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化学非平衡流动对超燃冲压发动机
尾喷管性能的影响
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摘　　　要 : 采用 RN G k2ε湍流模型和有限体积方法数值求解有组分的守恒形式 Navier2Stokes方程 ,针对

设计的超声速燃烧冲压发动机单斜面膨胀喷管 ,采用氢氧七组元八反应模型 ,数值模拟不同高度、不同来流

马赫数条件下的喷管流场和性能.计算结果表明 ,喷管内的进一步燃烧对燃烧室起到了一定的补燃作用 ,对

喷管性能影响较大.化学非平衡状态下 ,喷管推力特性和升力特性显著提高.超燃冲压发动机尾喷管的性能

研究 ,应考虑化学非平衡流动的影响.
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the performance of scramjet nozzle
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Abstract : The RN G k2ε t urbulence models and finite volume met hod were used to solve

t he conservative Reynolds2averaged Navier2Stokes equations. 72specice , 82step finite2rate

chemical reaction models were employed to calculate t he flow of t he scramjet single expan2
sion ramp nozzle. The characteristics of t he nozzle were numerically st udied under various

f ree2st ream Mach numbers and various flight height s. The calculation shows t hat the per2
formances of t he nozzle are notably advanced under the combustion in t he nozzle. The non2e2
quilibrium chemical reactions should always be considered in research of the performance of

scramjet nozzle.
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　　为了提高飞行器的总体性能 ,高超声速飞行

器必须进行一体化研究[ 122 ] . Nasuti 研究了外流

对非对称喷管性能的影响[3 ] ,建议喷管设计应在

整个飞行马赫数的范围内综合考虑.文献 [ 427 ]对

超声速尾喷管型面进行了优化设计与性能研究.

文献[ 8 ]研究了不同湍流模型对非对称喷管流场

的影响.得出了 RN G k2ε是这种流动计算的最佳
湍流模型.

关于对喷管内化学非平衡流动的研究 ,多数集

中在轴对称收敛扩张喷管[9213 ]上.关于非平衡现象

对喷管参数的影响 ,文献 [ 14 ]也有报道. T. A.

Gronland , J . L . Cambier , S. Wallin研究了冲压发
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动机的收敛扩张单斜面膨胀喷管及其后体

性能[15 ] .

综上所述 ,针对综合考虑飞行器总体性能的

超燃冲压发动机尾喷管内的化学非平衡湍流流动

的研究资料很少.众所周知 ,超燃冲压发动机燃烧

室的燃烧效率远低于航空发动机的燃烧效率.因

此 ,在一定的条件下 ,超燃冲压发动机尾喷管有可

能对燃烧室起到一定补燃作用 ,这方面的有关资

料国内外鲜有报导.由于化学平衡流动会过估喷

管性能 ,因此 ,本文将重点研究化学非平衡流动对

喷管性能的影响.此研究结果将对超声速燃烧室

的设计提供参考.

1　物理模型与计算模型

111　物理模型

本文计算的后体喷管型面采用最大推力喷管

方法设计 , 其几何尺寸为 : 喷管总长 L =

18154 H1 ,下壁面长度 L s = 3112 H1 ,下壁面扩张

角度θ= 6°, 其中 H1 为喷管进口高度.喷管构型

及其计算网格如图 1所示.

图 1　喷管计算网格

Fig. 1　Nozzle compute mesh

112　数值模拟方法

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 Navier2Stokes 方程进行求

解.对控制方程采用二阶迎风格式 ,k方程和ε方程

的离散均采用一阶迎风格式.并采用两方程 RN G

k2ε湍流模型和非平衡壁面函数对控制方程进行求
解.对于无化学反应的计算 , RN G k2ε湍流模型的
应用已在文献[ 8 ]中得到验证.本文应用 Fluent 软

件进行了不同工况下的粘性有化学反应的流场计

算.计算中采用分区结构化网格.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加

密 ,网格总数 120 1101 计算残差下降到 1×10 - 5以

下.边界条件取喷管进口总压、总温、静压和燃气组

分.壁面采用无滑移绝热边界条件.出口选在喷管

下游足够远处 ,外流 (为空气)给定远场条件.

设计状态下的高度为 25 km ,飞行马赫数为

610 ,进气道总压恢复系数为 013 ,燃烧室总压恢

复系数为 015 ,燃料为液氢.估算出喷管进口总压

603 73112 Pa ,马赫数为 1159 ,总温 2 032132 K.化

学非平衡流动状态下喷管进口组分质量分数取决

于超燃冲压发动机燃烧室的燃烧效率、流动状况

及其化学反应等多种因素的影响 ,由于缺乏实验

数据 ,本文根据目前超声速燃烧效率较低的特点 ,

根据一维流动一步化学反应估算和经验选取 ,其

算例 1 的组分分布为 : O2 = 01166 687 7 , H2 =

0101 , H2 O = 01072 676 2 , O H = 01000 1 , H =

01001 ,O = 01001 ,其余为氮气.

2　化学反应模型及结果分析

211　化学反应计算模型

化学反应模型为有限速率模型 ,计算中采用

氢氧七组元 ( H2 O ,O H ,O2 , H2 , H ,O ,N2 )八反应

模型 ,化学反应方程式如下 :

反应方程式中 M 表示系统中参加碰撞的任何一

个粒子 ,本身不发生化学反应 ,只是传递能量.

212　化学非平衡计算结果分析

图 2～图 4给出了不同高度不同来流马赫数

条件下沿喷管上壁面附近的几种主要组分的质量

分数分布规律 ,可以看出 , H2 和 O2 质量分数逐渐

降低 , H2 O逐渐增加 ,N2 无变化 , 这些都反映了燃

烧的规律.还可以看到 ,组分的变化大都发生在喷

管的起始部分 ,喷管下游组分基本不变 ,说明化学

反应主要发生在喷管起始段. 喷管下游接近冻结

流动状态.从图 2～图 4还可以看出 ,从设计状态到

非设计状态 ,随着飞行高度和来流马赫数的减小 ,

即随喷管进口总温和总压的下降 ,O2 和 H2 O的质

量分数变化较大 , H2 变化较小.而且化学反应接近

冻结状态的起点也在向喷管下游移动 ,显示了总温

和总压对燃烧及其化学反应产生的影响.这种变化

的主要原因是因为喷管进口总温下降 ,亦即喷管进

口气流的总能量下降 ,喷管进口气流的马赫数和温

度都在降低.而温度的降低使得已混燃气的化学反

应速率减小 ,因而化学反应进行的较慢所致.
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3　化学非平衡与冻结流动的比较

图 5～图 8给出了计算得到的设计状态下的

化学非平衡流动和冻结流动沿喷管流向的参数变

化规律.给出的结果是从喷管进口中间点到喷管

出口中间点的连线上沿流向的参数分布.
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图 8　喷管俯仰力矩系数比较

Fig. 8　Comparing pitching moment of nozzle

由图 5可以看出 ,沿流动方向 ,冻结流动的总

温不变 ,这是因为没有向气流释放能量.在化学非

平衡流动条件下 ,总温先提高而后保持不变.设计

状态下喷管出口平均总温提高了 27619 K.非设计

状态下 ,当 H = 23 km ,Ma = 5和 H = 20 km ,Ma = 4

时 ,平均总温分别升高了 26214 K和8610 K.总温提

高的原因是当超声速气流在喷管内加速流动的同

时 ,由于在喷管进口仍然具有一定量的燃料和氧

气 ,在喷管内的高温燃气进一步产生了燃烧 ,给气

流加入了热量.同时 ,燃烧室内离解吸收的能量 ,在

尾喷管内进一步得到释放 (离解在温度相对较低时

释放能量) ,两种作用对气流加热 ,使得气流的总能

量提高 ,体现为总温的提高.

图 6～图 8 给出了按照空气变比热容、化学

反应的冻结流动和化学非平衡流动的条件计算得

到的喷管推力系数、升力系数和俯仰力矩系数的

变化规律. 这些系数的定义分别为 : CF = F/

( qA) ; CY = Y/ ( qA) ; CM = M/ ( qA L V ) ,式中 F, Y ,

M分别为喷管的推力、升力和俯仰力矩 , q , A , L V

分别为飞行动压 ,进气道捕获面积和飞行器长度.

当飞行高度 H = 25 km ,马赫数 M a = 6时 ,飞行动

压为 q = 641238 kPa .进气道捕获面积 A = 01053

m2 ,飞行器长度为 L V / H1 = 75.

由图可以看出 ,随着来流马赫数的增加 ,喷管

推力系数、升力系数增加较快 ,俯仰力矩系数增加

较慢 ,这种变化规律符合飞行器性能要求. 由

图 6～图 8可以看出 ,按空气计算的喷管性能参

数界于冻结流动和化学非平衡流动之间.化学非

平衡流动得到的推力系数和升力系数最高 ,随马

赫数增加的更快.这是由于在相同的来流条件下 ,

燃烧给气流加入了更多的能量 ,使喷管出口的流

速增加 ,必然使推力和推力系数增大.而升力系数

增加主要是因为喷管后体 (喷管上壁面)的压力增

加引起的.由于升力增加 ,从而导致俯仰力矩系数

(图 8)也增加.但是俯仰力矩系数增加较小. 与冻

结流动计算的结果相比 ,设计状态下 ,推力系数增

加了 34 % ,升力系数增加了 30 % ,而对俯仰力矩

系数影响幅度比较小 ,增加了 14 %.可见 ,喷管进

口一定量的燃气组分在喷管内的进一步的燃烧对

喷管性能影响可观.喷管性能的提高取决于喷管

进口燃气组分的分布以及流动条件.

算例 2 :其他条件不变 ,燃气组分分布为O2 =

01166 687 7 , H2 O = 01072 676 2 , H2 = 01001 ,

O H = 01001 , H = 01001 , O = 01001 ,其余为氮气.

计算得到的总温在设计状态提高了 59 K ,非

设计状态下 ,当高度为 23 km﹑马赫数为 5 和高

度为 20 km马赫数为 4时的总温分别提高了 65 K

和 48 K.

计算得到的喷管性能曲线如图 9～图 11 所

示.从喷管性能变化来看 ,喷管性能与喷管进口燃

气组分分布关系密切.由于喷管进口氢气明显减

小 ,因而总温以及加给气流的热量明显降低.因此

按照实际喷管化学非平衡流动计算的性能比按化

学冻结流动时的差别明显减小 ,因而推力系数、升

力系数和俯仰力矩系数的差别也明显减小 ,这是

合理的 ,充分说明了对于超声速燃烧室 ,当燃烧效

率提高时 ,燃气在喷管内的进一步燃烧程度减弱 ,

对喷管性能的影响也必然减弱.总之 ,超燃冲压发

动机燃烧室残余的部分燃料在尾喷管内的进一步

燃烧能对超声速燃烧室起到补燃的作用 ,而且化

学反应发生在喷管初始段 ,有利于喷管性能的提

高.也充分说明超燃冲压发动机尾喷管性能的计

算需要考虑化学反应影响 ,可以对尾喷管性能做

图 9　算例 2喷管推力系数比较

Fig. 9　Case 2 the comparing push coefficient of nozzle

5201



航　空　动　力　学　报 第 24卷

出比较客观的评价.

4　结　论

综上所述 ,可得如下结论 :

1) 计算表明 ,喷管内气流总温进一步得到提

高 ,说明向气流加入了更多的热量.沿喷管下游

H2 和 O2 质量分数减少 , H2 O 增加 ,燃烧以及化

学反应过程中释放能量 ,其释放的能量与燃烧室

出口的组分质量分数有关.

2) 超燃冲压发动机尾喷管能够对燃烧室起

到补燃的作用 ,在一定的喷管进口组分质量分数

条件下 ,燃烧室出口的剩余燃料在喷管内进一步

燃烧 ,给气流加入能量 ,使发动机性能得到提高.

3) 计算表明 ,喷管内部的化学反应主要发生

在喷管的初始阶段 ,喷管下游流场基本上处于冻

结状态.这对于喷管性能的提高是有利的.

4) 对于所给定的喷管进口燃气组分 ,考虑化

学非平衡效应比较冻结流动和不计化学反应的流

动 ,计算得到的喷管性能明显提高.超燃冲压发动

机尾喷管性能的计算应按化学非平衡流动进行计

算 ,可以比较准确地对喷管的性能进行评价.

5) 如果超燃冲压发动机的燃烧效率较高 ,在

燃烧室中燃料燃烧充分 ,则化学非平衡效应对喷

管性能的影响将会减小.
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