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流体喷管对脉冲爆震发动机推进性能的影响
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摘　　　  要：    为了进一步提高脉冲爆震发动机（PDE）的推进性能，对 PDE使用流体喷管模型进行了多循环

数值模拟研究，并提出了主次流错相位喷注方案。结果表明：主次流错相位喷注方案不仅可以调节主流和二

次流的有效流通面积，改善喷管的非设计点状态，而且可以提高爆震室内可燃气最终充填压力，增强爆震燃

烧强度；在主次流错相位喷注方案下，喷管主流进口瞬时气流总压相对喷管设计点的离散程度明显下降，有

效改善了喷管的非设计点状态；最佳的主次流相位差为反传压缩波恰好传播至爆震室头部这一工况，最佳的

二次流喷注位置为喷管喉部；相比基准喷管的最大比冲性能，PDE使用流体喷管可以产生 5.64%的比冲增益。
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Abstract:   In  order  to  further  improve  the  propulsion  performance  of  the  pulse  detonation

engine(PDE)，a multi-cycle  numerical  simulation was carried out  for  the  PDE with  fluidic  nozzle，and a

scheme  of  alternating  phase  injection  of  the  main  and  secondary  flows  was  proposed.  According  to  the

computational results，the new nozzle design can adjust the effective flow area of the main and secondary

flows， thereby improving the off-design point  state of  the nozzle.  Furthermore， it  can increase the actual

filling pressure of combustible gas，thereby enhancing the detonation combustion intensity. Also，the best

phase  difference  between  the  main  and  secondary  flows  manifested  the  condition  that  the  back

compression  wave  just  propagated  to  the  head  of  detonation  chamber.  The  best  injection  position  of

secondary  flow  was  the  nozzle  throat.  As  compared  with  the  maximum  specific  impulse  generated  by

baseline nozzle，the pulse detonation engine with fluidic nozzle could produce a specific impulse gain of

5.64%.
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脉冲爆震发动机（pulse detonation engine, PDE）
是一种利用脉冲式爆震波产生推力的新型发动机[1]。

因为其间歇工作的特点，所以传统喷管（如收敛喷

管[2]、扩张喷管、收扩喷管 [3-4] 等）很难适应爆震

后的强非定常性气流，进而导致喷管长期处于欠

膨胀状态或过膨胀状态，造成了较大的推进性能

损失。为了有效利用爆震后的高焓气流，增大

PDE的推进性能，近些年来国内外已经有不少关

于 PDE喷管设计方面的研究工作[5-8]，但是早期的

研究内容多是对传统喷管设计方案的对比和完善，

难以解决 PDE喷管长时间处于非设计点状态这

一技术难点。因此，在本世纪初，McClure[9] 提出

了 PDE使用流体喷管的设计方案，即在喷管扩张

段引入一股额外的二次流进而调节喷管的非设计

点状态。实验和数值模拟研究发现，PDE使用流

体喷管可以调节主流的有效流通面积，进而实时

改善喷管的过膨胀状态。Smith[10] 和 Brophy等  [11]

在其基础上详细分析了应用于流体喷管的恒压二

次流的适用范围，以及二次流对主流有效膨胀比

的调节范围。

然而，McClure等的研究没有说明流体喷管

对 PDE推进性能数值的具体影响和二次流最佳

喷注参数的选取方案。对此，郑华雷等[12] 建立了

PDE使用流体喷管的推进性能分析模型，二次流

仍采用稳定外压源，研究表明最佳的二次流喷注

位置在喷管喉部，并且采用在主流低压阶段间歇

喷注的方式可以提高 PDE推进性能。邱华等 [13]

完善了前期研究中流体喷管的简化结构，首先采

用了二次流从爆震室出口引流的方式，通过单次

PDE数值模拟研究计算得到比冲性能增益为

5.25%。然而，以上研究均是基于单次脉冲爆震，

在实际情况下，脉冲爆震发动机都处于多循环工

作状态，单次脉冲爆震下应用流体喷管的结论并

不适用于多循环脉冲爆震。因此，邱华等 [14] 对

PDE使用流体喷管的不同二次流注入方式（单管

喷注和双管喷注）进行了多循环数值模拟，二次

流仍采用稳定外压源。计算结果表明二次流多管

喷注具有更高的推进性能，但是最终的比冲性能

增益相对基准喷管仅为 0.75%，推进性能增益程

度较小。这一结果说明在流体喷管设计方案下，

如果仅通过恒定压强的二次流调节喷管的过膨胀

状态，那么 PDE的推进性能增益程度会十分有限。

张启斌等[15-17] 对多循环脉冲爆震应用流体喷管进

行了大量的实验和数值模拟研究，二次流仍采用

稳定外压源。研究结果表明二次流可以有效调节

主流扩张比（1.8～5.0），并且在喉部喷注时，激波

强度显著减弱 57%。同时，在爆震室末端贫油区

喷注二次氧化剂的实验中发现，随着喷油量增大

爆震产物的压力和速度波动显著减小。然而，他

们的研究并没有说明发动机的比冲性能是否得到

了明显提升。

综上所述，脉冲爆震发动机应用流体喷管可

以有效改善喷管的非设计点状态。目前流体喷管

的设计方案大多都是在喷管扩张段喷注恒定压强

的二次流，然而在此方案下现有的研究结果表明

发动机的比冲性能提升并不明显。因此，本文提

出了主次流错相位喷注的流体喷管方案，二次流

为爆震室出口气流。在不同主次流相位差下，通

过对 PDE使用流体喷管的研究，一方面分析了二

次流对喷管非设计点状态的影响，另一方面分析

了二次流对爆震室内可燃气最终充填压力的影响。

最后研究了不同二次流喷注结构对 PDE推进性

能的影响，完善了主次流错相位喷注的流体喷管

方案。

 1    物理模型及计算方法

 1.1   计算模型

PDE计算几何模型如图 1所示，采用二维轴

对称计算模型。基准喷管如图 1（a）所示，计算区

域包括爆震室区域、喷管区域和外场区域。基准

喷管的收敛型面选择维氏曲线[18]，扩张型面选择

美国宇航局格伦研究中心提供的喷管开源程序包

中 perfect  nozzle型面 [19]。爆震室长为 410  mm，

进口半径为 20 mm。高温高压点火区距离爆震室

头部为 10 mm，宽为 5 mm。喷管进口截面 A7 和

爆震室头部几何参数相同。喷管喉部截面 A8 的

面积为 0.5A7，维氏收敛型面长度为 0.7倍的喷管

进口直径。基于本文的 PDE物理模型，基准喷管

在设计点总压、总温、比热比分别为 0.422 8 MPa、
2 160 K和 1.302时 ，喷管的比冲性能达到最大

138.87 s。
PDE使用流体喷管的几何模型如图 1（b）所

示，在基准喷管几何模型的基础上将传统收扩喷

管替换为流体喷管，流体喷管的结构如图 1（b）中
Ⅰ所示。二次流通道出口倒角半径 Rch 恒为二次

流通道宽度的 4倍，二次流通道长度 Lin2 为 4 mm。

Aout 表示二次流左边界喷注点位置所在的喷管横

截面积，表明了二次流的具体喷注位置。例如，
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当 Aout=1.10A8 时，表示二次流喷注位置在喷管扩

张段轴向横截面积为 1.10A8 处。本文对不同的二

次流喷注结构进行了大量数值模拟，如图 1（b）中
Ⅰ左侧大括号内标注了 Aout 的取值区间；α表示

二次流喷注角度，在 Aout=1.00A8 时，大括号内标注

了 α的取值区间；Ain2 表示二次流通道进口横截

面积，在 Aout=1.00A8 并且 α=18°时，大括号内标注

了 Ain2 的取值区间。

定义平均总比冲 Isp 来衡量喷管的推进性能，

其计算公式如下：

Isp =

w Tcycle

0
Fdtw Tcycle

0
m9gdt

（1）

式中 F 为喷管瞬时推力，可通过动量方程计算；

m9 为喷管出口的瞬时质量流量；g为重力加速度。

定义主流阻塞系数 ξm1 来衡量高压二次流对

可燃气填充质量的影响程度，其计算公式如下：

ξm1 = 1−

w Tcycle

0
Mfluidicdtw Tcycle

0
Mbaselinedt

（2）

式中 Mfluidic 为流体喷管瞬时质量流量；Mbaseline 为
基准喷管瞬时质量流量。

 1.2   计算网格及无关性验证

计算网格采用非结构化网格，爆震室内网格

大小为 1 mm。喷管是本文的主要研究对象，为捕

捉细微的流场变化，采用 0.3 mm大小的网格，喷

管型面折转和流道狭窄区域采用局部加密的方法。

壁面通过 8层边界层网格进行加密，第一层网格

高度为 0.01 mm，每一层网格高度比率为 1.2。压

力远场采用 2.5 mm大小的网格。网格总数 N为

2.5×105 左右。

以基准喷管模型为例进行网格无关性验证，

结果如图 2所示，以网格总数为 4.1×105 时的计

算结果作为基准。当网格总数为 1.4×105 时，喷

管瞬时推力 F误差相对较大。当网格总数增大

至 2.5×105 时，喷管瞬时推力的误差明显减小，平

均总比冲的误差仅为 0.05%。因此，可认为上述
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图 1    PDE计算物理模型示意图

Fig. 1    Sketch of computational model for PDE
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with different mesh densities
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网格设置适用于本文数值计算。

 1.3   边界条件及计算设置

数值计算相关设置借鉴文献 [11]，采用基于

压力的非稳态二维 N-S方程求解，采用有限体积

法对 N-S方程进行空间离散，采用二阶迎风格式

对二维 N-S方程进行时间离散。湍流模型采用

realizable k-ε模型，近壁面采用标准壁面函数。压

力远场的左边界和上边界设置为压力进口条件，

进口参数为当地环境参数（总压为 0.1 MPa，总温

为 300 K），右边界设置为压力出口条件。在一个

爆震循环周期 3.8  ms内 ，可燃气填充总压为

0.25 MPa，燃气比为 1.1，填充时间为 1.8 ms。化学

反应采用甲烷空气预混气体的单步不可逆有限速

率模型。脉冲爆震的起爆方式为直接起爆，每次

爆震循环点火时设置高能区总压为 3 MPa，总温

为 3 000 K。二次流进口边界采用压力进口条件，

总压、相对静压和总温参数为 PDE使用基准喷管

模型稳定爆震后的喷管入口气流参数。给定主次

流相位差∆t为 3.0 ms时二次流的进口总压 pt 分
布如图 3所示，图中大小为 3 MPa的压力脉冲表

示高温高压起爆时刻，虚线表示喷管主流进口气

流总压分布。定义主次流相位差为高温高压起爆

时刻距离二次流进口压力峰值的时间差。在主流

起爆时刻一定的条件下，可通过改变∆t进一步研

究二次流对 PDE推进性能的影响。
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图 3    喷管进口主流、二次流和点火区的总压瞬态图

Fig. 3    Total pressure profiles of main flow, secondary

flow and ignition zone
 

 1.4   算例验证

爆震波是否充分形成对本文的研究工作十分

重要。因此，基于 CEA和数值模拟计算结果，对

比分析两者爆震波波速 V和爆震波波后温度 T的

差异，判断爆震室内是否有充分形成的爆震波，

从而验证数值模拟的准确性。

结果如表 1所示，PDE应用基准喷管后的爆

震波波速 V与 CEA计算结果相差 13%，爆震波波

后温度 T与 CEA计算结果相差 2%。因此，可认

为爆震室内形成了充分发展的爆震波，上述仿真

方法可用于研究流体喷管对 PDE推进性能的影响。
 
 

表 1    数值模拟计算得到的爆震参数和相同工况下

CEA计算结果

Table 1    Detonation parameters obtained from numerical

simulation and CEA calculation results under the

same operating conditions

类型 V/（m/s） T/K
CEA 1 833.0 2 863

基准喷管 2 116 2 919
 

 2    不同主次流相位差下喷管推进性能
及流动特性分析

 2.1   推进性能

在研究不同主次流相位差∆t对流体喷管推

进性能的影响时，给定二次流喷注位置 Aout 为

1.10A8，喷注角度 α为 10°，喷注面积 Ain2 为 15%A7，

通过改变∆t来研究二次流对 PDE推进性能的影

响，计算结果如图 4所示。

从平均总比冲 Isp 角度分析，流体喷管的推进

性能对主次流相位差十分敏感。当主次流相位差

小于 2.2 ms时，PDE使用流体喷管不仅无法产生

推进性能增益，反而会降低喷管的推进性能，并

且存在一个主次流相位差使得喷管推进性能最低；

当主次流相位差大于 2.2 ms时，喷管平均总比冲

先增大后减小，并在∆t为 3.0 ms（0.79周期）时取
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得最大值 142.52 s，相对基准喷管平均总比冲提

升 2.628%。

从爆震室内可燃气最终充填压力 pfill 角度分

析，不同主次流相位差对 pfill 有着明显影响。在

主次流相位差∆t为 2.2～3.4 ms时，随着∆t的增大，

pfill 先增大后减小，并在主次流相位差为 3.0 ms时
取得最大值 0.134 MPa，相比基准喷管增大了 63.4%。

同时，随着∆t的增大，pfill 曲线发展趋势 Isp 曲线几

乎相同，并且峰值重合。这一现象表明爆震室内

可燃气最终充填压力的增大可以有效提高喷管平

均总比冲性能，在流体喷管的设计中应通过合理

的主次流布局方案增大爆震室内可燃气最终充填

压力。

对比分析主流阻塞系数和流体喷管比冲性能，

计算结果如图 5所示，其中 Isp 表示平均总比冲，

ξm1 表示主流阻塞系数。在主次流相位差为 1.5 ms
和 2.2 ms时，主流阻塞系数较高，表明可燃气填

充明显受阻，并且此时 PDE使用流体喷管相比基

准喷管产生了明显的推进性能亏损。然而，当主

次流相位差为 3.0 ms时，主流阻塞系数最小，喷

管比冲性能达到最大。以上现象说明可燃气填充

受阻越严重，喷管推进性能越小。因此，在流体

喷管的设计中应尽可能降低二次流喷注对主流可

燃气填充的阻塞作用。
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图 5    喷管推力性能和主流阻塞系数瞬态图

Fig. 5    Thrust performance profiles of nozzle and main flow

blocking coefficient
 

总之，对于 PDE使用流体喷管的增推模型，

存在一个恰当的主次流相位差，此时爆震室内可

燃气最终充填压力最高、主流阻塞系数最小，使

得脉冲爆震发动机的推进性能最高。

 2.2   喷管内流动特性

对于不同的 PDE使用流体喷管模型，以∆t为

1.5 ms和 3.0 ms为例，对应喷管比冲性能最低和

最高的两个工况，分析不同主次流相位差对喷管

内流动特性的影响。因为脉冲爆震发动机的主要

做功阶段在爆震排气阶段，所以对主流和二次流

在爆震排气阶段喷管内的流动特性进行对比分析。

在喷管主流爆震排气阶段，不同主次流相位

差工况下喷管内马赫数分布如图 6所示，图中

pt,in2 表示二次流入口总压。显然，在这两种工况

下，爆震后高速排气的超声速主流碰撞二次流喷

管壁面都会产生一道强激波，如区域 A和区域 B
所示，经过这道激波会有较高的总压损失。在

图 6（a）中 Δt为 1.5 ms工况时，管内激波持续存

在 0.60 ms左右，而在图 6（b）中 Δt为 3.0 ms工况

时，管内激波仅持续存在 0.10 ms左右。此外，在

图 6（a）中 2.15 ms时刻，靠近二次流通道出口位

置 的 强 激 波 波 前 马 赫 数 明 显 相 比图 6（b） 中

2.15 ms时刻下的马赫数更高，即激波损失更大。

同时，在图 6（a）中 2.15 ms的之后时刻，尽管主流

气流速度不再和激波垂直，管内开始的强正激波

已经蜕化为较弱的斜激波，如区域 C所示，但是

这道斜激波持续时间较长，所以依旧会产生较高

的总压损失。

主次流相位差在 1.5 ms工况下形成的管内激

波强度更高、持续时间更长的原因是二次流进口

总压较低。例如在 2.25 ms时刻，图 6（a）二次流

进口总压为 0.100 MPa，其明显小于图 6（b）二次

流进口总压 0.244 MPa。因此，在图 6（a）中，主流

直接碰撞二次流通道壁面所受到的阻力相比

图 6（b）工况更小，进而碰撞产生的压缩波强度更

高，最终形成的激波强度也更高。总而言之，在

主流爆震排气阶段，如果二次流进口总压相对主

流越低，则喷管内产生的激波强度越高，喷管推

进性能损失越严重。

在喷管二次流爆震排气阶段，不同主次流相

位差工况下喷管内马赫数分布如图 7所示。在

图 7（b）中 Δt为 3.0 ms工况时，不同于主流爆震

排气阶段，二次流爆震排气不存在严重的欠膨胀

现象。此时二次流的膨胀比随着来流强度不断调

节，相比主流爆震排气阶段喷管的非设计点状态

得到了明显改善。然而，由于二次流来流强度和

喷管内环境压力的变化，很难有效的使喷管恰好

处于设计点状态。如图 7（b）中 1.15 ms时刻所示，

此时喷管出口的平均静压为−0.040 MPa，二次流

存在一定的过膨胀现象。但是，相比主流严重的

第 2 期 门　凯等： 流体喷管对脉冲爆震发动机推进性能的影响

20220149-5



 

马赫数

马赫数

马赫数

2.2
2.0
1.8
1.6
1.4
1.2
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

1.8
1.6
1.4
1.2
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

马赫数
1.8
1.6
1.4
1.2
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

马赫数
1.8
1.6
1.4
1.2
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

1.6
1.4
1.2
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

(a) 主次流相位差为1.5 ms (b) 主次流相位差为3.0 ms

t=2.05 ms

C: 斜激波

t=2.05 ms

t=2.15 ms t=2.15 ms

t=2.25 ms t=2.25 ms

t=2.45 ms t=2.45 ms

t=2.65 ms t=2.65 ms

pt, in2=0.244 MPapt, in2=0.100 MPa

B: 强激波A: 正激波

图 6    主流爆震排气阶段的马赫数分布对比图

Fig. 6    Velocity contours in the detonation exhaust stage of main flow
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图 7    二次流爆震排气阶段的马赫数分布对比图

Fig. 7    Velocity contours in the detonation exhaust stage of secondary flow
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欠膨胀状态，此时二次流的推进性能得到了一定

改善，并且可以通过对流体喷管具体结构的优化

来不断缓解这一弊端。

从喷管的径向推力损失角度进行分析，在二

次流爆震排气后 0.1  ms时刻 ，例如图 7（b）中

1.05  ms时刻 ，喷管出口平均气流偏转角 δv9 为

5.42°，产生的径向推力损失为 0.45%。然而，在相

同二次流喷注参数下图 7（a）工况 δv9 仅为 1.58°，
产生的径向推力损失为 0.04%。这一现象说明，

在二次流爆震排气阶段，如果喷管主流来流总压

相对较低，那么在喷管出口较高膨胀比的二次流

则会产生较大的径向推力损失。然而，此径向推

力损失远远小于主流爆震排气阶段产生的激波损

失，并且持续时间更短仅为 0.1 ms左右。

总之，在不同的主次流相位差下，为了达到更

高的推进性能，需要综合考虑喷管产生的欠膨胀

损失、激波损失和径向推力损失等。从二次流爆

震排气阶段膨胀比的自主调节角度分析，PDE使

用流体喷管可以明显改善喷管爆震排气阶段的欠

膨胀状态，但同时也会引入额外的激波损失和径

向推力损失。

 2.3   二次流对爆震燃烧过程的影响

对不同主次流相位差下爆震室内可燃气最终

充填状态进行分析，结果如图 8所示，图中 φ（CH4）

表示CH4 的体积分数。当主次流相位差Δt为 0.2 ms
时，二次流对主流可燃气填充过程的影响可以忽

略，此时可燃气填充系数和基准喷管近乎相同；

当 Δt为 1.5 ms和 2.2 ms时，可燃气的填充系数明

显下降，直至 Δt继续增大至 2.6 ms时，可燃气的

填充系数才出现小幅度增大；当 Δt为 3.0 ms时，

可燃气填充系数相比上一时刻没有明显变化，但

是爆震室内已填充的可燃气在中后部区域出现了

提前燃烧现象，如区域 A所示；当 Δt继续增大至

3.4 ms时，尽管爆震室内仍存在提前燃烧现象，但

是提前燃烧的缓燃区域面积已经明显减小。

这些现象说明当二次流和主流错相位喷注时，

二次流不仅会影响到爆震室内可燃气最终充填状

态，而且会导致未燃可燃气出现提前燃烧现象，

进而导致推进性能损失。因此，不同主次流相位

差对爆震室内可燃气最终充填状态的影响不同，

存在一个最佳的主次流相位差，在综合考虑各种

因素后 PDE的推进性能达到最大。

在不同可燃气填充系数下，张群等 [20] 和王杰

等[21] 研究结果表明，填充系数越小，基于混合物

质量的比冲性能越小。

在图 8中 Δt为 3.0 ms工况时，可燃气填充系

数小于基准喷管，然而其平均总比冲却相比基准

喷管更高。考虑到填充系数越小发动机比冲性能

越小的结论，此时在不同的主次流相位差工况下，

可以明显改善 PDE推进性能的因素就是爆震室

内可燃气最终充填压力，即爆震室内可燃气最终

充填压力的增大可以有效提高发动机的推进性能。

那么，对不同 Δt下可燃气填充结束后的压力分布

状态进行分析，如图 9所示。当主次流相位差为

2.6、3.0 ms和 3.4 ms时，爆震室内相对静压明显

增大。主次流相位差为 3.0 ms时，在爆震室头部

出现了一道明显的强压缩波，如区域 A所示。经

过这道强压缩波后，爆震室内的相对静压明显提

升。此时，如区域 B所示，二次流通道入口相对

静压明显偏高，说明这道强压缩波是因为爆震后

高压二次流进入喷管内产生的强压缩波反传进入

爆震室后形成的；当主次流相位差为 2.6 ms时，

爆震室内不存在明显的强压缩波，说明此时由于

高压二次流产生的回传压缩波已经从爆震室头部
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图 8    点火前可燃气填充状态

Fig. 8    Combustible gas filling states before ignition
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排出；当主次流相位差为 3.4 ms时，如区域 C所

示，压缩波的位置滞后于 3.0 ms工况。这是因为

压缩波的传播时间较短的缘故，进而导致爆震室

内可燃气最终充填压力小于 3.0 ms工况。

为了进一步研究和主流不同相位差的二次流

对爆震燃烧过程的影响，对基准喷管和主次流相

位差为 3.0 ms这两种工况下的喷管主流进口总压

分布进行分析，结果如图 10所示。首先，当主次

流相位差为 3.0 ms工况时，平均总压高于基准喷

管 3.27%。因为喷管来流总压越高，喷管推进性

能越大，所以当 PDE使用流体喷管模型爆震后的

气流总压显著增大时，流体喷管的平均总比冲就

会明显提高。此时流体喷管的平均总比冲相比基

准喷管提高了 2.628%；其次，从喷管来流总压相

对基准喷管设计点 0.422 8 MPa的离散程度而言，

离散程度越小，说明喷管实际工作状态距离设计

点状态越接近，喷管推进性能越高。如图 10所示，

主次流相位差为 3.0 ms工况时不仅喷管主流进口

压力峰值明显减小将近 2 MPa，而且在燃气填充

末期的低压值明显增大。因此，从来流总压离散

程度角度分析，主次流相位差为 3.0 ms工况时相

比基准喷管来流总压离散程度明显下降，进而在

一定程度上改善了喷管的非设计点状态。

当主次流相位差不同进而导致爆震室内可燃

气最终充填压力相差较大时，喷管主流的进口气

流总压随时间分布如图 11所示。此时，因为压力

峰值和谷值基本相同，所以喷管来流总压离散程

度基本相当。但是，当主次流相位差为 3.0 ms工
况时，喷管来流的平均总压显著大于主次流相位

差为 1.5 ms工况，这进一步说明了爆震室内可燃

气最终充填压力越大，爆震燃烧后的气流总压越

大，喷管推进性能越高。
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图 11    主次流相位差在 1.5 ms和 3.0 ms工况时喷管主流进

口总压瞬态对比图

Fig. 11    Total pressure profiles at the inlet of the fluidic nozzles

with phase differences of 1.5 ms and 3.0 ms
 

此外，当主次流相位差为 1.5 ms时，尽管爆震

室内可燃气最终充填压力相比基准喷管更高，但

是喷管来流的平均总压仅为 0.386 MPa，远低于基

准喷管模型来流的平均总压 0.427 MPa，因此其平

均总比冲相比基准喷管下降 1.64%。此时 ，由

图 5中主流阻塞系数分布可知，当主次流相位差

为 1.5 ms时，可燃气填充质量相比基准喷管下降

了 14.6%。因此，可燃气填充系数明显下降，那么

根据张群等[20] 和王杰等[21] 研究结果可知，喷管的

平均总比冲性能会明显下降，并且相比爆震室内

可燃气最终充填压力，可燃气填充系数对喷管推

进性能的影响更加明显。

综上所述，为了最大程度提高脉冲爆震发动

机的推进性能，首先需要保证高压二次流不能明

显阻塞可燃气的填充，其次需要尽可能增大爆震

室内可燃气最终充填压力，并且避免可燃气的提

前燃烧现象。换而言之，需要保证在可燃气填充

结束时，高压二次流产生的回传压缩波可以刚好

传播至爆震室入口位置，却没有从爆震室入口排

出。对于本模型而言，最佳的主次流相位差在

3.0 ms左右，此时 PDE使用流体喷管的推进性能

达到最大。

 3    不同二次流喷注结构对 PDE推进
性能的影响

上文的论述中已经阐明了在主次流错相位喷
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图 10    基准喷管和相位差为 3.0 ms工况时的喷管主流进口

总压瞬态对比图

Fig. 10    Total pressure profiles at the inlet of the baseline
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difference of 3.0 ms
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注方案下，PDE使用流体喷管可以实现较大程度

的推进性能提升，因此为了进一步完善流体喷管

的结构方案，对不同二次流喷注位置、喷注角度

和喷注面积进行深入研究。

首先，对不同二次流喷注位置下 PDE喷管比

冲性能和爆震室内可燃气最终充填压力进行分析，

结果如图 12所示。显然，当二次流喷注位置为喷

管喉部时，喷管的平均总比冲达到最大。产生这

一现象的原因是当二次流在喷管喉部喷射时，爆

震室内可燃气最终充填压力最高，并且从文献 [11]
可知，当二次流在喷管喉部喷射时喷管内流动损

失最小。因此，综合考虑喷管内流动特性和爆震

室内可燃气最终充填压力增大对爆震燃烧过程的

影响后，流体喷管方案最佳的二次流喷注位置为

喷管喉部。
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图 12    不同二次流喷注位置下喷管比冲性能和爆震室内可燃

气最终充填压力分布图

Fig. 12    Specific impulse profiles of nozzles and the actual

filling pressure of combustible gas under different

secondary flow injection positions
 

其次，对不同二次流喷注角度下 PDE喷管比

冲性能和爆震室内可燃气最终充填压力进行分析，

结果如图 13所示。当二次流喷注角度越大时，爆

震室内可燃气最终充填压力越大，但是其增长幅

度逐渐减缓并趋于稳定。此时最佳的二次流喷注

角度不再对应 pfill 达到最大时的工况，这是因为

随着喷注角度的增大，喷管内的各项流动损失也

会随之增大。因此，存在一个最佳的二次流喷注

角度，使得流体喷管的推进性能达到最大。

最后，对不同二次流喷注面积下 PDE喷管比

冲性能和爆震室内可燃气最终充填压力进行分析，

结果如图 14所示。当 Ain2/A7<0.33时，随着二次

流喷注面积的增大，流体喷管的比冲性能逐渐增

大，但对应工况下的爆震室内可燃气最终充填压

力并不是持续增大。这说明此时除了爆震室内可

燃气最终充填压力增大对喷管推进性能的有利影

响外，还存在一个重要的影响因素。因为二次流

喷注面积的增大，直接导致二次流质量流量增大，

并且根据上文喷管内流动特性的分析结论可知，

二次流的推进效率明显高于主流的推进效率。所

以，随着二次流质量流量的增大，喷管的比冲性

能必然逐渐增大。此时，即使爆震室内可燃气最

终充填压力略有下降，但是喷管的推进性能依旧

得到了提升。然而，二次流喷注不仅改善了喷管

的非设计点状态，同时也引入了激波损失等。随

着二次流喷注角度的增大，激波损失等也会发生

改变。因此，权衡爆震室内可燃气最终充填压力、

二次流质量流量和喷管内激波损失等因素后，存
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图 13    不同二次流喷注角度下喷管比冲性能和爆震室内可燃

气最终充填压力分布图

Fig. 13    Specific impulse profiles of nozzles and actual filling

pressure of combustible gas under different secondary

flow injection angles
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在一个最佳的二次流喷注面积使得流体喷管的比

冲性能达到最大。

 4    结　论

通过对多循环 PDE使用流体喷管在不同二

次流喷注参数下的数值模拟研究，得出了以下

结论：

1） 在最佳的二次流喷注参数下，PDE使用流

体喷管的平均总比冲相比基准喷管提高了 5.64%。

2） 在主次流错相位喷注方案下，PDE使用流

体喷管不仅可以改善喷管的欠膨胀状态，而且可

以显著增强爆震后的平均气流总压，进而直接提

高流体喷管的推进性能。同时，喷管主流进口的

气流总压相对喷管设计点的离散程度显著下降，

明显改善了喷管的非设计点状态。

3）  最佳的主次流相位差对应可燃气填充完

成后，反传压缩波刚好传播至爆震室头部这一工

况。最佳的二次流喷注位置在喷管喉部，此时不

仅最大程度地改善了喷管的非设计点工况，而且

对爆震燃烧过程的增强效果最明显。
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