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摘 要：超燃冲压发动机由进气道、燃烧室和尾喷管等部件构成，推阻力是其最重要的

特性参数。回顾了超燃冲压发动机部件级推阻力特性和整体推阻力特性研究现状，介绍了超

燃)中压发动机推阻力特性研究方法和测量技术。建议今后研究过程中关注以下几个问题：研

究精确的自由射流试验测量技术，研究流场均匀性对发动机性能的影响，开发高精度仿真平

台。
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Ab蛐阻ct： Thmst and drag are the most imponant characteristic parameters of sc删et，which
consists of inlet，combustor and nozzle．The research status of the component—level and the oVeraU

tllm刚drag characteristics are reViewed in也is paper．The research methods and measurement

tecllll0109)，for the thmst／drag characteristics of scramjet are introduced． Some suggestions are

proposed for the向ture study：inVestigating the accurate仔ee-jet test measurement tecllllology’

inVestigating the impact of the now field unifomi够on scraInjet perf．omlance，and deVeloping the

high-precision simulation platfornl．
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O引言

超燃冲压发动机(scramjet)是指在超声速气

流中组织燃烧的冲压发动机，一般应用于飞行马

赫数高于6的飞行器，如高超声速巡航导弹、高

超声速飞机和空天飞机等。高超声速巡航导弹、

高超声速飞机具有全球快速到达、纵深打击的战

略威慑和军事打击能力，空天飞机可以作为反卫

星武器和太空打击平台，具有重要的发展意义和

军事应用价值。超燃冲压发动机是较理想的巡航

动力装置，因而在各军事大国得到广泛研究。

超燃冲压发动机具有与飞行器一体化设计的
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特点，其所产生的推阻力受到飞行器高度与速

度、发动机与飞行器结构和燃油调节特性等影

响，极其复杂。因此研究超燃冲压发动机推阻力

特性及其影响因素，分析发动机推阻力随工作条

件的变化规律，研究各部件对发动机推阻力所起

的作用是提高发动机性能和优化发动机及部件设

计的有效措施。

本文主要总结了超燃冲压发动机推阻力特性

研究现状，分析了推阻力特性研究方法和测量技

术，最后根据文献综述的结果，给出推阻力特性

研究的一些建议。

1推阻力特性研究现状

随着计算机以及数值算法的发展，当今的数

值仿真结果已经具有较高的精度【1】，可以系统地

模拟各种因素对发动机推阻力特性的影响。将自

由射流试验和cFD仿真相结合，可以进行超燃

冲压发动机推阻力特性分析及验证，获得影响推

阻力的因素。仿真计算时，通过发动机内壁面的

压强和切应力积分，可以得到发动机推力，其计

算结果与风洞试验符合较好【2】。

1．1进气道推阻力特性

高超声速进气道主要包括轴对称式、二元

式、三维侧压式、Busemann进气道等。一般而

言，外形受到限制的高超声速导弹使用轴对称进

气道，而对于升力体类气动构型的飞行器，一般

使用二元式或三维侧压式进气道。

文献[3】利用计算流体力学得到一种求解任意

进气道附加阻力的方法，使用该方法计算各种构

型的进气道得到的附加阻力与试验测得的附加阻

力数量级一致。在压缩面适当的部位采用曲面压

缩是减少压差阻力的一种有效手段，同时进气道

总体性能(流量系数、总压恢复系数、增压比)

有很大改善。文献[4]经过数值仿真计算研究，发

现进气道人口采用等熵压缩型面可以提高发动机

推力，改善干扰阻力特性，相比使用传统直板压

缩型面进气道，带小初始楔角的等熵压缩因其总

压恢复系数较高、长度较短可以有效减小外压缩

段阻力，其总推力可以提高7％以上。

进气道浸润面积较大，因而其摩擦阻力大于二元

进气道。在相同压缩量的前提下，侧压式进气道

总收缩比小于二元进气道，使得侧压式进气道压

差阻力小于二元进气道，最终使得侧压式进气道

总阻力低于二元进气道10％～15％。文献[6]和[7]

利用数值仿真方法研究了等动载条件下二元式和

三维侧压式进气道阻力随马赫数变化规律。研究

表明，在总阻力中压差阻力占主导地位，其变化

规律决定着总阻力的变化规律，二元式高超声速

进气道和三维侧压式高超声速进气道上的压差阻

力系数、总阻力系数均随马赫数的增加而大幅减

小，而摩擦阻力占总推力的比重均随马赫数的增

加而小幅度增加，三维侧压式高超声速进气道的

附加阻力随马赫数增加而减小。

超燃冲压发动机从接力马赫数到巡航马赫数

的飞行过程中，为了获得较大的推力，在燃烧室

中采用大当量比燃料燃烧，当燃烧产生的反压过

大时，可能使激波串推出隔离段入口，进气道无

法以一定的流量系数和总压恢复系数为燃烧室提

供空气，流场品质变坏，引起超燃冲压发动机不

起动，发动机推力受到严重影响。此时可以通过

合理配置燃烧位置、增加隔离段长度、或者采取

进气道抽吸技术来改善流场品质，提高发动机推

力。文献[8]对不同抽吸开孔率下某典型高超声速

进气道进行了二维数值模拟，分析结果表明：采

用附面层抽吸技术能够提高进气道的抗反压能

力，相当于增加了隔离段的长度，减轻了发动机

的重量，意味着燃烧室可以容忍更大的燃油流

量，大幅度提高发动机的推力。

1．2燃烧室推阻力特性

由于燃料在燃烧室中驻留时间极短，通常

在超燃冲压发动机燃烧室中引入支板、凹腔、气

动稳焰模块，形成高温、低速的回流区，实现燃

料有效掺混和稳焰。一般采用几种结构组合的形

式增强燃烧室性能，如支板／凹腔结构、支板汽
动稳焰结构。引入支板、凹腔、气动稳焰等结

构，不可避免地带来了激波、膨胀波、附面层相

互作用和额外总压损失。

文献[5]通过数值仿真研究表明：由于侧压式 程，

文献[9]利用二维耦合隐式方法离散N—s方

使用后一占湍流模型和有限速率／涡耗散模型
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进行双模态超燃冲压发动机燃烧室数值仿真计

算，研究发现提高燃料喷注压力、利用氢气横向

射流可以有效提高掺混，同时可以提高推力。文

献[10]开发了超燃冲压发动机推进流道计算的

一维软件，研究发现，燃料喷注位置越靠前，净

推力越大；燃料逆喷产生净推力较大；隔离段人

口高度增加，净推力增大。文献[11]采用正交

试验设计方法组织燃烧室型面调节，研究发现燃

烧室前段较小的扩张角和后段较大的扩张角以及

适当集中靠前喷油有利于获得更高的燃烧室推力

增益。

支板／凹腔结构是当前使用较多的掺混和稳焰

结构，支板结构主要作为燃料喷注装置，凹腔结

构可以形成高压低速区，实现火焰稳定。

1．2．1支板

支板喷注燃料虽然能增强混合、提高燃烧

效率，但通常会产生较大的波阻和总压损失，

且其很高的热负荷对材料提出较高的要求。支

板阻力是支板负面效应的一个重要方面，限制

了支板的应用。支板阻力主要包括波阻和摩擦

阻力，摩擦阻力相对波阻较小，研究中通常可

以忽略。支板阻力受到支板高度、宽度、支板

后掠角影响(见图1)。

图1支板压差阻力原理

Fig．1 Principle diagram of pressure drag of strut

文献[12]利用推力测量系统对不同结构尺

寸支板的冷流阻力和热试阻力进行了研究。比较

了高度分别为37．5 mm和71 mm，后掠角分别为

O。，30。和45。的支板冷流阻力，结果表明：支板

的冷流阻力随支板高度的增大而增大，随后掠角

的增大而减小；支板的热试阻力比冷流阻力小，

且支板的热试阻力随当量比的增加而减小；带有

尾部交错几何结构的支板能更好地增强燃料与来

流的混合，增强燃烧。

1．2．2凹腔结构

凹腔形成的高温、低速回流区可以起到很好

的稳定火焰作用，但也会引起膨胀波、激波及激

波／附面层干扰。凹腔阻力包括压差阻力和摩擦阻

力，摩擦阻力相对压差阻力较小，研究中可以忽

略。凹腔阻力一般受凹腔深度h、凹腔长深比

z=(￡+^／tan p)肮和后壁倾斜角p的影响(见图2)。

膨胀波

图2凹腔压差阻力原理

Fig．2 Principle diagram of pre晒ure drag of阻vi何

文献[13]研究发现凹腔火焰稳定器的冷流

阻力随来流总压增大而增大，与凹腔深度、凹腔

长深比成正比，随后壁倾斜角的增大先减小后增

大。凹腔火焰稳定器的热试阻力比冷流阻力小，

且随着燃料喷注当量比增加，燃烧明显增强，且

火焰逐渐向流场上游移动，阻力逐渐减小并最终

会表现为正推力。文献[14]采用大涡模拟方法

对液氢燃料超燃冲压发动机进行仿真，研究提

出，在超声速流中，线性涡模型是一个精确并且

适应性强的混合模型，可以很好的预测掺混和燃

烧，同时与试验数据对比结果一致。

燃料喷注位置、喷注压力、凹腔布局都对于

凹腔火焰稳定影响较大。喷注位置离凹腔较近

时，凹腔的稳定火焰作用更加明显；而当喷注位

置离凹腔较远时，横向喷流与凹腔稳定火焰的耦

合作用不强，特别是喷注压降很低时很难稳住火

焰。文献[15】数值模拟表明：由于燃烧室下壁

面反射激波与上壁面凹腔前缘激波相互作用，燃

烧室上壁面凹腔的阻力明显小于下壁面凹腔所产

生的阻力，上壁面凹腔的阻力逐渐表现为正推

力。横向组合的凹腔内回流区卷吸作用强于纵向

组合，其掺混和稳焰效果较好。文献[16]利用

万方数据



第40卷第6期赵宏亮，等：超燃冲压发动机推阻力特性研究综述 47

直连式试验台，采用等截面燃烧室对多个凹腔同

侧串联布置的燃烧室的阻力进行试验研究，研究

结果表明，串联布置凹腔数目越多，阻力越大；

多凹腔串联时，相同当量比和燃料喷注方式下，

氢气比煤油燃烧时阻力大；在合适的当量比和燃

料喷注方式下使用煤油燃料时，凹腔可能产生正

推力。

1．2．3支板／凹腔一体化

对于超燃冲压发动机模型而言，支板，凹腔一

体化的燃烧室可以组织起较为理想的燃烧，获得

良好的推力性能。支板／凹腔一体化稳焰机构可以

实现在一定飞行马赫数范围内液态碳氢燃料的可

靠点火与稳定燃烧，并获得较好的燃烧性能。

文献[17]通过OH—PuF和阴影试验研究了

3个不同的支板结构和3种不同燃料喷住方式对

发动机推力影响，研究发现在支板尾部顺流喷注

燃料会形成局部富燃区抑制燃烧，而支板燃料逆

流喷注燃烧效率更高，从凹腔壁面直接向凹腔内

喷注空气可以提高燃烧效率，并且显著拓宽凹腔

稳焰区。

文献[18]在来流讹=5．8，总温1 800 K，
总压4．5 MPa，空气流量4 kg／s条件下对煤油燃

料超燃冲压发动机燃烧室进行试验。结果发现，

凹腔会产生一定阻力，但其增强混合、稳定火焰

效果明显可以改善燃烧效果；支板减小收缩比，

其阻滞作用增强燃料掺混，有利于提高发动机推

力。文献[19]利用自由射流试验台对以凹腔／支

板一体化燃烧室为基本结构的超燃冲压模型发动

机进行了试验研究。结果表明，支板侧向喷注燃

料，同时在第二凹腔前喷注燃料可以获得最大的

推力增益系数。

1．3尾喷管推阻力特性

尾喷管将燃烧室出口产生的高温、高压燃气

膨胀、加速产生推力，是超燃冲压发动机推力产

生的主要部件。因此尾喷管的性能对于超燃冲压

发动机推力影响很大。

高超声速飞行器气动外形和结构都要求超燃

冲压发动机和机体一体化设计。机体的后体下表

面作为发动机上膨胀面的一部分，下膨胀面的一

部分为自由气体边界的尾喷管为单边膨胀喷管。

文献【20】通过Fluent仿真计算发现，与无

侧壁面的尾喷管相比，增加尾喷管侧壁面可增加

45％的推力；增加尾喷管外罩长度可以提高尾喷

管推力。文献【21]对单边膨胀喷管进行数值仿

真，研究发现，降低尾喷管壁温、适当增大尾喷

管外罩角可以提高发动机推力，尾喷管尾流绝热

指数越小尾喷管推力越大。文献[22]指出对于

单边膨胀喷管，尾喷管的推力系数随尾喷管落压

比的增大保持不变或者降低，当尾喷管外罩角为

5。时，尾喷管产生的阻力最小。文献[23]基于

轴对称最大推力喷管流动的基准流场，采用流线

追踪方法发展了三维尾喷管构型设计技术，研究

发现，流线追踪构型能有效增大推力，而粘性力

是造成推力损失的重要因素。文献[24—25]采用

cFD仿真计算发现在不同NPR下单边膨胀喷管

长度截短70％对推力性能影响不大，在所有典型

落压比下尾喷管截短70％后推力系数与原尾喷管

相差不超过1％；尾喷管截短70％后，当NPR大

于60时其推力系数仍能达到0．95以上，随着尾

喷管压比的继续降低，尾喷管推力系数迅速降

低，性能恶化。

超燃冲压发动机推力特性研究工作主要集中

在进气道、支板、凹腔、尾喷管等部件的推力特

性研究方面，超燃冲压发动机系统的推力特性及

其部件优化研究，比冲等性能研究刚刚开始。

1．4发动机推阻力特性

国内外学者已经建立了多种发动机流场一维

或二维模型，研究超燃冲压发动机推力特性。文

献[26]通过FORTRAN程序对双模态超燃冲压

发动机进行准一维流场建模，研究了轴对称超燃

冲压发动机推力随马赫数和气流转折角的变化特

性。文献【27]使用有限速率模型或化学平衡模

型，建立发动机燃烧室和喷管准一维模型，研究

了肘仁10条件下，随着燃料当量比变化，发动机

推力、摩擦阻力、总阻力的变化特性。文献[28]

在准一维Euler方程的基础上，增加反映面积变

化、摩擦、添质和化学反应放热的源项，发展了

超燃冲压发动机推进流道计算的一维软件，可以

在较短时间内计算出发动机的推力和摩擦力，文

中研究了净推力随燃料喷注位置、燃料喷注方式
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及隔离段人口高度对净推力的影响。文献[29]

在二维N—s方程基础上，引入一维完全燃烧计算

方法，提出了预估超燃冲压发动机性能的准二维

计算方法。能够计人激波、边界层分离等对发动

机性能的影响，可在较短时问计算出整机推力、

比冲性能和沿程热力学参数。

试验方面，自由射流试验是获得发动机推

力特性的主要试验手段。文献[1]在来流马赫

数为4．0的条件下，对2台1／5缩比模型进行冷

流试验，分别通过壁面压力测量和推力测量得

到发动机推力。对比结果发现：通过壁面140

个压力测点的积分，得到的发动机阻力与直接

测量阻力的误差在5％以内，CFD仿真得到的压

差阻力与试验得到的阻力误差在2％以内。文献

f301在Mn=6试验状态下，利用中=600 mm脉

冲燃烧风洞，采用腹部支撑内式三分量一体化

天平对长约1．5 m的一体化飞行器模型进行推力

测量，飞行器冷态轴向力和法向力试验测力结

果与计算结果基本吻合，氢燃料发动机工作时

(油气比约为1．2)，模型推力与阻力相当，飞行

器实现了推阻平衡。

2研究方法与测量技术

超燃冲压发动机内流场涉及到大量的高度

非均匀、非定常的复杂三维流动，工作过程极

其复杂，各部件之间相互干扰、耦合，理论分

析难以完成发动机推力特性研究。超燃冲压发

动机推力特性研究大体上是先经过数值仿真计

算，然后进行直连式试验和自由射流试验，最

后进入飞行试验阶段。自由射流试验费用较大，

而且不能得到发动机的内部流动细节，数值仿

真计算经济合理同时可以得到较准确的三维流

场细节，有助于提高对超燃冲压发动机流动特

性的认识。把数值计算和自由射流试验相结合，

可以很好地研究超燃冲压发动机推力特性，指

导超燃冲压发动机设计。

目前，美国已经做了大量地面试验并建立试

验数据库用来修正数学仿真模型，开发出了较为

完善的Ramjet／scramiet分析软件SRGuL护”，法

国航空航天局和MBDA(欧洲导弹集团)合作完

善了内流计算程序MSDH，使其可以进行超燃流

场计算，同时利用大量基础试验对仿真程序进行

了验证，法国航空航天局现已拥有ELsA和CE—

DRE两个流动计算软件【32I。中国空气动力研究与

发展中心研制了三维大规模并行数值模拟软件平

台AHL3D并应用于发动机研究，使用AHL3D平

台进行了无动力一体化飞行器和sF一5(B)演示验

证飞行器推力系数计算，计算结果与风洞试验测

量结果吻合m]。

基于自由射流试验的超燃冲压发动机推力

测量方法有：冷热态推力增量减冷态内阻、热

态内壁面压力积分减摩阻、冷热态出口冲量差

减冷态内阻、热态冲量差减热态附加阻力等。

冷热态推力增量、冷热态冲量由试验台测得；

冷态内阻、附加阻力可以通过试验测量或数值

仿真计算得到。

直接测量发动机出口冲量会严重影响发动机

出口流场，造成测量不准确。对于进行缩比模型

试验的小型自由射流试验台可以使用超声速PIV

(粒子图形速度场测量技术)，PLIF(激光诱导荧

光)、NPLS(基于纳米示踪的平面激光散射技术)

等方法测量发动机出口速度场和密度场，进而得

到发动机出口冲量；而对于大型、全尺寸超燃冲

压发动机自由射流试验台，这些技术还很难得到

应用。

测量高超声速飞行器摩擦阻力可以应用速度

剖面法、摩阻天平法、干涉油膜法和基于MEMS

技术的测量方法，其中摩阻天平法最适合测量超

燃冲压发动机摩擦阻力，但是其结构尺寸较大、

测量面较大、不能进行点测量等缺点限制了其应

用田】。准确测量超燃冲压发动机摩擦阻力面临诸

多困难，同时想要分别得到摩擦阻力、压差阻力

和附加阻力占总阻力的比例存在一定困难，因此

在可以得到有效试验数据之前，利用数值仿真软

件得到各阻力的量级、阻力的主要影响因素和变

化趋势是一种有效途径f7J。

因此，目前普遍采用冷热态推力增量减冷

态内阻的方法计算发动推力，其中冷热态推力

增量由试验测量，冷态内阻采用仿真计算软件

得到。
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3启示和建议
参考文献：

超燃冲压发动机各部件之间相互干扰，单一

部件结构参数或燃油调节规律变化后的影响相互

耦合，需要进行超燃冲压发动机系统整体推力特

性研究。

目前的研究还存在一些不足，建议在今后研

究过程中关注以下几个问题。

研究自由射流试验中发动机相关参数的精确

测量技术，包括来流的马赫数、温度、压力、成

分；发动机捕获流量、推阻力、发动机各个部位

的压力等。超燃冲压发动机气动阻力主要包括压

差阻力和摩擦阻力，压差阻力测量技术已经非常

成熟，但是利用目前的测量手段很难精确地得到

超声速气流中的发动机摩擦阻力。在自由射流试

验中利用推力架可测得冷热态发动机推力增益，

进而得到发动机推力。但是很难通过试验精确地

测得进气道、燃烧室、尾喷管等部件产生的推阻

力，给发动机各部件推阻力性能分析带来很大困

难。发动机捕获空气流量的多少直接影响着发动

机产生的推力。针对发动机进、出口流量直接测

量严重影响发动机流场的现象，将先进的测量手

段PIV，PLIF和NPLS应用到发动机进、出口速

度和密度测量，可以得到较高精度的发动机捕获

流量和发动机进出口速度。

研究流场特性对发动机性能影响。目前普遍

采用燃烧加热风洞进行自由射流试验，设计和加

工等因素影响可能使加热器喷管产生不均匀气

流，因此研究气流的均匀性对发动机推阻力特性

的影响就显得尤为重要。

国外已经开发出了较为完整的超燃冲压发动

机内流场分析软件，并且已经应用。国内也开发

出了相关软件，但尚需要研究更为准确的物理模

型，开发更快捷和准确的数值算法。同时，软件

对于cPu依赖很强，需要逐渐优化计算算法，

减少对CPU依赖，实现流场的快速、高效、高

精度计算。
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