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无阀式脉冲喷气发动机性能预示简化模型

魏　韬，武晓松，蔡文祥
（南京理工大学 机械工程学院 航空宇航系，南京２１００９４）

摘　　　要：通过分析无阀式脉冲喷气发动机工作循环，建立发动机工作过程的简化物理数学模型．获得了

进气过程的燃烧室流动方程以及平均排气速度与燃气热力参数和燃烧室压力之间的关系，进而给出发动机

工作频率和平均推力表达式．结果表明：无量纲平均排气速度随压缩比ｐｍａｘ／ｐ０ 的增加而增加，且趋势变缓；

工作频率和平均推力的预测值与实验值的误差分别不超过１０％和±１７％；此外，获得的推力公式对有阀式发

动机也有一定适用性．研究表明：对发动机工作过程的简化分析是合理的，简化模型的计算精度在可接受范围

之内．所得结论对无阀式发动机的设计、实验、性能预示和优化均有指导意义．
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　　脉冲喷气发动机作为吸气式发动机的一种，
具有结构简单（特别是无阀式发动机）、成本低、工
作性能稳定、可自吸气及推质比高等特点，是小型

无人机、巡航导弹、靶机和小型远程导弹等武器系
统的一种很有潜力的补充或替代动力装置［１－４］．脉
冲喷气发动机具有的潜在军事应用价值使其重新
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获得研究兴趣，但其工作原理与设计方法的研究
仍十分匮乏［１，３］．脉冲喷气发动机的工作过程是
流动与声波之间复杂的耦合过程，文献［５］从声学
角度建立无阀式脉冲喷气发动机工作频率的预测

模型，但忽略了发动机中流动的影响，这会造成一
定的误差．本文将全面考虑流动和声学效应及其
综合影响．文献［６－７］通过理论或实验方法研究了
脉冲喷气发动机的流动规律和工作过程，但都未
得出描述发动机关键流动过程的实用理论模型，
仍无法将发动机结构参数与推力和工作频率的计

算联系起来．Ｚｉｎｎ　Ｂ　Ｔ［８］在小脉动幅度假设下，提
出脉冲喷气发动机理论模型的线性化分析方法，
但由于要得到具体关系式，需要寻找特定的

Ｇｒｅｅｎ函数和边界函数以及复杂的数学途径，给
发动机设计和性能预示带来很大难度，因此只具
有理论研究价值，工程应用较为困难．
推力和工作频率的计算直接关系到脉冲喷气

发动机总体设计，建立其与发动机结构参数的关
系是脉冲喷气发动机性能预示的主要目的之一．
目前，由于缺乏有效的推力和工作频率计算方法，
导致这类发动机的工程设计仍以经验和试制为

主，严重制约了脉冲喷气发动机设计技术的发展．
本文针对以上问题，通过对无阀式脉冲喷气

发动机工作过程中流动的分析，建立发动机进气
过程的燃烧室流动、突扩总压损失和尾管平均排
气速度等关键流动过程和参数的简化模型．进气
道和尾管分别按 Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ模型和１／６波长管模
型处理，采用流动模型计算突扩总压恢复系数来
反映不等熵流动细节，并考虑管口效应，据此建立
工作频率模型．进而结合流动模型和频率模型给
出满足工程要求的推力表达式．

１　发动机工作过程

１．１　工作过程分析

无阀式脉冲喷气发动机包括进气道、燃烧室、
尾管、燃料系统、点火系统和辅助启动系统，它可
以看成是一个中空的、截面变化的管道．其工作循
环分为以下四个阶段，如图１所示：①初始时刻，
燃烧室的可燃混合物被点燃，燃烧产物膨胀使压
力上升，压缩波向进气道和尾管传播．当压力到达

１点时，燃烧和放热基本完成，如图１（ａ）所示．称
为燃烧阶段．②在１到２时间段内，燃烧产物膨胀
使燃烧室压力下降．由于进气道进入的冷空气具
有较大的速度和密度，其具有的动量使它不会马
上逆转流动方向，相当于一个气动“活塞”［４］．因此
大部分燃气沿尾管排出，产生推力，如图１（ｂ）所
示．称为膨胀阶段．③当压力下降到２点以后，即
低于外界压力时，由于高速排气的惯性，燃气继续
排出，燃烧室内形成部分真空，直到３点，压力达
到最低值．由于进气道比尾管短，其膨胀波先反
射，引入新鲜空气并与燃料混合，如图１（ｃ）所示．
称为排气和填充阶段．④在３到４时间段内，新鲜
空气从进气道进入燃烧室，部分燃烧产物沿尾管
回流，这两股流动对新鲜可燃混合物进行压缩，同
时进气道的入流冷空气为燃烧提供密封．发动机
内残留的燃气与新鲜空气和燃料的湍流混合剧烈

进行并开始燃烧，使循环过程重复进行，如图１
（ｄ）所示．称为填充和压缩阶段．
由此可见，脉冲喷气发动机的工作机理不仅

涉及热力学、声学理论，还和流体力学、控制理论
有关，这些都增加了建立发动机工作过程数学模
型的复杂性．

图１　无阀式脉冲喷气发动机工作循环

Ｆｉｇ．１　Ｖａｌｖｅｌｅｓｓ　ｐｕｌｓｅｊｅｔ　ｃｙｃｌｅ

１．２　基本假设

在发动机工作过程分析的基础上，建立如图

２所示的简化物理模型．其中进气道和尾管的长
度和直径以及燃烧室体积等是发动机总体设计的

关键结构参数．
为了建立简化数学模型，需引入以下基本假

设：①发动机内的流动为准一维流动［９］，且进气道
进气过程近似认为是定常的；②燃料燃烧前后混

６２２
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Ｌｉｎ—进气道长度；Ｌｃ—燃烧室长度；Ｌｔ—尾管长度；

Ｄｉｎ—进气道直径；Ｄｃ—燃烧室直径；Ｄｔ—尾管直径．

图２　无阀式脉冲喷气发动机

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｖａｌｖｅｌｅｓｓ　ｐｕｌｓｅｊｅｔ

合气体均视为理想气体；③进气道入口和尾管出
口为大气条件；④燃烧区体积不变，Ｌｃ＝圆柱段＋
过渡锥段的一半［１０］，且燃烧产物质量近似等于点
火前可燃混合物质量；⑤燃烧室压力增加完全是
由燃烧放热造成的温度增加引起的，且燃烧过程
是绝热的；⑥忽略发动机内壁面的摩擦作用；⑦发
动机工作过程用修正的 Ｈｕｍｐｈｒｅｙ循环描述，如
图３所示．其中 Ｈｕｍｐｈｒｅｙ循环包括等熵压缩、
定容加热、绝热膨胀、等压放热［３］；⑧由于进气道
入流冷空气的动量，燃烧室压力从最大值降为环
境压力的膨胀过程中燃气只沿尾管排出．

图３　脉冲喷气发动机热力循环

Ｆｉｇ．３　Ｐｕｌｓｅｊｅｔ　ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ　ｃｙｃｌｅ

２　数学模型

２．１　进气道进气流动模型

无阀式脉冲喷气发动机是通过进气道的持续

进气为燃烧提供密封的［４］，其工作过程的③和④
阶段都涉及进气道进气过程，因此有必要对该过
程进行分析，其原理示意图如图４．进气道面积为

Ａ２，突扩面面积为Ａ３，等截面燃烧室出口面积为

Ａ４，Ａ′３为突扩气流再附区截面积．
取Ａ３ 到Ａ４ 的控制体为研究对象，下标代表

图４所示的各截面．由假设①知进气过程为准一

图４　进气道进气过程

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｒｇｉｎｇ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

维定常流动，根据动量定理可得

ｍ４Ｖ４＋ｐ４Ａ４ ＝ｍ２Ｖ２＋ｐ２Ａ２＋ｐ３（Ａ３ －Ａ２）
（１）

式中ｍ 为质量流率；Ｖ 为流速；ｐ为静压．冲量Ｊ
定义为

Ｊ＝ｍＶ＋ｐＡ ＝ｍａ＊γ＋１
γ
ｚ（λ） （２）

其中临界声速ａ＊ ＝ ２γＲ
γ＋１

Ｔ槡 ０，γ为比热比，Ｒ为

气体常数，Ｔ０ 为滞止温度；ｚ（λ）为气动函数，λ为
速度系数．又入口空气质量流率ｍａ［１１］为

ｍａ＝ｍ２ ＝Γ２ｑ
（λ２）ｐ０２Ａ２
Ｒ２Ｔ槡 ０２

（３）

式中Γ２＝ ２
γ２＋（ ）１

γ２＋１
２（γ２－１） γ槡２；ｑ（λ２）为气动函数；

ｐ０２为滞止压强．将式（２）和式（３）代入式（１），并引

入加热比θ＝Ｔ０４Ｔ０２
、流量比ω＝

ｍ４
ｍ２
、突扩面积比

δ＝ １Ａｒ ＝
Ａ３
Ａ２
，其中Ａｒ 为进气道与燃烧室面积

比、及气体常数组合量Λ＝ ２Ｒ（γ＋１）槡 γ
，可得

ｚ（λ４）＝
Λ２ｚ（λ２）＋Λ２ｚ（λ２） １

ｆ（λ２）
ｐ３
ｐ０２
（δ－１）

Λ４ 槡ωθ
（４）

式中ｆ（λ）为气动函数．令气体常数组合量比

Ψ ＝Λ４Λ２ ＝
Ｒ４
Ｒ２
γ４＋１
γ２＋１

γ２
γ槡 ４
，又由于头部存在回流，

Ｖ３≈０，则ｐ３≈ｐ０３，突扩总压恢复系数σ３ ＝ｐ０３ｐ０２
．

则式（４）变为

ｚ（λ４） 槡Ψωθ＝ｚ（λ２）１＋ σ３
ｆ（λ２）

（δ－１［ ］）
（５）

式（５）即为进气道进气过程的燃烧室流动方程，给
定入口条件如λ２ 和δ或Ａｒ，及燃烧流动条件如

Ψ，ω，θ和σ３ 等，即可分析燃烧室流动规律．
由于发动机流动通道的几何结构对燃烧室压

力和性能参数有显著影响［７］，因此在利用燃烧室

７２２
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流动方程分析流动规律前，对突扩总压恢复系数

σ３ 的分析是必要的．取Ａ３ 到Ａ′３ 的控制体为研究
对象．由于只研究突扩处Ａ３ 相对于入口Ａ２ 的总
压损失，故忽略燃料添加，即可忽略Ａ３ 到Ａ′３ 的
总压损失和总温变化，因此可假设Ψ＝１，ω＝１，

θ＝１，由式（４）有

ｚ（λ′３）＝ｚ（λ２）１＋ １
ｆ（λ２）

ｐ３
ｐ０２
（δ－１［ ］）

（６）
其中λ′３为无加质时Ａ′３截面处的速度系数．在入口

截面处由于径向压差很小，即ｐ３＝ｐ２，则 ｐ３ｐ０２ ＝

ｐ２
ｐ０２ ＝π

（λ２），代入式（６），解得

λ′３ ＝ｚ（λ２）［１＋ｒ（λ２）（δ－１）］－

｛ｚ（λ２）［１＋ｒ（λ２）（δ－１）］｝２－槡 １ （７）
由流量关系ｍ′３ ＝ｍ２ 有

σ３ ＝ｐ０３ｐ０２ ＝
ｐ′０３
ｐ０２ ＝

ｑ（λ２）
ｑ（λ′３）δ

（８）

可见σ３ 是面积比Ａｒ（或δ）的函数，将式（７）计算
结果代入式（８）即可得到进气过程的突扩总压损
失．如γ＝１．４，δ＝２４．０１［３］，λ２＝０．３，由式（７）可解
得λ′３＝０．０１２　６３，代入式（８）得σ３＝０．９５２　７，即突
扩总压恢复系数为９５．２７％．

２．２　尾管排气流动模型

由于工作过程的非定常性，脉冲喷气发动机
的推力通常指平均推力，即将排气速度理解为时
间的方波函数［１］，考虑发动机产生有效推力过程
的平均排气速度珚Ｖｅ．由假设⑥和⑦可知尾管排气
时燃烧产物经历等熵膨胀过程，根据能量方程可得

ｈ０ ＝ｃｐＴ＋Ｖ
２

２ ＝
γｐｖ
γ－１＋

Ｖ２
２ ＝ｃｏｎｓｔ

（９）

式中ｈ０ 为总焓；ｃｐ 为比定压热容；Ｔ为静温；ｖ为
比容．设燃烧室中的燃气向各个方向扩散，则燃气
微团的平均速度珚Ｖｃ≈０．建立燃烧室与尾管出口
的关系式

γｐｖ
γ－１＝

γｐ０ｖ０
γ－１＋

Ｖ２ｅ
２

可解得

Ｖｅ＝ ２γ
γ－１

ｐ
ρ
１－ｐ０ｖ０ｐ（ ）槡 ｖ

（１０）

式中ｐ０ 和ｖ０ 为外界环境的静压和比容；ｐ，ρ，ｖ
分别为燃烧室的静压、密度和比热容．又由等熵过
程方程：ｐｖγ＝ｃｏｎｓｔ，得

ｖ０
ｖ ＝

ｐ０（ ）ｐ
－１γ

（１１）

将式（１１）代入式（１０），并令α＝γ－１γ
，可得

Ｖｅ＝ ２
α
ｐ
ρ
１－ ｐ０（ ）ｐ［ ］槡

α
（１２）

式（１２）即为尾管排气瞬时速度方程，给定燃烧室
条件如ｐ（ｔ），ρ（ｔ）或Ｔ（ｔ），即可分析尾管排气过程
的流动规律．再对等熵过程方程求对数微分，可得

γｄｖｖ ＝－ｄｐｐ
即

ｄρ＝ργ
ｄｐ
ｐ

（１３）

又

ｄｍ＝－Ｖｃｄρ （１４）

式中ｄｍ 为排气质量微元；Ｖｃ 为燃烧室体积；ｄρ
为燃烧室密度变化量．把式（１３）代入式（１４）得

ｄｍ＝－ｍγ
ｄｐ
ｐ

（１５）

式中ｍ为排出燃气质量．将式（１２）与式（１５）相乘
得排气冲量微元，在燃烧室最大压力ｐｍａｘ和环境
压力ｐ０ 之间积分得

Ｉ＝∫Ｖｅｄｍ＝
－ｍγ∫

ｐｍａｘ

ｐ０

２
α
ｐ
ρ
１－ ｐ０（ ）ｐ［ ］槡

α ｄｐ
ｐ

（１６）

由等熵过程方程得ρ＝
ｐ
ｐ（ ）ｍａｘ

１
γ

ρｍａｘ，其中ρｍａｘ为

燃烧室最大密度，代入式（１６），并引入压力比β＝
ｐ
ｐｍａｘ

，可得

珚Ｖｅ＝－１γ∫
１

ｐ０
ｐｍａｘ

２
α
ｐｍａｘβα

ρｍａｘ
１－ ｐ０

ｐｍａｘ（ ）β［ ］槡
α ｄβ
β
＝

－１γ
２

γ－槡 １ａｍａｘ∫
１

ｐ０
ｐｍａｘ

β
－γ－１
２γ １－ ｐ０

ｐ（ ）ｍａｘ

α１
β槡 αｄβ

（１７）
式中负号没有实际意义，应用中取正值，燃烧结束

时燃烧室声速ａｍａｘ ＝ γｐｍａｘ

ρ槡 ｍａｘ
．定义无量纲平均

排气速度为

珚Ｖ
＾
ｅ＝

珚Ｖｅ
ａｍａｘ ＝

１
γ

２
γ－槡 １∫

１

ｐ０
ｐｍａｘ

β
－γ－１
２γ １－ ｐ０

ｐ（ ）ｍａｘ

α１
β槡 αｄβ

（１８）
为便于分析与简化计算，利用Ｔａｙｌｏｒ级数展开上
式根号项，可得

８２２
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珚Ｖ
＾
ｅ≈

１
γ

２
γ－槡 １∫

１

ｐ０
ｐｍａｘ

β
－γ－１
２γ １－１２

ｐ０
ｐ（ ）ｍａｘ

α１
β［ ］α ｄβ＝

１
γ－１

２
γ－槡 １２－３

ｐｍａｘ
ｐ（ ）０

－α２
＋ ｐｍａｘ
ｐ（ ）０

－

［ ］
α

（１９）
式（１７）和（１８）或式（１９）即为尾管平均排气速度和
无量纲平均排气速度方程，给定燃烧室条件如ｐ
（ｔ），及燃气性质如γ和ρｍａｘ等，即可分析尾管平均
排气速度．图５为无量纲平均排气速度曲线，可以

看出，无量纲平均排气速度珚Ｖ^ｅ 随压缩比ｐｍａｘ／ｐ０

的增加而增加，且珚Ｖ^ｅ 的增大速度变慢，说明当

ｐｍａｘ／ｐ０ 增大到一定程度时珚Ｖｅ的增大速度比ａｍａｘ
的增大速度低．当然，这种计算是在简化条件下进
行的，从提高推力的角度考虑，希望珚Ｖｅ越大越好，
但在实际应用中，出于对燃烧效率、燃烧室对燃气
的约束作用和流动损失等其他因素的综合考虑，
实际上珚Ｖｅ的值不能太高，存在一个上限值，并取

决于飞行状态．此外，燃气比热比γ对珚Ｖ^ｅ 有显著

影响，在相同ｐｍａｘ／ｐ０ 值下，γ越小对应的珚Ｖ^ｅ越大．

图５　无量纲平均排气速度曲线

Ｆｉｇ．５　Ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｍｅａｎ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ

ｄｉｓｃｈａｒｇｅ　ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｍａｘ／ｐ０

　　应当指出，由于进气道直径小于尾管直径，且
进气道入流冷空气的动量为燃烧提供密封，这使
大部分燃烧产物从尾管排出，仅有少量燃烧产物
从进气道排出［１２－１３］．然而，进气道排气却降低了有
效推力，但在工程初步分析时可忽略进气道排气
过程．

３　性能分析

３．１　工作频率预示模型

由于燃烧室容积远大于进气道容积，则进气
道可按 Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ共鸣器模型处理；沿尾管的压
力振动终止在燃烧室内，并考虑到进气道的影响，
则可用１／６波长管模拟尾管．两个频率分别计算，
而发动机工作频率取两者的平均值．采用突扩总
压恢复系数σ３ 来反映进气过程的不等熵流动细
节，并考虑管口效应 （等效长度［１４］Ｌ＝Ｌ０ ＋
０．３２Ｄ，其中Ｌ０ 为管长，Ｄ 为管径），据此建立发
动机频率模型．已知 Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ共鸣器和１／６波
长管的固有频率分别为［９］

ｆ１ ＝
珔ａ
２π

Ｓ槡ＶＬ （２０）

和

ｆ２ ＝
珔ａ
６Ｌ

（２１）

式中珔ａ为平均声速；Ｓ为管道截面积；Ｖ 为空腔容
积；Ｌ为管长．则发动机工作频率可由下式确定：

ｆ＝ｆ１＋ｆ２２ ＝ １４ γ
珚Ｒ
Ｍｃ
Ｔｍａｘ ηｃσ３

ｐｍｉｎ
ｐ（ ）ｍａｘ

γ－１

［ ］槡
γ
·

Ｄｉｎ
２

１
πＶｃ（Ｌｉｎ＋０．３２Ｄｉｎ槡 ）＋

１
３（Ｌｔ＋０．３２Ｄｔ［ ］）

（２２）
式中γ和Ｍｃ 为燃烧产物的比热比和摩尔质量；
珚Ｒ为通用气体常数；ηｃ为燃烧效率．表１和表２分
别将式（２２）计算得到的理论值与国外实验数据和
数值模拟结果进行对比．其中，燃气热力参数利用

表１　工作频率理论值与实验值的比较

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ　ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｏｓｅ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ａｎａｌｙｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ

Ｄｉｎ／ｍｍ　Ｌｉｎ／ｍｍ　 Ｄｃ／ｍｍ　 Ｌｃ／ｍｍ　 Ｄｔ／ｍｍ　 Ｌｔ／ｍｍ 燃料 Ｔｍａｘ／Ｋ 理论ｆ／Ｈｚ 实验ｆ／Ｈｚ 误差／％

２５．４０　 ７６．２０　 ６２．２３　 １１０．４９　 ３１．７５　 ５５７．５３ Ｃ３Ｈ８ １　３５０　 ２７３．５　 ２４６　 ９．１５

１２．７０　 ７６．２０　 ６２．２３　 １１０．４９　 ３１．７５　 ４８１．３３ Ｃ３Ｈ８ １　６５０　 １９７．９　 １８３　 ８．１４

１２．７０　 ７６．２０　 ６２．２３　 １１０．４９　 ３１．７５　 ５５７．５３ Ｃ３Ｈ８ １　６００　 １９３．９　 １７８　 ８．９３

６．９２　 ２５．４０　 １９．２０　 ３２．２５　 ９．６０　 １６７．３５ Ｈ２ １　５５０　 １　１１０．４　 １　０１０　 ９．９４

６．９２　 ２５．４０　 １９．２０　 ３２．２５　 ９．６０　 ２８５．３５ Ｈ２ １　５２０　 ９０８．５　 ８３０　 ９．４６

１６．００　 １００．００　 ６２．００　 １１０．００　 ３２．００　 ５３４．００ Ｃ３Ｈ８ １　４２３　 ２３３．３　 ２１４　 ９．０２

９２２
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表２　工作频率理论值与数值模拟的比较

Ｔａｂｌｅ　２　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ　ａ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｏｓｅ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ａｎａｌｙｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ

Ｄｉｎ／ｍｍ　Ｌｉｎ／ｍｍ　Ｄｃ／ｍｍ　Ｌｃ／ｍｍ　Ｄｔ／ｍｍ　Ｌｔ／ｍｍ 燃料 ｐｍｉｎ／ＭＰａ　ｐｍａｘ／ＭＰａ 理论ｆ／Ｈｚ 模拟ｆ／Ｈｚ 误差／％

６．９２　 ２５．４０　 １９．２０　 ３２．２５　 ９．６０　 １６７．３５ Ｈ２ ０．０８８　５　 ０．１１８　３　 １　１３１．４　 １　０８０　 ４．７６

６．９２　 ２５．４０　 １９．２０　 ３２．２５　 ９．６０　 ２８５．３５ Ｈ２ ０．０８８　３　 ０．１２０　０　 ９２１．８　 ８０６　 １４．３７

１６．００　 １００．００　 ６２．００　 １１０．００　 ３２．００　 ５３４．００ Ｃ３Ｈ８ ０．０８５　０　 ０．１２２　０　 ２５６．４　 ２２７　 １２．９５

２２．００　 １００．００　 ６２．００　 １１０．００　 ３２．００　 ３３０．００ Ｈ２ ０．０７０　９　 ０．１５１　１　 ４１２．０　 ３７０　 １１．３５

Ｇｉｂｂｓ自由能热力计算方法得到，σ３ 根据式（８）计
算，取ηｃ＝９５％，其他参数见文献［３，５，１３，１５］．可
以看出，理论值与实验值的误差不超过１０％．而
理论值普遍比实验值偏大，主要有三个原因：①简
化模型的温度项大于实际温度，因此平均声速偏
大导致频率偏高；②实验中，热电偶与数据线连接
处存在热传递，且燃烧室流场与热电偶的温差很
大，因此在流场与热电偶冷却水管之间有较大的
热通量，使流场温度测量值比实际值偏低．应当指
出，由于温度对于进气道和尾管频率有相同的影
响，因此这种误差将不会影响式（２２）指出的进气
道和尾管的频率匹配；③简化模型认为发动机壁
面摩擦作用和燃烧室下游流动通道几何形状对频

率的影响不大．而事实上，由于壁面的阻滞和截面
变化会造成能量损失，特别是对于小尺寸发动机，

这些损耗会更严重．这必然会降低燃烧室的压力
振幅和尾管的回流压缩效率．此外，理论值与数值
模拟结果的误差不超过１５％，其差别可解释为：

简化模型采用修正的 Ｈｕｍｐｈｒｅｙ循环描述发动
机工作过程过于简单．而数值模拟采用基于

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ时均Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程的ｋ－ε模
型模拟湍流影响，采用 ＥＤＭ（ｅｄｄｙ　ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌ）模型模拟脉动燃烧过程，并考虑边界层黏
性，较符合实际情况．但在发动机初步设计和性能
预示时，式（２２）可起到较好的指导作用，满足工程
初步要求．

３．２　平均推力

像所有吸气式推进装置一样，脉冲喷气发动
机的平均推力可以表示为

珚Ｆ＝Ｆｐ－ｍａＶ０ ＝Ｆｅ＋（ｐｅ－ｐ０）Ａｅ－ｍａＶ０
（２３）

式中Ｆｐ为燃烧室产生的平均推力，由平均动量推
力Ｆｅ和压力推力（ｐｅ－ｐ０）Ａｅ组成；Ｆｅ＝ｍｅ珚Ｖｅ＝
ｍ珚Ｖｅｆ，其中ｍｅ为尾管出口流量，每个循环排出
的燃气质量ｍ＝Ｖｃρ；ｐｅ为尾管出口平面压力；Ａｅ

为尾管出口面积；Ｖ０ 为飞行速度．记ｍｆ为燃料平
均流量，则ｍｅ＝ｍａ＋ｍｆ，空燃比ε＝ｍａ／ｍｆ．由
于燃烧室入口状态与发动机结构和飞行状态有密

切关系，而这些关系要通过发动机—进气道统一
流动分析得到，有待于进一步研究．另一方面，Ｆｐ
是由空气和燃料燃烧产生的，可表示为

Ｆｐ＝Ｉｓｐ（ｍａ＋ｍｆ） （２４）
式中Ｉｓｐ为根据火箭推进剂的定义给出的总比冲．
则发动机的有效比冲Ｉｓｐ，ｅｆｆ和单位推力燃料消耗
量Ｔｓｆｃ可分别定义为

Ｉｓｐ，ｅｆｆ＝珚Ｆ／ｍｆ＝Ｉｓｐ（１＋ε）－εＶ０ （２５）

Ｔｓｆｃ＝ｍｆ／珚Ｆ （２６）
根据式（２３）可知，平均推力珚Ｆ 与燃烧室容积Ｖｃ、
燃料流量ｍｆ和工作频率ｆ成正比，增加它们可使
ｍｅ增加，从而增大推力．此外，尾管出口面积Ａｅ
和燃料流量对燃烧室最大压力ｐｍａｘ影响显著，减
小Ａｅ和增加ｍｆ都有利于获得较大压缩比ｐｍａｘ／

ｐ０，使珚Ｖｅ增大，从而增大推力，但ｍｆ的增加意味
着空燃比ε减小，这可能导致燃烧效率降低，甚至
使发动机停止工作．所以，过高的ｍｆ也是没有实
际意义的，实际中应对其综合考虑．由式（２５）和式
（２６）可以看出，有效比冲Ｉｓｐ，ｅｆｆ和单位推力燃料消
耗量Ｔｓｆｃ不仅取决于燃料本身的性质，还取决于
发动机工况，即与Ｖ０，ε等有关．由式（２３）计算的
理论值与国外实验数据的比较见表３．其中珚Ｖ^ｅ由
式（１９）计算；γ取１．４；ａｍａｘ由Ｇｉｂｂｓ自由能热力计
算方法得到；忽略燃烧造成的密度变化，取ρ＝
１．２２５ｋｇ／ｍ３；由于缺少实验数据，且尾管出口压
力振幅基本为零，燃烧室压力与环境压力相差并
不大，因此可认为ｐｅ＝ｐ０［９］；由于均为静止实验，

Ｖ０＝０，其他参数见文献［４，１０，１３，１６］．
从结果看，该平均推力公式的理论值与实验

值的误差并不大，主要原因是：①理论计算时认为
一个循环排出的燃气质量等于燃烧室燃气质量，
因此还需要通过理论分析和实验值对模型进行修

正，使其更符合实际情况；②计算燃烧产物的热力

０３２
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参数时认为燃料混合物每次均在当量比Φ＝１的
情况下反应，而事实上Φ是变化的，且受进气道
工作频率影响；③Ｕ型发动机的误差是由于其进
气道与尾管排气方向相同，使净推力达到最大．此
外，可以看出获得的平均推力公式对有阀式发动

机也有一定适用性．但该模型还存在一个缺陷，即
没有考虑尾管回流产生的负推力，这主要是因为
回流与很多因素有关，如燃烧室压力和发动机长
度，在推导公式的假设上还存在一定问题．

表３　平均推力理论值与实验值的比较

Ｔａｂｌｅ　３　Ａｖｅｒａｇｅ　ｔｈｒｕｓｔ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ　ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｏｓｅ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ａｎａｌｙｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ

发动机 类型 燃料 Ｖｃ／ｍ３　 ｆ／Ｈｚ　 ｐｍｉｎ／ＭＰａ

１５ｃｍ　ＢＭＳ 无阀式 Ｈ２ ８．５２×１０－６　 １　０１０．００　 ０．０８２　５

５０ｃｍ　ＢＭＳ 有阀式 Ｃ２Ｈ５ＯＨ　 ３．００×１０－４　 ２４０．００　 ０．０４１　０

Ｌｏｃｋｗｏｏｄ　 Ｕ型，无阀式 Ｃ３Ｈ８ ８．８３×１０－３　 ８２．７４　 ０．０８１　０

Ａｒｇｕｓ　Ｖ１ 有阀式 Ｃ８Ｈ１８ ０．２１４　 ４６．００　 ０．０７１　２

发动机 ｐｍａｘ／ＭＰａ 珚Ｖｅ／（ｍ／ｓ） 理论推力／Ｎ 实验推力／Ｎ 误差／％

１５ｃｍ　ＢＭＳ　 ０．１２０　０　 ３３．９２　 ０．３６　 ０．３５　 ２．８６

５０ｃｍ　ＢＭＳ　 ０．１７１　０　 ２３５．５１　 ２０．７７　 ２５．００ －１６．９２

Ｌｏｃｋｗｏｏｄ　 ０．１５６　０　 ２３５．８５　 ２１１．０８　 ２４５．３０ －１３．９５

Ａｒｇｕｓ　Ｖ１　 ０．１９６　５　 １９０．２８　 ２　２９４．５２　 ２　２２４．６０　 ３．１４

４　结　论

基于无阀式脉冲喷气发动机工作过程分析，

建立其简化物理数学模型．将发动机结构参数与
性能联系起来，获得满足工程要求的工作频率和
平均推力表达式．与实验数据和数值结果的对比
表明，本文提出的简化模型和计算方法是准确可
信的，所得结论为该类发动机工作过程分析和性
能预示提供依据．主要结论如下：

１）通过对流动的分析，建立了无阀式脉冲喷
气发动机进气过程的燃烧室流动、突扩总压损失
和尾管平均排气速度等关键流动过程和参数的简

化模型，并提出了满足工程要求的计算方法．对该
类发动机的工程设计具有实际参考意义．
２）无量纲平均排气速度随压缩比ｐｍａｘ／ｐ０ 的
增加而增加，且其增大速度变慢，说明当ｐｍａｘ／ｐ０
增大到一定程度时珚Ｖｅ 的增大速度比ａｍａｘ的增大
速度低；燃气比热比对无量纲平均排气速度有显
著影响，在相同ｐｍａｘ／ｐ０ 值下，比热比越小对应的
无量纲平均排气速度越大．
３）考虑到突扩损失和管口效应，进气道和尾
管分别按 Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ共鸣器和１／６波长管模型处
理，发动机工作频率取两者平均值，据此建立的工
作频率模型与实验值的误差不超过１０％．
４）平均推力公式的计算值与实验值的误差

不超过±１７％．在初步设计中，运用本文建立的简
化模型，将是简单且有效的．此外，该平均推力公
式对有阀式发动机也有一定适用性．但要获得精
确的数据，还须通过数值模拟和实验验证．
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