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摘　 要:超燃冲压发动机发展 ６０多年来, 虽然取得了很大的进步, 但是对其推力大小的理论评估是一个没有很好

解决的问题． 超燃冲压发动机的推力主要由喷管产生, 因此重点研究了喷管的推力特性． 将燃烧室出口参数作为

喷管入口边界条件, 利用等熵膨胀理论, 通过对喷管壁面压力积分, 得到了简化的无量纲推力公式, 获得了影响

推力大小的关键参数和物理规律． 理论分析表明, 对于给定的喷管, 超声速燃烧对于提高推力是有利的． 提高推力

的主要途径就是提高燃烧气体的压力． 理论分析结果与数值结果吻合比较好, 证明了理论分析的准确性．
关键词: 超燃冲压发动机; 推力; 喷管; 等熵膨胀理论; 理论分析
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引　 言

超燃冲压发动机概念自提出以来, 有 ６０ 多年

研究 历 史 （ １９５８—２０２０ 年 ）, 取 得 了 很 大 的 进

展［１⁃９］ ． 但是, 如何评估超燃冲压发动机的推力性能

是一个难题． 美国 Ｘ⁃４３Ａ 氢燃料超燃冲压发动机

Ｍａ ＝ ７的飞行试验虽然只进行了 １１ ｓ, 但测得有加

速度, 然而 Ｍａ ＝ ９．８的飞行试验则未能测得明显的

加速度［１０］ , 说明 Ｍａｃｈ 数越高, 净推力越难获得．
美国空军 Ｘ⁃５１Ａ 碳氢燃料冲压发动机的第 １ 次飞

行试验虽然运行时间达 ２００ ｓ, 但是没有达到从

Ｍａ ＝ ４．７５ 加速到 Ｍａ ＞ ５的预计目标． 第 ４次飞行

试验虽然获得成功, 但是最终只加速到 Ｍａ ＝ ５．１．
飞行试验结果说明, 碳氢燃料超燃冲压发动机比氢

燃料超燃冲压发动机更难获得净推力．
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除了数值模拟和试验测量手段以外, 对超燃冲

压发动机的推力性能进行理论分析和评估, 找出影

响推力的关键参数和物理规律就显得格外重要． 目
前主要有两类分析方法, 第一类方法是基于 Ｔｓｉｅｎ
等在 １９４９ 年提出的一维加热管流理论［１１］ ． Ｂｉｒｚｅｒ
等发展了氢燃料超燃冲压发动机燃烧室准一维模

型［１２］ , Ｏ′Ｂｒｉｅｎ 等发展了有限化学反应速率的准一

维模型, 可以预测燃烧室内的压力分布［１３］ , Ｖａｎｙａｉ
等开展了超燃冲压发动机理想燃烧过程的理论分

析［１４］ ． 第二类方法是基于 Ｒｉｇｇｉｎｓ 等提出的推力势

分析方法［１５⁃１６］ ． Ｓｉｓｌｉａｎ等利用该方法分析了激波诱

导燃烧冲压发动机的推力性能［１７⁃２０］ , 但是该方法也

只能给出定性的结果．
超燃冲压发动机的燃烧室一般是等截面的, 燃

烧后的流动仍然保持超声速流动． 喷管采用扩张型

喷管, 推力主要由高温高压的燃烧气体在尾喷管中

膨胀做功产生． 在本文中, 利用气体动力学等熵膨

胀理论, 对理想气体在喷管中的膨胀做功过程进行

了分析, 通过对喷管壁面的压力积分得到发动机的

推力, 提出无量纲推力的理论表达式． 通过理论表

达式可以明显地发现影响发动机推力的关键参数

和物理规律． 与以前准一维理论研究方法不同的

是, 本研究的特点是将超燃冲压发动机的燃烧室与

喷管分离, 把燃烧室出口参数作为理论分析的边界

条件, 得到一般化的物理规律．

１　 理论分析

图 １给出了亚燃冲压发动机和超燃冲压发动

机的工作原理图［２１］ ． 对于亚燃冲压发动机, 超声速

气流经过进气道减速后, 变成亚声速气流, 在燃烧

室内燃烧, 产生高温高压燃烧产物． 高温高压燃烧

产物经过 Ｌａｖａｌ 喷管膨胀, 产生推力． 亚燃冲压发

动机有两个推力部件, 一是燃烧室, 二是尾喷管．
对于超燃冲压发动机, 超声速气流经过进气道减速

后, 仍然保持超声速流动, 在燃烧室内燃烧产生高

温高压气体, 经过喷管膨胀产生推力． 由于高温高

压燃烧产物仍然是超声速的, 超燃冲压发动机的喷

管是扩张型喷管． 隔离段和燃烧室几乎是等截面

的, 因此, 超燃冲压发动机只有尾喷管一个推力

部件．

图 １　 亚燃冲压发动机和超燃冲压发动机的示意图［２１］

Ｆｉｇ． １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｓ ｏｆ ｒａｍｊｅｔ ａｎｄ ｓｃｒａｍｊｅｔ［２１］

２
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　 　 与亚燃冲压发动机相比, 超燃冲压发动机只有

尾喷管一个推力部件, 因此, 只须研究尾喷管的流

动特征即可得到发动机的推力性能． 二者的不同在

于, 亚燃冲压发动机的燃烧产物是从 Ｍａ ＝ １ 开始

膨胀, 而超燃是从 Ｍａ ＞ １开始膨胀． 因此, 超燃冲

压发动机燃烧产物的 Ｍａｃｈ数是影响推力性能的一

个关键参数． 由于推力主要是由喷管壁面的压力积

分产生, 因此, 喷管入口的静压是影响推力的另一

个关键参数． 接下来, 利用理想气体等熵膨胀关系

式推导得到超燃冲压发动机尾喷管推力的无量纲

关系式．
对于 Ｌａｖａｌ 喷管中的理想气体等熵膨胀过程,

气体压力和喷管面积随喷管出口 Ｍａｃｈ 数的变化关

系式分别见式（１）和（２）
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其中, Ｍａ 是喷管出口 Ｍａｃｈ数, ｐ 和 ｐ０ 分别是静压

和总压, Ａ 和 Ａ∗ 分别是喷管出口截面积和喉道截

面面积, γ 是比热比．
对喷管壁面压力进行积分, 得到无量纲推力
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其中, Ｆ∗ 是特指气体从喉道（Ｍａ ＝ １） 开始膨胀产

生的推力, ｐ∗Ａ∗ 是喷管喉道的静压和面积的乘积,
Ｍａ 是喷管出口 Ｍａｃｈ数, γ 是气体比热比．

式（３）的计算结果见图 ２, 从图 ２可以看出, 无

量纲推力随喷管出口 Ｍａｃｈ数的增加呈先增加后趋

于平缓的趋势． 当喷管出口 Ｍａｃｈ 数较高时, 即

Ｍａ ＞ ５时, 无量纲推力超过 ８０％, 继续增加喷管出

口 Ｍａｃｈ数, 无量纲推力变化缓慢． 此时, 继续增大

喷管尺度, 不但无量纲推力增加不大, 反而会急剧

增加喷管的体积和重量．
对于超燃冲压发动机, 因为高温高压的燃烧气

体是从 Ｍａ ＞ １开始膨胀, 因此, 根据式（３）推导得

到的无量纲推力见式（４）
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其中, Ｆ 是超燃冲压发动机喷管产生的推力, Ｍａ１
和 Ｍａ２ 分别是超燃冲压发动机喷管入口和出口的

Ｍａｃｈ数．

图 ２　 无量纲推力与喷管出口 Ｍａｃｈ数的关系曲线
Ｆｉｇ． ２　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ｔｈｒｕｓｔ ａｎｄ

Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｔ ｎｏｚｚｌｅ ｏｕｔｌｅｔ

对于一个给定的喷管, 求解式（４）须知道 Ｍａ２ ．
假设是等熵膨胀, 那么 Ｍａ２ 是 Ｍａ１ 和喷管面积比

Ａ２ ／ Ａ１ 的函数, 见式（５）

Ｍａ２ ＝ ｆ Ｍａ１ ,
Ａ２
Ａ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ （５）

因为推导过程中存在一个隐函数, 式（５）无法给出

显式的解析解, 但是可以通过数值方法求解．
式（４）给出的推力是通过喷管喉道参数 ｐ∗Ａ∗

进行无量纲化的． 在实际工程应用中, 须用燃烧室

出口参数或喷管入口参数 ｐ１Ａ１进行无量纲化, 二者

关系见式（６）

ｐ∗Ａ∗ ＝ Ｍａ１
２

γ ＋ １
１ ＋ γ － １

２
Ｍａ２１

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úú

１
２

ｐ１Ａ１ （６）

在实际的工程应用中, 发动机的喷管尺度是固

定不变的, 而燃烧室出口或喷管入口的 Ｍａｃｈ 数是

变化的． 用数值方法对 Ａ２ ／ Ａ１＝ ５, １０, １５, ２０, ２５的
无量纲推力进行了求解, 求解结果见图 ３． 上述面

积比大约对应理想气体 Ｌａｖａｌ喷管 Ｍａ ＝ ３, ４, ４．５,
４．７, ５的状态, 基本覆盖了超燃冲压发动机喷管的

尺度范围． 注意: 图 ３ 中的推力是用喷管入口参数

ｐ１Ａ１ 进行无量纲化的．
从图 ３ 中可以看出几个明显的流动规律． 首

先, 对于固定的喷管面积比, 无量纲推力随着 Ｍａ１
的增加, 先增加而后趋于平缓, 到Ｍａ１ ＝ ２时, 变化

３
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非常缓慢． 这是因为Ｍａ１不同, 导致喷管Ｍａ２不同,
无量纲推力发生变化． 其次, 随着喷管面积比的增

大, 无量纲推力增大, 但是趋于收敛． 当 Ａ２ ／ Ａ１ ＞
１５以后, 变化很小, 此时对应的大约是 Ｌａｖａｌ 喷管

Ｍａ ＝ ４．５的状态, 从图 １ 已知, 此时已经获得了大

于 ８０％的无量纲推力． 继续增大面积比, 无量纲推

力增加不大．

图 ３　 超声速燃烧喷管产生的无量纲推力与
入口 Ｍａｃｈ数的关系

Ｆｉｇ． ３　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ｔｈｒｕｓｔ ａｎｄ
ｉｎｌｅｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｆｏｒ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｎｏｚｚｌｅｓ

为了得到更直观的理论公式, 对式（３）和（６）
的理论求解结果进行拟合（假设 γ ＝ １．３）, 得到拟

合公式, 拟合曲线见图 ４和 ５, 拟合公式见式（７）和
（８）, 最终得到拟合后的无量纲推力式（９）和（１０）．

Ｆ∗

ｐ∗Ａ∗
＝ ０．７４４ ６ｌｎＭａ － ０．１３２ （７）

ｐ∗Ａ∗ ＝ ０．８８３ ５Ｍａ１．５３３ ９１ ｐ１Ａ１ （８）
Ｆ

ｐ∗Ａ∗
＝ ０．７４４ ６ｌｎ

Ｍａ２
Ｍａ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ （９）

Ｆ
ｐ１Ａ１

＝ ０．６５７ ８Ｍａ１．５３３ ９１ ｌｎ
Ｍａ２
Ｍａ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１０）

从式（１０）可以明显看出, 超燃冲压发动机的

无量纲推力主要受两个参数影响, 一是喷管入口

Ｍａｃｈ数, 随着 Ｍａｃｈ数的增大, 对发动机的无量纲

推力是有利的, 说明高 Ｍａｃｈ 数超燃冲压发动机和

斜爆轰冲压发动机在推力性能方面是有一定优势

的． 二是喷管出口和入口 Ｍａｃｈ数的比值 Ｍａ２ ／ Ｍａ１ ,
可以看出, Ｍａｃｈ 数比值越大, 相当于喷管尺度越

大, 喷管产生的推力越大． 但是, 在工程应用中,
发动机的喷管尺度是固定不变的, 因此这一项的变

化不是很大． 最后, 从式（１０）还可以看出, 为了提

高超燃冲压发动机的绝对推力, 主要途径就是提高

燃烧产物的静压 ｐ１ ．

图 ４　 喷管无量纲推力的拟合结果
Ｆｉｇ． ４　 Ｅｘａｃｔ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ａｎｄ ｆｉｔｔｉｎｇ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ｔｈｒｕｓｔ

图 ５　 喷管喉道参数与出口参数的关系
Ｆｉｇ． ５　 Ｅｘａｃｔ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ａｎｄ ｆｉｔｔｉｎｇ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｃｒｉｔｉｃａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

２　 数值算例验证

开展了斜爆轰冲压发动机的数值模拟研究, 用

数值模拟结果对上述理论分析结果进行验证, 这里

只简要介绍数值模拟, 具体结果详见文献［２２⁃２６,
２９］． 图 ６给出的是发动机模型图, 图 ７是发动机的

三维立体图． 发动机采用二维结构, 总长度为

２．２ ｍ, 高度为 ０．５５ ｍ, 宽度为 ０．５ ｍ． 进气道为一

级进气道, 压缩角度为 １５°, 长度为 １．６ ｍ． 燃烧室

是等截面的, 长度为 ４１０ ｍｍ, 高度为 ７６．５ ｍｍ, 向

下倾斜 １５°． 尾喷管长度是 ４００ ｍｍ, 单边膨胀 １５°,
面积比为 ２．４． 在进气道前缘处用 ３ 个小支板实现

氢气燃料的喷射和混合过程, 在燃烧室入口处留有

边界层抽吸缝．
采用 ＣＦＤ＋＋软件进行数值模拟研究, 控制方

程采用带化学反应的 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 平均的 Ｎ⁃Ｓ 方程

（ＲＡＮＳ）, 湍流模型采用 ＳＳＴ ｋ⁃ω 全湍流模型［２７］ ,
化学反应模型采用 ９ 组分 １９ 步反应的基元反应模

４
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型［２８］ ． 数值方法、 湍流模型以及化学反应模型的合

理性在之前的论文中已有详细的说明［２２, ２４, ２９］ , 本文

不再赘述． 为了节省运算时间, 将整个计算域划分

为两部分． 对于进气道中的燃料喷射和混合问题,
采用三维数值模拟． 由于燃烧室是二维矩形燃烧

室, 因此, 对于燃烧室内的燃烧过程, 采用二维数

值模拟, 其网格如图 ８ 所示, 网格总数约 ３×１０６ ,
入口参数从三维数值模拟结果中提取． Ｍａ ＝ ７．０,
总温是 ３ ３７２ Ｋ, 总压是 ２．２６ ＭＰａ． 氢气喷口 Ｍａｃｈ
数为声速, 总温 ３００ Ｋ, 总压是 ２．４ ＭＰａ, 平均当量

比为 １．２． 壁面采用无滑移等温壁面边界条件, 壁面

温度是 ３００ Ｋ．

图 ６　 斜爆轰发动机示意图（单位: ｍｍ）
Ｆｉｇ． ６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ＯＤＥ （ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ ｉｎ ｍｍ）

图 ７　 斜爆轰发动机的三维设计图
Ｆｉｇ． ７　 Ｔｈｒｅｅ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｓｔｅｒｅｏｇｒａｐｈ ｏｆ ｔｈｅ ＯＤＥ

图 ８　 燃烧室计算域和网格图
Ｆｉｇ． ８　 Ｍｅｓｈｅｓ ａｎｄ ｂｌｏｃｋｓ ｏｆ ｔｈｅ ＯＤＥ

ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ

如图 ６所示, 自由来流经过前体进气道压缩后,
形成一道斜激波（ｏｂｌｉｑｕｅ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ, ＯＳＷ）, 斜激波

在燃 烧 室 上 壁 面 反 射 形 成 斜 爆 轰 波 （ ｏｂｌｉｑｕｅ
ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅ, ＯＤＷ）, 斜爆轰波正好打在燃烧室

下壁面唇口处． 进气道形成的湍流边界层在燃烧室

入口前面被抽吸缝抽吸, 避免对燃烧流场的影响．
高温高压的爆轰产物经过等截面燃烧室后, 进入尾

喷管膨胀做功并产生推力． 燃烧室的上壁面是可以

前后移动的． 如果斜爆轰波不是打在下壁面唇口

处, 而是打在下壁面内部, 激波 ／边界层相互作用

就会产生分离泡． 分离泡前面产生斜激波, 激波 ／激
波相互作用会产生过驱动的正爆轰波． 在数值模拟

中, 通过调节燃烧室上壁面的位置, 可以产生斜爆

轰波（ＯＤＷ）和过驱动正爆轰波（ ｎｏｒｍａｌ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ
ｗａｖｅ, ＮＤＷ）两种典型的流场结构．

图 ９给出了斜爆轰模态（ＯＤＷ）的燃烧室和喷

管流场压力云图和沿一条流线上的 Ｍａｃｈ 数和压力

分布曲线（云图方向旋转为水平方向）． 喷管出口和

入口的面积比为 ２．４． 从图上可以看出, 一道斜爆轰

波打在下壁面唇口处． 从流线图可以看出, 燃烧室

入口处 Ｍａ ＝ ３．５, 经过斜爆轰后, Ｍａｃｈ 数降低为

Ｍａ ＝ １．５, 但是仍然保持超声速流动． 受复杂波系

的影响, 燃烧室内的 Ｍａｃｈ 数有微小波动． 高温高

压爆轰产物经过喷管膨胀, Ｍａｃｈ 数升高, 喷管入

口处 Ｍａ ＝ １．５（ｘ ＝ １． ６ ｍ 处）, 喷管出口处约为

Ｍａ ＝２．３．

（ａ） Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

（ｂ） Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ

图 ９　 斜爆轰模态流场压力云图和沿流线 Ｍａｃｈ数分布
Ｆｉｇ． ９　 Ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ｔｈｅ ＯＤＥ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ

ａｔ ｏｂｌｉｑｕｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

图 １０给出了正爆轰模态（ＮＤＷ）的流场压力云

图和沿流线的 Ｍａｃｈ 数和压力分布． 在正爆轰模态

中, 燃烧室的上壁面后移, 斜爆轰打在燃烧室下壁

面上, 引起边界层分离, 形成分离泡． 分离泡前面

产生斜激波, 激波 ／激波相互作用形成过驱动正爆

５
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轰波． 从图中流线可以看出, 流线与正爆轰波面是

正交的． 经过正爆轰波后, 燃烧室内流动变为亚声

速流动, 经过非定常流动后, 又变为超声速流动．
喷管入口处约为Ｍａ ＝ １．２（ｘ ＝ １．６ ｍ处）, 喷管出口

处约为 Ｍａ ＝ ２．１．
图 １１, １２分别给出了斜爆轰模态和正爆轰模

态的喷管入口截面和出口截面参数分布, 从图中可

以看出, 截面上的参数分布是非常不均匀的． 为了

用理论方法计算喷管产生的无量纲推力, 须给出喷

管入口和出口截面上的静压和Ｍａｃｈ数． 因此, 采用

平均方法计算得到各个参数的平均值, 利用平均值

再计算得到喷管沿流动方向产生的推力． 同时, 将

数值模拟结果进行积分得到推力． 将二者进行比

较, 比较结果见表 １． 注意: 表 １中的推力是沿着喷

管上壁面方向的, 不是水平方向． 推力计算时, 喷

管宽度假定为 １ ｍ．

（ａ） Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

（ｂ） Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ

图 １０　 正爆轰模态流场压力云图和沿流线 Ｍａｃｈ数分布
Ｆｉｇ． １０　 Ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ｔｈｅ ＮＤＥ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ

ａｔ ｎｏｒｍａｌ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

（ａ） Ｉｎｌｅｔ

　
（ｂ） Ｏｕｔｌｅｔ

图 １１　 斜爆轰模态的喷管入口和出口参数分布
Ｆｉｇ． １１　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｎｏｚｚｌｅ ｉｎｌｅｔ ａｎｄ ｏｕｔｌｅｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｏｂｌｉｑｕｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

（ａ） Ｉｎｌｅｔ

　
（ｂ） Ｏｕｔｌｅｔ

图 １２　 正爆轰模态的喷管入口和出口参数分布
Ｆｉｇ． １２　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｎｏｚｚｌｅ ｉｎｌｅｔ ａｎｄ ｏｕｔｌｅｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｎｏｒｍａｌ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

６
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表 １　 理论推力与数值模拟壁面压力积分推力比较
Ｔａｂｌｅ １　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｎｄ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ

ｍｏｄｅ ｐ１ ／ Ｐａ Ｍａ１ Ａ１ ／ ｍ２ ｐ２ ／ Ｐａ Ｍａ２ Ａ２ ／ ｍ２ Ｆｔｈｅｏｒｙ ／ Ｎ Ｆｔｈｅｏｒｙ ／ （ｐ１Ａ１） ＦＣＦＤ ／ Ｎ ＦＣＦＤ ／ （ｐ１Ａ１） ｄｉｓｃｒｅｐａｎｃｙ ／ （％）

ＯＤＷ ２９ ８６３．８ １．３６ ０．０７６ ３ ６ ４４２．６ ２．２６９ ０．１８３ ４ １ ２７４ ０．５６ １ ２９８ ０．５７ －１．７８

ＮＤＷ １３ ０８７．３ １．７６ ０．０７６ ３ ３ ２２１．２ ２．５５ ０．１８３ ４ ６３５ ０．６３ ６１１ ０．６１ ３．２８

　 　 从表 １可以看出, 尽管燃烧室和喷管中的流场

非常不均匀, 但是理论预测结果与数值积分后的推

力吻合得较好, 斜爆轰模态的偏差为－１．７８％, 正爆

轰模态的偏差为 ３．２８％． 在该算例中, 斜爆轰模态

的推力约为正爆轰模态推力的 ２．１２ 倍, 主要是因

为前者喷管入口压力约为后者压力的 ２．２８倍． 这是

因为, 在正爆轰模态中, 由于分离泡的影响, 燃烧

室入口有效流道面积减少, 燃烧气体经过分离泡膨

胀后在喷管入口处静压降低． 图 １３ 给出了正爆轰

模态的燃烧室流场数值纹影局部放大图, 可以看

出, 对于正爆轰模态, 受分离泡影响, 燃烧室流道

面积变小, 形成了气动喉道, 而斜爆轰则不受影响．
喷管入口和出口 Ｍａｃｈ数的不同也会产生一定的影

响, 但是影响很小． 上述结果证明了理论分析的可

靠性．

图 １３　 正爆轰模态燃烧室流场数值纹影图
Ｆｉｇ． １３　 Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｉｎ ｔｈｅ ＮＤＥ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

３　 结论

利用气体动力学等熵膨胀理论对超燃冲压发

动机尾喷管的推力性能进行了理论分析, 得到简化

的无量纲推力计算公式
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理论分析表明, 对于给定的发动机结构, 超燃

冲压发动机喷管入口 Ｍａ ＞ １对提高发动机的推力

是有利的． 提高发动机推力的主要途径是提高燃烧

后的压力． 理论分析结果与数值模拟结果吻合得比

较好, 证明了理论分析结果的可靠性．
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Ｇａｓｅｓ, ２０１８, ３（１）: １２⁃１９（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］ 马凯夫, 张子健, 刘云峰, 等． 斜爆轰发动机流动机

理分析［Ｊ］． 气体物理, ２０１９, ４（３）: １⁃１０．
Ｍａ Ｋ Ｆ, Ｚｈａｎｇ Ｚ Ｊ, Ｌｉｕ Ｙ Ｆ, ｅｔ ａｌ． Ｆｌｏｗ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ
ｏｂｌｉｑｕｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］． Ｐｈｙｓｉｃｓ ｏｆ Ｇａｓｅｓ, ２０１９,
４（３）: １⁃１０（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］ Ｍｅｎｔｅｒ Ｆ Ｒ． ２⁃ｅｑｕａｔｉｏｎ ｅｄｄｙ⁃ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｍｏｄｅｌｓ
ｆｏｒ ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］． ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌ, １９９４, ３２
（８）: １５９８⁃１６０５．

［２８］ Ｊａｃｈｉｍｏｗｓｋｉ Ｃ Ｊ． Ａｎ ａｎａｌｙｔｉｃａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｔｈｅ ｈｙｄｒｏｇｅｎ⁃ａｉｒ
ｒｅａｃｔｉｏｎ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｗｉｔｈ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｔｏ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｃｏｍｂｕｓ⁃
ｔｉｏｎ［Ｊ］． ＮＡＳＡ ＴＰ⁃２７９１, １９８８．

［２９］ 张子健． 斜爆轰推进理论、技术及其实验验证［Ｄ］． 北
京: 中国科学院大学, ２０２０．
Ｚｈａｎｇ Ｚ Ｊ． Ｏｂｌｉｑｕｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｔｈｅｏｒｙ, ｔｅｃｈ⁃
ｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ ｉｔｓ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ［Ｄ］． Ｂｅｉｊｉｎｇ:
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｃｈｉｎｅｓｅ Ａｃａｄｅｍｙ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ, ２０２０ （ ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
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