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摘 � � � 要: 在模拟飞行马赫数 Ma= 6,高度 25 km 的条件下, 针对可调喷口液体碳氢燃料双模态冲压模型

发动机进行了直连式试验研究.结果表明: 借助喷口可调机构,可以提高模型发动机的点火性能和推力性能,

并且可以在低当量比下实现亚燃模态,而一旦亚燃阶段实现火焰维持,通过喷口截面的调节, 模型发动机可以

平稳地实现亚燃/超燃间的模态转换过程.采用可调喷口结构对于简化几何完全可调双模态冲压发动机的设

计、拓宽现有固定几何双模态冲压发动机的工作范围都具有一定参考价值.
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Abstract: Several direct�connect hot tests w ere done fo r a v ar iable�area propelling no zzle

dual�mode ram jet model combustor on the simulated f ly condition of Ma= 6 and H = 25 km .

By use of the variable�area propel ling nozzle, ignit ion perfo rmance and thrust o f the dual�
mode combusto r w ere improved. Once f lame can be ho ld in the combustor during subsonic

combust ion procedure, the supersonic combust ion can be achieved by adjust ing nozzle area

thus a mode tr ansit ion can be r ealized also. F inally , It is prom ising that the operat ing region

of a f ixed�geometry dual�mode r am jet can be ex tended by the variable�area propelling no zzle

w hich simplified a fully v ariable dual�mode ram jet .
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� � 随着高超声速技术的发展, 高超声速飞行器

的研究日益受到各国重视,高超声速巡航导弹极

有可能成为高超声速技术的第一个应用成果, 而

其动力系统一般采用双模态冲压发动机.这种发

动机结合了常规亚燃冲压发动机和超燃冲压发动

机的特点,使之既可以在低高超声速下以亚燃冲

压模式工作,又可以在较高的高超声速下以超燃

冲压模式工作.它采用既不同于传统亚燃冲压发

动机也不同于超燃冲压发动机的构型, 能够同时

满足亚声速燃烧与超声速燃烧的工作需要
[ 1]

. 一

般来说,双模态冲压发动机构型共分两种,应用的

范围也有所不同. 一种是整台发动机采用可变几

何结构, 其流道构型可随飞行状态进行变化调

整
[ 2]

.当工作在低高超声速范围时,整个燃烧室流
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道与传统冲压发动机相似, 存在物理上的收缩-

扩张通道,形成等效的拉瓦尔喷管,燃烧室内实现

亚声速燃烧;当飞行马赫数进一步提高后,发动机

流道逐渐调整成完全扩张型管道, 以超燃冲压模

式工作.另一种双模态冲压发动机采用固定几何

构型,其工作状态的变化主要通过调节加热规律

来实现,亚燃工作时燃烧室内形成热力喉道, 燃烧

在亚声速气流内进行, 然后随着飞行马赫数的提

高,通过改变喷油方式,逐渐过渡到不存在热力喉

道的超声速燃烧模态. 采用可变几何的双模态冲

压发动机由于增加了机械可调装置, 会增加发动

机的质量,但是由于流道构型可调,可以适应大飞

行马赫数范围内工作的需要, 因此一般用于空天

飞机的推进系统; 对采用固定几何的双模态冲压

发动机而言,其结构简单, 重量也会减小很多,但

由于发动机流道几何固定,仅靠调整燃料的喷注

方式不能适应大范围飞行马赫数下均有效工作的

要求,因此这种发动机只能用于飞行马赫数变化

范围不大的情况, 如高超声速巡航导弹等 [ 3] . 因

此,为了结合这两种双模态冲压发动机各自的特

点,我们在固定几何双模态发动机的基础上, 借鉴

折流板式矢量喷管结构
[ 4]

, 增加一个喷口截面可

调装置,目的是降低发动机结构复杂性,改善发动

机点火和推力特性、降低调节燃料喷射位置的复

杂度以及拓宽发动机工作范围, 并对这种改进的

固定几何双模态发动机进行了初步的直连式试验

研究.

1 � 试验设备

试验是在我院的超燃发动机直连式试验系统

上进行的,整个试验系统(如图 1所示)主要由高

压气源、配气系统、空气加热器、模型发动机以及

测控系统等部分组成. 其中加热器采用酒精、气

氧、空气三种组元作为工质,以燃烧加热方式模拟

飞行马赫数 Ma= 6、飞行高度 H = 25 km 双模态

冲压发动机进气道出口对应的工作状态.加热器

喷管出口气流中 O2 质量分数为 23� 23% , N 2 质

量分数为 56� 12% , H 2O质量分数为 7� 84% , CO2

质量分数为 12� 81%, 其余设计参数详见表 1�
试验热试车测控系统采用集中式测量与控制

方案,系统包括: 1)供应系统及加热器室压测量

10路, 采用压阻式压强变送器, 频率响应大于 20

kHz,测量精度为 0� 5%FS; 2)流量测量 10路,采

用涡轮流量变送器, 测量精度为 1� 0% FS; 3)电磁

阀控制 12路; 4)数据采集系统由工控机和光耦隔

离 A/ D转换板构成,信号输入 0~ 5V,分辩率 12

位,采集速率最高可达 5k/ ( s/ ch ) , 海量存储方

式; 5)发动机壁面压强测量采用的是 Pressure

System. Inc的 9116智能紧凑型压力扫描阀. 单

个测压通道最大测量频率 500 Hz, 测量精度 �

0� 05%FS; 6)发动机推力测量系统是将加热器与

模型发动机一起悬挂起来,采用顶推方式测量发

动机工作时产生的推力. 推力传感器采用BLR�12
型高精度拉压力传感器, 测量精度 � 1% FS.

图 1 � 超燃直连式试验系统

Fig . 1 � Schematic diag ram o f scr amjet dir ect�connect test sy stem
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表 1� Ma= 6空气加热器参数

Table 1� Parameter of Ma= 6 vitiated air heater

总压/ MPa 2� 80

总温/ K 1 500

比热比 1� 34

马赫数 3� 20

速度/ ( m/ s) 1 472

试验模型发动机总长为 1 990mm, 燃烧室入

口尺寸为 54� 5 mm  75 mm,总扩张比为 2� 7,共
分隔离段、燃烧室、燃烧室扩张段以及可调喷口装

置四部分.燃烧室装有 6个凹腔,其中扩张面上有

4个,沿流动方向分别记为 L1# , L2# , L3# 和

L4# ,平板面上有 2 个, 分别记为 R1# 和 R2# .

整台发动机内流道无突扩台阶, 发动机内各段首

尾相连、光滑过渡.

凹腔结构如图 2所示, 在其后向台阶上游布

置了一个引导氢喷孔以及 4个 �0� 5的煤油喷孔,

凹腔长深比 L / D= 7,后缘角度 45!.

可调喷口装置(如图 3)采用气动式作动筒配

以双向两通电磁阀来控制喷口开度, 从而实现对

燃烧室出口截面积的调节.

图 2 � 凹腔

Fig . 2 � Schematic diag ram o f cav ity

图 3 � 可调喷口装置

F ig . 3 � Variable�ar ea pr opelling nozzle dev ice

2 � 试验结果与分析

模型发动机采用液体煤油作为燃料, 以引导

氢自燃方式实现点火, 喷氢位置仅位于 L2# 上,

各次试验引导氢当量比相同, 均为 0� 29, 具体试
验时序见图 4.

图 4� 试验推力曲线图

F ig. 4� T hrust diag ram o f several test s

首先是用可调喷口装置将燃烧室出口关闭一

部分,然后起动加热器,待工作平稳后( t= 4� 3 s) ,

引导氢与煤油同时喷射, 实现点火; t= 4� 7 s后关

闭氢气,煤油继续燃烧;稳定工作0� 8 s后,将喷口

迅速完全打开,实现煤油的继续燃烧;再稳定工作

1� 2 s后关闭煤油,然后加热器再工作 0� 8 s后关

闭.由于在一次试验中喷口经历了从部分关闭到

完全打开的过程, 因此将喷口部分关闭时的工作

状态编为∀�1#(如 1124�4�1指 1124�4次试验喷口
部分关闭时的工作状态) ,喷口完全打开时的工作

状态编为 ∀ �2#. 模态转换试验是在相同喷油方式
下进行的,若整个试验过程中火焰一直保持不熄,

则模态转换过程即可顺利实现.

图 5� 1124�3,�4 L3# 凹腔内壁面压强变化图

F ig . 5 � Wall pressure change in L3# cav ity of test

1124�3 and 1124�4
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2� 1 � 点火特性

对于吸气式发动机来讲, 点火是燃烧室能否

顺利工作的前提条件. 当吸气式发动机工作在低

飞行马赫数时, 由于燃烧室入口气流静温较低,存

在一定的点火困难. 但对于工作在飞行马赫数

Ma= 6条件下的超燃冲压发动机来说, 由于燃烧

室入口气流静温较高,点火相对容易 [ 5] .为对比燃

料喷注位置、当量比、喷口开度等因素对点火过程

的影响,进行了如表 2所示的各次试验.

表 2 � 各次试验点火结果对比表

Table 2� Ignition comparison of each test

试验序号 喷油方式 煤油当量比 喷口开度/ % 点火方式 点火结果 隔离段入口

1124�3 L2# + R1# 0� 63 100 引导氢 失败 /

0709�9�1 L2# + R1# 0� 71 100 引导氢 成功 不受影响

1124�4�1 L2# + R1# 0� 63 50 引导氢+ 喷口调节 成功 点火阶段受影响

1126�2�1 L2# + R1# 0� 63 75 引导氢+ 喷口调节 成功 不受影响

1126�3�1 L2# + R1# 0� 82 75 引导氢+ 喷口调节 成功 不受影响

1126�4�1 L2# + R1# 0� 82 50 引导氢+ 喷口调节 成功 受影响

1126�6�1 L3# + R2# 0� 82 50 引导氢+ 喷口调节 成功 不受影响

1126�7�1 L3# + R2# 0� 63 50 引导氢+ 喷口调节 成功 不受影响

1126�8�1 L3# + R2# 0� 63 75 引导氢+ 喷口调节 失败 /

� � 图 5是 1124�3,�4两次试验 L3# 凹腔内的压

强变化曲线.选择 L3# 凹腔内压强测点的原因是

因为在试验中该测点压强变化比较明显,可以清

楚反映燃烧室内是否实现点火、火焰维持与稳定

燃烧的情况.在 1124�4�1与�2两个阶段中燃烧均
较为稳定, 壁面压强脉动幅度较小. 1124�3 次试
验是将喷口完全打开进行点火, 试验中没有喷口

部分关闭的时序, 因此燃料燃烧时间较 1124�4
短,试验最终没有成功实现点火,仅喷氢时压强有

少许提高,说明可调喷口对煤油实现点火具有一

定辅助作用. 如果不使用可调喷口, 较低当量比

( ER= 0� 63) 下不能实现点火, 而当量比提高至

0� 71( 0709�9�1)才能实现点火. 当喷油位置后移

至 L3 # + R2 # 后, 喷口关闭 1/ 4 出口面积时

( 1126�8�1) , 同样是在 ER= 0� 63的条件下也不能
实现点火,这主要是由于燃料喷注位置靠后, 燃烧

室后段扩张度又加大, 喷口部分关闭形成的物理

壅塞和引导氢燃烧放热形成的热力壅塞程度不

足,导致燃烧室内流动速度加快,液体煤油与引导

氢的总点火距离将会进一步增加, 燃料没有来得

及充分燃烧就流出燃烧室.增大当量比或许可以

增大热力壅塞程度, 实现点火,但考虑到煤油点火

延迟以及充分燃烧需要较长的距离, 喷油位置靠

后并增大当量比不利于提高燃烧效率, 因此没有

进行此类试验.

从表 2还可以看出: 当喷油位置靠近燃烧室

入口时( L2# + R1# ) , 在可调喷口的作用下, 虽

然容易在低当量比下实现点火, 但同样也容易引

起隔离段入口受到影响( 1124�4, 1126�4) .对于实
际发动机而言,已经影响到进气道的正常工作,因

此降低可调喷口造成的壅塞度(喷口关闭 1/ 4) ,

或是将喷油位置后移( L3# + R2# )都可以避免

燃烧室较高反压对隔离段入口的干扰.

2� 2 � 推力特性

对于超燃发动机来说, 最终目的是用最小的

总压损失产生适合飞行器所需的最佳推力,而评

定吸气式发动机推力较为合适的指标之一是冷热

态发动机产生的推力增益,它体现了发动机内化

学能转变为出口动能的整体做功能力. 为此,我们

设计了活动推力测量试验平台(图 1) , 根据所测

冷热态发动机推力增益的大小、配合发动机壁面

压强分布能够对发动机的推力特性进行初步的评

估.

图 6是当量比 ER= 0� 63时几次试验∀�1#与
∀�2#状态平稳工作时的壁面压强分布曲线和其中
部分试验的马赫数分布曲线. 燃烧室内芯流马赫

数的计算基于一维加热管流理论, 采用总冲量差

等于壁面压强积分为主的冲量方程, 并与质量守
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恒、能量守恒、理想气体状态方程以及等熵关系式

联立解出[ 1] .从图中可以看出:当燃烧室出口截面

关闭 1/ 2时,燃烧室中间位置以后呈现出明显的

亚声速等压燃烧的特性; 喷口完全打开以后, 燃烧

室压强降低, 流动速度加快, 燃烧室内放热减弱,

这时整个燃烧室均处于超声速燃烧状态.但是在

主要的压力升高( x = 800~ 1 100 mm)区间内, 马

赫数已接近于当地声速.当燃料喷注位置后移时

( 1126�7) ,可以明显地看出壁面压强分布峰值的
后移,尽管后移喷油位置会降低燃料的燃烧效率,

但从推力增益(图 8)、壁面压强分布峰值以及马

赫数分布上看, 后移喷油位置似乎并没使推力增

益下降很多.一般说来,单一凹腔很难使其上游的

燃料充分燃烧, 必然存在部分高温的可燃气体流

向下游,若在下游适当位置再设置一个凹腔, 可以

利用其良好的火焰稳定特性, 对上游可燃气体进

行补燃,从而提高燃烧效率并进一步优化燃烧室

内加热分布规律. 当喷油位置位于 L2# 和 R1#

时,由于离下游凹腔存在一定距离,当流经下游凹

腔所在位置时, 很大一部分高温可燃气体已经扩

散到主流中心, 流过凹腔附近的可燃气量减少,燃

烧效率较低.但在 L3# 和 R2# 喷射燃料时, 由于

L4# 离 L3# 较近,可以充分补燃上游的高温可燃

气体.所以尽管喷油位置靠后,但推力增益却没有

明显降低.因此合理分布凹腔位置可以决定燃烧

释热规律能否顺利调节,从而影响到发动机推力

的大小.

从图 6中的 1126�2次试验可以看出, ∀�1#与
∀�2#两个阶段壁面压强分布几乎一致, 但从推力

曲线上(图 4)可以看到推力在仅煤油燃烧的过程

中却一直缓慢升高, 这可能与试验过程中燃烧室

内燃烧完全程度有关.由于试验时间较短,发动机

燃烧室内尚不能很快地达到热平衡, 当发动机出

口截面关闭较大比例时, 燃烧室内壅塞程度增大,

流动速度降低, 燃料在燃烧室内混合得更均匀、燃

烧得更充分,可以更快地达到热平衡状态.当喷口

关闭较少时,燃烧室内流动速度较快,燃烧释热程

度降低, 流场梯度变大, 分布均匀程度变差,导致

各流管间的相互扯匀过程变长, 影响出口截面总

冲达到稳态的过程, 推力因而逐渐有所增加. 而图

4中 1124�4次试验的推力曲线变化相对平稳, 这

可能与∀ 1124�4�1#亚燃阶段由于燃烧充分而使燃
烧室更快达到稳定工作状态有关. 1124�4�1虽然
与 1126�2�1的工作态存在较大不同, 但是两次试

验的∀�2#阶段壁面压强分布曲线却基本相同. 另

图 6� ER= 0� 63各次试验壁面压强及马赫数分布

Fig . 6 � Wall pr essure and Mach number distr ibution

of each test wit h ER = 0� 63

图 7� ER= 0� 82各次试验壁面压强及马赫数分布

Fig. 7� Wall pr essure and M ach number

dist ribution of each test with ER= 0� 82

外,从图 8各次试验推力增益比较图中也可以看

出: 1124�4�2比 1126�2�2略大, 这也可能说明两

次燃烧室内∀�1#阶段的燃烧完全程度不同, 从而

影响了∀ �2#阶段燃烧性能和出口截面总冲分布,

最终影响燃烧室的推力特性.

图 7是当量比 ER= 0� 82时几次试验∀�1#与
∀�2#状态平稳工作时的壁面压强分布曲线和部分
试验的马赫数分布曲线. 与 ER= 0� 63时的工况
相比,除了燃烧室压强整体升高、燃烧室内不存在

纯超燃模态,只有亚燃和混合(过渡)模态两种燃

烧模态以外,其他特性与 ER= 0� 63时基本一致.
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图 8 � 各次试验平均推力增益比较

F ig. 8� Averaged thrust increment compar ison of

each test

图 8是各次试验推力增益的试验结果, 从图

中可以发现:当喷口从关闭 1/ 4 到完全打开的几

次试验中( 1126�2, 1126�3) , ∀�1#阶段推力增益略
小于∀�2#阶段的推力增益. 而在喷口从关闭 1/ 2

到完全打开的几次试验中, ∀�1#阶段推力增益却
明显大于∀�2#阶段的推力增益.这是因为喷口关

闭 1/ 4 时并没有起到十分明显的壅塞作用,燃烧

室在∀�1#, ∀ �2#两个阶段壁面压强分布也基本相
同(图 6、图 7) . 但由于喷口截面关闭了 1/ 4, 在∀ �
1#阶段增加了流动阻力,喷口部分关闭所起的增

强燃烧作用被其所产生的流动阻力所抵消,导致

推力增益有所降低. 这同时说明喷口的开度存在

最优位置,它与飞行状态和燃烧室工作状态相关,

若采用步进电机还可以简化并优化该系统.仅靠

燃料喷射位置和流量的调节可以满足发动机不同

工作状态的需要, 但势必会增加燃料供应和调节

系统的复杂度, 而采用可调喷口可以辅助燃料调

节系统,通过喷口开度的变化来调节发动机内部

燃烧状态,从而比单纯调节喷油规律要简单许多.

图 4中 1126�4 次试验推力曲线虽然也存在
∀�1#与∀�2#阶段的明显区别, 但是同时也出现了

∀推力爬升#现象.这说明当燃料当量比增大后,虽

然总当量比仍小于化学恰当比, 但是由于高速气

流中燃料穿透度有限 [ 6] ,燃烧室存在局部富燃区;

同时液体煤油还存在蒸发吸热现象, 虽然参与反

应的煤油总量有所增加,但由于热损失也同时增

大,因此燃烧室达到热平衡的时间较长,从而也会

出现推力爬升现象.

当量比 ER= 0� 63时, 1124�4与 1126�2次试
验的∀�2#阶段的推力增益区别不大,但当量比提

高后( ER= 0� 82) , 比较 1126�4与 1126�3试验可

以看出, ∀�1#阶段燃烧是否充分、发动机能否迅速
达到热平衡对 ∀�2#阶段发动机推力性能影响很
大.所以采用可调喷口的部分壅塞作用,可以使初

场燃烧较好,减少燃烧室内部非均匀流动损失,利

于以后的燃烧.而且采用可调喷口,燃烧室出口压

力高, 利于喷管扩张段部分产生更大的推力. 另

外, ∀�1#状态还可作为发动机进行超燃工作时的
点火方式,可以方便地实现多次起动点火,还有利

于提高超燃发动机的点火性能.

以上试验结果均是在 Ma= 6状态下进行的,

当实际发动机工作在更低飞行马赫数( Ma= 4)条

件下时,由于来流静温较低,燃料点火延迟时间将

会更长,采用可调喷口结构将存在更大优势,它不

但利于点火,还因其具有部分几何可调的特点,可

以更好地满足低飞行马赫数下以亚燃冲压工作的

需要,因此在一定程度上能够扩宽双模态冲压发

动机的工作范围,提高推力性能,增加发动机工作

可靠性.但要注意由于可调喷口存在一部分壅塞

作用,喷油位置应远离燃烧室入口,这样再配以喷

口开度的适当调节将会更好地改善燃烧室点火性

能,利于提高发动机的整体推力,还可以降低燃料

喷注调节系统的复杂性.

由于目前试验设备的限制, 本文只是做了初

步的 Ma= 6 条件下的试验研究, 今后还将开展

Ma= 4条件下可调喷口双模态冲压发动机的试

验研究.

3 � 结 � 论

( 1) 采用几何可调喷口能够建立燃烧室初场

的部分壅塞状态,利于点火、火焰维持并实现稳定

燃烧;

( 2) 采用可调喷口可以简化燃料喷射调节控

制系统的复杂度;

( 3) 采用可调喷口可以拓宽双模态冲压发动

机的工作范围,提高推力性能,增加发动机工作可

靠性;

( 4) 在本文进行的试验中, 发动机燃烧室内

释热分布达到热力平衡的过程是影响发动机推力

性能的重要因素;

( 5) 通过对喷口开度的调节,并与燃料流量、

燃烧室内部燃烧流动状态相互协调, 可以提高实

际发动机的整体推力性能.
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