伞会向下偏斜，当喷流速度为 250 m/s时，

阻力伞顶点向下偏斜位移为 0.41 m；当喷流速度为

350 m/s时，阻力伞顶点向下偏斜位移为 0.65 m；

当喷流速度为 500 m/s时，阻力伞顶点向下偏斜位

移为 0.73 m 。通过对比发现，由于发动机喷流喷

口中心位置高度 H为 1.85 m，喷口位置在阻力伞

下方（阻力伞初始中心位置高度H为 3 m），高速的

发动机喷流气流主要吹袭到十字形阻力伞靠近地

面的伞衣区域，伞衣靠近地面内侧压力偏大，伞衣

会产生向下的偏向力。同时，高速气流流经伞与地

面中间时，会产生一定的“狭管效应”，使得靠近地

面伞衣外侧的压力降低，进一步增加伞衣向下的偏

移。在阻力伞顶点向下位移到最大位置后，在伞绳

向上分力的作用下又迅速向上偏移，形成一种上下

往复的周期性振荡，并且摆动的幅度随着喷流速度

的增大而增大，同时偏斜发生的时间也随着喷流速

度的增大而前移。所以发动机喷流速度对阻力伞

的稳定性有一定的影响，喷流速度越大，阻力伞摆

动振幅越大，阻力伞稳定性越差。

3. 3 发动机喷流作用下的阻力伞流场特性分析

为了进一步研究发动机喷流对阻力伞阻力特

性以及摆动稳定性的影响，文中对不同发动机喷流

情况下的阻力伞充满状态流场特性进行研究。图

7为充满状态 t= 0.2 s时刻不同喷流速度中心截面

上的速度分布。由图可知，当发动机尾喷存在时，

阻力伞伞前流场的速度比无发动机尾喷时要大，并

且随着喷流速度的增加，阻力伞前的流场速度也逐

渐增大。发动机喷流吹袭到阻力伞伞衣偏下位置，

会导致阻力伞伞衣膨胀程度更大。同时，喷流气流

在流经阻力伞伞衣与地面形成的狭小通道时被加

速，产生一定的“狭管效应”，使得伞衣向地面偏移，

这种气流加速的“狭管效应”会随着发动机喷流速

表 2 发动机喷流影响下的阻力伞阻力特性

Table 2 Drag characteristics of drag parachute under

different jet velocities

喷流速度

uj/(m·s-1)

0
250
350
500

动载峰值

Fmax/ kN

126.4
142.0
143.5
162.2

ΔFmax/%

12
14
28

稳态载荷

F
-
/ kN

64.1
77.8
97.0
114.8

Δ F
-
/%

21
51
79

图 6 不同喷流速度下阻力伞垂直方向摆幅随开伞过

程的变化

Fig.6 Change of vertical displacement of drag para‐
chute during inflation process under different jet
velocities
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度的增加而越发明显。

通过阻力伞充满状态垂直中心截面上的速度

分布云图可以对发动机喷流对阻力伞流场特性的

影响有一个定性的认识。为了进一步定量分析阻

力伞流场特性，文中选取了发动机喷流中心线

（H=1.85 m），阻力伞初始中心线（H =3 m）以及

阻力伞前 x=3、6、9 m三条垂直线进行分析，具体

位置如图 8所示。不同喷流速度下发动机喷流中

心线上的速度 uce分布如图 9所示。由图可知，高速

的气流从发动机喷出后快速衰减，经过阻力伞后速

度出现负值，产生一定的回流区，随后速度又逐步

回升，最后与来流速度基本一致。通过不同喷流速

度之间的对比可以发现，喷流速度越大，阻力伞之

前的来流速度也越大，这也是喷流状态下阻力伞阻

力增大的原因。

不同喷流速度下阻力伞中心线上的速度 ucp分

布如图 10所示。由图可知，起始速度为来流速度，

随后由于高速喷流的卷吸作用，速度逐步升高，随

后又快速衰减，经过阻力伞后同样会出现回流区，

最后气流速度逐步回升至来流大小。此高度上的

阻力伞前来流速度会略小于喷流中心线上的气流

速度，但总体上仍大于无喷流状态下的伞前速度。

阻力伞伞前不同垂直线上（x=3、6、9 m）上的

速度分布如图 11所示。由图可知，喷流速度沿喷

流中心衰减，且随着流向距离的增加，喷流的速度

也逐步减小，喷流的影响区域主要集中在 0~4 m
的范围内，阻力伞大部分伞衣都在该范围之内，因

此，喷流对阻力伞的性能会产生影响。通过 x=9
m处气流速度随高度的变化曲线可以发现，在靠近

地面（阻力伞与地面之间）部分的气流速度有明显

提升，这进一步佐证了气流使得伞衣向下偏转。

图 12给出了充满状态 t=0.2 s时刻不同喷流

速度中心截面上的压力分布。由图可知，在阻力伞

工作过程中，伞衣内侧压力升高，阻力伞后方会形

图 7 不同喷流速度下阻力伞充满状态垂直中心截面

速度云图

Fig.7 Velocity distribution of vertical center section of
drag parachute in inflated state under different
jet velocities

图 8 阻力伞充满状态垂直中心截面特征线位置示意图

Fig.8 Schematic diagram of characteristic line position of
vertical center section in inflated state

图 9 阻力伞充满状态下发动机喷流中心线上的速度变化

曲线（H=1.85 m）
Fig.9 Speed curve on centerline of engine nozzle in inflated

state（H=1.85 m）

图 10 阻力伞充满状态下伞中心线上的速度变化曲

线（H =3 m）
Fig.10 Speed curve on centerline of drag parachute in

inflated state（H =3 m）
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成一定的低压区，当存在发动机喷流时，阻力伞内

侧的高压区压力变大，且伞衣内侧下方的压力偏

高，随着喷流速度的增大，这种效果更加明显，这种

上下不对称的伞衣压力分布使得阻力伞产生向下

偏转力，使得阻力伞出现上下偏转的现象。图

13~14分别给出了发动机喷流中心线和阻力伞初

始中心线上的压力 (Pce,Pcp)变化曲线。由图可知，

气流经过阻力伞后，压力急速降低，出现一定的低

压区。通过对比不同喷流速度下的压力分布可知，

在伞前以及伞内侧的压力会随着喷流速度的增大

而增大，从而使得伞衣的阻力更大，伞衣充满程度

更明显。

图 12 不同喷流速度下阻力伞充满状态垂直中心截

面压力云图

Fig.12 Pressure distribution of vertical center section
of drag parachute in inflated state under differ‐
ent jet velocities

图 11 阻力伞充满状态时不同垂直线上的速度变化

曲线（x=3，6，9 m）
Fig.11 Speed curve at different distances in inflated

state (x=3，6，9 m) 图 13 阻力伞充满状态时发动机喷流中心线上的压力变化

曲线（H=1.85 m）
Fig.13 Pressure curve on centerline of engine nozzle in in‐

flated state（H=1.85 m）

图 14 阻力伞充满状态时伞中心线上的压力变化曲线

（H=1.85 m）
Fig.14 Pressure curve on centerline of drag parachute in in‐

flated state（H=1.85 m）
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4 结 论

本文对不同发动机喷流速度下的阻力伞开伞

过程进行数值仿真研究，分析了不同喷流速度对阻

力伞阻力特性、阻力伞稳定性以及流场特性的影

响，主要结论如下：

（1）发动机喷流会使得阻力伞伞前的流体速度

变大，导致阻力伞开伞动载峰值出现时刻前移，开

伞动载峰值变大，充满状态的阻力伞稳态载荷

变大。

（2）喷流速度为 250 m/s时，稳态载荷增加

21%；当喷流速度为 350 m/s时，稳态载荷增加

51%；当喷流速度为 500 m/s时，稳态载荷增加

79%。

（3）发动机喷流会使得伞衣内侧下方的压力偏

大，伞衣压力分布不对称，从而使得阻力伞发生上

下摆动，且喷流速度越大，阻力伞摆动振幅越大，阻

力伞稳定性越差。
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