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吸气式发动机流道调节的影响 

柳长安，李 平，张蒙正 
(西安航天动力研究所，陕西 西安 710100) 

摘 要：随着吸气式发动机技术的发展，大包线飞行已成为基本要求，需要发动机采用 

流道调节技术以满足大包线范围内的高性能要求。另一方面，采用流道调节技术无疑又会带 

来系统复杂度的提升和结构尺寸／质量的增加，对发动机乃至飞行器的综合性能产生影响。为 

了进行流道调节影响分析，本文对以冲压发动机为动力的巡航导弹按假想飞行条件和不同流 

道参数条件进行了飞行器航程指标对比计算，对重要的结构质量环节进行了比较，结果表明 

调节系统附加结构质量对调节收益影响较大，超过一定的质量阀值后流道调节将失去意义。 
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Influence of flowpath adjustment on air—breathing engine 
LIU Chang—an，LI Ping，ZHANG Meng—zheng 

(xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 710100，China) 

Abstract：With the development of the air—breathing engine，the large or broad flight envelope 

has become a basic requirement．Therefore，the flowpath adjustment technology is adopted for the en— 

gines to satisfy the requirement of higher performance．On the other hand，the flowpath adjustment 

techn ology  will complicate the systems and make them heavier and bigger obviously．To analyze the 

affection of flowpath adjustment，the computation of the aircraft voyage index of cruise missile which 

takes a ramjet as its motive power was performed under the conditions of assumption flight and differ— 

ent flowpath parameters．The comparison show the extra mass caused by the adjustment technology 

takes an important part in the affection，and the adjustment will lose the importance as the mass value 

exceeds a certain range． 

Keywords：air—breathing engine；envelope；flowpath；ramjet 

0 引言 

随着吸气式发动机的发展，以冲压发动机和 

与冲压技术相结合的组合发动机为代表的发动机 

持续向高空、高速域拓展工作包线，相应的也就 

需要发动机在宽马赫数和高度范围内通过流道调 

节来保证稳定、高效工作。显然，为了实现流道 
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调节必须付出各种代价，例如系统及控制规律更加 

复杂、结构尺寸／质量增加等，在一些情况下甚至 

还会是得不偿失。因此，在设计方案中有必要对流 

道调节方案进行权衡分析，尽可能简化系统和减轻 

结构质量。 

为了分析流道调节的影响，本文按飞行器航程 

指标对以冲压发动机为动力的巡航导弹进行了对比 

计算，在此基础上对重要的结构质量环节进行了比 

较，得到了流道调节与结构质量的影响曲线，可以 

为今后的研究和设计工作提供借鉴。 

1流道调节方法 

1．1进气道 

轴对称进气道 (包括半圆形进气道)多采用 

进气锥调节方法对进气道进行调节 ，而二元进 

气道多采用单侧楔板调节方法对进气道进行调 

节。另外，在飞机上还有采用辅助进排气门保 

证发动机稳定工作的设计方案，在某些二元进 

气道方案中更采用了可调进气口技术调节进气 

道捕获面积．1I2】。 

1．2 喷管 

塞式喷管通过塞锥轴向移动调节喷管喉部面 

积，气动喷流喷管则采用横向喷流控制喷管临界 

面积，而航空发动机大多通过鱼鳞调节片改变喷 

管型面。其中航空发动机的调节又可根据作动方 

式分为调节喉部的单环调节方案和调节全喷管型 

面的多环调节方案I 3_。 

1．3调节方案的选择 

对于采用头锥环形进气道设计的巡航导弹／发 

动机方案，采用进气锥调节无疑是最直接和简便 

的，而选用单环调节方案仅对喷管喉部面积进行 

调节较为可行 。 

2 流道调节影响 

2．1简化分析 

为了简化分析，将流道结构分解为多个尺寸 

结构状态，并认为流道调节是通过多个流道结构 

状态相互转换实现的，转化过程可以瞬间完成， 

即流道结构为多工位非连续调节 口果调节工位 

趋于无穷多则可以认为是连续调节)。 

另外，根据导弹／冲压发动机任务和工作方 

式，导弹／冲压发动机首先是通过固体助推器加速 

到中空中速，随后冲压发动机接力并以大工况工 

作继续加速爬升，到达巡航高度和速度后以小工 

况工作进行巡航飞行。显然，从简化系统的角度 

考虑采用两工位调节易于实现，系统负担 (包含 

控制、监测和作动等环节1较小。相应的调节收 

益仅在巡航段获得，所以本文的分析就进一步简 

化为只考虑巡航段的调节影响。 

2．2 不同流道参数性能 

为了方便比较，选择了几种发动机流道工位 

进行分析，具体参数参见表 1。 

表 1发动机流道状态 

Tab．1 Status of ramjet flowpath m 

根据发动机l生能计算方法 [7-12]可以计算得到不 

同流道参数下的发动机性能变化曲线 ，如图 1所 

示。其 中 ，进气道喉部面积分别 为 0．172 m ， 

0．156 m ，0．141 m ，0．127 m 和 0．116 nl ，尾喷 

管为临界喉部状态或是 0．173 m 固定喉部状态 

(忽略爬升段的限制，假设 0．173 m 喉部面积对 

应发动机初始工位状态)，飞行参数均为巡航飞行 

高度 17 km、速度 3．6 Ma。 

余气系数 

(a)推力系数 
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(b)比冲 

图 1不同流道参数的发动机性能 

Fig．1 Ramjet performance with different 

flowpath parameters 

从图 1可以看出：(1)在同一进气道喉部面积 

情况下保证尾喷管喉部面积为临界面积会使发动 

机性能提高；(2)随着进气道喉部面积的减小，发 

动机性能有所提高。因此，变化尾喷管喉部面积 

并配合调节进气道可以有效提高发动机的比冲和 

推力系数，进而提高导弹飞行性能。 

2．3巡航段对比 

如果在巡航段飞行时导弹的升阻比保持不 

变，则发动机推力系数应保持不变。以飞行高度 

17 km、马赫数 3．6 Ma计算，则在 L／D为 1．054 

时发动机推力系数为 0．545，根据上述曲线关系 

可以得到在不同流道参数时的燃油流量。假设导 

弹在巡航开始时刻的总重为 2000 kg，巡航末端 

总重为 1600 kg，即巡航段可用燃油量为 400 kg， 

根据航程经验公式能够得到相应的巡航段航程变 

化情况。具体结果见表2。 

表 2不同发动机工况的导弹巡航距离 

Tab．2 Missile cruising distances under 

different ramjet conditions 

(H=17km，Ma=3．6，L／D=I．054) 

从表2可以看出：巡航开始后如果保持进气 

道喉部面积为0．172 m 而只调节尾喷管，则会使 

导弹巡航段航程由 422 km增加到 461 km，增程 

9．2％；如果配合进气道喉部面积由0．172 m。变化 

到 0．156 m ，则可使导弹巡航段航程由422 km增 

加到 482 km，增程 14．2％。相应的，如果进气道 

喉部面积由0．172 m 变化到 0．141 m ，0．127 m 以 

及 0．1 16 m ，则对应增程分别为 19．4％，23．7％和 

27．3％。 

这说明通过调节进气道喉部面积 (配合调节 

尾喷管喉部面积)可以获得收益，但应当注意的 

是：这是在未考虑调节机构增重的情况下得到的 

计算结果。由于飞行器结构质量的大小将直接关 

系到整个飞行器的各项性能指标，而作为其中重 

要组成部分的发动机结构质量的增减也必然会带 

来飞行器性能的变化。因此，本文进一步从结构 

质量环节进行了影响分析。 

假设采用可调流道技术会使巡航导弹结构质 

量增加 90 kg，则为了保证导弹总重不变，燃油 

量将只有 310 kg。以 0．1 16 m 进气道喉部面积参 

数计算巡航距离则减程 4％，相对于理论巡航段 

航程则减程 25％。显然，调节机构的增重会抵消 

调节带来的收益，导致收益减小甚至是无法获 

益。 

表 3考虑增重时导弹巡航距离变化 

Tab．3 Variation of missile cruising distance with extra 

weight caused by adjustment 

(H=17 km，Ma=3．6，L／D=I．054) 

以同样方法计算各流道参数、不同增重条件 

下的调节影响，可以得到如图 2所示的增重与增 

程的变化关系曲线。 

数据表明在调节系统增重量较小的情况下采 

用可调进气道技术可以使导弹航程增加，但如果 

调节系统的重量超过某一阀值则通过流道调节只 

能得到负收益。 
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图2 航程增加与重量增加的关系 

Fig．2 Cruising distance versus extra 

weight caused by adjustment 

另一方面，不同的流道参数条件下增重阀值 

也有所变化，随着流道调节范围的增大，调节系 

统的质量增量也可以大一些。表明在相同的增重 

条件下大范围调节的效果更好一些，例如，进气 

道喉部 0．156 m 、临界喷管喉部参数条件下调节系 

统的增重阀值约44 kg左右；而进气道喉部 0．116 

m  、 临界喷管喉部参数条件下则可以放大到 78 

左右。 

3 结论 

本文针对吸气式发动机流道调节影响的分析 

表明： 

1)巡航条件下不同流道参数的发动机性能对 

比表明采用流道调节可以提升发动机性能，有利 

于巡航飞行； 

2)由于流道调节需要附加调节系统的结构质 

量，因而导致调节收益随着结构质量的增加而减 

小，甚至出现负收益； 

3)大范围流道调节有利于获得较好的综合性 

能。 

综合前述分析认为：由于发动机流道调节涉 

及到了飞行任务要求、飞行器特性和结构限制等 

多方面因素环节，是否采用流道调节技术需要结 

合飞行任务要求进行全动力系统甚至是全飞行器 

的权衡分析，优化系统参数和调节方案，以避免 

流道调节带来的系统过度复杂或是结构严重超 

重。 
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