
 

第七章  进气道与尾喷管的参数选择 

    进气道、尾喷管和发动机是飞机动力装置的三个主要组成部分，其中发动机是核心。航

空发动机本身就带有进气道和尾喷管，发动机的设计工作者也要进行进气道和尾喷管的设计，

所以进气道和尾喷管可说成是飞机设计和发动机设计的结合部，由于它们同时直接与飞机的

飞行状态（飞行速度和高度等）和发动机的工作状态都有关系，所以比较复杂，存在着相互

协调和匹配的问题。 

随着飞行 M 数的提高，进气道和尾喷管在动力装置中所占的地位也越来越重要，有的超

音速飞机，在 大加力状态下，进气道和尾喷管所产生的推力已占相当大的比重，越来越引

起飞机设计工作者的重视。 

§7.1  进气道的参数选择 

    进气道是喷气飞机动力装置的主要组成部分之一，它直接影响发动机的正常工作和 大

效率的发挥，同时也在很大程度上影响飞机的飞行性能。 

    随着现代飞机和发动机性能的不断提高，对进气道的要求也越来越高，进气道与发动机

工作的协调和匹配问题也日益复杂，越来越需要把整个飞机的动力装置做为一个整体，进行

一体化的设计，这方面有专门的文献资料。本章内容仅限于简要介绍常规的对进气道参数进

行初步选择的基本方法，以满足飞机总体方案初步设计的需要。 

    进气道的功能是将流入进气道的空气减速增压，将一部分动能转变为压力能，然后提供

给发动机。 

    在亚音速飞行时，进入发动机的空气增压主要是在压气机中进行，在进气道中的增压作

用不大。但随着飞行速度的增大，进气道的增压作用则越来越大，当飞行 M数加大到 M=1.2～

1.4 时，进气道和压气机对气流的增压作用就几乎相同了。当飞机以更高的飞行速度飞行时，

进气道的增压作用更强。比如当 M＞3 时，进气道对气流的增压比已接近 40:l，此时压气机

的增压作用就变成次要的了。可见对进气道的增压作用不能忽视。 

    气流在进气道增压过程中，总是要有压力损失的。这是由于有摩擦，当速度场不均匀或

气流分离时产生涡流和热交换而引起的。在超音速时，还会因激波的产生而引起压力的损失。

因为在气流流经进气道时有压力损失，所以，气流在进气道出口处的总压 总是小于进气

道进口处的总压 。进气道出口总压与进口总压之比，称为进气道的总压恢复系数
出0p

入0p σ 。 

即：                             
入

出

0

0

p
p

=σ                              （7.1） 

    实际上，σ 是一个衡量进气道增压效率的系数，σ 越大，说明在进气道中气流的压力损

失越小。 

    在进行进气道的参数选择时，主要应考虑满足以下几方面的要求： 
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    1．使进气道能保证供应发动机所需要的空气流量，在飞机的全部飞行范围内和在发动机

的各种工作状态下，进气道的工作应始终稳定可靠，因此，在按主设计点选择进气道的参数

时，还要考虑兼顾非设计点的情况； 

    2．应尽量使气流在进气道中减速增压时的能量损失 小，也就是要求进气道的总压恢复

系数σ 的值 大； 

    3. 要考虑与飞机的总体布置相协调，并且能使进气道的外部阻力尽量减小； 

    4．要求进气道的出口流场均匀、畸变小，气流品质良好。 

    一、亚音速进气道的参数选择 

亚音速进气道通常是简单不可调的扩散式进气道，如图 7.1 所示。 

 

图 7.1  亚音速进气道 

    首先要选定的几何参数是进气道进口的面积 。 进口S
    在具体进行进气道的参数选择之前，需要考虑按哪一种飞行状态来设计进气道的问题。

也就是说，首先要确定进气道的设计点或设计工作状态。当然，进气道的设计点或设计工作

状态，总是对应于飞机 重要的飞行状态的，例如巡航状态或 大飞行速度状态。 

    进气道的设计点确定以后，设计飞行速度 、设计飞行高度 H 和发动机的空气流量

等参数，均为已知的常量。按设计点的要求选定进气道的参数和所设计的进气道，自然可以

保证进气道在飞机 重要的飞行状态下，处于 佳工作状态，工作效率提高。 

∞v 空气m

    当然，进气道并不总是在设计点上工作，还要经常在非设计点上工作，所以，在按设计

点的要求选择进气道的参数时，还需要考虑兼顾非设计点的情况，使之有足够宽的工作范围。 

    进气道的进口面积 ，按在设计工作状态下，发动机的空气流量 来确定。 进口S 空气m
    根据质量守恒定律，按图 7.l 所示， 

进口进口进口空气 ρρ vSvSm H == ∞∞  

进口进口

空气
进口 ρv

m
S =                         （7.2） 

 

由（7.2）式可知，为了求出进气道的进口面积，需要选定进口处的气流速度 ，或者

与飞行速度之比值，即进口处的相对速度

进口v

进口v 进口v 。 

· 108 · 



∵    进口
进口 v
v

v
=

∞

 

∴   ∞vvv 进口进口＝                         (7.3) 

    进口处的气流相对速度 进口v 的大小与飞行状态有关，在所选定的设计状态下， 是某

一个定值，由设计者根据飞机的设计要求和所选用的发动机情况来选定。 

进口v

    从 进口v 的含意来说，它代表了气流在进气道进口前面被阻滞和压缩的程度， 进口v 取值越

小，则意味着气流在进气口外面减速增压的比例越大。例如当取 进口v =0.5 时，气流大约有 75

％的速度冲压将是在进气口以前完成的。在选定 进口v 时，应考虑发动机压气机进口速度的需

要，以及进气道长短等方面的影响因素。 

    根据经验， 进口v 的取值范围，在进气道的设计点上或者说在设计工作状态下， 进口v =0.3～

0.7。通常，在对亚音速进气道的参数进行初步选择时，可取 进口v =0.5。 

    进口v 选定后，确定了 值，然后对在设计高度上，气流由设计速度 减小到 时的

空气密度

进口v ∞v 进口v

进口ρ 进行计算。得到 进口ρ 后，即可由（7.2）式求出进气道的进口面积 。 进口S
    在用（7.2）式计算 时，需要知道在进气道设计点上发动机所需要的空气流量 。

如果在所选用的发动机特性数据表中没有给出此值，则需要按发动机通常所给定的海平面

大推力状态下的空气流量 进行换算，求出进气道设计状态下的空气流量 。 

进口S 空气m

进口0m 空气m
    另一个需要选定的参数是进气道的长度，即从进口至发动机压气机进口的距离 L。 

    亚音速进气道的长度，要根据发动机在机身内或是在吊舱中的部位安排情况及对进气道

内壁扩散角及收敛角的要求而定。一般进气道，为了保证气流在流动过程中不产生分离，使

其总压恢复系数σ 大，要求其内壁的半扩散角不能大于 4
°
～5

°
。假如管道需要转弯和弯曲，

则其横截面面积的变化应是平滑的，并且在 后一段的管道轴线应与发动机压气机的轴线重

合， 后一段不能再使气流扩散，而应有一定的收敛角或是设计成圆柱段，以保证气流在进

入压气机前速度场的均匀和稳定。对于发动机安装在机身内的情况，这一段的长度不能小于

0.5～1.0 倍发动机的 大直径。 

    进气道唇口部分的剖面形状对进气道的性能也有较大的影响，应按不产生气流分离的要

求进行选择。唇口前缘的曲率半径可按下面的经验公式选定： 

进口Sr )05.0~04.0(=                      （7.4） 

    进气口前缘的外表剖面形状应与机身或吊舱的外形平滑过渡。进气道外部的剖面形状应

按保证外部阻力 小的要求设计，并不决定于进气道内管道的形状。 

    进气道唇口的前缘半径 r 和前缘部分的剖面形状选定后，则进气道的喉道面积 也就确

定了。此时，应对喉道处的气流速度进行验算，对于高速飞机而言，在任何飞行状态下都不

能在喉道附近产生局部激波，否则会使

喉S

σ 急剧下降。 

    此外，如果进气道在机身两侧，为避免机身的附面层进入进气道，应设置附面层隔道，

隔板与机身之间的间隙大小，与进气口距机头的距离有关。初步设计时，隔道的间隙可按距
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机头每米不小于 10mm 的标准来选取，例如进气口距机头 4m，则隔道间隙应为 40mm。 

    应该指出，上面所引用的确定进气道基本参数的关系式和数据都是近似的，只能供飞机

初步方案设计或进行毕业设计时参考和选用。考虑实际气流全部特性的进气道的理论相当复

杂，许多问题还只能靠试验来解决。 

    设计和使用亚音速进气道所积累的经验表明，如果设计得完善，这类进气道可以达到很

高的总压恢复系数（σ =0.97～0.98）。 

    这种进气道没有复杂的调节系统，其优点是结构简单、重量轻，在设计点附近工作时稳

定可靠。因此，一些 M＜l.6 的跨音速飞机及某些飞行 M 数较大但主要设计点选在跨音速范围

的超音速飞机，也可以采用这种形式的进气道，其参数的选择方法基本上与上述步骤相同，

只是其唇口前缘半径较小，即进气口前缘比较尖，并且通常 L／D 要比亚音速进气道大一些。 

这种进气道，在超音速状态下工作时，进口前形成正激波，气流经过激波后，减至亚音

速再进入进气道，如图 7.2 所示。 

 

图 7.2  进气口前出现正激波 

 

据外刊报道，美国的 F-16 战斗机采用的就是这种结构简单的进气道，使其质量比可调的

复杂进气道减轻了 182kg，在 M=0.6～1.2 时总压恢复系数高达 0.98，但是当 M=2 时，σ 仅为

0.74，损失较大。 

二、超音速进气道的参数选择 

在进行具体参数选择之前，首先要根据飞机的设计要求和总体布置情况，选定进气道的

型式，包括其压缩方式、波系结构和调节方案。按进口的截面形状，超音速进气道可分为两

类：二元的（矩形截面的）和三元的（圆形截面的、半圆形截面的等）。按波系结构和压缩方

式分，进气道可分为外压式、内压式和混合式三种型式，二元或三元的进气道都可能有这三

种不同的压缩型式。如图 7.3 所示。 

    外压式进气道，调节比较简单，调节系统不很复杂，重量也比较轻，所以在超音速飞机

上得到了广泛的应用。 

    内压式进气道需要很复杂的调节系统，并且难于起动和进入设计状态，因此，虽然其σ 值

可能比较高，但目前仍末得到实际的应用。 

    混合式进气道对工作状态的变化和各种干扰也很敏感，当飞机作机动飞行、迎角变化很

大以及打开或关闭发动机加力燃烧室时，都会对进气道的工作产生影响。这种进气道适用于

工作状态比较单一的超音速飞机。 
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（a）外压式进气道（ ＜2.5） ∞M

 

(b)  混合式进气道（ ＞2.5） ∞M

图 7.3  不同型式的进气道 

 

    超音速进气道用调节锥或调节板产生斜激波，使气流第一步先减速至低超音速，然后再

经过一道 M 数接近于 1 的正激波，达到亚音速。亚音速的扩散段与亚音速进气道没有什么差

别。调节锥或调节板上压缩面的数目，即进气道中斜激波的数目，调节锥或调节板可以做成

单级双波系的、二级三波系的或三级四波系的，如图 7.4 所示。 

超音速进气道，在对空气进行压缩的过程中所产生的损失由激波损失、产生涡流的损失

和摩擦损失等部分所组成，但主要是激波损失。因此，其总压恢复系数也主要取决于波系结

构中的总压恢复系数 激波σ 。 

激波σσ )95.0~9.0(=  

其中：  ∏
=

==
n

i
in

1
21 σσσσσ激波

iσ ——气流通过一个激波时的总压恢复系数。 

斜激波的数目越多，则σ 值越大，如图 7.5 所示。 

     进气道的工作特性与其流量系数Ф有关，Ф是指实际进入进气道的空气流量与其可能的

大流量之比，即    Ф=
max空气

空气

m
m

                                        （7.5） 

Ф在数值上等于自由流管截面积与进气道进口面积之比，即 

                    Ф=                                （7.6） 进口SS /∞

    是指进气口处包括调节锥在内的总面积，即在进口截面处的直接进气的管口面积与

调节锥横截面积之和。 

进口S

· 111 · 



 
(c)三级四波系 

图 7.4  进气道的波系结构 

 
图 7.5  σ 与波系的关系 

1－直激波；2－单级二波系； 

3－双级三波系；4－三级四波系 

 

 

    当进气道在其设计工作状态下工作时，发动机所需要的空气流量与进气道所提供的空气

流量相等，流量系数Ф为 大值，接近于 1。此时，进气道处于 佳工作状态，其σ 值也

大，也就是进气道处于临界工作状态。在这种状态下，进气道外面的斜激波与进气口前缘相

交。 

    当发动机的转速减小时，所需空气流量减小，多余的空气使进气道内压力升高，把唇口

处的正激波推向口外，形成脱体激波，在唇口处造成溢流，此时称之为亚临界工作状态。进

气道在亚临界状态时，σ 值变化不大，但外部阻力增大。而当发动机转速增大时，进气道所

提供的进气量不足，对于超音速气流，Ф又不可能大于 1，结果正激波被吸进喉道之后的扩

散段内，这种状态称之为进气道的超临界工作状态。在这种工作状态下，进气道的σ 迅速降

低。 

进气道在以上三种不同的工作状态下的激波位置示意图如图 7.6 所示。 

    超音速进气道的型式有许多种，但各种进气道的工作原理和几何参数都是类似的。下面

对 常用的轴对称进气道和二元进气道的参数选择，进行简要介绍。 

（一）二元进气道的参数选择 

    二元进气道自进口至喉道一段的截面呈长方形，以后逐渐变化，至发动机进口前过渡为

圆形。二元进气道用调节板进行调节，调节板两级之间用铰链相连，其折角是可调的，用以

控制进气道的激波系，改变喉道面积和控制溢流量。位于机身两侧的二元进气道，其调节板

适合垂直放置，进气口安排在翼下或机身下面时，调节板可以水平放置。 
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图 7.6  进气道的三种工作状态 

 

    调节板折角 1δ 、 2δ 、 3δ 等（参看图 7.4）的选择，应使进气道在设计工作状态时，外面

的斜激波汇交于进气口的前缘，只有当各激波的强度相同时，才能获得 大的σ 值。而激波

强度决定于波前和波后的气流速度之比。因此，调节板折角的选取应保证使 

=== 32211 vvvvvv                （7.7） 

    其中： ——飞行速度， ——第一个斜激波后面的气流速度； ——第二个斜激波后

面的气流速度；依此类推。 

v 1v 2v

    为了使波系中的总压恢复系数 大， 后一道直激波前的气流速度，不应大于 M=1.2～

1.25。 

    第 i 个斜激波后面的气流速度 与波前气流速度 之间的关系如下： iv 1−iv

)cos(
cos

1
ii

ii vv
δβ

β
−

= −                    （7.8） 

当进气道的波系结构已选定，激波的数目已知时，即可以按上述要求，通过计算或查图

7.7、7.8、7.9 中的曲线求出 佳的调节板折角 1δ 、 2δ 、…和与其相对应的斜激波的马赫角 1β 、

2β 、…等。 

    按上述办法根据进气道设计状态下的飞行 M 数选定调节板的折角时，应特别注意第一个

压缩面的折角 1δ ，因 1δ 实际上决定了调节板的前置量，即调节板的前缘至进口平面的距离。 
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图 7.7 单级二波系二元进气道的δ 、 β 曲线        图 7.8 二级三波系二元进气道的δ 、 β 曲线 

 

    进口面积 是进气道 主要的几

何参数，从（7.5）式和（7.6）式可知，

与发动机的空气流量和进气道的流

量系数有关。 

进口S

进口S

 

图 7.9  三级四波系二元进气道的δ 、 β 曲线 

    在进气道的设计工作状态下，发动机

的空气流量 是已知的，此时，如果

进气道处于 佳的临界工作状态，则流量

系数Ф应接近于 1，在进行初步的参数选

择时，也可以取稍小于 1 的值，例如取Ф

=0.8～0.85。 

空气m

从（7.6）式可以得到 

进口S ∞S

进口S

=Ф  

=Ф       (7.9) 
∞v

m

Hρ
空气

    其中： ——设计状态下的发动

机空气流量，可以按标准状态下的发动机

空气流量换算得出。 

空气m

超音速进气道的喉道面积 ，将随飞行 M 数的增大而减小，这一点在物理意义上是很明

显的，并且也可以用理论计算的方法求出。在进行初步参数选择时，可以引用相对喉道面积
喉S

喉S ，用近似的方法选定。 
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喉S = /                                  （7.10） 喉S 进口S

初步近似时可以取： 

M 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 

喉S  0.5 0.42 0.35 0.32 0.3 

    在调节板的折角δ 和激波角 β 以及 等值选定以后，则调节板各级之间的长度可以很

容易地按几何关系计算出来。 
进口S

    （二）轴对称可调进气道的参数选择 

    当飞机采用机头进气或发动机吊舱时，常用铀对称圆形截面的进气道，这种进气道用圆

截面的中心锥体控制激波系，并对进气道的工作状态进行调节。图 7.10 给出了这种轴对称三

元进气道的原理图。 

    这种进气道的工作原理与二元进气道相同，在设计工作状态下，要求斜激波汇交于进口

前缘，σ 值 大。当 M 数增大时，调节锥向外伸，M 数减小时，调节锥向内收，以使进气道

总处于 佳工作状态，进气道的喉道面积也同时得到调节。 

 

图 7.10  三元可调进气道 

    三元进气道调节锥的折角、进口面积等参数的选定方法也与二元进气道相同，这里不再

赘述。在初步方案设计时，差别仅在于外部形状，对三元进气道，大多数为圆形截面，也较

为简单。 

    对于 大飞行M数小于 2.0 的进气道，通常可以采用一级的调节锥，构造比较简单，其半

锥角即压缩面的折角可以取δ =15
°
～20

°
，这样既可以保证在设计状态下使进气道有足够大的

σ 值，同时又能使进气道有足够大的喘振余量，对于M＞2 的进气道则需要采用二级以上的调

节锥。 

    为了保证调节锥伸缩结构上的需要，在进气道的喉道截面以后，应设计一段等直剖面的

圆柱段，此段与压缩面间过渡的整流半径 R 不应太小。 

进气道前缘唇口的内唇角θ ，对于外压式进气道，应与斜激波后的气流偏角相一致。例

如，当M=2.0 时，内唇角约为 10
°
左右，进气道外表面的形状，则应从减小外部阻力的要求来

设计。 
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§7.2  尾喷管的型式和主要参数选择 

尾喷管的功用是将发动机燃气的压力势能有效地转变为排气的动能，使发动机以 高的

效率， 小的能量损失产生 大的推力。尾喷管的型式和主要参数，应根据飞机的飞行性能

指标和所选定的发动机工作特性来进行选择，要求是能保证在飞机全部的飞行使用范围内，

都能够与发动机的工作很好地协调和匹配，始终保持较高的效率，这是对尾喷管的基本要求。

此外，发动机短舱尾段的外形以及发动机装在机身内时机身尾段的外形与机尾罩及尾喷管的

型式和几何参数有直接的关系，同时，飞机的外部阻力和底阻的影响也应考虑。尾喷管还需

要冷却，四周应留有足够的冷却通道，有的飞机还需要加装反推力装置。 

－、尾喷管设计工作状态的选定 

    燃气在尾喷管中总是处于膨胀的过程，通过尾喷管使燃气降压、降温和增速。表征尾喷

管工作特征的参数为“膨胀比 喷π ”和“落压比 落π ”。 

    1．“膨胀比 喷π ”定义为：燃气在尾喷管进口处的总压与所在高度大气压力的比值。 

即                               喷π =                          （7.11） 入进 PP /*

    所以“膨胀比”代表燃气在进入尾喷管时压力势能的大小，或者说表示进入尾喷管的燃

气膨胀“能力”的大小。 

2．“落压比 落π ”定义为：在尾喷管进口处燃气的总压与尾喷管出口处的燃气静压之比，

即                             落π =                            （7.12） 出进 PP /*

    “落压比”表示燃气在通过尾喷管时“实

际的膨胀程度”，是代表尾喷管工作特性好坏

的参数。显然，当燃气在尾喷管中完全膨胀时，

尾喷管的落压比即等于其膨胀比。如果不能完

全膨胀，则其落压比将要小于膨胀比，使尾喷

管出口处的喷气速度降低，排气损失增加。因

此，对尾喷管的型式、几何尺寸和调节规律的

选择， 主要的问题就是要使燃气在尾喷管内

得到完全膨胀，不完全膨胀或过度膨胀均会使

尾喷管的效率降低。 

 

图 7.11  ～M 曲线 喷π

    燃气在尾喷管中能否达到完全膨胀，主要

决定于膨胀比、尾喷管的型式及其进出口的面

积比等参数。膨胀比，代表燃气进入尾喷管时

所具有能量的大小，与发动机的工作状态和飞

机的飞行速度、高度有关。 

    图 7.11 是典型的涡轮喷气和涡轮风扇发动机尾喷管之膨胀比与飞行 M 数、飞行高度之间

的关系曲线示意图。 

从图 7.11 可以看出，当飞机在亚音速巡航飞行过程中，尾喷管的膨胀比很小，基本上不
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需要有扩散段，因此，尾喷管进出口的面积比可以为 1，但是在超音速段，尾喷管的膨胀比

随飞行 M 数的提高而迅速增大，这时，尾喷管进出口的面积比也需要相应地调整，才能使燃

气得到完全膨胀。 

对于固定不可调的尾喷管，只能选定某一种 主要的飞行状态做为尾喷管的“设计状态”，

尾喷管的几何参数，按在此设计状态下得到完全膨胀的要求来定。当飞机偏离设计状态飞行

时，尾喷管不能保证完全膨胀，效率要降低。采用可以调节的尾喷管，则可以多选取几个飞

行状态做为设计状态，使尾喷管在几个设计状态下都保持高效率，如果在飞机全部的飞行范

围内，尾喷管都能采用无级的连续自动调节系统，则有可能使尾喷管始终保持 高效率。 

二、尾喷管的效率 喷η  

    使燃气能够完全膨胀是保证提高尾喷管效率的基本条件，但尾喷管的效率还受一些其他

方面的影响。 

尾喷管效率 喷η 的定义为：在尾喷管出口处，实际排出每公斤燃气所得到的动能与在理想

绝热条件下排出每公斤燃气所能得到的动能之比，即： 

22
2

2

)(
2/

2/
喷

出理

出

出理

出
喷 φη ==−=

v
v

gv
gv

                    (7.13) 

    其中： ——实际的排气速度； 出v

出理v ——在理想状态无任何损失情况下的排气速度值； 

出理出喷 vv /=φ 为尾喷管的速度系数。 

    速度系数 喷φ 是衡量尾喷管内燃气流动能损失大小的主要参数，如前所述，它与燃气流能

否完全膨胀有关， 喷φ 总是小于 1 的。这是因为即使燃气流在尾喷管内得到完全膨胀，也还会

有各种损失存在，如气流流动的摩擦损失，气流方向偏斜引起的损失，喷管向外散热的损失

以及在超音速喷管中可能产生的激波损失等等。 

    上式表明，尾喷管的效率 喷η 与 喷φ 的平方成正比，而相对出口冲量则恰好等于 喷φ 。 

    对推力的影响则可以用相对推力损失系数 P∆ 来表示 

   
理

理

理 P
PP

P
PP −
=

∆
=∆                            (7.14) 

   其中： P ——实际产生的推力； 

理P ——在理想状态尾喷管无能量损失的情况下，所提供的推力。 

用尾喷管出口相对冲量损失（1- 喷φ ）来表示相对推力损失系数，可得： 

出理

喷

v
vP

−

−
=∆

1

1 φ
                               （7.15） 
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    其中： ——飞机的飞行速度。 v

 

图 7.12  ～ 的关系 喷φP∆

    由上式可知，相对的推力损失系数与 喷φ 及飞

机的飞行速度有关。图 7.12 示出了它们之间的相

互关系。 

当飞行 M 数为零时，相对推力损失系数即等

于相对冲量损失系数；随着飞行速度的提高， 喷φ
对 P∆ 的影响越来越大，例如 喷φ 减小 5％，当 M=0

时，推力下降 5％，M=1.2 时，下降 8％，而 M=2.2

时，推力下降达 14％。 

三、尾喷管的型式及主要参数的选择 

    尾喷管的设计与进气道相类似，属于发动机设计和飞机设计的结合部，问题比较复杂。

在飞机方案初步设计阶段，无法精确地完成。只能对其基本型式和出口面积等 主要的参数

进行初步选择。尾喷管的型式有许多种，主要的有以下几种： 

（一）简单收敛式尾喷管 

这种型式的尾喷管，通常是将发动机的尾喷口裸露在外面。发动机的尾喷口虽是可调的，

但只是调节喷口截面积的大小，而始终保持简单收敛式的通道。这种尾喷管的优点是简单、

重量轻，亚音速飞机多采用这种尾喷管。 

    当膨胀比 喷π ＜4 时，这种尾喷管的效率比较高。如膨胀比小于临界压力比时，简单收敛

式尾喷管处于亚临界或临界工作状态，能使燃气得到完全膨胀，推力损失系数很小，例如当

喷π =4 时，推力损失约为 2％左右。当膨胀比增大，尾喷管处于超临界工作状态，简单收敛式

尾喷管则不能再保证燃气的完全膨胀，损失增加，例如当 喷π =9.8 时，推力损失约为 10％。 

    简单收敛式尾喷管如图 7.13 所示。 

    对于一些飞行 M 数小于 1.5 的飞机，由于尾喷管的膨胀比一般小于 10，因燃气不完全膨

胀所引起的推力损失在允许的范围内，而其在亚音速时的特性良好，所以，通常仍可采用这

种简单收敛式的尾喷管。 

（二）拉瓦尔喷管 

    对于飞行 M 数大于 1.5 的飞机，在尾喷管进口处的膨胀比大于 10，为了减小由于燃气流

不能完全膨胀而造成的推力损失，则多采用可调的收敛扩散型拉瓦尔喷管。 

    当尾喷管偏离了设计工作状态，比如发动机打开加力燃烧室时，为了使燃气流在尾喷管

中仍能完全膨胀，就必须根据膨胀比的变化来调节尾喷管出口截面和喉道截面的面积比 ／

，如图 7.11 所示。随着飞行 M 数的增加， ／ 可以从 1.0 调到 2.6。 
出S

喉S 出S 喉S
    对于飞行 M 数比较大的飞机，用可调的拉瓦尔喷管代替简单收敛喷管后，可以使推力损

失显著减少。M=1.5 时， P∆ 相差 10％；M=2.o 时， P∆ 相差 18％；M=2.5 时， P∆ 可达 30％。 

（三）收敛——扩散式引射喷管 

     收敛——扩散式引射喷管是超音速飞机常用的一种尾喷管，它利用燃气的主喷流对从冷

却通道或专门进气门引进的二次流及三次流的引射作用来改善尾喷管的工作条件，从而减小

推力的损失，甚至使推力额外地增大。其示意图如图 7.14 所示。 
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      图 7.13 简单收敛式尾喷管             图 7.14 引射喷管 

 

    如果对引射喷管的几何参数和二次流的参数选择适当，则在亚音速和超音速时都能得到

满意的性能。例如，一种性能较好的引射喷管，其参数如下： 

pDD /出 =1.23； =1.14； pDD /喉

pDL / =0.47；半扩散角 ； 。 635 ′=β 4317 ′=α
    这种引射喷管，在各种不同膨胀比的情况下，均比非引射喷管的推力高。 

    一些歼击机还采用吸气门式的引射喷管，它在收敛——扩散外罩上，有一圈可向内打开

的吸气门和一圈可调节的尾缘鱼鳞片。在低 M 数工作时，吸气门被向内吸开，外面的气流由

于主喷流的引射作用被吸入，形成一股三次流，同时尾缘鱼磷片也收缩，使 减小，从

而使尾喷管的亚音速性能得到提高；当飞行 M 数增大时，吸气门自动关闭，鱼磷片扩张

。增大，使其超音速的特性得以改善。 

pDD /出

pDD /出

    瑞典的 Saab－37 飞机采用的是环状吸气式可调尾喷管，其收敛――扩散形外罩可前后移

动，向后移动时，尾喷管外罩与机身尾段之间产生一环状间隙，吸进三次流；向前移动时，

间隙关闭，切断三次流。 

吸气式引射喷管的几何形状和具体参数必须按具体飞机仔细配置，方能获得 佳效果。 

三、尾喷管的底部阻力 

    尾喷管的底部阻力简称底阻，是由尾喷管后端面及机体尾部外表面上的低压区引起的气

动阻力。各种型式的尾喷管在偏离其设计点工作时均会产生底阻。 

    如果尾喷管与机身尾部或短舱尾部配合得不好，尤其是安排多台发动机时，底部面积大，

则会使底阻显著增大。在一些飞行状态下，例如当 大限度地缩小尾喷口截面时，底阻则可

能达到飞机总阻力的 30％。 

    对于亚音速飞机，不可调的尾喷管对底阻的影响不很大。当飞行 M 数＜0.7 时，尾喷流

实际上对机身尾段或发动机短舱外表面的压强分布没多大影响；当 M 数大于 0.8 和尾段长度

较短时，有可能气流分离出现低压区而使底阻增大。 
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超音速时机身尾部或发动机短舱的外

形与尾喷管工作的匹配则比较复杂。当燃

气流在尾喷管中不能完全膨胀，出口处排

气的静压 大于大气的静压 即

/ ＞1 时，尾喷流离开尾喷口以后迅

速膨胀，形成一个喇叭形的喷流边界，使

外部气流发生转折，因而形成外激波，产

生附加的外阻；当 / ＜1 时，尾喷流

离开尾喷口后不膨胀，反而收敛，则有可

能使燃气流在尾喷口内发生分离，这时则

会引起底阻的急剧增加，实际上，各种型

式的可调超音速尾喷管在亚音速飞行时，

阻力总是比较大的，采用引射喷管有利于降低底阻。但即使采用引射喷管，当偏离设计点工

作时，仍会有底阻产生，造成推力损失。图 7.15 是表示尾喷管的设计 M数与飞机在 M 数为 1

的状态下飞行时，由于尾喷管底阻增大而造成的推力损失的关系曲线。 

出 HPP

出P HP

出P HP

 

图 7.15  设计 M 数与 px /底∆ 力的关系曲线 

    可以看出，如果尾喷管按 M=3 的设计状态设计，当飞机偏离设计状态，以大约 M=1 的 

速度飞行时，则因底阻的增加所引起的推力损失将达到 10％以上。 

    四、喷气发动机的反推力装置 

为了缩短飞机的着陆滑跑距离，现代飞机可以采用反推力装置。装涡轮螺旋桨发动机的

飞机，靠螺旋浆的反距得到反向的拉力；也有许多军用飞机，采用减速伞；对于一些装涡轮

喷气和涡轮风扇发动机的飞机，尤其是旅客机，则需要有反推力装置。 

 

图 7.16  瑞典 Saab-37 的反推力装置                  图 7.17  另一种反推力装置 

a） 进气活门打开;b）迸气活门关闭;c）反推力打开     a）挡板收上;b）挡扳处于工作位置 

    从结构上来看，反推力装置有两种型式。 

    1．在尾喷管内部，用专门的挡板使尾喷流转向，如图 7.16 所示。 

· 120 · 



2．反推力用的挡板，平时处于尾喷管的外表面，组成发动机短舱的外形，如图 7.17 所

示。 

    反向推力的大小可以用其相对值 反向P 来表示， 0/ PPP 反向反向 = 。 

    其中： ——反向推力值； ——发动机的 大海平面静推力。 反向P 0P
    由于流经反推力装置的排气流量并不等于发动机的总空气流量，而且反向空气流的速度

矢量与飞机的轴线之间有一定的夹角，所以 反向P 总是一个小于 1 的值。对装涡轮风扇发动机

的飞机，在其反推力装置初步方案设计阶段，可以按 反向P =0.3～0.6 计算。 

    采用反推力的有效性不仅决定于反向推力的大小，而且还与 大反向推力开始作用的时

间以及飞机推重比等因素有关。 
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