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摘要　斜爆轰发动机和激波诱导燃烧冲压发动机在高马赫数吸气式发动机中具有重要应用前景, 但是斜爆轰

发动机是否具有足够大的净推力, 还是一个未知的问题, 因此需要对高马赫数冲压发动机的推进性能以及提高

推力的方法进行理论研究. 本文主要分为 3部分. 第 1部分理论研究了超燃冲压发动机中的爆燃波和爆轰波的

传播特性. 保证发动机稳定燃烧是提高推力的前提. 通过对爆燃波和爆轰波传播特性研究, 得到了影响发动机

燃烧稳定性的关键参数和物理规律. 第 2部分研究了发动机处于热壅塞临界状态下的燃烧规律和推力特性. 在

临界状态下, 燃烧室入口气流速度正好等于爆轰波传播速度, 二者处于平衡状态, 这是发动机推进性能的理论

上限. 第 3 部分研究了提高高马赫数超燃冲压发动机推力的理论方法. 对于高马赫数冲压发动机, 燃烧室入口

气流速度远远大于爆轰波的传播速度, 这部分速度差就是提高推力的理论空间. 对于马赫数 Ma ≥ 12的超燃冲

压发动机, 理论上燃烧产生的爆燃波或激波不会引起发动机不起动, 因此可以通过进一步添加燃料和氧化剂的

方法来提高其推力. 理论分析结果表明, 对于高马赫数超燃冲压发动机, 不但燃烧流场是容易稳定的, 而且可以

有很多方法来进一步提高推力.
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Abstract     The oblique detonation engines and shock-induced combustion ramjets have been proved to be practicable
for high flight Mach number air-breathing engines in recent years. However, whether the oblique detonation engines and
shock-induced combustion ramjets have enough thrust or not is unknown yet. In this paper, the combustion
characteristics and propulsive performance of scramjets are discussed theoretically. Firstly, the mechanism of engine
unstart of scramjets is discussed from the point of view of shock/shock interaction and deflagration-to-detonation
transition. The results show that engine unstart process is very similar to the deflagration-to-detonation transition process.
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In the combustor of scramjets, the maximum velocity of the deflagration wave is very close to the detonation velocity.
Therefore, the C-J detonation velocity is defined as the stable operation boundary of scramjets. Secondly, the formula of
thrust produced by the divergent nozzle is put forth and key parameters influencing thrust are obtained. According to the
thrust formula, supersonic combustion is beneficial for increasing the thrust. The main way to increase the thrust is to
increase the pressure of combustion products. The propulsive performance of scramjets is theoretically analyzed by using
C-J detonation theory, which is the critical condition when the engine is thermally choked. Finally, the theoretical method
to increase the thrust is discussed. For high flight Mach number scramjets Ma ≥ 12, the velocity in the isolator is much
faster than the C-J detonation velocity in the combustor and the problem of engine unstart disappears. Therefore, extra
fuel and oxidizer can be injected into the combustor to increase the thrust further as long as the shock wave generated by
the high pressure combustion products is slower than the air velocity in the isolator. The theoretical results agree well
with the existing experimental and numerical results, which can be used as a baseline for the development of high Mach
number scramjets.

Key words    high flight Mach number scramjets, oblique detonation engines, shock-induced combustion ramjets,
supersonic combustion, the method to increase the thrust

 

引言

超燃冲压发动机从空气中汲取氧气, 不需要携

带氧化剂, 可以降低起飞重量, 被认为是非常具有发

展潜力的吸气式动力之一. 经过 60 多年的研究, 超
燃冲压发动机取得了很大的进展, 已经进入工程实

践阶段[1-3]. 超燃冲压发动机在将来的可重复使用、

天地往返运输系统中也将发挥重要的作用[4-5]. 除此

之外, 近些年的研究还证明, 斜爆轰模态和激波诱导

燃烧模态在高马赫数超燃冲压发动机中具有工程可

行性[6].
对于超燃冲压发动机, 首先要保证超燃流场的

稳定性, 其次是要有足够大的净推力, 这是两个“卡
脖子”难题[3]. 超燃冲压发动机的不起动问题一直是

一个没有很好解决的燃烧和气体动力学难题. 德国

宇航中心在 HEG 激波风洞上开展了 HyShotII 模型

的试验研究[7-10]. 模拟了飞行马赫数 7.5 的状态, 燃
料是氢气 .  燃烧室入口的速度和静温分别为

1720 m/s 和 1350 K. 在当量比为 0.5 时隔离段内出

现上传激波, 在当量比为 1.0时发动机发生不起动现

象, 上传激波的相对速度约为 300 m/s.
中国空气动力研究与发展中心在直联台上开展

了氢气燃料超燃冲压发动机试验研究[11]. 驻室温度

和压力分别为 950 K 和 0.82 MPa, 隔离段内的马赫

数为 2.0. 在当量比为 0.23 和 0.3 时, 燃烧产生的激

波串进入隔离段. 他们还开展了乙烯燃料超燃冲压

发动机试验 ,  同样观察到相同的现象 [12-13] .  日本

JAXA 开展了 RBCC 发动机的试验研究, 在试验中

观察到了发动机不起动现象和振荡燃烧现象[14]. 他
们的试验结果表明, 发动机不起动主要是由于热壅

塞引起的, 而不是边界层分离. 即使在试验中采用了

边界层抽吸技术, 将边界层抽吸得非常干净, 依然发

生了发动机不起动现象.
美国空军开展了超燃冲压发动机试验研究和数

值模拟研究[15-18]. 他们采用燃烧室下游空气节流技

术来强化燃烧. 隔离段内气流的温度、压力和速度

分别为 560 K，33.23 kPa 和 1045 m/s. 空气质量流

量和马赫数分别为 0.757 kg/s和 Ma = 2.2, 燃料为乙

烯. 在试验中, 随着当量比的增加, 激波串向上游传

播并发生了不起动现象. 引起燃烧不稳定的机理包

括喷嘴/火焰相互作用、激波/火焰相互作用、激波/
火焰/对流/声学相互作用等. Sun等[19] 在直联台上开

展了超燃冲压发动机试验研究, 马赫数为 2.1, 总温

为 846 K, 燃料为乙烯. 试验中观察到了回火现象, 这
种回火现象与爆燃波转爆轰波过程 (deflagration-to-
detonation transition, DDT)非常相似.

近些年, 澳大利亚开展了氢燃料 HIFiRE超燃冲

压发动机在高马赫数下的试验研究[20-23]. 试验结果

表明, 在高马赫数下, 发动机不起动现象得到很大改

善. 对于飞行马赫数 7.5 的 HIFiRE 发动机, 在当量

比为 0.48 ~ 0.84的范围内, 燃烧流场是稳定的, 获得

了明显的压升. 在当量比为 1.0 时发生不起动现象,
但是如果在保持总当量比不变的前提下, 将燃料改

为进气道和燃烧室两点分散喷注, 发动机会保持稳

定. 对于M12 REST, 飞行马赫数为 12, 在当量比为 1.26
时, 发动机仍然保持稳定, 没有发生不起动现象[23].
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Urzay[24] 在综述文章中指出, 发动机的不起动

问题一直没有研究清楚, 这与燃料的喷注和燃烧过

程密切相关. Chang 等[25] 对发动机不起动的机理、

检测和控制方法的最新研究进展进行了综述. Im 和

Do[26] 给出了发动机不起动机理的综述. 因此, 利用

理论方法研究发动机不起动机理对于超燃冲压发动

机的发展至关重要. 本文采用理论方法对发动机不

起动机理进行了分析, 分析了爆燃波和爆轰波的传

播机理, 提出了发动机稳定燃烧边界. 在保证稳定燃

烧的基础上, 分析了发动机的推进性能, 提出了进一

步提高高马赫数超燃冲压发动机推力的理论方法. 

1     发动机不起动机理的理论分析

发动机不起动过程主要由两个不同的机理引

起, 一是边界层分离引起的激波/边界层相互作用形

成马赫干, 二是主流无黏区的同向运动的激波串通

过透射形成强度更大的激波. 激波/边界层相互作用

的发展变化过程是缓慢的, 只要主流区保持稳定, 马
赫干不向上游传播, 就不会引起发动机的不起动. 引
起发动机突然不起动的主要机理是在热壅塞的临界

条件下, 主流区的流场变得不稳定, 激波强度大于隔

离段内的气流马赫数, 导致激波上传, 这一过程主要

由激波/激波相互作用引起. 激波/激波相互作用过程

是瞬态的和非线性的, 类似爆轰波的 DDT 过程. 线
性稳定性理论无法解释发动机的不起动过程[27]. 图 1
给出了超燃冲压发动机燃烧室内流动的物理模型.
在燃烧室内有可能形成爆燃波 ,  也有可能通过

DDT 过程形成爆轰波, 本研究的目的就是寻找爆燃

波强度的理论解.
爆轰波的 DDT过程有 100多年的研究历史, 是

燃烧学和爆轰学的重要基础理论问题[28-33]. 自然界

中的绝大多数爆轰波都是由 DDT过程引起的. 在试

验中, 当爆燃波的传播速度达到大约 40% ~ 60% C-
J爆轰波速度 (DC-J)时, 就会发生 DDT过程, 爆燃波

突然转变成爆轰波. 这一临界速度接近燃烧产物的

声速, 是爆燃波的理论最大传播速度, 称为 C-J 爆
燃波或准爆轰波. Liu等[34] 对 DDT过程开展了理论

研究, 提出了预测 DDT 过程临界状态的理论公式,
如下

6M2
1

M2
1 +5

=
7M2

C-J
6

T1

T0
(1)

式中, M1 是 DDT 过程 C-J 爆燃波的临界马赫数,
MC-J 是预混气体的 C-J 爆轰波马赫数, T0 是等容燃

烧总温, T1 是预混气体的初始温度, 其中 M1, MC-J,
T0, 均与燃料类型及当量比有关.

从式 (1)可以看出, 对于给定的爆轰预混气体和

初始条件, MC-J, T0 和 T1 3 个参数都是已知常数, 因
此, C-J 爆燃波的最大传播马赫数 M1 也是常数, 具
有唯一解. 当爆燃波的传播速度达到这一临界状态

时, 就会发生 DDT 过程, 形成爆轰波. 式 (1) 具有

3个重要性质: 一是当 M1 = MC-J = 0时, 公式依然成

立; 二是 C-J爆轰波马赫数 MC-J 要按照物理取值, 不
能任意取值, 如果 MC-J > 6, 爆燃波的传播马赫数

M1 就会变成负数, 这是非物理的; 三是当初始温度

T1 非常高时, T1/T0 ≈ 1, 此时 M1 ≈ MC-J ≈ 1, 意味着在

高温状态下, 爆轰波、爆燃波和压缩波的热力学性

质趋于一致. 这 3条性质保证了式 (1)是物理的.
Valiev 等[35-36] 提出了爆轰波 DDT 过程的工程

经验公式, 见式 (2), 其中 (uC-J)detonation 与燃料类型及

当量比有关. 从式 (2) 可看出, C-J 爆轰波的传播速

度和 C-J 爆燃波传播仅相差了一个比例系数, 该比

例系数是燃烧产物比热比的函数

(uC-J)deflagration ≈
γ(γ−1)+2(γ+1)

2(γ+1)2 (uC-J)detonation (2)

利用式 (1)和式 (2), 对初始压力 0.1 MPa、初始

温度 300 K、不同当量比下的 H2/Air 混合气体的

DDT 过程进行了计算, 在式 (2) 中假设燃烧产物的

比热比为 γ = 1.36, 计算结果见图 2. 从图中可以看

出, 这两个公式得到的结果吻合得比较好. C-J 爆燃

波的传播速度约为 40% ~ 60% DC-J, 接近燃烧产物

的声速 . 理论预测结果与实验结果吻合得也比较

好[29-31].
上面的结果只给出了初始温度为 300 K的爆燃

波的传播特性. 但是, 超燃冲压发动机燃烧室入口气

 
fuel

mixture

fuel

air

deflagration

flame holder 
图 1   发动机燃烧室物理模型

Fig. 1    Physical model of a combustor
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流的温度非常高, 远远高于 300 K, 高温下的爆燃波

的传播特性还没有相关研究结果. 利用式 (1)可以预

测高温下的爆燃波传播特性. 图 3 给出了氢气/空气

混合气体初始温度分别为 1000 K和 1500 K的计算

结果. 从图中可以发现一个非常重要的物理机理, 高
温下 C-J 爆燃波的传播速度非常快, 接近 C-J 爆轰

波的传播速度, 尤其是在低当量比的情况下. 这一研

究结果表明, 在超燃冲压发动机燃烧室内, 由于爆燃

波的传播速度非常快, 非常接近爆轰波速度, 因此爆

燃波和爆轰波没有明显的界限. 爆燃波的传播是不

稳定的, 其传播速度无法预测和控制. 但是, C-J爆轰

波的传播速度是稳定的, 有理论解. 因此, 有必要将

C-J 爆轰波定义为超燃冲压发动机稳定燃烧安全边

界, 只要隔离段内气流速度大于 C-J 爆轰波的传播

速度, 理论上爆燃波就不会上传, 就不会引起发动机

不起动.
为了验证上述理论分析结果的准确性, 本文开

展了一维数值模拟研究, 研究了氢气/空气混合气体

爆轰波和爆燃波在不同初始温度下的传播特性. 物
理模型、数值方法以及算例验证详见参考文献 [37-
39]. 对当量比为 1.0的 H2/Air混合气体, 采用一步总

包化学反应模型来模拟爆轰波的传播过程[37-39]. 通
过高温高压来点燃 C-J 爆轰波, 通过改变活化能来

使 C-J爆轰波解耦, 得到 C-J爆燃波.
图 4 给出了初始温度分别为 300 K 和 1000 K

的爆轰波和爆燃波的数值模拟结果, 同时还用水平

虚线标出了理论公式 (1)预测的结果. 从图上可以看

出, 在初始温度为 300 K的状态下, 随着活化能的不

断增加, 爆轰波解耦并衰减成爆燃波, C-J 爆燃波的

最大传播速度约为 50% 爆轰波传播速度, 理论结果

与数值模拟结果吻合很好. 对于初始温度为 1000 K
的状态, 随着活化能的增加, 爆轰波是非常难解耦的,
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图 2   不同当量比下的 C-J爆轰波速度、C-J爆燃波速度和声速的比较

Fig. 2    Comparison of C-J detonation velocity, C-J deflagration velocity
and sound velocity of H2/Air mixture at 0.1 MPa and 300 K
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图 3   不同初始温度 T1 下的 C-J爆轰波速度和 C-J爆燃

波速度的比较

Fig. 3    Comparison of C-J detonation and C-J deflagration velocity of
H2/Air mixture at different initial temperature T1
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图 4   不同初始温度 T1 下的 C-J爆轰波速度和 C-J爆燃波

速度的数值模拟结果

Fig. 4    Numerical results of C-J deflagration velocity of H2/Air mixture
at different initial temperature T1
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在理论值附近剧烈振荡 (图中绿色线); 随着活化能

的继续增加, 爆轰波解耦并衰减成爆燃波, 但是爆燃

波是不稳定的, 又重新起爆到爆轰波状态 (图中紫色

线). 一维数值模拟结果与理论分析结果定量一致,
表明理论分析结果是正确的.

发生这种现象的机理是, 在不同的初始温度下,
爆轰波的传播速度是基本保持不变的. 对初始温度

300 K,  爆轰波传播马赫数为 4.85;  对初始温度

1000 K, 爆轰波传播马赫数是 2.56. 根据经典激波动

力学理论可知, 强度越高的激波越难形成, 越容易衰

减; 强度越低的激波越容易形成, 越不容易衰减. 所
以, 在初始温度非常高的环境下, 比如斜爆轰发动机

或旋转爆轰发动机燃烧室内, 爆轰波一旦形成, 是比

较容易自维持传播的, 即使解耦了, 也很容易再次

点燃.
上面对发动机不起动机理的理论分析结果可以

用国内外超燃冲压发动机的试验结果来进行验证.
表 1 给出了国内外近 10 年的具有代表性的试验结

果的汇总. 从表 1 可以看出, 当发动机起动时, 隔离

段内的气流速度大于相应的 C-J 爆轰波速度; 当发

动机不起动时, 隔离段内的气流速度小于等于相对

应的 C-J 爆轰波的传播速度. 对于 Case7, 隔离段内

的气流速度是 2500 m/s, 大于 C-J 爆轰波的理论最

大传播速度 1950 m/s, 因此在当量比为 1.26 的状态

下, 发动机仍然是起动的. 这些试验结果证明了理论

分析结果的正确性. 可见, 随着当量比的增加, 爆燃

波的速度不断增加 ,  一旦发生热壅塞 ,  就会发生

DDT 过程. 如果隔离段内的气流速度小于或者等于

爆轰波的传播速度, 爆轰波就会向隔离段上游传播,
引起发动机不起动现象. 因此, 基于理论研究结果,
本研究将 C-J爆轰波定义为超燃冲压发动机稳定燃

烧理论边界.
  

表 1   国内外超燃冲压发动机试验结果汇总

Table 1    Summary of some typical scramjets experimental results

Cases Fuel Velocity in isolator/(m·s−1) Unstart equivalence ratio Detonation velocity/(m·s−1) References

1 H2 1720 0.5 1635 [7-10]

2 H2 1000 0.10 985 [11]

3 C2H4 1000 0.32 1133 [12-13]

4 C2H4 1060 0.39 1434 [15-16]

5 C2H4 900 0.21 1139 [19]

6 H2 1750 0.48 1612 [20-22]

7 H2 2500 1.26 (start) 2039 [23]

 
 

2     超燃冲压发动机推进性能理论分析

超燃冲压发动机的推力增益主要由扩张喷管产

生. 韩信等[40] 对超燃冲压发动机的尾喷管推力增益

进行了理论分析, 得到了计算推力的理论公式, 如下

F
p1A1

= 0.657 8Ma1.533 9
1 ln

Ma2

Ma1
(3)

式中, F 是推力, p1 和 A1 分别是燃烧室出口或喷管

入口的压力和面积, Ma1 是燃烧室出口或喷管入口

的马赫数, Ma2 是喷管出口马赫数. 从式 (3)可看出,
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图 4   不同初始温度 T1 下的 C-J爆轰波速度和 C-J爆燃波

速度的数值模拟结果 (续)

Fig. 4    Numerical results of C-J deflagration velocity of H2/Air mixture
at different initial temperature T1 (continued)
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决定喷管推力的 4 个关键参数分别是: 燃烧室出口

压力、燃烧室出口面积、燃烧室出口马赫数和喷管

尺度. 公式中的最后一项 ln(Ma2/Ma1)代表的是喷管

尺度的影响. 式 (3) 表明, 超声速燃烧对提高发动机

推力是有益处的, 提高发动机推力的主要途径是提

高燃烧产物的压力.
在实际飞行过程中, 随着飞行马赫数的改变, 发

动机喷管尺度是固定不变的, 而燃烧室出口马赫数

Ma1 是变化的. 利用式 (3)分别对 A2/A1=5, 10, 15, 20,
25的无量纲推力进行求解, 结果见图 5. 从图 5中可

以看出几个明显的物理规律. 首先, 对于固定的喷管

面积膨胀比, 无量纲推力随着入口马赫数 Ma1 的增

加而增加, 这是因为在燃烧产物静压相同的前提下,
更高的马赫数对应更高的总压. 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. 继续增大喷管面积比, 无量纲

推力增加不大, 反而会增加发动机重量.
图 6 给出了超燃冲压发动机、C-J 爆轰发动机

和斜爆轰发动机燃烧室的流场示意图. 根据式 (3)的
理论分析结果可知, 无论采用哪一种燃烧模态, 发动

机的推力增益最终都取决于燃烧室出口压力和马赫

数. 对于超燃和斜爆轰模态, 燃烧产物的状态一般没

有理论解, 需要进行数值模拟和试验测量. 但是, 对
于图 6(c)和图 6(d) 所示的 C-J爆轰发动机和斜爆轰

发动机模态, 爆轰产物的状态有理论解, 因此可以利

用 C-J 爆轰理论来分析其燃烧特性和推力性能, 获
得影响发动机稳定燃烧和推进性能的关键参数和物

理规律.
将发动机燃烧过程模化为 C-J 爆轰波过程, 分

析了发动机在这种临界状态下的燃烧规律和推进性

能. 选取 H2 , CH4 , C3H8, C8H18 4 种燃料, 分别讨论

燃烧室入口静温、当量比和燃料类型对爆轰波速度

和压比的影响. 爆轰波的热力学状态采用基于化学

平衡原理的方法计算得到. 爆轰波速度决定燃烧稳

定性, 压比决定发动机的推力. 图 7给出了初始温度

为 300 K 的不同当量比下的爆轰波传播速度. 从图

中可以明显看出, 当量比对爆轰波传播速度的影响

非常大. 在当量比为 ER = 1.0时, H2/Air的爆轰波速
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图 5   无量纲推力与喷管入口马赫数的关系

Fig. 5    Relationship between dimensionless thrust and inlet
Mach number of nozzles
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图 6   超燃冲压发动机、C-J爆轰发动机和斜爆轰发动机示意图

Fig. 6    Schematic of scramjets, C-J detonation engine and oblique
detonation engine

 

1.00.2 0.4
ER
0.6 0.8

1000

1200

D
C

-J
/(m

·s
−1

)

1400

1600

1800

2000

C8H18/Air
C3H8/Air
CH4/Air
H2/Air

 
图 7   初始温度 300 K下不同当量比的 C-J爆轰波传播速度

Fig. 7    C-J detonation velocity under different equivalence
ratio at 300 K
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度为 1979 m/s, 而 C3H8/Air的爆轰波速度为 1800 m/s.
碳氢燃料的传播速度普遍比氢气低 100 ~ 300 m/s,
表明碳氢燃料超燃冲压发动机的燃烧流场更容易稳

定. 在发动机工作时, 已知隔离段内的气流速度, 利
用 C-J 爆轰理论可以计算得到最大临界当量比. 如
果实际工作时的当量比大于该临界值, 发动机就会

面临着不起动的危险.
图 8给出了在当量比为 1.0的状态下, 初始温度

对爆轰波传播速度的影响. 从图可以看出, 初始温度

对爆轰波的传播速度影响不大. 对 H2/Air 混合气体,
在 300 K 和 1500 K 下, 爆轰波的传播速度分别为

1979 m/s 和 1830 m/s, 速度降低了 149 m/s. 对碳氢燃

料/空气混合气体, 在 300 K和 1500 K下的爆轰波传

播速度分别为 1800 m/s 和 1736 m/s, 速度仅降低了

63 m/s. 研究结果表明, 燃烧室入口静温的变化对爆

轰波传播速度影响不大, 而且随着温度的升高, 爆轰

波的传播速度略微降低, 对维持发动机的稳定燃烧

有利.
接下来研究初始静温和当量比对不同混合气体

燃烧压比的影响. 图 9给出了当量比为 1.0的不同初

始温度下的爆轰波的压比. 从图中可以看出, 燃烧室

入口初始温度对压比的影响非常显著. 对 H2/Air 混
合气体, 在 300 K 和 1500 K 下的压比分别为 15 和

2.93; 对 C3H8/Air 混合气体, 在 300 K 和 1500 K 下

的压比分别为 17.48和 3.59. 根据式 (3), 压比直接影

响发动机的推力. 因此, 为了提高发动机的推力, 在
保证正常点火的前提下, 燃烧室入口气流的静温要

尽可能低. 从图 9上还可以看出, 碳氢燃料发动机的

燃烧压比比氢气燃料要高 25% 左右, 表明碳氢燃料

具有更大的推力.

图 10 给出了静温分别为 1000 K 和 1500 K 条

件下的压比随当量比变化的关系曲线. 计算结果给

出了两个重要机理. 第一点是, 在低当量比状态下,
氢气和碳氢燃料的燃烧压比的差别非常小; 在高当

量比状态下, 二者的差别变得显著. 在当量比为 1.0
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图 8   不同初始温度下 C-J爆轰波传播速度

Fig. 8    C-J detonation velocity under different static temperature
at ER = 1.0
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图 9   不同初始温度下的 C-J爆轰波的压比

Fig. 9    Pressure ratio under different static temperature at ER = 1.0
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图 10   不同初始温度下的 C-J爆轰波压比

Fig. 10    Pressure ratio under different ER at 1000 K and 1500 K
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的状态下 , C8H18/Air 的压比比 H2/Air 的压比高

25% 左右, 意味着碳氢燃料发动机可以产生更大的

推力. 第二点是, 曲线的变化规律不同. 对于 H2/Air
混合气体, 在低当量比下斜率非常大, 当 ER > 0.6时,
斜率开始变小, 随着当量比的继续增加, 压力不再明

显增加, 表明推力不再增加. 因此, 对于氢气有一个

优化的当量比, 大约在 ER = 0.5附近, 此时发动机的

推力性能和燃油经济性最好. 碳氢燃料的曲线与氢

气的截然不同, 随着当量比的增加, 压比近似线性增

加, 因此, 碳氢燃料发动机在当量比为 ER = 1.0附近

推力最大.
除了 C-J 爆轰波外, 还对如图 6(d) 所示的斜爆

轰波的燃烧特性开展了二维数值模拟研究, 数值算

法参考文献 [47], 分别研究了飞行马赫数为 9 ~ 12
的飞行状态. 假设来流是当量比为 1.0的预混的氢气/
空气混合气体, 经过两道均为 9°的楔面压缩后, 再
经过一道 18°的斜劈压缩, 形成斜爆轰波. 表 2 给出

了不同飞行马赫数下, 来流经过两道斜劈压缩后的

进气道出口参数 (Ma1, T1) 以及斜爆轰后的爆轰参

数 (p2/p1, Ma2, βODW). 图 11 给出了斜爆轰波的温度

云图.
从表 2和图 11可以看出, 混合气体经过斜激波

压缩后, 经过一定长度的诱导区后, 最终形成斜爆轰

波. 随着飞行马赫数的升高, 诱导区的长度变短, 斜
爆轰波角度变小. 对于 C-J斜爆轰波, 斜爆轰产物都

是超声速的, 斜爆轰产物的压比约为 8倍. 这一结果

与 C-J 爆轰波的理论分析结果一致 (见图 9), 这也

是 C-J 爆轰能够产生的最高压比. 如果将斜劈角度

进一步增大, 会形成过驱的斜爆轰波, 但是在斜劈后

很快衰减为 C-J 斜爆轰波, 斜劈反而会产生更大的

阻力. 因此, 斜爆轰发动机保持在 C-J斜爆轰状态附

近运行是经济的. 根据表 2的数值模拟结果和式 (3),
就可以从理论上来预测 C-J 斜爆轰发动机的推力

性能.
 

3     提高高马赫数超燃冲压发动机推力的理

论方法

根据已有的研究结果[41-47], 在忽略边界层以及

流道面积变化等影响因素的条件下, 当超燃冲压发

动机隔离段内的气流速度大于相应的 C-J爆轰波传

播速度时, 爆轰波一定不会向上游传播, 发动机就是

绝对稳定的. 当来流速度与爆轰波速度相等时, 就是

临界状态, 或者是热壅塞状态. 对于高马赫数超燃冲

压发动机 (Ma ≥ 9), 发动机会自动满足上述稳定条

件, 此时燃料的当量比可以达到 1.0. 因此, 对于高马

赫数超燃冲压发动机, 隔离段气流速度和爆轰波的

 
表 2   不同飞行马赫数下斜爆轰发动机参数

Table 2    Parameters of oblique detonation under different flight
Mach numbers

Ma∞ Ma1 T1/K p2/p1 Ma2 βODW/(°)

9 4.41 618.1 8.16 1.86 47.6

10 4.68 683.3 7.94 2.15 41.9

11 4.93 752.9 7.86 2.38 37.8

12 5.52 826.6 7.87 2.61 34.8
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图 11   斜爆轰波的温度云图

Fig. 11    Temperature contours of oblique detonation waves
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速度差就为进一步提高推力提供了理论空间.
可以将超燃冲压发动机燃烧室内的流动简化为

经典的一维激波管问题, 高温高压的燃烧产物是驱

动气体, 隔离段内的高温空气是被驱动气体. 当激波

速度大于来流速度时, 激波就会上传, 发动机就是不

稳定的. 当激波速度小于来流速度时, 发动机就是稳

定的. 发动机燃烧室产生的激波强度可以利用如下

激波理论公式来近似计算

P41 =

[
1+

2γ1

γ1+1

(
M2

s −1
)] [

1− γ4−1
γ1+1

a14

(
Ms−

1
Ms

)]− 2γ4
γ4−1

(4)

a14 =

√
γ1MW4T1

γ4MW1T4
(5)

式中, P41 是燃烧压比, Ms 是逆压梯度产生的入射激

波马赫数, a14 是隔离段声速和燃烧产物声速之比,
γ1 和 γ4 分别为隔离段内气体比热比和燃烧产物比热

比, T1 和 T4 分别为隔离段内气体温度和燃烧产物温

度, MW1 和 MW4 分别为空气的分子量和燃烧产物

的分子量.
假设隔离段内的空气静温为 1250 K, 驱动气体

是当量比为 1.0的 H2/O2 混合气体, 利用式 (4)和式

(5)计算的结果见图 12. 从图 12中可以看出, 随着入

射马赫数的增加, 所需要的压比呈指数形式增加.
表 3给出了不同飞行马赫数下的空气来流经过等熵

压缩到 1250 K 后的马赫数. 从表 3 可以看出, 飞行

马赫数 10对应的进气道出口马赫数为 3.68, 飞行马

赫数 12 对应的进气道出口马赫数为 4.63. 从图 12

可以看出, 对飞行马赫数 12, 燃烧产生的背压几乎不

可能产生一道大于进气道来流马赫数的激波, 不会

发生不起动现象. 在这种状态下, 可以向发动机内加

入额外的燃料和氧化剂, 进一步提高其推力, 发动机

仍然会保持稳定. 额外喷注的燃料和氧化剂可以有

多种选择. 这种发动机类似于超燃冲压发动机和火

箭发动机的组合.
对上述提高推力的理论方法进行了初步的二维

无黏数值模拟验证研究, 数值算法参考文献 [47]. 飞
行马赫数为 12, 飞行高度为 30 km, 自由来流静压为

1197 Pa, 静温为 226.5 K. 空气经过两道均为 12°的
楔面压缩后, 进气道出口气流静压为 77.2 kPa, 静温为

1245.8 K, 速度为 3329.2 m/s, 马赫数为 4.7. 燃料为

氢气, 通过两个小支板以声速喷入燃烧室. 图 13(a)
中支板喷注氢气, 喷注总压为 195.56 kPa, 总温为

360 K, 此时当量比为 1.0; 图 13(b)在图 13(a)的基础

上提高喷注总压至 607.95 kPa, 喷注氢氧混合气体,
额外喷注的气体也保持总的当量比为 1.0.

图 13 给出了数值模拟得到的燃烧室和喷管内

的 OH 的等值线图. 从图中可以看出, 对于 H2 + air
的情况, 受混合过程的限制, 燃烧缓慢; 对于 H2 + air +
O2 的情况, 燃烧非常剧烈, 而且发动机仍然保持稳

定, 没有产生上传激波. 图 14 给出了沿壁面的压力

分布的比较, 可以看出, 发动机添加额外的燃料和氧

化剂后, 燃烧室和喷管壁面压力显著升高. 图 13(a)
的算例中, 发动机喷管几乎无法产生推力, 推力大小

为 319.9 N (取垂直纸面长度为 1 m), 图 13(b) 的算

例中, 发动机推力为 6079.5 N (取垂直纸面长度为

1 m), 推力增大了将近 19 倍. 可见添加额外的燃料

和氧化剂后, 发动机推力显著增大, 同时燃烧流场仍

保持稳定.
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图 12   激波管入射激波马赫数 Ms 与压比的关系

Fig. 12    Relationship between incident shock wave Mach number Ms

and driver pressure ratio

 
表 3   不同飞行马赫数等熵压缩后的参数

Table 3    Parameters behind isentropic compression for different
flight Mach numbers

Ma∞ T∞/K T1/K Ma1

8 225 1250 2.69

9 225 1250 3.22

10 225 1250 3.68

11 225 1250 4.12

12 225 1250 4.63

第  3  期 韩 信等: 提高高马赫数超燃冲压发动机推力的理论方法 641



  

0

2

4

6

8

p/
at

m

12

10

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
x/m

air + H2

air + H2 + O2

 
图 14   沿壁面压力分布 (1 atm = 101.3 kPa)

Fig. 14    The pressure distribution along the wall (1 atm = 101.3 kPa) 

4     结 论

本文对超燃冲压发动机燃烧室内的爆燃波传播

特性、不同参数对发动机推进性能的影响规律以及

提高高马赫数发动机推力的方法进行了理论研究.
通过研究得到以下结论.

(1) 在燃烧室入口初始温度非常高的情况下, 爆
燃波的最大传播速度与 C-J爆轰波的传播速度非常

接近, 容易发生爆燃到爆轰的转变过程. 因此在工程

应用中, 有必要将 C-J 爆轰波定义为超燃冲压发动

机的稳定燃烧理论边界. 燃烧室入口的气流速度要

大于爆轰波的传播速度, 发动机燃烧流场才会保持

稳定.
(2) 超声速燃烧对提高发动机推力是有益处的,

提高发动机推力的主要途径是提高燃烧产物的压

力. 燃烧室入口静温对燃烧压比的影响非常大, 是影

响推力的关键参数. 当量比对爆轰波的传播速度的

影响非常大, 是影响发动机燃烧稳定性的关键参数.
氢气和碳氢燃料的燃烧特性不同, 氢气在当量比为

0.5附近达到最佳推进性能.
(3)对高马赫数超燃冲压发动机, 隔离段内气流

速度大于 C-J 爆轰波传播速度, 自动满足稳定燃烧

安全边界. 在此状态下, 隔离段气流速度与爆轰波传

播速度之差是提高推力的理论空间, 可以通过进一

步添加氧化剂和燃料的方式提高发动机推力. 对于

飞行马赫数 Ma ≥ 12 的超燃冲压发动机, 燃烧产生

的背压理论上不可能在隔离段内产生上传激波, 因
此可以采用多种方法和技术来提高推力.
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