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飞机尾喷流诱导速度建模与仿真 

杨立波 1，丛  岩 2 
（1. 广东科技学院，广东 东莞 523083；2. 空军航空大学，吉林 长春 130000） 

摘要：本文对飞机尾喷流诱导速度进行了仿真研究。建立了飞机尾涡模型以及尾喷口喷流模型，并

仿真了飞机流场中的诱导速度。然后应用 CFD（computational fluid dynamics）对飞机的流场进行计

算，并将 CFD 计算结果与尾喷流模型计算结果进行对比。仿真对比结果表明：飞机尾后 100 m 区域

内，尾涡模型计算结果误差较大，此时应采用 CFD 对尾流场进行计算；而在尾后 100 m 区域外尾涡

模型与 CFD 计算结果较为一致，尾涡模型的计算结果能够达到精度要求。 
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Modeling and Simulation of Jet-and Wake-Flow-Induced Velocity of Aircraft 

YANG Libo1，CONG Yan2 

(1. Guangdong University of Science and Technology, Dongguan 523083, China； 

2. Air Force Aviation University, Changchun 130013, China) 

Abstract：The jet-and wake-flow-induced velocities of aircraft were analyzed in this study. Wake vortex 

and jet flow models were established, and the induced velocity of the aircraft was simultaneously 

simulated in the wake flow field. Then, the flow field of the aircraft was computed via computational fluid 

dynamics(CFD), the results of which were compared with those of the wake vortex models. The 

comparison showed that the errors computed using the wake vortex models were large, which suggests that 

the wake flow field should be computed via CFD within 100 m of the aircraft tail; these results are 

consistent with the CFD results beyond 100 m from the aircraft tail, and the wake vortex models meet the 

accuracy requirements. 
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0  引言 

由于空气的粘性作用，飞机在飞行过程中，其机

身和尾后会产生一系列的脱体涡，主要分为前缘涡、

后缘涡以及翼尖涡。前缘涡和后缘涡相比机翼翼尖产

生的翼尖涡强度要小得多，且不稳定，脱体后很快就

会削弱。而翼尖涡可以在机翼后方 200 倍翼展内稳定，

涡核可以持续数分钟不消散。同时，飞行过程中发动

机向后喷射出大量高速气流也会对飞机的尾流场产生

一定的影响。由于尾涡和发动机喷流的影响，对周围

大气会产生变化率大、分布不规律的诱导速度。因此，

飞机的尾喷流诱导速度可以分为尾涡诱导速度和喷流

诱导速度，其中尾涡诱导速度主要由翼尖涡引起，而

喷流诱导速度主要指尾喷口喷射的高速气流产生的诱

导速度。 

飞机尾喷流诱导速度可以对经由尾流场区域内的

飞机产生强烈的震颤、侧翻下沉、甚至是空中停车，

严重威胁飞行安全[1-5]。同时，诱导速度还会影响红外

诱饵弹、箔条弹的运动扩散规律，影响干扰效果。诱

导速度甚至会导致加油机加油椎管在空中来回摆动，

导致加油失败。因此，对飞机尾喷流诱导速度进行研

究意义十分重大。 

国内外的学者对飞机尾喷流诱导速度进行了大量

研究。Loucel[6]建立了尾涡模型，并研究了加快尾涡

消亡及避免飞行事故的方法。程学东[7]对飞机的尾涡

进行了研究，并分析了飞机编队飞行中尾流的规避方

法。魏志强[8]对尾涡的消散和涡核的运动进行了建模

研究，并将计算结果与激光雷达实测结果对比，验证

了模型的可信性。黄烁桥[9]提出了利用发动机喷流加

快尾涡消亡的观点，并对最终的结果进行了仿真分析。 
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轴线之间的距离。在不稳定区域内 Rtp 大概为喷口半

径的 3.5 倍，Rtp 的具体值可以由下式求得，即： 

   
 

2

tp 0 0 l 0 0 l 0 l

23
l 0 l

2 8

0 56

R D S S S D S S S

. S S S
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 (26) 

在稳定区域内，其值为： 

   2
tp 0 n n l 18 1 11 0 436 tan 2R D Ma . Ma . S       (27) 

式中：1 为射流扩散角。 

2  飞机流场 CFD 计算 

本章对飞机的流场进行 CFD 计算，其中尾流 CFD

计算主要计算尾涡诱导速度，而喷流 CFD 计算则主要

计算飞机喷流诱导速度。 

2.1  飞机尾流 CFD 计算 

由于飞机尾涡可以在尾后很长区域内保持稳定，

因此，本文将计算域设置为 520 m×75 m×48 m 的长

方体，以满足尾涡诱导速度的计算要求。如图 5 所示，

飞机机头距计算域前端 100 m，飞机质心位于计算域

原点，来流方向沿 X 轴负方向与机身平行。边界层网

格第一层厚度设置为 10－2 m，采用四面体非结构网格

对计算域进行剖分，网格数总计为 5137.6 万。初始条

件设置为高度 H＝0 km、来流马赫数 Ma＝0.8、压力

P＝101325 Pa，大气温度 T＝288.15 K。尾喷口设置为

质量入口，质量流量设置为 111 kg/s，总温为 774.17 K，

计算域边界设置为压强远场，飞机壁面设置为无滑移

绝热壁面。对机翼后缘、机翼下表面以及飞机尾后进

行网格加密处理，重点计算飞机机翼前缘涡、后缘涡

以及翼尖涡的流场。 

图 6 为 Ma＝0.8 时，CFD 计算得到的飞机尾后涡

线图。 

由图 6 的计算结果可知，飞机在 0迎角下其前缘

涡、后缘涡以及翼尖涡较为分散，涡核强度不大。在

5迎角下，前缘涡、后缘涡以及翼尖涡汇合在了一起，

在飞机尾后形成了一个十分强烈的涡。飞机在 5迎角

飞行时，机翼产生的升力增大，机翼上下表面压力差

也随之增大，最终导致翼尖处形成的诱导涡强度增
强。 

2.2  飞机喷流 CFD 计算 

控制方程为 Navier-Stokes 方程，采用分离隐式求

解器，压力速度耦合使用 SIMPLEC 算法，各物理量

的离散采用二阶迎风格式，迭代收敛准则为残差小于

1×10－4。喷管壁面为无滑移绝热壁面，尾喷口为质量

入口，外流场前端为压强入口，径向四周边界设为压

强远场，外流场后端设为压强出口。计算模型选用标

准 k-湍流模型。

 
图 5  计算域示意图 

Fig.5  Computational domain schematic diagram 

     

(a) 迎角为 0 

(a) Angle of attack is 0 

(b) 迎角为 5 

(b) Angle of attack is 5 

图 6  飞机尾后涡线图 

Fig.6  Vortex line figure after the tail of aircraft 
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设喷口半径为 0.4 m，计算域为边长 16 m×16 

m×500 m 的长方体。计算域的前端距喷口 1 m，喷口

轴心位于来流的中心，如图 7 所示。采用六面体结构

网格对流场进行计算，对喷口附近和喷口轴心线区域

进行网格加密，网格数总计 117.7 万。初始条件设置

为高度 H＝0 km、来流马赫数 Ma＝0、压力 P＝101325 

Pa，大气温度 T＝288.15 K。发动机处于非加力最大

状态，喷管进口质量流量 111 kg/s，总温 774.17 K。

采用 CFD 专业求解器 FLUENT 进行流场计算。计算

得到发动机尾流场速度分布如图 8 所示。 

由图 8 的计算结果可知，在发动机喷流的影响下，

喷口后的流场速度迅速增加，但影响的区域仅局限于

尾喷口正后方的狭窄区域，且喷流在尾喷口喷出后速

度迅速减小，发动机喷流的诱导速度在尾喷口后 50 m

内逐渐降为 0。 

3  模型验证与结果分析 

应用 CFD 流场计算的方法求解飞机尾喷流诱导

速度是目前公认可信度最高、最为精确的数值计算方

法，但是 CFD 流场计算速度较慢，且由于尾涡可以在

飞机尾后很长区域内保持稳定，因此计算域的设置需

要足够长。同时每改变初始条件都需要对结果进行重

新计算。而采用飞机尾喷流模型计算诱导速度的方法

计算速度较快，但是结果不准确。本节将尾喷流诱导

速度模型的计算结果与 CFD 计算结果进行对比，从而

研究能够同时兼顾计算精度和计算效率的诱导速度计

算方法。 

3.1  尾流场诱导速度结果对比 

设飞机翼展 B＝15 m，飞机质量 m＝27273 kg，飞

行马赫数 Ma＝0.8，b0＝0.75B，飞行高度 H＝0 km。

则由 2.1 节建立的尾涡模型可以计算尾流场中任意点

的诱导速度。 

CFD 流场计算中，初始条件的设置与 2.1 节一致。

通过流场计算结果可知，当迎角＝0.5时，飞机的升

力系数为 0.10，此时飞机的升力与重力相等，飞机处

于平飞状态。图 9～图 12 为飞机尾后不同距离时，尾

涡模型与 CFD 计算得到的尾流场诱导速度对比图。

 

图 7  尾喷口计算域示意图 

Fig.7  Jet nozzle computational domain schematic diagram 

 

图 8  尾喷流速度分布图 

Fig.8  Jet flow velocity distribution diagram

由图 9和图11的对比可知，飞机尾后 10 m处CFD

计算的诱导速度分布规律较为杂乱无章，与尾涡模型

的计算结果差距较大。这是由于流经飞机的气流受到

机身、机腹、进气道外壁等的干扰，产生的诱导速度

极为不规律，同时飞机尾后的气流不但受到机翼前缘

涡、后缘涡、翼尖涡的影响，垂尾以及平尾产生的诱
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导涡都会对流场内的诱导速度产生干扰。同时由于飞

机飞行姿态、飞行速度的差异，还存在不确定的涡破

碎现象。因此，飞机尾后的诱导速度及其复杂、不规

律，与 CFD 计算结果差异较大。但是上述干扰的影响

较不稳定，只停留在飞机尾后的一小段区域内。

  

(a) Y 轴诱导速度仿真计算结果 

(a) Y axis induced velocity computed via simulation 

(b) Y 轴诱导速度 CFD 计算结果 

(a) Y axis induced velocity computed via CFD 

 

(c) Z 轴诱导速度仿真计算结果 

(c) Z axis induced velocity computed via simulation 

(d) Z 轴诱导速度 CFD 计算结果 

(d) Z axis induced velocity computed via CFD 

图 9  飞机尾后 10 m 处尾流场诱导速度 

Fig.9  Induced velocity at 10 m after the tail of aircraft 

 

(a) Y 轴诱导速度仿真计算结果 

(a) Y axis induced velocity computed via simulation 

(b) Y 轴诱导速度 CFD 计算结果 

(b) Y axis induced velocity computed via CFD 
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(c) Z 轴诱导速度仿真计算结果 

(c) Z axis induced velocity computed via simulation 

(d) Z 轴诱导速度 CFD 计算结果 

(d) Z axis induced velocity computed via CFD 

图 10  飞机尾后 100 m 处尾流场诱导速度 

Fig.10  Induced velocity at 100 m after the tail of aircraft 

       

              (a) Y 轴诱导速度 

            (a) Y axis induced velocity 

                    (b) Z 轴诱导速度 

                     (b) Z axis induced velocity 

图 11  飞机尾后 10 m 对比结果 

Fig.11  The comparison results at 10 m after the tail of aircraft 

       

              (a) Y 轴诱导速度 

             (a) Y axis induced velocity 

                 (b) Z 轴诱导速度 

              (b) Z axis induced velocity 

图 12  飞机尾后 100 m 对比结果 

Fig.12  The comparison results at 100 m after the tail of aircraft 
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由图 10 和图 12 的对比可知，飞机尾后 100 m 处，

尾涡模型与 CFD 的计算结果差距进一步减小，模型的

计算结果能够真实地反应流场中诱导速度的变化规

律。因为此时，飞机尾流场距离飞机较远，飞机机翼

产生的前缘涡、后缘涡开始逐步消散，涡核强度大大

降低，而此时机身对气流的干扰作用也被消减的很弱。

由于翼尖涡十分稳定，在飞机尾后很长的距离都不会

发生消散，流场中的诱导速度主要由翼尖涡决定。因

此，尾涡模型与 CFD 结果较为接近。 

图 9～图 12 中的尾流场诱导速度对比结果可知，

由于机身、机腹、进气道外壁等的干扰的存在，如果

不依靠 CFD，单纯采用理论建模的方法计算尾流场诱

导速度，必须要对以上各种因素深入分析，分别建模

最终确定结果，实现较为困难，可行性不高，并且效

果甚微。因此，单纯采用建模的方法来计算尾流场诱

导速度显然不能满足精度的要求。文中采用 CFD 流场

计算和尾流模型相结合的方法来计算诱导速度。对于

飞机尾后距离尾喷口 100 m 之内的区域，采用 CFD 流

场计算的方法计算诱导速度，对于距离尾喷口大于

100 m 的区域，采用尾流模型计算诱导速度。这样大

大的缩短了飞机 CFD 流场计算中的计算域长度，减少

网格数量，在保证计算精度的前提下加快了计算速度。 

3.2  喷流场诱导速度结果对比 

设发动机喷口直径 D0＝0.8 m，喷管出口速度 Vn0

＝867.5，尾喷流马赫数 Man＝1.78，来流马赫数 Ma

＝0.8，其余条件的设置与 2.2 节一致。则发动机喷流

速度 CFD 计算结果和喷流模型计算结果如图 13 和图

14 所示。

 

图 13  发动机喷流速度 CFD 计算结果 

Fig.13  Jet flow velocity distribution computed via CFD 

 

图 14  喷流模型计算结果 

Fig.14  Jet flow models computation results 

 

由图 13 和图 14 的计算结果可知，喷流场中心轴

线速度最大，距中心轴越远速度越小，喷流对于边界

层外的流场区域几乎没有影响。喷流场核心区速度大，

但核心区空间体积较小，减速区喷流速度迅速下降。

喷流模型计算的诱导速度分布规律与 CFD 计算结果

相一致，因此采用喷流模型计算喷流速度能够正确地

反应喷流场的速度分布规律，不需要对模型进行二次

校正。 

4  结论 

本文对飞机尾喷流诱导速度进行了仿真分析。通

过建立尾涡模型和尾喷口喷流模型研究了尾喷流诱导

速度的数值计算方法。然后，应用 CFD 对飞机的尾喷

流流场进行了计算，并与数学模型的计算结果进行对

比。结果表明，在飞机尾后 100 m 区域内，CFD 计算

的诱导速度与尾涡模型差距较大，而喷流模型与 CFD

的计算结果吻合得较好。为了兼顾计算精度和计算效
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率，文中认为在尾后 100 m 区域内应当采用 CFD 计算

结果，而在 100 m 区域外可以采用尾涡模型计算流场

诱导速度。 
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