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亚燃模态下释热分布对发动机性能的影响 *

肖保国，田 野，张顺平，邢建文

（中国空气动力研究与发展中心 高超声速冲压发动机技术重点实验室，四川 绵阳 621000）

摘 要：为揭示释热分布对亚燃模态下超燃发动机性能的影响规律，对马赫数 2.0，总温 1100K，

总压1.0MPa的来流，完成了燃烧室直连式实验和数值模拟研究。针对上游释热和下游释热条件，对比

了发动机壁面压力分布，分析了内流道一维质量加权马赫数，获得了发动机部件和总体性能数据。结果

表明，在总当量比相同情况下，上游释热能够获得更好的发动机性能，没有尾喷管时比下游释热获得的

推力高出约18%，但在有尾喷管时只相差2.6%；对于本文构型，燃烧室和尾喷管是发动机推力的主要

来源，两种释热分布下，二者产生的推力超过了发动机总推力的90%；但对于更高总当量比，上游释热

可能会导致进气道不启动，需要增加下游释热获得更高的发动机性能。
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Effects of Heat Release Distribution on Scramjet
Performance under Ramjet Mode Conditions
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（Science and Technology on Scramjet Laboratory，China Aerodynamics Research and

Development Center，Mianyang 621000，China）

Abstract：In order to find the influence law of heat release distribution on scramjet performance under ram⁃
jet mode conditions，a direct-connect combustor experiment and numerical simulation were carried out at the in⁃
flow Mach number 2.0，stagnation temperature 1100K and stagnation pressure 1.0MPa. Wall-pressure distribu⁃
tion and 1-D mass weighted Mach number were compared and analyzed for upstream heat release and downstream
heat release. Performance parameters of scramjet component and overall scramjet were also achieved. Results
show that better thrust performance was obtained in upstream heat release mode for the constant total equivalence
ratio. Upstream heat release mode show 18% higher in thrust of scramjet without the nozzle than that of down⁃
stream heat release mode. However，there was only 2.6% difference of thrust when the scramjet has the nozzle.
The combustor and nozzle were the primary component that are used to produce the thrust，which was more than
90% of the total thrust of overall scramjet for the two heat release modes. As the total equivalence ratio increas⁃
es，the inlet unstart may be occurred under the upstream heat release mode. Therefore，the downstream heat re⁃
lease mode should be adopted to produce better thrust performance of scramjet.
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1 引 言

对于宽马赫数范围工作的双模态超燃冲压发动

机来说，在飞行马赫数 3～6范围内，亚燃模态是获得

最佳性能的主要工作方式［1］。当发动机需要以亚燃

模态运行时，一般通过调节燃烧释热分布，使燃烧室

产生热壅塞形成“热喉道”，同时在隔离段产生预燃

激波串而导致压力上升和分离区的出现。但如果隔

离段压力升高超过一定的阈值，会导致进气道进入

不启动的工作状态。燃烧释热分布的合理调节对于

亚燃模态下发动机安全运行，获得较高性能具有重

要的工程应用价值。

在地面试验中，由于通过连续改变来流条件来

实现燃烧模态转换是非常困难的，燃烧释热分布的

合理调节更多的是被用来实现模态转换。Takahashi［2］

和 Le［3］在固定来流条件下，通过改变燃料流量的方式

实现了燃烧模态的转换。Fotia和 Driscoll［4～6］研究了

隔离段激波串、燃烧室和内部火焰动力学之间的耦

合，通过主动供油和被动壁面加热实现了不同燃烧

模态。

为实现双模态超燃冲压发动机在每个飞行状态

均具有较好性能，一种被证明可行的技术途径是在

发动机燃烧室内布置足够多的燃料注入位置，通过

精细调节燃料的注入、混合和燃烧释热分布来匹配

发动机的性能需求［7］。因此，释热分布不仅影响发动

机的燃烧模态，更多的是对发动机性能有较大影响。

Mitani［8］在试验中通过增加燃料流量，使得双模

态冲压发动机从低推力、弱火焰的弱燃烧模态进入

高推力、明亮火焰的强燃烧模态。Tomioka等［9］针对

来流马赫数 2.5的直连式实验研究表明，在带支板的

燃烧室中，相对上游支板单点喷注，分级喷注能够

加入更多燃料且不会导致设备喷管内流动分离，同

时燃烧室推力增益提高了一倍。Kobayashi 等［10］的

实验研究同样表明两级喷注相对单级喷注带来的

推力增益可以提高 37%。Kanda等［11］通过调节喷注

方案，研究了亚燃模态不同释热方式下发动机的推

力性能，结果表明下游亚燃模式下发动机的推力和

燃烧室峰值压力更小。Kanenori Kato［12］利用不同释

热分布研究了双模态发动机内上游和下游亚燃模

态对发动机性能的影响，结果表明上游亚燃模式比

下游亚燃模式获得的推力性能更好，但对于下游亚

燃模式可以加入更多的燃料，有可能获得更大的推

力性能。

国防科学技术大学［13］研究了在模拟飞行高度为

25km，来流马赫数 6 的情况下燃油喷射位置和燃油

分配对发动机性能的影响。试验结果表明，采用分

布喷油方案可以降低燃烧室局部热流强度，合理设

定燃料当量比及燃油喷注位置可获得更好的性能。

中国科学院力学研究所研究了释热分布对超燃冲压

发动机性能的影响［14］，研究结果表明燃烧室内压力

的提高有利于改善发动机的推力性能，但是采用过

于集中的释热方案不利于提高最大释热率，抑制了

发动机潜在推力性能的提高。而在燃烧室内分阶段

释热不仅能够降低发动机发生热壅塞的机会，同时

还可以提高发动机潜在的推力性能。西安航天动力

研究所研究了燃油分配对超燃冲压发动机性能的影

响［15］，通过分析表明：超燃冲压发动机的两级燃油分

配比例直接影响发动机内流道内的流动参数分布、

燃烧模态及发动机比冲等性能参数。

在前期获得的燃烧模态判别准则［16］和释热分布

对燃烧模态影响机理［17］的基础上，本文采用直连式

实验获得了亚燃模态下不同释热分布时燃烧室壁面

压力分布，然后通过三维大规模并行计算获得了燃

烧流场参数和燃烧室性能，最后数值模拟分析了扩

张段后有尾喷管时不同释热分布对亚燃模态下发动

机性能的综合影响。

2 实验和数值研究方法

2.1 实验模型和实验条件

本文将对如图 1所示直连式超燃冲压发动机燃

烧室模型进行研究。模型总长约 1200mm，隔离段高

度为 30mm，长度 L约为 350mm。燃烧室带有两个稳

焰凹槽，第一凹槽内装有点火器，长深比约 5.0；第二

凹槽长深比约 13.0，第二凹槽后上下壁面各有一个 2°
的扩张角。液态煤油燃料共有 3个喷注位置，分别为

图 1 中的 K1，K2 和 K3。煤油喷注位置 K1 上游留有

先锋氢气喷注孔，燃烧室点火成功后关闭先锋氢气。

实验在直连式燃烧加热设备进行，实验过程中

没有安装尾喷管。地面实验模拟了飞行马赫数 4.5
条件下的隔离段入口参数，来流气体为氢气和空气

加热的高焓气体，确保氧气体积比例为 21%。模型

入口来流马赫数 2.0，总温 1100K，总压 1.0MPa。实验

中总燃油当量比为 0.6，有两种喷注方案。第一种方

案所有燃料只在 K1位置喷入，本文记为“600”，称为

上游释热方案；第二种方案是燃料只在 K2和 K3位置

喷入，每个位置的当量比为 0.3，本文记为“033”，称为

下游释热方案。实验测量了发动机上壁面中心线上

的压强分布。
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2.2 数值计算方法

在研究中，本文采用三维大规模并行数值计算

软件对实验状态进行了模拟，给出了燃烧室中心线

上壁面压力分布和燃烧马赫数分布等，并与实验结

果进行了对比。另外，为了充分比较不同释热分布

对发动机性能的综合影响，也对扩张段后带有尾喷

管的状况进行了数值模拟。

计算采用具有自主知识产权的 AHL3D大规模并

行软件，可以模拟二维或三维、定常或非定常、完全

气体或化学非平衡流动，具有多种湍流模型，该软件

针对超燃冲压发动机开展了非常广泛的研究，其可

靠性得到了普遍认证［18～20］。本文采用三维化学反应

控制方程，为了能够准确模拟边界层流动，壁面法向

第一层网格的高度为 1.0μm，以确保 y+≤1。计算中

对煤油做气态假设，喷孔处煤油的速度为声速。湍

流模型采用 k -ω TNT 双方程模型，无粘通量采用

Steger-Warming 分裂格式，出口为超声速出流，采用

外推。

3 结果及分析

利用来流压力 p∞对燃烧室壁面压力 p进行无量

纲化后，图 2给出了不同释热分布下计算和实验测量

结果的对比。在隔离段，两种释热分布下的实验壁

面压力几乎一致，表明风洞实验来流条件重复性较

好，不同实验车次来流差异对发动机性能的影响可

以忽略。两种释热分布下燃烧室压力峰值差别不

大，在扩张段出口压力趋于一致。两个状态的壁面

压力计算值与实验测量值吻合较好，计算结果能够

准确反映燃烧流场的特性。

图 3给出了计算得到的整个内流道一维质量加

权的马赫数分布。从计算结果来看，两种释热分布

下燃烧室内一维马赫数均出现小于 1的区域，因此从

马赫数分布角度［21］可以认为在这两种喷油方案下发

动机均处于亚燃模态，上游释热时可以定义为上游

亚燃模态，下游释热时为下游亚燃模态［12］。

Fig. 2 Pressure comparison between calculation and

experiment on the upper wall

Fig. 3 Mass weighted Mach number distribution

对于上游释热，燃料从 K1喷入后在凹槽区域迅

速燃烧，释热主要在燃烧室上游完成，导致燃烧室压

力升高，超声速来流被减速，亚声速区域开始出现。

燃烧释热和流道几何构型相互作用下出现热壅塞，

产生热力喉道，同时流道面积扩张，亚声速气流再次

被加速到超声速。下游释热时，燃料更多的在第二

凹槽以后区域燃烧，释热主要在燃烧室下游完成，因

Fig. 1 Configuration sketch of the combustion wind tunnel and combustor model
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此燃烧室压力要明显低于上游释热时压力，但扩张

段的压力高于上游释热时的结果。由于释热区域的

差异，上游释热时气流开始减速和热力喉道出现的

位置都明显提前于下游释热时的结果。

释热分布不仅影响发动机的燃烧模态，更多的

是对发动机性能有较大影响。表 1给出了两种释热

分布下发动机各部件和整个内流道的推力性能，其

中推力采用内流道壁面受力的积分在轴向投影的分

量计算获得，且沿流动方向为推力的负方向。同时

利用数值模拟对扩张段后有尾喷管时不同释热分布

进行了计算分析，在表 1中也给出了其性能参数。由

于两种释热分布情况下，燃烧室背压都没有对隔离

段产生较大影响，因此隔离段沿流动方向阻力差别

不大。在没有尾喷管状况下，上游释热时，燃烧室推

力为整个内流道推力的 94.5%，下游释热时这个比例

为 85.4% ，在 有 尾 喷 管 时 ，这 一 比 例 也 分 别 高 达

54.3% 和 42.6% ，而 尾 喷 管 则 分 别 占 了 42.3% 和

50.1%，可见燃烧室和尾喷管是本文构型发动机推力

的主要来源，二者产生的推力超过了发动机总推力

的 90%。

上游释热时，能量主要在燃烧室释放，燃烧室压

力较高，推力比下游释热时高出了约 280N；下游释热

时，能量主要在第二凹槽和扩张段释放，扩张段压力

明显高于上游释热时的结果，相应的推力也提高了

约 100N。下游释热时，进入尾喷管的气流压力更高

（图 4 所示），因此比上游释热时尾喷管的推力高出

143N，约 15.4%。没有尾喷管时，上游释热时发动机

总推力比下游释热时高出 189N，约 18%，增加尾喷管

后，这两个数据分别下降到 56N和 2.6%。

从图 5燃烧流场主要组分的质量分数分布来看，

在上游释热时，煤油经过燃烧室、扩张段进入尾喷管

后基本完全反应掉，下游燃烧时则略有剩余。由于

上游释热时，燃料反应的空间区域更广，在发动机内

滞留时间更长，因此反应更加充分，燃烧后产生了更

多的 CO2；而下游释热时则产生了更多中间产物 CO，

尾喷管出口 CO2 的质量分数比上游释热时低了约

12.5%，发动机推力相应的也要低些。图 6清楚给出

两种释热情况下半宽发动机扩张段和尾喷管内 CO2

分布的差异。从图中结果来看，下游释热时 CO2主要

分布在尾喷管的上下壁面附近，中间核心流区域的

CO2浓度较低；上游释热时，由于只在上壁面方向喷

油，因此 CO2更多的分布在上壁面区域。

Fig. 4 Distribution of calculational pressure with nozzle

Fig. 5 Mass fraction distribution of reactant and product

总体来看，增加尾喷管后，扩张段流出的高压气

体进入尾喷管会对整个发动机推力产生了较大提

升，两种释热分布对总推力性能的影响不大，但上游

释热时燃烧室背压已经开始影响隔离段出口流场。

因此，如果增加总当量比进一步提高发动机性能，保

Case
033

033-nozzle
600

600-nozzle

Isolator
-229
-229
-210
-211

Combustor
909
909
1185
1191

Expansion
385
385
280
285

Nozzle
—

1070
—

927

Total
1065
2135
1254
2191

Table 1 Scramjet thrust performance for various heat release distributions（N）
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证进气道安全稳定运行，需要综合考虑两种释热分

布的运用。

Fig. 6 Comparison of mass fraction distribution between

the two heat release modes

4 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）在总当量比相同情况下，上游释热能够获得

更好的发动机性能，没有尾喷管时比下游释热获得

的推力高出约 18%，增加尾喷管后只相差 2.6%。

（2）对于本文构型，燃烧室是发动机推力的一个

主要来源，没有尾喷管时，上游释热时燃烧室推力为

发动机总推力的 94.5%，下游释热时也高达 85.4%；

有尾喷管时，这一比例也分别高达 54.3%和 42.6%，

而燃烧室和尾喷管共同产生的推力超过了发动机总

推力的 90%。

（3）本文研究条件下，两种释热分布下发动机均

为亚燃模态，但上游释热时燃烧室背压已经开始影

响隔离段出口流场，如果增加总当量比进一步提高

发动机性能，保证进气道安全稳定运行，需要综合考

虑两种释热分布的运用。

（4）上游释热和下游释热对本文发动机总体性

能影响不大，但不同的释热分布为发动机超燃模

态和亚燃模态相互转换提供了更多的可实现控制

路径。
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