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的影响
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摘要 本文基于一维分析，探讨了超燃冲压发动机总压恢复与其推力的关系，得出了推力与总压恢

复的具体函数对应关系，证明了推力对总压恢复的一阶导数为正，二阶导数为负，由此证明了在大

总压损失的情况下，发动机推力将会非常迅速地下降。并进一步分析了由边界层抽吸导致的两个结

果：总压恢复提升与流量减小对发动机推力的影响。证明了在发动机性能较差时，边界层抽吸能较

为轻松地提升发动机推力，然而在发动机性能较好时，抽吸效果不大，并极有可能导致推力下降。

关键词 总压恢复，边界层抽吸，发动机推力

术语

A = 面积, m2
ρ = 密度, kg/m2
P = 静压, N/m2
V = 速率, m/s
T = 静温, K
Cp = 定容比热, J/kg·K
R = 气体常数, J/kg·K
γ = 比热比

M = 马赫数

F = 推力, N
= 质量流率, kg/sm&

I = 冲量函数, V + PA, Nm&
f = 油气比

σ = 发动机出口与进口气流总压比

h0 f = 生成焓, J/kg
= 组分 l的质量分数liY

下标

e = 发动机出口

i = 发动机进口

0 = 总

引言

超燃冲压发动机具有大射程、高马赫数巡

航等特点，是在大气层内高超声速飞行的最佳

动力，有望成为空天飞机、高速航空航天飞行

器的动力系统。来流经前体、进气道压缩后，

在燃烧室与燃料混合燃烧，经过膨胀加速，由

尾喷管高速排出，产生推力。在这过程中，以

下几种效应将导致来流做功能力损失 1：1)激波 ，

2）粘性效应，3）传热耗散，4）瑞利损失（运

动中燃烧吸热），5）燃料-空气的掺混，6）流

动状态的不均匀。发动机的推力是巨大的来流

冲压与出口气流冲压之间的一个小量差值，故

要提高发动机的推力，就必须提高出口气流的

做功能力（亦即出口气流的总压恢复）。但要提

高出口气流的总压恢复，有时也会相应带来发

动机结构复杂、重量增加等一系列不利的因素。

因此，究竟总压恢复的提高能带来多大的收益

需要在发动机设计及性能分析时予以评估。

Riggins2 利用数值方法求解了一维分析方程，

发现在总压损失很大的情况下，推力将随总压

下降呈指数式下降。但他没有对推力与总压恢

复的相互函数依赖关系进行深入的探讨。

超燃冲压发动机内部的流动时非常复杂

的，存在着大量激波/边界层干扰导致的边界层

分离。边界层分离将会使得流场结构变得更加

混乱，从而导致额外的流动损失，且燃烧室反

压会沿着边界层分离区上传从而导致进气道不

起动。进气道边界层抽吸是一种流动控制方法，

通过在壁面激波/边界层干扰区域附近布置抽

吸孔或抽吸缝，排出边界层内低动量气流，以

抑制边界层分离，使得剩余的高动量气流能够

抵抗激波导致的高压力梯度或燃烧室的高反

压，从而达到均化流场，提高总压恢复，增强

发动机稳定性的目的。目前，在边界层抽吸方

面已经进行了非常多的研究工作 3-7，主要探讨
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边界层抽吸结构对边界层分离的控制效果。但

实际上，边界层抽吸除了抑制边界层分离外，

同时也能提高出口气流的质量平均总压恢复，

对发动机推力提高有利；但同时边界层抽吸又

导致流量损失，不利于发动机推力性能。则边

界层抽吸是否能提升推力，则要看究竟这两个

因素哪个的影响因子高。假如发动机内流动分

离不需要边界层抽吸控制，进气道边界层抽吸

是否还有利用价值？

本文深入分析了发动机总压恢复及发动机

推力的内在关系，同时在供入定量燃料的前提

下，探索了边界层抽吸对发动机推力的影响，

为发动机的设计及性能分析提供理论指导。

1111 总压特性对超燃冲压发动机推力的影

响分析

1.1 发动机出口气流参数处理

对于超燃冲压发动机，其尾喷管出口气流

是非均匀的，为便于分析，需将尾喷管出口气

流在不损失推力的情况下等效于一均匀气流。

许多情况下我们都采用面积、流量平均等方法，

但实际上这一方式不能保证发动机推力一致。

为此，假设将喷管出口曲线沿轴向延伸一个无

粘流道，见图 1，保证气流在流量、流向动量、

能量守恒，气流参数的一维均匀处理保证了发

动机轴向推力的一致性。

如图 1 所示，1-1′截面为入口截面，3-3′

截面为发动机出口截面，4-4′截面为无粘流道
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出口截面。

图 1 发动机流动控制体示意图

在无粘流道进出口应用质量守恒定律，能

量守恒定律，且联合理想气体状态方程，由发

动机出口的气流参数可求出无粘流道出口的气

流参数。

1.2 量热完全气体假设下发动机推力与总压的

关系

本节将在一维处理的基础上讨论影响超燃

冲压发动机推力的各个因素。为方便讨论，假

设流量捕获率 100%，进出口气流均为量热完全

气体。

在图 1中取控制体 1-2-3-4-4’-3’-1’，沿来流

方向取动量方程，则发动机推力 F
（1）

2 2( ) ( )e e e e i i i iF P V A P V Aρ ρ= + − +
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上式中，由于燃料在燃烧室中燃烧，则出

口气流组分与入口气流必然不同，故其热力学

参数也必然不同。

由流量公式：
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（3）式将 Me
2与 P0e联系了起来，将 Me

2

用 P0e表示代入（2）式中，则 F只是关于 P0e
的函数。

以 P0iAi对推力无量纲化，（2）式转变为：
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（4）

其中σ为发动机总压恢复系数 P0e/P0i，Fnd
为无量纲推力 F/P0iAi。

对于来流气动参数固定的发动机，（4）式

表明推力与进出口面积比、总压恢复σ及马赫数

Me有关。为进一步考察推力对σ的依赖关系，需

将（2）式中的Me
2转换成σ的函数。

结合 ，并将（3）式两边除(1 )e im f m= +& &

以来流总压 P0i ，无量纲化为：
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（5）

结合（4）式与（5）式，显示无量纲推力 Fnd
只与来流马赫数Mi、发动机总压恢复σ、出口与

进口面积比 Ae/Ai，出口与进口总温比 T0e/T0i有
关（T0e/T0i由 f及燃烧效率确定）。

在来流Mi、发动机进出口面积比 Ae/Ai、燃

油当量比及燃烧效率固定条件下，则总温比

T0e/T0i固定，此时 Fnd只是关于总压恢复σ的函

数。在（4）式中将无量纲推力 Fnd对σ 求导，

有
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由（5）式，有
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将式（7）、（ 8）、（ 9）代入（6）式，得到

无量纲推力 Fnd对总压σ的一阶导数：
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由（10）式，可知无量纲推力 Fnd对总压σ的
一阶导数始终大于零，即无量纲推力 Fnd是关于

总压恢复σ的单调增函数，对于进口与出口面积

固定的发动机，在来流参数固定，出流总温不

变（也就是从燃烧室获得的能量为定值）的情

况下，发动机推力完全由其出口气流所对应的

均匀状态总压恢复决定，且总压恢复越高，该

发动机推力越大。

再进一步关注推力随总压恢复的变化规

律，无量纲推力 Fnd对总压恢复σ的二阶导数为
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对超燃冲压发动机，其出口为超音速，出

口马赫数 始终大于 1。由（11）式，在出口eM
马赫数 >1的情况下，无量纲推力 Fnd对总压eM
恢复σ的二阶导数始终小于零。也就是说无量纲

推力 Fnd是关于总压恢复σ的凹函数。结合 Fnd
对总压σ的一阶导数始终大于零的结论可知，Fnd
在σ小时比σ大时变化迅速。

为了对无量纲推力 Fnd与总压恢复σ之间

的函数关系有一个直观的了解，将（4）、（ 5）

式应用于下面的例子：进气道进口马赫数

Mi=5.05，来流为纯净空气，静温 Ti=298K, 发动

机进出口面积比 Ai/Ae=1，来流经进气道压缩后

在燃烧室中与喷入的燃料 H2完全反应。

（4）、（ 5）式中，f、Re及 T0e可直接由反

应式及当量比Φ得到，将进出口气体各组分及燃

料 H2的热力学参数均取为 T=298K时值，且H2

以声速喷入燃烧室。在Φ<1时，来流中 O2并未

完全反应，出口气流为由 O2、N2及 H2O构成的

化合物，图 2为不同Φ值下(对应不同 f、Re及 T0e)
Fnd与σ之间的函数关系：

图 2显示出了无量纲推力Fnd是关于总压恢

复σ的单调增函数及凹函数的规律：在发动机总

压恢复较高的情况下，总压的微小下降对推力

图 2 量热完全气体假设下无量纲推力 Fnd与总压恢复σ的关系（Ai/Ae=1，Mi=5.05）

影响不大，但在总压恢复很低的情况下，推力 将随着总压恢复的下降而急剧降低。对超燃冲
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压发动机，其出口总压是很小的，若能通过对

发动机设计的改进，使得其出口气流所对应的

均匀状态总压能提高一小点，其推力将得到极

大的提升。如图 3，σ=0.2时推力比σ=0.15时推

力大 50%以上，而σ=0.25时推力比σ=0.2是推力

增值小于 20%。而σ=1是在完全理想的情况下

无量纲推力的最大值（需对应到流动完全无损

失及零马赫燃烧），这在现实中是不可能达到

的，本图表示出来只是为了做理论分析。

2.边界层抽吸对超燃冲压发动机推力的

影响分析

进气道边界层抽吸有利也有弊，可以提高

质量平均总压恢复，改善流动不均匀性，使得

燃料在燃烧室内燃烧得更充分，这些措施都能

增加发动机的推力。但同时边界层抽吸又使得

流量系数降低，减小了发动机的推力。所以抽

吸到底是否有利，在何种情况下有利？需要对

其进行深入探讨：

图 3 带抽吸缝发动机流动控制体示意图

如图 3，抽吸将导致流量减少，对该流动控

制体运用动量方程，则此时发动机推力 F为：

（12）
2 2( ) ( )e e e e i i i i bleedF P V A P V A Iρ ρ= + − + +

上式中 Ibleed对应于抽吸缝出口气流对应的

冲压函数。在真实的飞行器中，一般抽吸量都

是比较小的，在文献[4]的实验中，来流流量约为

6400g/s，而抽吸量仅为 30g/s，抽吸率仅为

0.47%。且抽吸排出的气流将排放到发动机与飞

行器机体的间隙中，这些气流将与间隙壁面摩

擦，气流经摩擦最终再排放到大气中时，其相

对于飞行器的速度已经非常的小，所以其冲压

函数 Ibleed可以忽略不计。在下面的分析中，均

采用这个假设，认为 Ibleed=0。
将发动机无抽吸时其无粘流道出口对应气

流均匀状态用下标“a”表示，在此基础上对发动

机进行改造，使其在前端进气道部分进行抽吸

以改善燃烧室内部的燃烧状况，将抽吸后出口

气流状态用下标“b”表示。且设抽吸后流量系数

为抽吸前的φ倍( )，抽吸使得发动机/b am m ϕ=& &

总 压 恢 复 提 升 为 抽 吸 前 的 Ω 倍
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由（2）式，抽吸前状态“a”对应的推力 Fa
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（14）

则抽吸导致的推力增加量
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（15）

在引言中提到过，当解决了燃烧效率这个

问题后，下一步将解决的问题就是如何在给定

定量燃料的情况下产生尽可能大的推力。所以

本文在评价边界层抽吸的作用时，以这样一种

标准来衡量抽吸利弊：抽吸前与抽吸后单位时
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间内喷入燃烧室的燃料量不变，且这些燃料均

能完全燃烧放热。实际上在这一假设下燃烧室

始终为贫油燃烧。

在燃料完全燃烧得情况下，等量燃料放热

是定值，则不论是否有边界层抽吸，气流均相

当于吸入等量的热量，以 Q表示该热量值，则

由能量方程：

无抽吸时控制体能量方程为：
2
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, 0 , (16)

( )
2

(1 )

fuel
pi i pfuel fuel

pe a e a

V
C T Q f C T

f C T

+ + +

= +

抽吸时控制体能量方程为：

（17）

2

0

, 0 ,

( )
2

( )

fuel
pi i pfuel fuel

pe b e b

V
C T Q f C T

f C T

ϕ

ϕ

+ + +

= +

状态“b”总压 P0e,b与马赫数 Me,b的关系由

（3）式决定，即

（18）
,

,

1 1
, 0 , 2 2

0 , 2
, ,

( 1)
2( 1), 2

,

1( ) ( )

1
(1 )

2

e b

e b

e b e bb
e b

e e b e b

e b
e b

R TmP
A M

M
γ
γ

γ

γ
+

−

=

−
× +

 

将（15）式无量纲化，则抽吸后发动机无

量纲推力的减少量由下式表达：

,

,

,

,

( )
1, 2 2

, , ,
0

( )
1, 2 2

, , ,

1
[ (1 ) (1 )

2

1
(1 ) (1 )]

2

e b

e b

e a

e a

e be
a e b e b e b

i i

e a
e a e a e a

AF M M
P Ai A

M M

γ
γ

γ
γ

γ
σ γ

γ
γ

−
−

−
−

−
= Ω + +

−
− + +

 

（19）

将 = 代入（18）式并无量纲化 ，bm& ( ) if mϕ + &

则可得出 Meb由未对该发动机采用抽吸时的总

压恢复σa，抽吸后与抽吸前的总压恢复比Ω，流

量系数比φ，来流马赫数Mi，进出口面积比 Ae/Ai，
采用抽吸时进出口总温比 T0e,b/T0i决定，具体关

系如下式：

,

,

( 1)
2( 1)2

,

( 1)
2( 1), , 0 ,2

,
, 0

1( ) (1 )
2

1
(1 )

2

i

i

e b

e b

i i i
a i

e b e

e b e b e bi
e b

e b i i

M Af M
M A

R T
M

R T

γ
γ

γ
γ

γ
σ ϕ

γ γ
γ

+
−

−

+

−

−
Ω = + +

−
× +

（20）

现在联合（5），（ 20）式对（19）式进行数

值求解，仍然使用上一部分中所用的来流条件。

总压恢复提升值Ω的取值范围为[1，1.1]，
抽吸与无抽吸时流量比φ的取值范围为[0.95，1]，
加入的热量由无抽吸时当量比Φa决定，本例中

Φa=0.8，由于φ的取值范围为[0.95，1]，故采用

边界层抽吸措施后仍有足够 O2使得燃料完全反

应，出口气流为由 O2、N2及 H2O构成的化合物 。

图 4 中，横坐标为抽吸与无抽吸时总压恢

复比Ω，纵坐标为抽吸与无抽吸时出口流量比φ，

云图代表无量纲推力的增加值∆F/P0iAi与无抽

吸时无量纲推力 Fa/P0iAi的比∆F/Fa。而图中黑线

代表的是∆F/Fa =0 的线，这条线将区域分为 2
个区域，其中左下区域代表抽吸使得推力减小，

而右上区域使得推力增加。且离黑线越远，代

表推力增加值越多。

σa =0.06 σa =0.07 σa =0.1

σa =0.15 σa =0.2 σa =0.3
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图 4 量热完全气体情况下不同σa对应的∆F/Fa云图

经过对比可以发现，在给定条件下，当σa
较低时，∆F/Fa >0的范围大。而总压恢复σa越
高，该范围越小。说明在发动机性能较差时，

对该发动机使用边界层抽吸措施能较为容易地

使得发动机推力提升。但若发动机性能较好，

则在对该发动机使用边界层抽吸时，对抽吸缝

的设计要求就比较高了。如图 5 所示，对计算

区域内任一条 x轴的平行线φ=φz，也就是在相同

大小的抽吸量φz的情况下，这条平行线与每一

个σa值所对应的∆F/Fa =0的线均有交点，可以

发现，若σa越大，则交点越靠右，即若σa越大，

则在限定了抽吸量φz的情况下，为使得推力增

加，则这个抽吸缝就必须使得出口气流的总压

恢复提升更多，则此时只要抽吸缝设计得稍微

不好就有可能导致推力降低。例如在上例中，

σa=0.06 时 ，φ=0.98这条线与∆F/F=0对应的线的

交点处Ωz=1.02，即要保证推力不损失，则抽吸

至少须使得总压恢复提升为 1.02×0.06=0.0612。

而当σa=0.2 时，φ=0.98这条线与∆F/F1=0对应的

线的交点处Ωz=1.06，即要保证推力不损失，则

抽 吸 至 少 须 使 得 总 压 恢 复 提 升 为

1.06×0.2=0.212。

下面在量热完全气体的简化情况下证明上

述结论，最后，和上一章节一样，在热完全气

体的情况下检验所得出结论的正确性。

由图 4 可见，对不同的σa值，其所对应的

∆F/Fa =0的线是不同的，在区间[0.95，1]内，任

取一φz值，则直线φ=φz与这些曲线束均有交点。

设直线φ=φz 与σa′对应的∆F/Fa =0 的交点处

Ω=Ωz′，而与σa〞对应的∆F/Fa =0的交点处Ω=Ωz

〞。假设σa〞>σa′，若能证明Ωz〞>Ωz′，则说明

了在总压恢复σa大时对抽吸缝的位置与大小的

要求均比σa小时高。

图5 直线φ=φz与不同σa对应的∆ F/Fa=0的线的交点

由（19）式，∆F/Fa =0的曲线由下式表示：

（21）

,

,

,

,

( )
1, 2 2

, , ,

( )
1, 2 2

, , ,

1
(1 ) (1 )

2

1
(1 ) (1 )

2

e b

e b

e a

e a

e b
z e b e b e b

e a
e a e a e a

M M

M M

γ
γ

γ
γ

γ
γ

γ
γ

−
−

−
−

−
Ω + +

−
= + +

在限定了φ值后，且σa〞>σa′时，若要证明Ωz

〞>Ωz′，则只需要证明在由（20）与（21）式决

定的σa，Ωz，φ的关系中，当φ为定值时，有

，则我们所需要的结论就得到了证明。0z

a

d
dσ
Ω

>

令 ，

( 1)
1 2( 1) , 0 ,2( ) (1 )

2 2 0

i
R TA e b e bi i iik f M Mi iA R Te e i i

γ
γ γγ

ϕ
γ

+
−

− −
= + +

则在φ为定值，来流参数固定，进出口面积比固

定的情况下，k为定值，则由（20）式，有：

（22）

,

,

( 1)
2( 1), 2

,
,

11 1 (1 )
2

e b

e be b
z e b

a e b

k M
M

γ
γγ

σ

+

−−
Ω = +

将（21）式代入（22）式消去Ωz，得：

（23）

,

,
( )

1, 2 2
, , ,

1
, 2 22

, , ,
,

1
(1 ) (1 )

2

11 (1 ) (1 )
2

e a

e ae a
a e a e a e a

e b
e b e b e b

e b

M M

k M M
M

γ
γγ

σ γ

γ
γ

−
−

−

−
+ +

−
= + +

（23）式联合（9）式，得

（24）

,

,
( )

1, 2
,

,
2 3

, , 2 2
,2

,

1
(1 )( ) 2

1 1
(1 )

2

e a

e ae a
e a

e b

e b e ba
e b

e b

Md M
Md

k M
M

γ
γγ

γσ

−
−

−

−
+

=
− −

+

（22）式联合（24）式，得

（25）

2 2
, , , ,

2
, ,(1 )

e b e b e a e az z

a a e a e a

M Md
d M

γ γ
σ σ γ

−Ω Ω
=

+
将（21）式代入（20）式，有
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（26）

,

,

,

,

,

,

( )
1, 2 2

, , ,

( )
1, 2 2

, , ,

( 1)
2( 1)2

,

( 1)
2( 1), , 0 ,2

,
, 0

1
(1 ) (1 )

2
1

(1 ) (1 )
2

1
( ) (1 )

2

1
(1 )

2

e a

e a

e b

e b

i

i

e b

e b

e a
e a e a e a

a

e b
e b e b e b

i i i
i

e b e

e b e b e bi
e b

e b i i

M M

M M

M Af M
M A

R T
M

R T

γ
γ

γ
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γ
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γ
γ

γ
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σ
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−
−

−
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+
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（26）式联合（5）式并化简，有
1

, ,2 2 2 2
, , , , ,

,
1

, ,2 2 2 2
, , , , ,

,

, 0 ,

, 0 ,

(1 )[ ( )]
1 2

(1 )[ ( )]
1 2

( )
(27)

1 (1 )

e a e a
e a e a e a e a e a

e a

e b e b
e b e b e b e b e b

e b

pe b e b

pe a e a

M M M

M M M

f C Tf
f f C T

γ γ
γ γ

γ
γ γ

γ γ
γ

ϕϕ

−

−

+ +
−

+ +
−

++
=

+ +

（16）式减去（17）式并化简，有

, 0 , , 0 , 0( ) (1 ) ( 1) 0pe b e b pe a e a pi if C T f C T C Tϕ ϕ+ − + = − <

(28)
故对（27）式，有

1
, ,2 2 2 2

, , , , ,
,

1
, ,2 2 2 2

, , , , ,
,

(1 )[ ( )]
1 2

1
(1 )[ ( )]

1 2

e a e a
e a e a e a e a e a

e a

e b e b
e b e b e b e b e b

e b

M M M

M M M

γ γ
γ γ

γ
γ γ

γ γ
γ

−

−

+ +
−

<
+ +

−
（29）

令 ，若令

1
2( , ) (1 )[ ( )]

1 2
gf g g g γ

γ
γ

−
= + +

−
， 则 （ 29 ） 式 可 表 示 为

2g Mγ=

<1。
2

, , ,

2

, , ,

( , )

( , )

e a e a e a

e b e b e b

f M

f M

γ γ

γ γ

（30）

32
2

2

(1 ) [ ]
2( 1) 1 2

f g g ggγ
γ γ γ

−∂ +
= +

∂ − −

（31）

32 2
2( 1) [ ]

2( 1) 1 2
f M gg
g

γ γ
γ γ

−∂ −
= +

∂ − −
对超燃冲压发动机，其出口为超音速，出

口马赫数 始终大于 1。则 >0， >0，eM
f
γ
∂
∂

f
g
∂
∂

一般来说，抽吸后出口气流比热比γe,b比无抽吸

时 出 口 气 流 比 热 比 γe,a 小 ， 如 果

，则有 >1，2 2
, , , ,e b e b e a e aM Mγ γ≤

2
, , ,

2
, , ,

( , )
( , )

e a e a e a

e b e b e b

f M
f M
γ γ
γ γ

这 与 （ 38 ） 式 矛 盾 ， 故 必 有

。
2 2

, , , ,e b e b e a e aM Mγ γ>

则由（25）式， 始终成立。
( ) 0z

a

d
dσ
Ω

>

则有如下结论：在限制了抽吸流量后，欲

使得发动机无量纲推力至少降低，则一个具体

的无抽吸时总压恢复值σa对应于一个抽吸导致

的总压恢复比Ωz，这个Ωz值使得采用抽吸措施

后发动机推力增加值∆F=0。当抽吸导致的抽吸

后与抽吸前的总压恢复比Ω>Ωz时，抽吸使得推

力增加。当总压恢复σa越小时，Ωz越小，而σa
越大，Ωz越大，即要保证∆F≥0越困难。

所以在发动机性能较差时，也就是其出口

总压恢复较小时，抽吸既可以使得发动机内部

流场变好，使得进气道能为燃烧室提供更好的

高品质流场，使得燃料在燃烧室能更好地燃烧，

并且通过抽吸，气流在燃烧室吸收相同热量时

可以产生比不抽吸更大的推力。但若发动机性

能已经不错，此时发动机出口流场总压恢复较

高，抽吸导致的总压恢复提升所带来的推力增

加不能补偿流量损失所带来的推力损失，所以

如果进气道提供的流场能满足燃烧室对流场均

匀度的要求，此时最好不要采用抽吸。

结论

本文分析了发动机推力与总压恢复的关

系，并讨论了边界层抽吸对发动机推力的影响，

主要得出了如下两个结论：

1）对于进口与出口面积固定的发动机，在来流

参数固定，出口气流总温不变（也就是从燃

烧室获得的能量为定值）的情况下，发动机

推力完全由其出口气流所对应的均匀状态

总压恢复决定，且推力对总压恢复的一阶导

数为正，二阶导数为负，则说明在较大总压

损失的情况下，发动机性能下降将非常迅

速，而在发动机性能较好时，出口气流总压

的微小变化对发动机推力影响不大。

2）对发动机采用边界层抽吸措施时，发动机性

能对抽吸的效果影响非常显著。在发动机性

能较差时，抽吸能产生很好的效果，且能比
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较轻松地提升发动机的推力。而在发动机性
能较好时，抽吸作用并不明显，且只要抽吸
措施稍有不当就可能导致推力下降。
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THETHETHETHE INFLUENCEINFLUENCEINFLUENCEINFLUENCE OFOFOFOF TOTALTOTALTOTALTOTAL PRESSUREPRESSUREPRESSUREPRESSURE ANDANDANDAND BOUNDARYBOUNDARYBOUNDARYBOUNDARY LAYERLAYERLAYERLAYER BLEEDINGBLEEDINGBLEEDINGBLEEDING
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(Hypersonic Research Center CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China)

(Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China)

AbstractAbstractAbstractAbstract This paper bases on one-dimensional assumption, discusses the relationship between scramjet thrust

and its total pressure ratio across the engine. The general and analytical relationship between performance and
overall total pressure ratio is described, from which we proved that the first order derivative of thrust on the total
pressure ratio is always positive, and the second order derivative is always negative. This result reveals that

under the condition of large total pressure losses, the thrust decreases significantly with the total pressure ratio.
Boundary layer bleeding in the hypersonic inlet leads to two consequences—the total pressure ratio increases
and the mass flow rate decreases, the influences of these two consequences on the performance of a scramjet

engine is analyzed. And we concluded that if a scramjet engine has large total pressure decrease, then boundary
layer can easily improve the engine performance, but if the engine already has a good performance, then
boundary will hard to play a role, and it may decreases the thrust easily.

KKKKeywordseywordseywordseywords total pressure ratio, boundary layer bleed, thrust
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