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不同入口马赫数对超燃冲压发动机
尾喷管的性能影响研究
文科，李旭昌，马岑睿，马海英，宋亚飞
(空军工程大学导弹学院，陕西三原713800)

摘 要：针对采用多目标优化方法设计的超声速燃烧冲压发动机非对称喷管，采用RNG

k-s湍流模型和有限体积方法数值求解有组分的守恒形式Navier—Stokes方程，数值模拟喷管

不同入口马赫数条件下的喷管流场和性能。计算结果表明：喷管入口马赫数的变化会对喷管

内流参数带来一定影响，导致喷管的推力和升力同时增大或减小，飞行器的配平性能可能会

受到一定影响。
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Influence of nozzle inlet Mach number on

performance of scramjet nozzle
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Abstract：The RNG k-e turbulence models and finite volume method were used to solve the con—

servative Reynolds--averaged Navier--Stokes equations and simulate the flow field and performance of

the scramjet asymmetric ramp—nozzle designed with multi-target optimization method．The character—

istics of the nozzle were numerically studied under the condition of various nozzle inlet Mach num—

ber．The simulation result shows that the variation of the nozzle inlet Mach number may influence the

internal flow parameter of the nozzle．the increased or reduced inlet Mach number leads to up or

down in thrust and lift force simultaneously，and maybe affects the stabilization of hypersonic air ve—

hicle．
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0引言

以超燃发动机为动力的吸气式高超声速飞行

器往往需要跨大马赫数范围飞行，工况变化范围

很大，喷管的膨胀比极高，通常采用机体／推进一

体化设计。此时，飞行器后体壁面作为超燃冲压

发动机的外喷管膨胀面来使用，形成非对称喷

管。尾喷管是超燃冲压发动机产生推力的主要部

件，如在飞行马赫数Ma=6时，尾喷管产生的推

力可达到发动机总推力的70％左右[11。尾喷管的

性能既取决于其几何构型，又取决于沿飞行轨道

的Ma、动压、飞行攻角、进气道和燃烧室性能

等，对尾喷管性能的影响规律研究已成为超燃冲

压发动机领域的重要研究方向。文献[2—7]分别

研究了SERN的主要几何参数、化学非平衡、热

非平衡、湍流模型、壁面催化、静压比以及外流

对其流场和性能的影响。由于喷管入口截面之前

流场的不确定影响因素非常多，必然引起入口截

面流体状态参数的变化，本文初步研究了不同人

口马赫数对超燃冲压发动机尾喷管的性能影响规

律。

1物理模型与计算模型

1．1物理模型

本文计算的物理模型采用的是文献[8]中采

用多目标优化方法设计的超声速燃烧冲压发动机

尾喷管，设计状态下的飞行高度为25 km，飞行

马赫数为6，喷管入口静压为1．2795x105 Pa，人

口马赫数为1．543，总温2000 K。喷管型面如图

1所示，以喷管型线的起始点为坐标原点，主流

的流动方向为茄的正方向，垂直于主流指向尾喷

管面罩的方向为正方向。图2为尾喷管计算网

格，对壁面以及流动参数变化剧烈的地方采用边

界层网格和网格局部进行加密，网格总数62820。

1．2数值计算方法

参考文献4和9分别验证了Fluent软件用于

超燃冲压发动机尾喷管冷流流场计算的可靠性。

本文应用Fluent软件进行了不同入口马赫数条件

下的无化学反应的粘性流场计算，采用有限体积

法全隐式格式对有组分的守恒形式的二维雷诺时

均Navier—Stokes方程进行求解，并采用两方程

RNG后一8湍流模型和非平衡壁面函数对控制方程

进行求解。喷管进口边界条件取总压、总温、静

压，出口选在喷管下游足够远处，外场自由流

(流体为空气)取给定远场条件，壁面采用无滑移

绝热边界条件。计算收敛条件为残差下降到l×

10。以下，进出口质量流率保持稳定。

图1非对称喷管模型几何尺寸

图2喷管计算网格

Fig．2 Computational mesh of nozzle

2入口马赫数对尾喷管性能的影响

分析

由于超燃冲压发动机工作在超声速条件下，

为观察不同入口马赫数对喷管性能的影响，围绕

设计马赫数分别选取1，1．25，1．5，1．75和2这

五个参考点进行研究，其他参数值保持不变。按

照上述数值计算方法对五种不同工况的喷管流场

进行了数值仿真计算。由于产生推力和升力的主

要型面是喷管的上膨胀面，因此考察独立膨胀边

的静压分布。图3为五种不同工况条件下喷管上

壁内表面静压分布图。
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图3喷管上壁内表面静压分布

Fig．3 Static pressure distribution on internal

surface of nozzle upper wall

从图3可以发现，在入口马赫数为1，1．25，

1．5和1．75这四种工况条件下，上壁内表面静压

分布图形状相似，但是具体的拐点及相对应的数

值有差别。而人口马赫数为2的上壁内表面静压

分布图与入口马赫数为1，1．25，1．5和1．75的上

壁内表面静压分布图的前半段形状相似。随着喷

管人口马赫数的增加，流体在喷管人口处的快速

膨胀引起的压降逐渐增大，气流分离点向喷管上

壁面下游移动，上壁内表面压强逐渐增大，同样

通过图3可以观察到沿着上壁内表面有静压峰值

的出现，暂且称其为二次压峰，产生二次压峰的

点逐渐向膨胀面下游移动，产生的二次压峰值也

随着马赫数的增加而增大。

为了便于分析喷管流场结构，图4中分别给

出了人口马赫数为1．25，1．5和2条件下的压强

和马赫数等值线分布图。

马赫数等值线

图4喷管内外流场轮廓图

Fig．4 Contours of scramjet nozzle floWfield

以入口马赫数为1．5的压力分布图为参考分

析流场结构。从燃烧室出来的高温高压气体，在

喷管入口处快速膨胀，产生膨胀波，使尾喷管上

壁内表面的压力沿戈轴正方向迅速降低，由于型

面继续扩张，造成气流分离，分离气流由于与喷

管内表面的高压流体，在分离气流与上壁内表面

之间形成一个相对独立的流场，压力升高，进行

二次膨胀，在喷管唇口处由于内部流场与外部流

场进行交汇，因而压力有所微升。入口马赫数为

1，1．25和1．75这三种工况条件下的流场结构分

析与入口马赫数为1．5的流场结构相似，在这里

不再赘述。从人口马赫数为2的压力分布图可以

观察到，此工况条件下同样也有气流分离的现

象，不同的是在喷管上壁内表面长度范围内没有
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出现二次膨胀。

表1列举了喷管在不同入口马赫数条件下的

推力和升力性能。从表1可以看出，随着喷管入

口马赫数的升高，喷管的推力性能和升力性能均

有不同幅度的提高，推力的增幅较升力的增幅

大。结合图3不难分析出，随着入口马赫数的增

大，上壁面的静压在相同的坐标均有不同程度的

增大，作用在上壁面的推力也相应的增大，同时

升力也增大。面罩内表面的静压分析和力的分析

与上膨胀面类似。也就造成了推力和升力随着入

口马赫数的增大而同时增大的现象。

表1喷管推力／升力性能对比

Tab．I Preparison of thrust and lift force of scramjet

nozzle under different working conditions

3结论

运用Fluent软件对自行设计的喷管进行仿真

分析，研究了尾喷管不同入口马赫数对尾喷管性

能的影响规律，得出以下结论：当喷管入口马赫

数增大时，推力和升力都有所增大，但推力的增

幅较大，由升力变化所引起的俯仰力矩的振荡可

能会影响到飞行器的配平。在高超声速飞行器的

实际飞行中，我们希望在能够配平飞行器的升力

的前提条件下，能够为飞行器提供尽可能大的动

力。总之，在进行飞行器一体化设计时，应该尽

量避免因流动不稳定而造成的喷管入口马赫数的

变化，以免影响飞行稳定性。
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