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摘要：从航空发动机视角对现役民用航空发动机、军用第 3、4 代航空发动机、在研高超声速飞行器组合动力装置、变循环发动

机及智能发动机等设计中的飞 / 发一体化关键技术进行分析，总结了现役发动机进 / 排 / 发一体化设计、飞 / 发隐身一体化设计、第

4 代发动机飞机引气与轴功率提取的发动机一体化管控、高超声速飞行器进 / 排 / 发一体化设计、变循环发动机及智能发动机飞 /

发一体调控等关键技术研究情况，以期为推动航空发动机在飞 / 发一体化技术领域的快速发展提供有益参考。
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Abstract: From the perspective of aircraft engine袁the key technologies of integrated aircraft and engine design applied on some

engine types which including civil aeroengine袁the third and the fourth generation military engine袁 combined power device for hypersonic
vehicle袁variable cycle engine and intelligent engine were analyzed. The research status of key technologies for the intake-engine-nozzle
integration design in service袁 the aircraft and engine integrated design in stealth袁 integration control the air bleed and power extraction on
the fourth generation engine袁the intake-engine-nozzle integration design on the hypersonic flight vehicles袁the integrated aircraft and engine
regulation of the variable cycle engine and intelligent engine were summarized. The study was expected to have positive effect references on
the fast development of the integrated aircraft and engine design.
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0 引言

航空发动机是飞机的“心脏”，除了为飞机提供推

力以外，还为机载系统提供引气和轴功率，实现传动

附件供 / 回滑油、燃油泵送和环控等功能，并满足机

载电力设备功率需求，是飞机的主能量源。早期，发动

机与飞机各自独立设计或协调设计，飞机的布局使得

飞机与发动机之间在气动性能上相互影响不大。然

而，随着飞机技术的快速发展，更高机动性、更高隐身

性和更远航程等飞机设计要求被提出，由于发动机与

飞机系统间强关联衍生出的一体化优化设计问题凸

显，例如：发动机与飞机进气道流量和流场匹配对发

动机推力和飞机升 / 阻力存在耦合影响问题；发动机

进 / 排气设计与飞机气动外型的一致性匹配设计问

题；引气与轴功率提取对发动机工作点和机载系统动

态性能需求的兼顾问题等。因此，传统飞机与发动机

独立或协调设计的思路和体系必须从飞 / 发一体化

设计的角度进行提升。飞 / 发一体化技术被提出的主

旨就是实现发动机与飞机各系统功能和性能一体统

筹优化设计。飞机和发动机设计师结合各自专业领域

的理论和实践经验，理清飞机及系统间交联关系，兼

顾发动机与飞机各系统、各专业潜能，经过融合和提

练得出的以飞机全局性能最优为目标，以联合设计、

联合建模分析、联合试验验证为手段，实现飞 / 发共

同成功的综合优化设计技术[1]。当前，飞 / 发一体化设
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计技术已成为飞机、发动机设计过程中的重要手段。

通过飞机与发动机联合设计，中国已经实现了飞机马

赫数 2.5 以下的高速、高机动飞行。随着飞机飞行速

度越来越快、飞行性能要求越来越高，飞 / 发一体化

设计技术也越来越重要，在该技术驱动下飞机与发动

机设计必将融为一体。因此，发动机技术革新除了关

注自身以外，必须从飞 / 发一体化技术发展的角度深

入研究和潜心规划。

本文从航空发动机视角看飞 / 发一体化问题，分

别对在役民机发动机、军用第 3、4 代发动机和正在预

研的高超声速冲压发动机、变循环发动机、组合发动

机及未来的智能发动机所面临和关注的飞 / 发一体

化技术问题进行论述，以期为飞 / 发一体化技术发展

提供参考。

1 在役航空发动机的飞 /发一体化问题

1.1 民机大涵道比发动机的飞 / 发气动一体化问题

自 20 世纪 50 年代以来，涡轮风扇发动机因其特

有的技术优势，在民用航空发动机中一直占据着主流

地位。当今涡扇发动机的发展趋势是实现更高的推进

效率与热效率。其中，通过增大发动机涵道比可显著

提升其推进效率，进而实现总效率提升[2]。随着发动机

涵道比增大，发动机机舱尺寸随之增大，造成机翼升

力损失并且增加飞行阻力，推进系统对飞行的影响更

为突出。此外，发动机舱的外型面、布置位置、安装效

应、反推喷流以及发动机尾喷流都会改变其周围的气

体流动，此处流场又与附近飞机机体、机翼部位及发

动机本身进口等息息相关。民机飞 / 发一体化主要涉

及发动机舱与机体 / 机翼的相互影响以及喷流对飞

机的影响等问题。

欧洲的 DUPRIN 项目专门研究了超高涵道比发

动机与一般发动机对飞行性能的影响[3]。分析了安装

不同发动机时机翼翼展升

力分布情况，试验如图 1

所示。试验表明超高涵道

比发动机的机翼展向升力

损失达到传统发动机的

60%。随着发动机尺寸的

增大，升力损失会更大。

在 NASA 最近的大涵道比飞行器项目 ITD-51A

中，开展了发动机短舱与机身外形的一体化设计构型

研究[4]，将该飞行器的发动机短舱置于飞行器上表面。

该构型的飞行器的低速操纵性及高速巡航阻力对推

进系统与机身、机翼的一体化性能提出更高要求。发

动机短舱与机身外形一体

化 CFD 研究如图 2 所示。

当 飞 行 马 赫 数 较 高 时

（Ma=0.85），发动机短舱与

机身之间会形成激波，造

成较大的阻力损失。Bonet

和 Deere 等[5-6]为了减小发

动机短舱的阻力，也开展

了细致的减阻研究，有效

减小了激波阻力损失。

Zlenko 等[7]基于 CFD

模拟提出了 1 种优化亚声

速发动机短舱内外型面及

结构的方法，并在发动机

短舱优化过程中应用，发

动机舱优化设计如图 3 所

示。在攻角为 1.5%～1.7%

的巡航飞行时，有效增大了

推力，同时发动机短舱的

外阻力系数减小了 8%~

11%。优化后的发动机短

舱结构满足了所有飞行状

态下的稳定性与操纵效率

要求。

同时，发动机舱挂载位置使得其上方产生节流，对

发动机喷流及机身气动性能产生影响，文献[8]对此类

喷流问题开展研究。挂载处的阻力在喷流出口附近形

成再压缩激波，从而显著加速了气体流动。这一局部加

速造成喷管效率损失。发动机内部形成的压缩气体与

喷管上方的局部高压加速气体相互作用（如图4所示），

图 1 大涵道比飞行器试验

图 2 发动机短舱与机身外形

一体化CFD研究

图 3 发动机舱优化设计

图 4 发动机喷流与飞行器一体化气动问题

（a）Ma近壁面分布 （b）Ma同向分布
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使得喷流方向改变趋于向下。这一现象表明发动机与

机身气动相互作用形成的阻力很大一部分是在发动

机喷流附近造成的。

1.2 军用第 3代发动机飞 / 发一体化问题

第 3 代战斗机以 F-15、F-16、米格 -29、Su-27、

歼-10、歼-11、幻影2000、狂风ADV等为代表，其发动

机在推进效率上比第 2 代战斗机的有了质的飞跃。作

为军用战斗机，其进气道和发动机安装不同于民机，

其机身结构和气动布局方面采用翼身融合和涡升力

等新技术。当军用飞机的飞行马赫数达到 2.0 以上

时，二者之间的相互耦合作用尤为突出，发动机对飞

机气动性能的影响在飞机各处气动外型设计中都需

要考虑。发动机和机体各自独立设计的方法会限制飞

机和发动机潜能的发挥。飞机与发动机必须要耦合设

计[9]。从发动机与飞机耦合作用角度看，进气道与发动

机、发动机喷管与飞机后体相互作用最明显，且这些

耦合作用对飞机、发动机均有非常重要的影响。

飞机进气道为发动机提供所需的空气，进气畸变

会直接影响发动机的稳定裕度，降低发动机稳定工作

的能力；进气道内流动压力损失会直接减小发动机安

装推力。与此同时，发动机的流量需求量直接影响进

气道的溢流阻力和稳定性等。在发动机稳定性设计

中，需要特别关注进气道的流场畸变问题。压力畸变

不但与进气道类型、飞行速度、飞行姿态有关，还与进

气道内流动马赫数的平方直接关联，即发动机需求换

算流量越大，压力畸变越大，虽然减少发动机换算流

量可以减小畸变，但同时也牺牲了发动机总的推力。

施磊等[10]分析了飞行试验中遇到的发动机在跨声速

小流量状态下出现失速和喘振现象，对跨声速时发动

机小流量与进气道喉道面积的匹配性进行了评估，从

进气道和发动机 2 方面提出改进措施，对进气道通过

改进斜板调节规律来扩大超声速小流量失稳边界，对

发动机通过提高最小燃油流量值和增加喷口面积来

增大发动机空气流量和稳定裕度，提高此状态下进气

道与发动机的匹配性。此外，当超声速飞行器装有多

台发动机时，需要合理设计每台发动机的位置与相互

距离，确保某一发动机进气道不起动或喘振形成的激

波不会对其他发动机进气道造成影响。文献[11]研究

了多台发动机位置及间距对其进气道性能的影响（如

图 5 所示），获得了在前方进气道喘振情况下，后方发

动机仍具有较高总压恢复性能的方法。然而，在改善

发动机来流均匀性与稳定性以及降低发动机对来流

畸变的敏感性问题上，仍需进行深入研究。

发动机尾喷流对飞机气动性能影响较大，喷管面

积不但直接影响发动机推力，也对飞机后体阻力有较

大影响；同时，尾喷流会影响附近机身或尾翼上的受

力。因此非安装推力与后体阻力的一体化设计技术、

内外流耦合作用下的气动优化技术等，都需在第 3 代

飞机飞 / 发一体化设计过程中重点关注。谢业平等[12]

使用数值缩放技术，以飞行安装推力为优化目标，通

过折中发动机的非安装推力和后体阻力，研究了喷管

面积的优化控制方法，结果表明：在保持发动机稳定

裕度不变的前提下，仅优化喷管出口面积，在大马赫

数飞行状态时安装推力就可以增大超过 1%。NASA

以 1 种双发飞机为研究对象，研究了尾翼布置在不同

位置时尾喷管射流对尾翼受力状态的影响。结果表

明：当尾翼布置较高时，无论射流开闭，都不会影响尾

翼的受力；当尾翼布置较低时，射流开启明显改变了

尾翼的受力状态[13]。

1.3 第 4代发动机飞 / 发一体化问题

第 4 代战斗机以 F-22、Su-57、歼 -20 等为代表，

利用发动机中间状态就可进行超声速巡航，具有远航

程、高隐身性、超声速巡航及非常规机动性等特点。这

些新特点给飞 / 发一体化设计带来了新的挑战。

红外 / 雷达隐身措施均涉及到进气道唇口 / 喷管

/ 喷口形状、进 / 排系统流道形式、冷却流量等因素。

在第 4 代战斗机的涡扇发动机飞 / 发隐身一体化设

计中[14]，红外 / 雷达隐身的涡扇发动机总体设计理论

和方法、发动机进 / 排气系统红外 / 雷达隐身与气动

特性一体化设计方法、发动机进 / 排气与发动机本体

及飞机前体 / 后体的红外雷达隐身与气动一体化设

计等方法是核心关键技术。在第 4 代战机隐身突破性

技术中 S 弯进气道 /S 弯喷管是很重要的红外 / 雷达

图 5 多台发动机的位置及间距对其进气道性能的影响
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隐身手段。S 弯进气道配合吸波涂层能有效提升前向

雷达隐身性能，但需关注 S 弯产生的旋流畸变对发动

机稳定性的影响。S 弯进气道与发动机抗旋流畸变能

力提升设计是飞 / 发一体化设计需要重点考虑的。S

弯喷管可以实现对高温尾喷流的遮挡，提高红外隐身

能力，然而 S 弯流道和喷管冷却等均对发动机推力产

生影响。在有加力燃烧的发动机中 S 弯喷管的应用需

要重点考虑平衡隐身性能的提升与因 S 弯形状及其

冷却设计导致的推力损失。

第 4 代战斗机超机动要求飞机能够进行过失速

机动飞行，过失速机动是指要求飞机能够在很短的时

间内完成大幅度姿态变化的机动动作。超机动期间飞

机迎角变化率可达（30毅～50毅）/s。由于飞机的快速大

幅度俯仰运动，使得作用于飞机上的气动力和力矩随

状态参数变化出现很强的非定常滞环。而正是这种非

定常气动力滞环的出现，产生了非定常超升力，使得

不带推力矢量的飞机实现“眼镜蛇行动”[15]。非定常气动

力迟滞特性不仅对飞机机动飞行性能有重要影响[16]，

并且对第 4 代战斗机飞 / 发一体化技术研究也提出

了新要求，如在高马赫数大迎角下前体 / 进气道内外

流一体优化、发动机舱与机体 / 机翼气动耦合、喷管 /

后体一体优化、进气系统流动畸变等问题研究过程

中，常规的试验和计算方法已无法满足实际设计工作

的需求，这也成为国内外学者研究的新方向。

发动机作为飞机主动力源，同时也是飞机主能量

源，飞机机电系统作为飞机能量转换传输的系统与主

发动机能量交联最紧密，其环控、电力、辅助动力、燃

油、液压等子系统分别通过引气和轴功提取等方式为

飞机提供二次能源。传统飞机机电系统各子系统与发

动机的能量交联形式较为单一单向，例如：环控系统

仅通过发动机引气作为驱动工作满足座舱、电子舱等

环境要求，辅助动力系统仅通过引气产生辅助电能或

轴功，电源、液压、燃油则通过轴功提取来为飞机操

控、航电等系统提供主电源或驱动液压、燃油泵。然

而，在飞机包线内飞行高度和飞行马赫数等不同的状

态下，引气和轴功提取对发动机性能和稳定裕度等的

影响量值不同，同时飞机性能实现所需的二次能源功

率和效率需求也不同，这种单一的能量交联形式会使

二者优化性能发生冲突，导致难以同时实现发动机的

高稳定性、低耗油率和飞机系统的高效率。然而，第 4

代战斗机远航程、高机动的要求却正好有此要求。因

此，第 4 代战斗机的发动机设计除了提升性能之外，

还提出飞 / 发一体化能量综合管理的新命题，以解决

飞机与发动机能量供需矛盾和彼此优化工作状态矛

盾的问题。国外已在飞 / 发一体化能量优化管理技术

上率先开展研究，提出新的飞机能量管理体系，其中

NASA 所提出的变革性的自适应动力与热管理系统

（Adaptive Power and Thermal Management System，

APTMS）技术引人瞩目[17]。该技术通过共轴组合动力

核心机综合了传统机电系统动力部件，除实现机电系

统的综合减质外（零件数目减少 40%），还实现引气

和轴功率提取一体化管控，使得系统燃油代偿损失降

低可达 10%[18]。中国在第 4 代飞机的飞 / 发一体化研

究中，飞 / 发一体化能量综合管理技术势在必行。郭

生荣、罗志会、雷屹坤、张镜洋、常海萍等[18-19]最早针对

APTMS 技术可行性、设计方法、引气和轴功率提取对

发动机燃油代偿损失影响规律、APTMS 工作模式优

化设计方法等开展研究，为飞机与发动机一体化能量

管理技术提供了有益的参考。在飞机与发动机引气与

轴功提取的一体化管控技术上，从目前发展形势看，

有 3 方面技术亟待研究：（1）高动态条件下引气与轴

功提取对发动机燃油经济性与喘振裕度影响机理；

（2）实现引气与轴功提取自适应调节的 APTMS 技术；

（3）全飞行包线下发动机与 APTMS 一体化管控技术。

2 预研航空发动机的飞 /发一体化思考

2.1 高超声速飞行器组合动力装置飞 /发一体化思考

当前世界各国十分重视高超声速飞行器关键技

术的研究。在其关键技术中，发动机与高超声速飞机

的一体化设计是实现高超声速飞行的核心技术。水平

起降吸气式高超声速飞行器具有大跨度的飞机包线、

高超声速临近空间巡航、采用涡轮发动机与冲压发动

机相结合的组合动力形式（TBCC）等新特征。其一体

化技术重点关注点有：组合动力与飞行器外气动构型

的一体化设计技术和飞 / 发一体化的热 / 能量综合管

理技术。虽然这些技术在常规航空飞机上也有所体

现，然而在高超声速飞行器领域这些技术内涵发生了

本质变化。在高超声速飞 / 发一体化问题上，NASA 的

Lewis 中心开发了 1 套可重复使用的“逐步一体化”工

具，并与美国海军合作通过“逐步一体化”技术探索更

多飞 / 发一体化的关键技术[20]。在此基础上，NASA 的

Langley 研究中心在长期的研究中，开发了大量的针

4
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对升力体外形高超声速飞行器的机体与发动机一体

化设计技术，并应用到 Hyper-X 研究飞行器 HXRV

的设计中。Blankson 等[21]对乘波体外形高超声速飞行

器机体 / 发动机一体化设计中遇到的许多其他关键

问题进行了分析。

高超声速飞行器为实现临近空间高超声速巡航，

采用新型的气动外型结构，最为典型的是乘波体气动

外型。为了实现超低空气密度下的高升阻比，该气动

外型需要组合动力发动机实现与机体高度一体化、集

约化、扁平化设计。涡轮 / 冲压组合动力装置采用串

联或者并联式布局，该布局形式下的高捕获流量系数

的进气系统设计、高性能涡轮 / 冲压组合动力进 / 排

气一体化设计、进 /排气系统与机体一体化设计问题

等，对发动机性能和飞机气动性能等都有着决定性影

响。此外，高超声速巡航下进气温度高、发动机推力对

引气系统的高敏感性、推进系统高气动热流密度等特

点，也都容易造成高超声速动力超大热负荷与综合热

沉不足等矛盾。在组合动力系统的冲压动力模式下，

又难以依靠轴功提取和引气等方式实现二次能源供

给，这些问题都使得高超声速飞行器飞发一体化必须

更加充分地考虑飞发一体热 / 能量综合管理，以满足

发动机进气预冷、热端部件冷却的需求，实现发动机

能量迁移与循环优化。

高超声速组合动力进气系统与飞行器一体化设

计问题备受学者关注。前体与进气道的一体化设计可

以将前体下壁面作为进气道的预压缩面，为进气道内

压段提供压力较高的入口流场，降低进气道内压缩段

的压缩要求，减少进气道和总体布局在设计上的困

难。为保证发动机稳定工作，还要求进气道能够在宽

马赫数范围内具有良好的气动特性、较高的捕获流量

系数、较高的总压恢复系数、良好的出口流场品质以

及较高的抗反压能力。目前国外已经开展的进气道 /

前体一体化工作主要集中在 2 个方面：常规进气道

（通常为矩形进口）与乘波体外形一体化研究；3 维内

转进气道与前体的一体化设计概念研究。Maryland 大

学 Mark.Lewis 教授研究团队所开展的常规进气道与

乘波体外形一体化研究工作最为系统。O’Neill 和

Lewis考虑到进气道因素，开展矩形进气道进口位置压

力和温度均匀分布的乘波体优化设计。随后，Takashima

和 Lewis 增加了对超声速飞行时非设计工况下的考

虑，并进行吻切流方法最大升阻比优化设计[22]。

在排气与飞行器一体化设计上，超燃冲压发动机

燃气的膨胀分为内膨胀段和外膨胀段，尾喷管与后体

的一体化设计就是将飞行器后体下表面作为发动机

排气的外膨胀段，通过进一步膨胀，使燃气静压下降，

动量增加，以获得更大的推力。后体下壁面外形直接

决定了超燃冲压发动机净推力方向与飞行方向的夹

角。一般而言，尾喷管的性能既取决于其几何外形，又

取决于飞行马赫数、动压和攻角的变化。另外，推力性

能及其与飞行器配平的匹配，又影响着飞行器的飞行

性能。因此尾喷管的设计目标是使燃烧室出口的高压

气流在尾喷管中充分膨胀，以产生尽可能大的推力；

同时保证作用在后体下表面、垂直于飞行方向的分力

即升力不能过大，以免产生过大的俯仰力矩，严重影

响飞行器的配平。如果后体喷管设计不当，为了调整

飞行器配平，可能会增加相当大的配平阻力，因此在

设计尾喷管时必须重点考虑推力的产生和配平。法国

在 PREPHA 计划中专门研究了尾喷管 / 后体的一体

化设计方法[23]，德国宇航中心的 Hirschen 等开展了相

应的风洞试验[24]。Hinz 等在 Ma=0～7 可重复使用组

合循环动力系统设计中特别提到了排气系统面临的

2 个问题：低马赫数下流动过膨胀使喷管推力减小和

转级过程中进 / 排气系统力矩匹配问题。这些问题能

否解决关系到 TBCC 推进系统的设计成败[25]。在德国

的 Sanger 项目中，Berens 还通过在喷管上膨胀面注

入二次射流来改善喷管的推力和推力矢量，并通过数

值模拟和试验进行了验证[26]。后体一体化的风洞试验

与数值模拟结果如图 6 所示。

在发动机与飞行器一体化热 / 能量综合管理上，

组合动力装置采用新型可热解碳氢燃料或低温液氢

燃料，以提高燃料热沉冷却能力。进口空气预冷通常

采用喷水或进口预冷器的方式。其中进口预冷器的方

式被认为可有效提高发动机热力循环效率，最典型的

是“云霄塔”飞行器的“佩刀”（SABRE）发动机[27]，在涡

轮动力阶段该发动机采用氦循环作为中间回路的组

合循环方式（如图 7 所示），以低温液氢燃料作为循环

冷端热沉，梯次进行进口空气预冷、发动机及其他热

负荷冷却、预燃气加热等，同时形成的高温高压介质

通过涡轮膨胀作功梯次驱动压气机、燃料泵等[28]。该

发动机通过组合循环实现飞机与发动机热 / 能量综

合管理，是目前最合理的高超声速飞行器飞 / 发一体

化热 / 能量管理体系方案[29-30]。发动机热力循环改进
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优化型发动机 SABRE4，燃料消耗量降低 40%，比

RB545 发动机的降低 50%，比LACE循环的降低75%。

国内外学者也对飞 / 发一体热管理系统构建方

法和飞 / 发一体能量梯次转化利用方法等开展了广

泛的研究[31]。

最后，对于组合动力系统而言，不同动力形式之

间的模态转换是最为主要的难点之一。模态转换会带

来不同的发动机动力衔接、流量匹配、飞行器力矩平

衡等崭新的飞 / 发一体化问题。如果设计时考虑不

周，很可能发生飞行动力衔接不上或飞行器失去平衡

等严重事故。该问题较为庞大，适合另文单独讨论，本

文不做详细介绍。

2.2 变循环发动机的飞 / 发一体化思考

在 SCR[32]和 HSR[33]项目的支持下，美国洛克希

德、波音和麦道 3 家飞机公司与 GE、PW2 家发动机

公司密切合作，针对超声速运输机与变循环发动机的

一体化设计开展大量研究，为变循环发动机选型提供

了重要依据。

变循环发动机兼顾大涵道比涡扇发动机在亚声

速飞行条件下的低油耗，以及小涵道比涡扇甚至涡喷

发动机在超声速飞行条件下的高推力、低油耗的优

势，并能有效降低亚声速飞行条件下的安装损失，从

而满足多任务（亚声速和超声速飞行）飞行器的性能

要求[34]。

变循环发动机与常规涡扇发动机流量特性对比

在飞 / 发一体化方面最重要的优点在于其流量特性。

变循环发动机流量特性如图 8 所示。与常规涡扇发动

机的显著区别在于发动机处于节流状态时的流量保

持能力，即：

（1）当常规涡扇发动机在较小推力下工作时（此

时飞机一般处于亚声速巡航状态），需要通过发动机

流量“节流”以实现较低的推力需求；此时，由于进气

道一般按发动机最大需求流量设计，使得发动机与进

气道之间存在一定程度的流量不匹配，造成较大溢流

阻力，如图 9 所示。

（2）当变循环发动机需要在较小推力下工作时，

其特有的单、双外涵工作模式切换，使得可以在推力

减小时，进口流量保持不变，使得其流量与进气道所

能提供的流量相匹配，大幅度削减溢流阻力。

以上溢流阻力的增大，在不要求“超声速巡航”能

力的发动机上并不显著，但随着飞机“超声速巡航”能

力的增强，这一矛盾将愈发突出。因此，变循环发动机

飞 / 发一体化研究集中在“削减溢流阻力”方面。

然而，变循环发动机“削减溢流阻力”的基础在于

其相比常规涡扇发动机更复杂的调节机构，其代价将

可能是发动机气动稳定性、可靠性、质量、维护性等。

因此，综合“削减溢流阻力”与“实现变循环发动机所

付出的代价”成为后续变循环发动机飞 / 发一体化研

究的 1 个重要关注点。

图 8 发动机空气流量 -

推力关系

图 9 发动机空气流量需求

对比关系
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3 未来智能发动机的飞 /发一体化展望

智能发动机是 21 世纪正在发展中的先进新概念

航空发动机，具体特点为：在新的或改变的任务过程，

能感受发动机内、外部的变化，通过发动机和各部件

的自适应控制，进行功能、性能和寿命管理，可以全面

判断发动机流路和机械的状态，根据发动机状态监视

和健康管理（EHM），能够实现自动的优化、故障诊断

和维修预报。

智能发动机是美国 IHPTET 计划及其后继

VAATE 计划的最核心内容，是对综合信息、推进系统

和综合飞行 / 推进控制技术的挑战。VAATE 计划设

有重点领域组、共用技术组和技术应用小组。在重点

领域组中设有通用核心机、智能发动机和耐久性 3 个

小组。智能发动机小组负责将开发、验证和转化先进

空气动力学、先进材料和革新结构与提供传感器、主

动控制器、飞机与发动机一体化、进口与喷口一体化、

实时诊断和人工智能技术结合在一起，研制并综合那

些提供耐久性长、适应性强以及耐损伤的发动机状态

和寿命管理特征的技术，实现对发动机的健康管理，

提高发动机的性能、可靠性和寿命[35]。

智能发动机能根据进气条件，与进气道共同控制

实现进气道气动或物理形状的改变、脉冲的微型射流

消除分离、降低激波诱导的损失等主动控制，通过改

变蜂窝表面板的孔隙率，控制蜂窝孔隙率的声学特

性，实现对飞机进气道噪声的主动控制。根据任务需

求、飞行环境实现排气噪声、推力矢量、功率提取、引

气等的主动控制。此外，发动机控制系统在保证发动

机控制的同时，还要与飞机管理系统、飞控系统、火控

系统相综合，通过数据交互，实现数据共享，达到推进

系统与飞机各系统的综合控制的目的。

4 结论

飞机和发动机的设计研发由最初的飞发协调、飞

发联合向飞 / 发融合一体化方向发展，该领域的发展

任重道远，需要技术创新和管理创新，在追求综合效

能最优化最大化方面，不断开展技术研究和探索：

（1）民机的飞 / 发气动一体化关注点涉及发动机

舱与机体 / 机翼的相互影响以及喷流对飞机的影响

等问题；

（2）第 3 代战斗机在现阶段还需关注进气道与发

机动机的流量、流场匹配，喷管与后体的流场匹配

性等；

（3）第 4 代战斗机主要需从飞机与发动机的一体

化隐身、非定常一体化设计、以及大功率提取和引气

的一体化管控等方面开展研究；

（4）高超声速冲压发动机主要关注进气道、喷管

与机体进行融合设计以实现其本身功能和性能，进、

排的调节与发动机的匹配性以及飞 / 发一体热 / 能量

总和管理；

（5）变循环发动机需要重点关注发动机流量动态

调控、进气道溢流阻力削减与需付出的气动稳定性、

可靠性、质量、维护性等方面代价折中；

（6）智能发动机的一体化主要研究主动控制，根

据需求目标，在感受发动机内、外部变化的基础上，与

飞机共同主动控制。
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