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变比热对超燃冲压发动机

尾喷管设计的影响分析
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摘 要：当气体总温较高时，气体的比热比将不再保持不变，而是温度的函数。由于超

燃发动机尾喷管的入口温度很高，因此，在喷管型面设计时应该考虑比热变化对型面产生的

影响。给出了基于量热完全气体模型和热完全气体模型的超燃冲压发动机尾喷管设计方法。

并比较了比热比不变和比热比随气体温度变化时对喷管型面设计的影响。对量热完全气体的

应用限制进行了初步讨论。
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Abeaaet：When the gas stagnation temperature increases，the specific heat ratio starts to vary

with the temperature．Scramjet e．sine nozzle inlet temperature is very high and the influence of spe-

cifie heat variation must be taken into account．This paper describes a method for scramjet engine

nozzle design．A comparison between ealoricflly perfect gas and that of thermally perfect gas is siv-

en．
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0引言

超燃冲压发动机的膨胀系统由内部喷管和飞

行器后体组成，它主要是用来将燃烧室出口燃气

的化学能转化为动能，产生推力。与传统火箭发

动机尾喷管相比，超燃冲压发动机尾喷管不存在

收缩段和喉部；喷管人口马赫数大于l；喷管与

飞行器后体一体化设计；飞行器后体作为喷管膨

胀面的组成部分；采用非对称构型，一般为二元

喷管。这些特点决定了超燃发动机尾喷管的设计

方法与传统喷管有所区别。

比热比反映了气体温度变化时焓和内能的变

化之比。当气体温度小于800K时，气体的比热

和比热比可以认为是常数。但当温度大于800K

时，空气分子振动能被激发，气体的比热将不再

是常数，而是温度的函数。由于超燃发动机尾喷

管的人口温度很高，因此，在喷管型面设计时应

考虑比热变化对型面产生的影响。

基于量热完全气体和热完全气体给出了超燃

发动机尾喷管的设计方法，并比较了比热变化时

对喷管型面的影响。

1典型的超燃冲压发动机喷管造型

在讨论超燃冲压发动机尾喷管计算方法前应

该对实际超燃喷管的几何外型有一个初步的了

解。图1中给出了超燃冲压发动机尾喷管的外型

和主要几何参数。

l|le_尾喷管入口高度；卜内部喷管长度；1．-外部喷管长度；

卧内部喷管表面扩张角；虬一外部喷管上壁面初始扩张角；

plume boundary一羽流边界。

图1超燃冲压发动机尾喷管外型和主要结构参数

Fig．1 Scramjet engine nozzle model

由图l可以看出，超燃冲压发动机尾喷管是

一种纯扩张型的二元喷管，并且与飞行器后体进

行高度一体化设计。气流在喷管中的膨胀分为两

个阶段，即内部膨胀和外部膨胀。内部膨胀靠内

部喷管来实现，而外部膨胀主要靠飞行器后体和

羽流边界来实现。这种喷管具有以下优点：与轴

对称喷管或环形喷管相比，二元喷管更容易实现

流道面积的调节，并且具有较轻的质量；喷管入

口气流为超声速流，因此在喷管的扩张通道中气

流一直保持超声速流动，这与收扩型或收敛型喷

管相比可以简化设计计算方法，因为流场的控制

方程是双曲型而不是椭圆型或抛物型。

2计算方法

2．1量热完全气体

基于量热完全气体给出了超燃喷管的设计方

法。

图2给出的是最小长度喷管计算时喷管流场

区域分布图。如图2所示，流场区域共分为3部

分：AEF为核心流场区，也称为Prandtl—Meyer

膨胀波区；ACF为简单波区，该区气流参数对求

解喷管型面很重要；BCF为均匀流区，该区气流

与喷管出口气流马赫数相同；0为初始膨胀角，

由出口马赫数来确定。

图2最小长度喷管设计示意图

Fig．2 Nozzle design pnneiple

2．1．1控制方程和空间离散方法

超燃喷管的流场为超声速流场，其控制方程

的数学性质为双曲型，因此可以由特征线方法来

求解。计算时假设喷管内流动是无粘和无旋定常

流，根据参考文献【l】，可以给出二维超声速流的
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特征线方程和相容性方程。 变化的，此时Pranfl—Meyer需要进行适当的改进田。

特征线方程：Prantl—Meyer函数可由下式来表示：

(誓)±=t锄(嘶) (1) 扯一g簖讵丽丽百酉dr (9)

相容性方程：

d(v+O)=0 (2)

班、／器arctan．v／雨K-1、,肛2 1)一tan俪
(3)

式中，u为Prandfl—Meyer函数；K为比热比；0为

气流角；Ma为马赫数；弘为马赫角。将公式

(1)、 (2)离散后可得差分方程：

△儿=t觚(以±以) “)

△(也±以)--o (5)

2．1．2求解方法

求解方法详见参考文献【1】，求解时采用预

估校正算法，分别求出内点和对称面上的点，最

后按公式(6)、(7)来计算喷管型面。

外壁面型面的确定方法见图3。算时由已知

点A开始计算。在ABC区域内每条马赫线上的

参数是相同的，因此，就可以知道壁面上各点P：

的气动参数。故只需确定坐标值0，力即可。坐

标的计算方法如下：

％=盟茜等苗拶㈣
％．巩+(％。、)tan(ai_1) (7)

％。=o．5(佛+艮。) (8)

图3外壁面点求解示意图

Fig-3 Sketch of top wall solution

2．2热完全气体

2．2．1控制方程和空间离散方法

如果采用热完全气体计算，则比热是随温度

式中，e为比热；H为焓差；劝声速。
特征线方程和相容性方程见公式(1)、

(2)，方程离散后见公式(4)、 (5)。计算过程

和计算方法与上述类似，只是变量不再是马赫数

而是温度。

2．2．2求解方法

求解方法与上述相同，同样采用预估校正算

法，分别求出内点和对称面上的点。最后按公式

(6)、 (7)来计算喷管型面。

计算时采用的气体为空气，空气比热随温度

的变化由下式表示：

C≯(T)=口l+azT+a3z～啦P+c15P (10)

式中，al、oa、嘞、m、如为系数。公式(10)中的各

个系数见表l所示。

表1 cp随温度的变化关系

Tab．1 cp vs temperature

温度

范瞅 al 012．103 嘞+10‘ ”1俨 a5*lO“

300～

1000

1000_

5000

3．57365—o．721437 1．66774 一1．25630 -4；20619

3肛”26 1．22912 _o．414552 0．675369-0．0387282

喷管入口处的初始膨胀角拈』：：器渐d丁(11)
式中，To为喷管人口温度；死为初始膨胀后的温

度。

3计算结果分析

根据以上给出的喷管设计方法，分别在给定

的条件下设计了喷管型面。并比较了在相同设计

条件下基于量热完全气体和基于热完全气体设计

的喷管型面差别。计算时喷管人口马赫数取1．1，

喷管入口高度取100ram。

图4中给出了出口马赫数为2．0时，量热完
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全气体计算模型和热完全气体计算模型计算得到

的喷管型面比较。其中型面1为基于量热完全气

体模型计算结果；型面2、型面3和型面4是基

于热完全气体的计算结果，且型面2对应的喷管

入口总温为1000K，型面3对应的喷管人口总温

2000K，型面4对应的喷管入口总温为3000K。

图5和图6分别给出的是出口马赫数为3和4

时。可以看出，随着出口马赫数和总温的增加采

用热完全气体计算得到的型面与采用量热完全气

体计算得到的型面差异越大。

x／m

图4喷管出口马赫数为2时不同入口总温下喷管型面

Fig．4 Nozzle profile for different total temperature

丽tll nozzle exit plane velocity at 2 Ma．

x／m

图5喷管出口马赫数为3时不同入口总温下喷管型面

Fig．5 Nozzle profile for different total temperature

with nozzle exit plane velocity at 3 Ma．

x／m

图6喷管出口马赫数为4时不同入口总温下喷管型面

Fig．6 Nozzle profile for different total temperature

with nozzle exit plane velocity at 4』l缸

图7给出了不同入口总温下初始膨胀角随出

口马赫数的变化。

图7不同来流总温下初始膨胀角随出口马赫数的变化

Fig．7 Variation of initial expansion angle％

nozzle exit plane Ma

对任意给定的入口总温和出口马赫数，可以

给出相对误差：

凸

￡％：l 1一警l*100％ (12)
口}rr

式中，‰为量热气体对应的初始膨胀角；0n为

热完全气体对应的初始膨胀角。

根据公式(12)可以计算得到，当人口总温

为1000K，出口马赫数为2．O时初始膨胀角的相

对误差为5．3％；当入口总温为2000K，出口马赫

数为2．0时，相对误差为8．4％。因此，如果认为

5％的误差是合理的，则在入口总温低于1000K

时可采用量热完全气体计算模型；大于1000K时

应采用热完全气体计算模型。

4结论

给出了基于量热完全气体和热完全气体的超

燃喷管设计方法，比较了基于这两种方法设计的

喷管型面的差别。根据计算结果，当来流总温较

低时可以采用量热完全气体，但随着温度的增大

量热完全气体与热完全气体的计算结果差别也越

大。认为当来流总温大于1000K时采用热完全气

体较为合适。
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(1)凝胶DT-3在试验温度范围内为剪切稀化

的假塑性非牛顿流体，其表观粘度随剪切速率的

增加而下降，其触变性随温度的升高而减弱。使

用过程中应控制凝胶的温度，使其触变性为零。

(2)温度、压降及流道的几何结构等因素对

凝胶流变特性有明显影响，发动机设计时应充分

利用凝胶的流变特性规律，使凝胶在流动过程中

平均表观粘度不断降低(趋向于“液化”为最

佳)，以利于凝胶的雾化、燃烧。

(3)热试结果证明，凝胶DT_3能稳定有效分

解，试验件工作性能稳定，比冲约为液体DT一3

的90％。
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