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液体亚燃冲压发动机性能分析研究
梁俊龙，吴宝元

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：随着巡航导弹的作战空域和飞行速度的不断增大，对液体亚燃冲压发动机的性

能要求越来越高，亟待对冲压发动机性能的影响因素进行分析研究。通过对液体亚燃冲压发

动机的工作过程进行详细的分析研究，编制了冲压发动机性能计算软件，利用该软件分析冲

压发动机的各个关键组合件，如进气道、燃烧室、尾喷管以及燃油供应系统等各个组合件的

性能对冲压发动机的推力和比冲性能影响程度的大小，以抓住影响发动机性能的主要因素，

确定对发动机性能影响最直接的关键组件。计算分析结果表明，对冲压发动机性能影响最直

接的因素是可调喷管的冲量效率，对冲压发动机的性能影响也是最大的。此外，涡轮的取气

量、燃烧室的燃烧效率对发动机性能的影响也较大：
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Performance analysis and research of liquid ramj et
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Abslract：The requirement of performance for liquid ramjet is higher and higher with the con—

stant increase of battle sky and fight velocity of the cruise missile．It is necessary to analyze and re-

search the influence factors on the liquid ramjet performance．According to detailed analysis of liquid

ramjet working process，the software of ramjet performance computation is programmed，and each

key subassembly of ramjet is analyzed by using this performance calculation sofware．In order to

make sure the primary factors and subassemblies that affects ramjet performance，the affection of ev—

cry key subassembly(such as intake，combustion chamber，tail nozzle，fuel supply system，and SO on)

on the thrust and specific impulse of ramjet performance is determined．Calculation and analysis re—

suits indicate that the impulse efficiency of tail nozzle is the most direct and important affection factor

on ramjet performance．Moreover，air flowrate that drives turbine，and the efficiency of combustion

chamber are the more important factors that affect ramjet performance．
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0引言

工作马赫数在1．5～5．0的亚燃冲压发动机具

有结构简单、质量轻、推重比高、可靠性高等优

点，其中液体亚燃冲压发动机相对固体冲压发动

机来说比冲更高、经济性好，射程相对较远，更

适合远程超声速巡航导弹，因此，在美国、俄罗

斯、法国等国家得到了大力发展，其中又以整体

式液体亚燃冲压发动机研究为重点【“。美国于1996

年就开展了“FastHawk”超声速巡航导弹的研

制，其动力装置为整体式液体亚燃冲压发动机，

导弹飞行马赫数4．O，飞行高度24．36 km，射程

可达800 km～1600 kmt2]。俄罗斯的“宝石”超声

速反舰巡航导弹、法国的ASMP空射巡航导弹都

采用了整体式液体亚燃冲压发动机。

随着巡航导弹要求的作战空域和飞行速度的

不断扩大，对液体亚燃冲压发动机的性能要求越

来越高，现有的液体冲压发动机已不能完全适应

这种要求，亟待对冲压发动机的性能进行分析研

究，找出冲压发动机各个关键组合件性能对冲压

发动机推力、比冲性能的影响程度的大小，以抓

住影响发动机性能的主要因素，确定对发动机性

能影响最直接的关键组件。

1各组合件性能对发动机性能的影响

液体亚燃冲压发动机主要由进气道、燃烧

室、尾喷管以及燃油供应系统等组成。高速气流

通过进气道增压后进入燃烧室，一小部分压缩空

气用于驱动空气涡轮，而大部分压缩空气进入燃

烧室参与燃烧；驱动空气涡轮的压缩空气经过设

置在进气道上的进气口进入涡轮，驱动燃油泵，

对涡轮做功后的空气排出弹体；燃油泵将燃料从

低压贮箱中抽出并增压输送，经过供应控制系统

中的燃油调节器和控制阀门分路供入燃烧室，与

进入燃烧室的空气进行掺混、燃烧，生成高温燃

气经尾喷管排出产生推力[3】。

在液体亚燃冲压发动机性能计算中，对其工

作过程进行详细的分析研究，综合考虑了发动机

进气道、燃烧室燃烧过程、尾喷管喉部的变化以

及发动机燃油调节和控制等各种因素，这些因素

相互影响，相互耦合。针对冲压发动机的工作特

点，考虑了发动机各组合件相互耦合的工作过

程，确定了合理的冲压发动机性能计算方法，并

编制成冲压发动机性能计算软件，利用该软件计

算分析了冲压发动机性能M，从而对发动机各个

组合件的性能对发动机性能的影响进行分析。

在上述液体亚燃冲压发动机工作的过程中，

进气道、燃烧室、尾喷管以及燃油供应系统的性

能都将对冲压发动机的推力和比冲性能产生影

响，下面分别进行分析。

1．1进气道

1．1．1总压恢复系数

总压恢复系数是进气道的主要性能参数之

一，对于确定的结构形式和气体压缩方式，并且

在一定的起动和设计马赫数下设计的进气道，总

压恢复系数的高低反映了进气道性能的高低，甚

至是进气道设计的好坏。

图1进气道总压恢复系数对发动栅眭能的影响

Fig．1 Effect of total—pressure recovery coefficient

of intake on ramjet performance

进气道总压恢复系数通过影响冲压发动机内

通道压力变化而影响发动机性能【81。总压恢复系

数越高，表明来流气体经过压缩后总压损失愈

小，燃烧室压力越大，如果在进气道总压恢复系

数升高的同时发动机尾喷管也能够进行适当调节

(减小)，使尾喷管的出口速度增大，则发动机产

生推力变大，比冲和推力系数增大。由于总压恢
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复系数增大的同时，进入发动机的空气和燃油流

量并未改变，因此，比冲和推力系数的变化趋势

是一致的。从图1可以看出，总压恢复系数增大

1％，冲压发动机的比冲和推力系数增大约0．4％，

并且从图中可以看出，总压恢复系数对冲压发动

机巡航点性能的影响大于接力点。

1．1．2流量系数

进气道流量系数是反映进气道尤其是在设计

马赫数以下T作的进气道的一个气体通流特性参

数。进气道流量系数通过影响进入冲压发动机的

冲压空气流量而影响发动机性能。冲压发动机通

常在进气道设计马赫数以下进行转级接力，流量

系数小于1．0。在冲压发动机的接力工况点，当

燃烧室的余气系数一定时，如果进气道的流量系

数增大，进入冲压发动机的空气流量增大，发动

机性能(比冲和推力系数)增加。从图2可以看

出，对于在接力T况点T作的同定喉部的冲压发

动机，流量系数增大1％，比冲增大约0．3％，推

力系数最大约1．3％。

图2进气道流量系数对发动机性能的影响

Fig．2 Effect of mass flow coefficient of intake

on ramjet performance

1．1．3攻角

喉部理想可调的冲压发动机随着导弹飞行攻

角的增大，进气道的总压恢复系数下降，从而使

尾喷管喉部变大，尾喷管出口速度降低，引起冲

压发动机性能(推力系数、比冲)降低。同时，

也会导致进气道的流量系数降低，引起导弹总进

气量的减少，导致发动机性能下降，而攻角的增

大引起的导弹入口轴向冲量的减小，从而使发动

机的性能增加。

喉部理想可调的冲压发动机随飞行攻角增大

推力系数的增大与否，主要是看总进气量减小和

喉部变大引起推力系数性能下降与入口轴向冲量

减小引起的推力系数增大程度。冲压发动比冲增

大与否，还与燃油流量有关，攻角增大，总进气

量减小，在余气系数不变时，需要的燃油流量是

减小的，比冲增大。因此，冲压发动机随攻角增

大比冲的增大与否，主要取决于总进气量减小和

喉部变大引起的比冲下降与入口轴向冲量减小和

燃油流量减小引起的比冲增大的程度。从图3可

看出，喉部理想可调的冲压发动机，随着飞行攻

角的增大，发动机的比冲和推力系数性能降低。

在冲压发动机接力点，总进气量和总压较巡航点

大，流量系数和总压恢复系数同样程度的下降，

会引起冲压发动机在接力点比冲和推力系数性能

下降的程度大于巡航点下降的程度，如飞行攻角

为80时，对冲压发动机巡航点的比冲基本没有影

响，接力点比冲下降约2．5％；巡航点推力系数

下降约3．2％，接力点推力系数下降约5．4％。

图3攻角对冲压发动机性能的影响

Fig．3 Effect of attack angle on ranljet performance

1．2燃烧室

1．2．1燃烧效率

燃烧效率是表征燃料在燃烧室内能量释放完

全程度的一个重要性能指标，燃烧效率的高低反

映了燃烧室性能的高低。在冲压发动机特定工作

工况点(如接力点、巡航点等)，当燃烧室余气
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系数不变时，燃烧效率通过影响燃烧室内气流总

温、总压变化而影响发动机性能【9，101。在特定飞行

工况条件下(高度、马赫数、余气系数和攻角不

变)，当燃烧效率增大时，燃烧后的气流总温、

总压升高，加热比增大，发动机的比冲和推力系

数性能增加。从图4可以看出，燃烧效率增大

1％，冲压发动机的比冲和推力系数性能也增大

约1％，并且燃烧效率对冲压发动机巡航点的性

能影响程度比接力点要大，因此，提高冲压发动

机燃烧室的燃烧效率，尤其是巡航状态点的燃烧

效率对于提高冲压发动机的性能尤为重要。

图4燃烧效率对冲压发动机性能的影响

Fig．4 Effect of combustion efficiency on ramjet performance

1．2．2总压恢复系数

燃烧室中的压力损失主要是由供油装置、稳

定器等产生的流动损失及由于燃烧产生的热损失

组成。燃烧室内阻力太大，会造成来流总压损失

过大，影响发动机性能，造成推力下降，因此，

燃烧室的总压恢复系数大小直接反映了燃烧室设

计的好坏，是燃烧室设计的主要性能指标之一。

冲压发动机燃烧室总压恢复系数也通过影响

冲压发动机内通道的压力变化而影响发动机性

能，其影响程度与进气道的总压恢复系数影响程

度相同。燃烧室总压恢复系数增大1％，发动机

比冲或推力系数性能增大约0．4％。

1．3尾喷管

1．3．1冲量效率

冲压发动机尾喷管的性能主要考虑由于气体

的粘性、尾喷管出口气流不平行于轴线以及超声

速段激波、附面层的相互作用引起的损失，用尾

喷管实际产生的冲量与理论冲量的比值，即尾喷

管的冲量效率表示，它是影响冲压发动机比冲和

推力系数性能最直接的因素，对发动机性能的影

响很大。从图5可以看出，尾喷管的冲量效率增

大1％，发动机的比冲和推力系数性能增大3～

4％，并且巡航点的性能增加程度大于接力点。

喷管冲量效率的相对增量／％

图5喷管冲量效率对发动栅性能的影响

Fi$5 Effectofimpulseefficiencyofnozzleonramjetperformance

1．3．2流量系数

尾喷管的流量系数是通过影响喷管喉部实际

流通面积的大小而影响发动机性能的。
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图6喷管流量系数对发动机性能的影响

Fig．6 Effect of flow coefficient of nozzle on ramjet

performance

对于尾喷管理想可调的冲压发动机，喉部直

径大小是根据进气道、燃烧室总压恢复性能以及
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燃烧室放热性能而实时调整的，流量系数对其没

有影响；对于固定尾喷管的冲压发动机，如果喷

管的冲量系数或总压恢复系数性能不变，喷管流

量系数减小，喷管喉部的实际流通面积减小，尾

喷管的出口气流速度增加，发动机的比冲和推力

性能增加。从图6可以看出，喷管流量系数减小

1％，发动机的比冲和推力系数性能增加约0．4％。

1．4燃油供应系统

1．4．1涡轮取气量

液体亚燃冲压发动机通过在进气道出口取

气，驱动涡轮，涡轮带动燃油泵进行燃油增压输

送，做功之后的空气通过排气系统排出弹体外。

如果驱动涡轮的冲压空气量增大，则冲压发动机

尾喷管出口的冲量损失也增大，发动机的比冲和

推力系数性能下降。从图7可以看出，涡轮取气

量为进气道总进气量的1％时，冲压发动机接力

点的比冲、推力系数分别降低1．5％和2．5％；巡

航点的比冲、推力系数分别降低近3％和4％。

一0．5 O．0 0．5 1．O 1．5 2．O 2．5 3．0 3．5 4．O 4．5

涡轮取气量／％

图7涡轮取气量对发动机性能的影响

Fig．7 Effect of turbine gas-pickup on ramjet performance

1．4．2涡轮与泵的效率

从上节可以看到，涡轮取气量对发动机的性

能影响很大，为了尽可能地降低涡轮的取气量，

必须提高涡轮与泵工作的效率。

从涡轮的功率计算可以知道，当涡轮功率和

涡轮绝热速度不变时，涡轮的效率与涡轮取气量

成反比；如果涡轮的工作效率提高1％，涡轮的

取气量相对原取气量小约l％，发动机总进气的

减小量较小，对发动机的性能影响较小。

从涡轮与泵的功率平衡关系可以知道，当泵

的扬程、流量以及涡轮的效率、绝热速度不变

时，泵的效率与涡轮的取气量同样成反比，泵的

工作效率提高1％对发动机性能的影响程度与涡

轮效率提高1％的影响程度相同。

2结论

通过液体亚燃冲压发动机进气道、燃烧室、

尾喷管以及燃油供应系统等各个组合件的性能对

冲压发动机比冲和推力系数性能的影响程度分析

可以得到以下结论。

1)对冲压发动机性能影响最直接的因素是

尾喷管的冲量效率，对发动机比冲和推力系数的

性能影响也是最大的，冲量效率增大1％，发动

机的比冲和推力系数性能增大3％一4％。对于在

大空域、宽马赫数范围内工作的冲压发动机，往

往采用可调喷管来提高冲压发动机比冲和推力系

数性能；然而，由于可调喷管的结构复杂性，喷

管气动型面并不完全理想，会导致喷管的冲量效

率降低。因此，如何提高可调喷管的冲量效率是

提高冲压发动机性能的重要有效途径之一。

2)驱动涡轮的进气道出口的冲压空气做功

后排出导弹外，会导致冲压发动机比冲和推力系

数的降低。涡轮取气量为进气道总进气量的1％

时，冲压发动机接力点的比冲、推力系数分别降

低1．5％和2．5％；巡航点的比冲、推力系数分别

降低近3％和4％。因此，如何有效地提高涡轮与

泵的效率，尽可能地降低涡轮的取气量也是提高

冲压发动机性能研究的重要内容之一。

3)冲压发动机燃烧室的燃烧效率增大1％，

冲压发动机的比冲和推力系数性能也增大约1％；

进气道的总压恢复系数增大1％，冲压发动机的

比冲和推力系数增大约0．4％。因此，如何把燃

烧室内喷人的燃油与冲压空气高效、稳定的燃烧

组织好，如何在宽马赫数范围内尽可能地提高进

气道的性能都是增大冲压发动机比冲和推力系数

的方法。

96＼蜘罂茛罂g糕垛R格冥是篁
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图11阀芯完全打开

Fig．1 1 Curve when valve core is completely opened
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3)加大流量或者增大单向阀阀芯流阻，可

以提高系统稳定性，实现全局稳定。
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