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    摘  要 以总压恢复系数最大为目标 采用等激波强度和等激波角设计方法建立进气道模

型 采用 Ikawa 面积扩张因子 建立燃烧室模型 依据 Edward 方法初估尾喷管型面 在此基

础上建立了一体化超燃冲压发动机进气道 隔离段 燃烧室及尾喷管计算模型 并对一体化设

计的超燃冲压发动机模型进行了初步计算  
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Primary calculating model for integrated 

scramjet engine design  
Zhang Mengzheng, Zhang Zhongli, Ge Lihu, Zhong Weicong 

Shaanxi Power Machine Design & Research Institute, Xi’an 710100, China  

Abstract The inlet design calculating model was set up based on the theory of equal shock wave 

intensity and angle of supersonic airflow to get maximum total pressure coefficient. The calculating 

model of combustion chamber performance was built by using the method of Ikawa, and nozzle contour 

was obtained by Edward’s method. Based on these efforts, primary calculating models for integrated 

scramjet engine inlet, separating section, combustion chamber and nozzle were built, and the primarily 

calculations were conducted. 
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1  引言 

超燃冲压发动机主要由前体与进气道 燃烧

室 含隔离段 尾喷管与后体等部件组成 超燃

冲压发动机几何结构与性能参数方面有强烈的相

互耦合关系 发动机本身又需要与飞行器机体进

行一体化设计 因此有必要对其进行一体化设计

与性能计算方法研究 确定各个部件设计及性能

参数之间的关系 确定影响发动机推力 比冲的

主要因素 为今后进行发动机方案论证 性能优

化等进行技术积累  
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本文基于超音速气流的等激波强度和等激波

角理论 建立了进气道计算分析模型 基于 Ikawa

设计方法[1] 按等马赫数或等静温设计原则建立燃

烧室计算分析模型 依据 Edward方法[2]初估型面

在上述基础上 建立了一体化超燃冲压发动机的

设计计算模型 采用该模型对一体化设计的超燃

冲压发动机进行了初步计算分析 分析结果可供

初步设计参考  

2  超燃冲压发动机一体化计算模型 

2.1  前体及进气道计算模型 

当发动机设计状态 飞行高度 马赫数 飞

行攻角 发动机推力等 确定后 前体及进气道

设计的主要目标是依据进入发动机空气流量要

求 确定前体长度 多楔形型面的偏转角及长度

等几何参数 目前 进气道设计主要有等激波强

度和等激波角理论两种方法  

2.1.1  等激波强度方法 

高超音速进气道外压部分的斜激波可使气流

减速增压 合理分布每道激波的强度 可以确定

一个最佳波系配置 使进气道的总压恢复达到最

大[3] 从数学角度分析 问题就是在约束条件 1

2 下求 3 式的极值  
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式中 σ 为总压恢复系数 *
np 为第 n道激波的波

后总压 *
np 1− 为第 n 道激波的波前总压 k为等

熵指数 nMa 为第 n道激波的波后马赫数 1−nMa
为第 n道激波的波前马赫数 nβ 为第 n道激波的

激波角  

经过约束规化问题的求解 对于外压式斜激

波 3 式极值条件为  

0Ma sin β 1= 1Ma sin β 2=…= 1−nMa sin β n    (4) 

或         σ 1=σ 2=…=σ n               (5) 

其中 0Ma 为飞行马赫数  

4 5 两式说明外压部分斜激波波前法

向马赫数和总压恢复系数均相等 依此条件可以

确定出最佳波系及相应的最大总压恢复和偏转角

分布关系  

2.1.2  等激波角方法 

由气体动力学激波理论 [4]可知 波前马赫数

1−nMa 气流偏角 nδ 及激波角 nβ 存在如下关系  
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将 6 式化为关于 nβtg 的三次方程 

0tgtgtg 23 =+++ CBA nnn βββ      (7) 

其中      
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如已知气流偏角 nδ 和波前马赫数 1−nMa 通

过数值求解方法解方程 7 得到激波角 nβ 方
程对应三个不同的解 强解 弱解和对应于膨胀

突跃的无意义解 对超燃冲压发动机来说 一般

取弱解 由此可以确定激波角 nβ  

已知波前马赫数 1−nMa 和激波角 nβ 从 2

万方数据
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式可得到波后马赫数 nMa 然后利用激波前后总
压关系式 3 可计算出气流经激波后的总压恢复

系数 nσ 对每道激波进行同样的计算 最后得到
前体/进气道的激波总压恢复系数同 3 式  

设计状态下 进气道唇口与第一个斜激波相

交 其后各偏折面产生的斜激波也应与外壳边缘

相交 设计进气道唇口到燃烧室进口的内部压缩

表面时应使进气道出口的气流方向平行于飞行器

的坐标系统 进气道出口的流场特性应满足燃烧

室入口需要的气流状态 流量 压力 温度 马

赫数等 根据前体进气道产生波系的情况 上述

两种设计方法均可沿流程将计算域划分为图 1 所

示的 7个区域  

(1) 1区 

设计状态下 对于在一定飞行攻角下的来流

将在前体产生一道预压缩斜激波 经激波气流转折

角 1δ 等于飞行攻角α 根据飞行马赫数 0Ma 和气

流转折角 1δ 用数值求解方法解方程 7 可计算

出第一道激波角 1β 然后由式 3 7 和激波

前后总温不变的关系 可计算出波后马赫数 1Ma

总压
*
1p 静压 1p 总温 1T * 静温 1T 等参数  

(2) 2 3 4区 

根据 432 βββ == 或 1σ = 2σ = … = 4σ 的设计

原则 按照上述的方法 依次计算出 2 3 4 区

的各气流参数  

(3) 5区 

由于 5 区气流方向平行于外罩内壁面 气流

转折角 4325 δδδδ ++= 同样依据上述方法计

算出 5β 5p 5T 5M 5σ 等气流参数  

(4) 6 7区 

选择内压缩楔形体楔角为δ 则 76 δδ = =â

依次计算出 6 7区的气流参数  

 

 
图 1  进气道结构示意图 

Fig.1  Schematic of the inlet structure 
  

进气道的侧向压缩有不同的形式 一种是从

外罩唇口之后开始内侧压缩 另一种是从外罩唇

口之前开始侧向压缩 后者可以使得进气道长度

明显减小 压缩效率较高 并能进一步降低进气

道高度 而且可以依据需要选用一种压缩形式来

设计  

设计时 取飞行器中心线为 X 轴 飞行攻角

为零度 前体壁面的第一个折转角可以变化 取

不同的折转角 可得到不同的进气道捕获面积与

进气道最小截面面积比 Ai/A1 即进气道收缩比

以达到调整进气道捕获面积与进气道最小截面面

积比的目的  

2.2  隔离段计算模型 

隔离段可以看成一个等截面直管 进气道出

口面积确定后 隔离段出口面积 燃烧室入口面

积 就可确定 设计状态 隔离段为超声速流动

可以按等截面摩擦管流处理 因此 从气体动力

学基本方程 可列写气流在隔离段流动的微分方

程  
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整理 12 式, 积分后得  
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从Ma和 ë的关系可得  
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上式中 p为隔离段内气流静压 x为隔离段长

度 D为隔离段直径 T 为隔离段内气流静温  

ρ为隔离段内气流密度 s为隔离段内气流熵 pc

为隔离段内气流比热
*p 为隔离段内气流总压

F 为隔离段内气流冲量 L为隔离段长度 λ为
气流速度系数 1Ma 为隔离段入口马赫数 2Ma

为隔离段出口马赫数  

依据 8 18 式应用连续方程 并且注

意临界音速不变的条件 则可以得到气流在隔离

段的进出口参数变化关系如下  
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式中 1T 为隔离段入口静温 K 2T 为隔离段出
口静温 K 1λ 为隔离段入口速度系数 2λ 为隔
离段出口速度系数 ( )λτ 为气动函数  
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式中 1p 为隔离段入口静压 2p 为隔离段出口静

压 ( )λy 为气动函数  

总压比 
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式中
*p1为隔离段入口总压

*p2为隔离段出口总 

压 ( )λq 为流量函数  

万方数据



                                         火  箭  推  进                               2005年 第 31卷 18 

冲量比 

( )
( )

2

1

2
2

2
1

2
12

2
21

1

2

1

2

2

1
1

2

1
1

)1(

)1(



















−
+

−
+

+
+

==
Ma

k

Ma
k

kMaMa

kMaMa

z

z

F

F

λ
λ

 

(23) 

式中 1F 为隔离段入口冲量 2F 为隔离段入口冲

量 ( )λz 为气动函数  
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式中 2s 为隔离段出口熵 1s 为隔离段入口熵 R
为气体常数  

2.3  超音速燃烧室计算模型 

初步设计超音速燃烧室的常用方法有  

(1) 克罗可压力 面积指数定律积分 即

=εpA 常数  

(2) 给定燃烧放热量为燃烧室轴向位置的函

数 然后用有限差分法解一组质量 动量 能量

守恒的常微分方程  

(3) 面积扩张因子 法  

本文所讨论的燃烧室性能计算模型基于 面

积扩张因子 法 其基本原理如下 忽略壁面摩

擦 通过壁面的散热量以及喷入的燃料质量流量

由气体动力学理论 气体定常一元流动理论可建

立一组微分方程  
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上式中 V 为气流速度 A为管道横截面面积 H
为气流焓 cp为气流等压比热 ψ 为形状因子 T

为气流静温  

引入乘数因子 KC表达面积扩张度 则  

*
PTc
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A dd
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把上式代入式 25 则 
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按等马赫数设计的燃烧室 

ψ2)1( 2 /kMaKC +=          (31) 

按静温设计的燃烧室为  

])1[()1( 22 Mak/kMaKC −−=      (32) 

等马赫数和等静温的管道 KC都远大于 1 所

以管道是扩张型的 而且动量增加 因为

dH=cpdT* 把式 31 代入式 25 至 27 并

由静压 总压 总温关系式得到  
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上式中 a b G均为过程参数  

燃烧室进出口参数可表示为  
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上式中 下标 e表示出口 i表示入口  

计算设计点燃烧室性能时 燃烧室进口参数

燃油流量 ϕ 燃料热值是已知的 对于以煤油
为燃料的超燃冲压发动机

*
eT 可由下式近似得

到  

)(068.0 *
i

*
ef TTcH P −=ηϕ        (45) 

这样可以得到 Te
*/Ti

*值 即燃烧室进出口总温

比 将 39 式代入 43 式得到关于Mae的非

线性代数方程 应用迭代法求解燃烧室出口马赫

数 进而通过上述关系式求出其它参数 如果给

定设计状态下燃烧室的几何形状 包括燃烧室面

积比 Ae/Ai 则可从 43 式得到Mae 进而求出

其它参数  

面积扩张因子 法是一种 0 维计算方法

仅考虑燃烧室进出口气流参数的变化 不能考虑

沿轴向不同位置燃料喷嘴的喷射对燃烧室内气流

参数的影响 计算时可将燃烧室沿轴向分成多个

微燃烧室 求每一个微燃烧室内气流的出口参数

并作为下一个微燃烧室进口参数 直到求出燃烧

室出口的气流参数  

2.4  后体喷管计算模型 

后体喷管设计的目的是确定后体喷管几何形

状参数 包括后体喷管的长度 内喷管长度 外

部喷管上壁面扩张角 内部喷管内表面扩张角等

飞行器机体与发动机一体化设计时 飞行器后体

的下表面是发动机排气喷管的一部分 需要考虑

喷管对机体作用力问题 初步计算设计时 可以

参考 Edward的基准喷管模型[2] 把外部喷管上壁

面简化为平板 并假设气流在尾喷管内已完全膨

胀 不考虑化学反应  

2.5  发动机性能参数计算 

(1) 推力 

根据气体动力学理论 发动机推力为  

e0e0aea 1 A)pp(umu)f(mF −+−+=   (46) 

式中 am 为空气质量流量 eu 为燃气出口速度

0u 为空气进口速度 F 为推力 f 为油气比  

(2) 单位推力 

     as m/FF =               (47) 
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(3) 比冲 

发动机在每秒消耗 1kg 质量流量燃料所产生

的推力  

f
s m

F
I =                (48) 

(4) 推力系数 
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ρ
==        (49) 

3  典型冲压发动机优化计算结果及
分析 

依据等激波角方法设计前体及进气道 依据

等静温方法设计燃烧室 参考 Edward方法设计尾

喷管 初步设计工作状态为 H=25km 飞行马赫数

Ma=6 攻角为 0度的一体化超燃冲压发动机并进

行性能初步计算 超燃冲压发动机流道示意图如

图 2所示  

根据上面建立的数学模型 计算得到燃烧室

进口马赫数为 1.78 比冲为 11459.5N s/kg 发

动机的流量为 2.3kg/s 推力为 1005N 单位流量

推力为 449.5N/kg  

 

 
图 2  超燃冲压发动机流道示意图 

Fig.2  Schematic of scramjet engine flow path 

 

4  结束语 

本文仅是一体化超燃冲压发动机设计计算模

型的初步研究 建立的计算模型比较粗糙 没有

考虑附面层 喷入燃料等的影响 计算是在定比

热条件下完成的 计算模型尚待今后完善  
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