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摘 要：为了降低宽速域飞行器的内流阻力，基于边界层燃烧方法，分析了系列进口马赫数条件下

二维扩散段总阻力中摩阻和压阻的特性，研究了不同进口马赫数下摩阻和压阻分量对总减阻的贡献、燃

烧影响区域和壁面热流密度，探讨了喷射参数对减阻效果的影响，探索了边界层燃烧方法在典型混压式

进气道中的减阻应用。结果表明，随着进口马赫数的增加，总阻力中摩阻分量随之增加；边界层燃烧对

摩阻和压阻减阻的机理有所不同，壁面附近流场特性变化使得摩擦系数减小，燃烧局部增压对壁面产生

的增推效果使得压力系数减小；从总内阻减阻百分比看，在相同燃料/空气当量比下，低马赫数工况下

边界层燃烧减阻效果不如高马赫数工况，且在低马赫数工况下，喷嘴附近壁面热流密度会显著增加；在

本文所研究的参数范围内，摩阻和压阻对当量油气比更为敏感，而对喷射方向和喷射速度不敏感。
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Abstract：In order to reduce the internal flow drag of wide-range Mach numbers vehicle，based on bound⁃
ary layer combustion，the characteristics of friction and pressure components in the total drag of two-dimensional
diffusion section at a series of inlet Mach numbers are analyzed. The contribution of the friction and pressure com⁃
ponents in the total drag reduction，the combustion influence domain，and the heat flux on the wall surface at dif⁃
ferent inlet Mach numbers are investigated. The effects of the injection parameters on the internal drag reduction
are discussed. The effects of drag reduction by boundary layer combustion in a designed supersonic mixed com⁃
pression inlet are explored. The results indicate that with the increase of inlet Mach number，the friction drag
component in the total drag increases. The friction drag reduction mechanism mainly depends on the change of the
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flow characteristics in the boundary layer. The pressure drag reduction is mainly caused by the effect of the thrust
enhancement by boundary layer combustion. From the view of total internal drag reduction，the effect of the inter⁃
nal drag reduction at lower Mach number condition is not as good as that at higher Mach number condition for the
same fuel/air equivalence ratio. Furthermore，it is also found that at lower Mach number condition，the wall heat
flux will increase significantly，which needs to be paid a special attention. For the parameters’scope investigated
in this paper，the friction drag and the pressure drag are more sensitive to the fuel/air equivalence ratio，but not
to the injection direction and velocity.

Key words：Wide-range Mach numbers vehicle； Internal flow；Drag reduction；Low ignition tempera⁃
ture fuel；Boundary layer combustion；Numerical simulation

1 引 言

相比传统的航空飞行器和其他高马赫数飞行

器，TBCC组合动力宽速域飞行器具有十分宽广的飞

行包线［1］。在宽速域飞行器整个飞行包线中，减阻都

是一项重要的研究课题，特别是在中低马赫数条件

下，“推阻不匹配”已成为制约 TBCC组合动力宽速域

飞行器研制和应用的瓶颈问题［2］，尽可能降低 TBCC
组合动力宽速域飞行器整个飞行包线内的阻力是解

决这一问题的有效途径之一。

在 TBCC组合动力宽速域飞行器跨声速爬升过

程中，冲压通道处于关闭状态，此时冲压发动机进气

道前体预压缩面和进气道外压缩面迎风阻力较强；

在中低马赫数模态转换过程中，冲压通道逐渐开

启，但此时冲压发动机进气道可能出现不起动现象，

会使飞行器面临较大的波阻和溢流阻力；在高马赫

数巡航状态下，冲压通道完全开启，冲压发动机进气

道正常起动，此时内流道摩阻较大［3］。由此可见，

在宽速域飞行器不同的飞行阶段，飞行器内流阻力

的大小、构成和占比会发生变化，故而探索能够适

用于宽速域范围的减阻方法对该类飞行器具有重

要意义。

射流技术作为一种传统的减阻方法，多年以来

受到了很多关注和研究。从 20世纪 60，70年代开

始，研究人员发现沿壁面切向喷射射流可以有效减

小超声速飞行器表面摩擦阻力，并开展了一系列研

究［4-7］，研究中采用的射流介质多为空气、氮气等。

2000年，Goyne等［8］在研究射流减阻技术时发现，射

流介质如果是氢气，在高马赫数高总温来流试验条

件下，氢气注入边界层后会发生自燃，随之内流道表

面摩擦系数的减少会一直持续到燃烧区域下游。与

没有射流的工况相比，内流道表面摩擦系数降低高

达 70%~80%。数值模拟中也发现，注入氢燃料后，燃

烧可使表面摩擦系数降低约 50%。此后，许多研究人

员进行了一系列的实验、数值模拟和理论推导［9-16］，

证实了边界层燃烧相比单纯的射流，确实能对壁面

摩擦系数产生更好的减阻效果。由于需要燃料自

燃，这些研究都集中在飞行马赫数>6.0的高马赫数高

总温条件下，选择自燃温度较低的氢气作为燃料，结

果适用于高超声速超燃冲压发动机。

宽速域飞行器飞行包线中有很大一部分是非高

超声速状态（中低马赫数模态转换过程乃至亚高超

声速状态），当飞行马赫数<5时，内流道中空气静温

要低于氢气的自燃温度，更低于普通航空煤油。在

这种情况下，燃料自燃的可能性很小。因此，在相对

较低的飞行马赫数下边界层燃烧减阻的研究还未见

文献报道。但高超声速超燃冲压发动机中的边界层

燃烧减阻的研究结果为宽速域飞行器内流道减阻技

术的发展提供了一条新思路，即，如果在冲压发动机

内流道近壁面的位置喷入可燃射流，燃料燃烧产生

的减阻效果可能会比单纯射流的减阻效果更好。近

年来随着燃料技术的发展，研究人员提出了燃点更

低的液态煤油燃料［17］，这种燃料具有很好的自燃特

性，它的出现使得在相对较高的气流速度和相对较

低的总温条件下利用边界层燃烧方法进行减阻成为

可能。

本文尝试利用文献［17］中提出的低燃点液态碳

氢燃料，对宽速域范围内的边界层燃烧减阻效果进

行探索，以二维扩散段为研究对象，分析不同进口马

赫数（1.5，2.0，3.0，4.0）下二维扩散段总内阻中摩阻

和压阻的相对分量。在燃料/空气当量比为 0.2的情

况下，研究不同进口马赫数下的流场结构以及边界

层燃烧对摩阻和压阻的降低效果，分析燃料喷射的

减阻机理和空间影响域，给出不同进口马赫数下燃

烧前后壁面热流密度的变化，进而研究喷油参数影

响下的减阻特性，并探索边界层燃烧方法在一种典

型混压式进气道内流中的减阻应用。
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2 数值方法与验证

冷态流场求解基于 RANS方法，对于空间离散，

无粘项采用二阶 Roe格式解算器，MUSCL插值［18］对

原始变量进行离散，粘性项采用二阶中心差分格式

离散，采用两方程剪切应力输运（SST）湍流模型。

SST模型采用靠近壁面的Wilcox k-ω模型，在边界层

外边界层和自由剪切层中使用 k-ε模型，可以更精确

地预测包含强压力梯度的流动［19］。

文献［17］提出的低温燃点液态烃燃料是一种新

型燃料，其化学反应机理尚未完全研究。由于本文

重点研究燃料燃烧后对减阻效果的影响，在数值模

拟中，燃料分子式简化为 C12H23，并将化学反应机理

简化为单步总包反应，如下：

C12H23 + 17.75O2 = 12CO2 + 11.5H2O （1）
破碎、雾化和蒸发过程用拉格朗日离散相模

型［20］模拟，用随机颗粒轨道模型［21］预测湍流对颗粒

扩散的影响，给定液滴初始分布、速度和质量，采用

涡团耗散模型［22］模拟燃料的化学反应。

以上数值模型的验证选取两个算例进行计算：

算例 A是中国空气动力研究与发展中心的燃烧室实

验模型［23］，如图 1所示，燃烧室由等截面段加扩张段

组成，距扩张段燃烧室入口 15.0mm处，上下壁面各有

7个直径 1.2mm的等距燃烧喷孔，气态氢燃料通过这

些孔以马赫数 1.0的速度垂直于来流方向进行喷射，

实验进口马赫数 2.05，总压 2.83MPa，总温 1897K。算

例 B是中国科学院力学研究所直联式超声速燃烧室

标准实验模型［24］，实验模型几何外形如图 2所示，实

验进口总温 1800K，总压 1.11MPa，静压 84kPa，气流

流量 1.34kg/s，推算进口马赫数 2.33。两个算例详细

的模型参数、实验状态和实验结果参考文献［23-
24］，算例 A、算例 B数值计算与实验对比结果已公开

发表于文献［25］，如图 3所示，可以看出，算例 A的氢

气燃烧、算例 B的煤油燃烧壁面压力分布计算数据均

与实验数据符合较好。

3 边界层燃烧在典型二维扩散段中的减阻特

性研究

在高超声速飞行条件下，高马赫数飞行器细长

几何形状造成表面摩阻在总内阻中占比很大［26］，因

Fig. 3 Numerical results compare to the experimental data [25]

Fig. 2 3D configuration of Case B (mm) [24]

Fig. 1 3D configuration of Case A (mm)[23]
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此表面摩阻的减小对于总内阻的减小影响很大。

所以，现有的公开文献中燃烧减阻实验和数值研

究［4-11，13-14，27-33］主要关注壁面的摩阻，而压阻却没有

受到重视。但当飞行器在宽速域范围内飞行时，飞

行马赫数变化极大，摩阻和压阻在壁面总阻力中的

占比也随之变化极大。为了详细研究边界层燃烧对

宽速域飞行器内流通道摩阻和压阻减阻的机理和变

化规律，本节首先选取一种简化的进气道典型内流

路径——二维扩散段，分析不同进口马赫数（Main=
1.5，2.0，3.0，4.0）下，壁面压阻和摩阻在总阻力中的

占比变化。然后研究该马赫数范围内、当量油气比

为 0.2时的内流道流动结构、壁面压阻和摩阻减阻量

对总内阻减小量的贡献，并考察减阻影响范围。此

外，考虑到工程应用，研究中特别关注了燃烧释热对

壁面热流的影响。最后改变喷嘴的当量油气比、喷

射速度、喷射方向等参数，研究喷嘴参数对减阻的

影响。

3.1 模型与网格

如图 4所示，忽略侧壁影响，二维扩散段进口高

度 24.85mm，出口高度 43.30mm，下壁面水平，喷嘴置

于上壁面距进口 30%位置（即 x=300mm）处，喷射液

态煤油燃料，喷射方向初始选择为顺流向水平喷射。

为了观察燃烧在下游的扩展情况，整个扩散段长度

设置为 1m。

网格生成如图 5所示，流场计算域网格采用全结

构化四边形网格划分。壁面第一层边界层高度为

10μm，保证第一层网格 y+在 10的量级上，满足湍流

模型所要求的数值范围。

为了兼顾计算效率和精度，首先在 Main=2.0，静
压 82157Pa，静温 508K来流条件下，出口背压设置为

100Pa，进行模型网格收敛性分析。由于研究中首要

关心壁面阻力的变化，因此选取上壁面的剪应力积

分值（Integrated shear stress）为收敛指标。网格数分

别 3.25 万、6.5 万、13 万和 26 万，即按初始粗网格

3.25万，网格数增长比例 2进行加密，分别命名为

Case 1~4，此外增加一个对比算例 Case 5，将 Case 4中
第一层网格高度 10μm减小到 1μm进行对比，网格量

与 Case 4相同。接下来分别对这 5套网格进行冷态

流场数值计算，结果如图 6所示。由图可见，随着网

格量的成倍增加，壁面剪应力值趋于稳定，在 Case 3
和 Case 4计算中，该值相差为 0.06%。而作为对比计

算的 Case 5与 Case 4相比，差值为 0.25%。由此可以

认为网格量大于等于 13万时，该指标收敛。因此，选

取 Case 3的网格边长为参考值用于下文中所有网格

生成中，即单个网格边长约为 0.67mm。

3.2 不同进口马赫数下的壁面阻力构成

保持 3.1节中所述静温静压不变，改变扩散段进

口马赫数Main分别为 1.5，2.0，3.0和 4.0。为了后文描

述方便起见，以下将Main=1.5和 2.0的工况称为“低马

赫数工况”，将 Main=3.0和 4.0的工况称为“高马赫数

工况”。

数值结果如图 7所示，图中 Cd为壁面总阻力系

数，Cf为壁面摩擦系数。结果表明，在Main=4.0时，Cf /
Cd的比值高达 80%以上，意味着此时壁面总阻力构

成中摩阻占主导地位。随着 Main的减小，Cf /Cd迅速

下降，意味着此时壁面总阻力构成中摩阻占比迅速

减小。相对而言，压阻在总内阻中占比迅速增加。

在低马赫数工况下，当 Main=1.5时，压阻在总阻力中

占比 60%。研究中还对相对更低的 Main进行过模拟

计算，当 Main接近 1.0时，压阻在总阻力中占比高达Fig. 5 Partial grids of computational domain

Fig. 4 Geometry of the diffusion section

Fig. 6 Grid independent test (integrated sheer stess at the

up-wall)
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79%，意味着此时壁面总阻力构成中压阻占主导

地位。

3.3 边界层燃烧对壁面阻力的影响

3.2节中得到，随着Main的降低，压阻在总阻力中

的占比逐渐增大。特别是在低马赫数工况下，压阻

成为总阻力的主要部分。因此本节首先研究了燃料

喷射燃烧后，不同Main下二维扩散段内的流动结构以

及摩阻和压阻的变化，分析边界层燃烧的减阻机理。

然后比较不同 Main下边界层燃烧减阻的空间影响

区域。

在第 3.2节中的算例基础上，以油气当量比 α=
0.2在扩散段上壁面沿流向切向喷射燃料，喷射速度

为 5m/s。燃料燃烧后上壁面附近的流动结构如图 8
所示。可以看出，燃料注入后，流场内会产生一道斜

激波，然后交替地在上下壁面之间反射。经过多次

反射后，激波强度逐渐减弱。随着 Main的增加，燃烧

引起的激波角减小，反射距离变长。

图 9给出了不同 Main下，上壁面加入边界层燃烧

后，上壁面压力系数 Cp和摩擦系数 Cf与冷态相比减

小的比例。纵坐标代表减小的比例，下标 comb代表

燃烧工况，no代表冷态工况。可以看到，在低马赫数

工况下，Main=1.5时，Cf降低 3.9%，Cp降低了 4.85%，燃

烧后 Cp降低比例略高于 Cf的降低比例。随着 Main的

增加（尤其是当 Main>2.0）时，燃烧后 Cf的降低比例迅

速增加，而对 Cp的降低比例与低马赫数工况下保持

一致。

为了分析不同 Main下阻力分量的变化，表 1列出

了各阻力分量和总阻力的数值，边界层燃烧后压阻

的减小量（ΔCp）和摩阻的减小量（ΔCf）在总阻力减小

量（ΔCd）中的贡献比例，以及燃烧后总阻力减小量

（ΔCd）与燃烧前总阻力（Cd，no）的比值。表中数据显

示，在低马赫数工况下，压阻减小量/总阻力减小量比

例大于摩阻减小量 /总阻力减小量。在 Main=1.5时，

压阻减小量占总减阻量的 64.64%。随着 Main的增

加，摩阻减小量对总减阻量的贡献迅速增大。当

Main=3.0时，摩阻减小量占总减阻量的 78.16%；Main=
4.0时，摩阻减小量占总减阻量比例高达 88.87%。在

这种情况下，边界层燃烧的减阻效果主要由摩阻的

Fig. 7 Cf/Cd for different inlet Mach numbers

Fig. 9 Reduction rate of Cp and Cf after combustion

Fig. 8 Mach number contours for different inlet Mach

numbers
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减小所体现的。与摩阻相比，Main的变化对压阻减阻

影响不大。从总减阻量的角度看，低马赫数工况下

的边界层燃烧减阻效果不如高马赫数工况。

边界层燃烧减阻的原因一方面是燃料燃烧后局

部压力的增加对壁面有推动作用；另一方面，化学反

应改变了边界层内气体的物理性质，让纯空气变为

高能混合气体，局部马赫数降低，雷诺应力也随之减

小，最终导致摩阻减小。在 Main较高的工况下，当摩

擦减阻占总阻力减阻的主导地位时，减阻机理主要

取决于边界层燃烧改变了壁面附近气流特性（马赫

数、雷诺应力、密度等）。在 Main较低的工况下，壁面

总阻力构成中摩阻占比小，燃料燃烧后对壁面产生

推力是阻力减小的主要原因。因此，低马赫数和高

马赫数工况下的减阻机理不同。

图 10给出了不同进口马赫数下，上壁面当地摩

擦系数（cf）分布，cf定义式见式（2）。图 10纵坐标表示

边界层燃烧后当地摩擦系数（cf，comb）与燃烧前当地摩

擦系数（cf，no）的比值。如图 10所示，随着Main的增加，

cf的还原区域变长，意味着边界层燃烧的影响域向下

游扩展得更广。

cf=2τ/(ρv2) （2）

图 11给出在有和无边界层燃烧的不同 Main下，

上壁面当地压力系数（cp）分布，cp定义式见式（3）。注

意到燃油喷射后，cp明显增加，意味着壁面压力上升。

在喷嘴附近，由于激波的反射，壁面压力急剧上升，

然后在下游壁面区域多次上升。结果表明，边界层

燃烧对壁面产生增压推动作用。随着扩散段进口马

赫数的降低，这种“增压效应”变得更强。

cp=(p-pin)/(ρv2/2) （3）
图 12给出了不同 Main下扩散段上壁面附近燃料

的当地摩尔百分比（YC12H23），它反映沿流动方向的未

燃燃料与空气的混合程度。综合图 10和图 11可以

得到，随着Main的增加，燃料燃烧影响区域变长，摩阻

分量的减小在总内阻减阻量中的作用增大。

3.4 边界层燃烧对壁面热流的影响

工程应用中还必须评估边界层燃烧对壁面热流

的影响。图 13给出了不同 Main下加入边界层燃烧后

上壁面热流的变化，纵坐标是边界层燃烧后当地壁

面热流（qw，comb）与冷态当地壁面热流（qw，no）的比值，若

Fig. 12 Local molar fraction of C12H23 near the up-wall

Fig. 11 Local pressure coefficient cp at the up-wall

Fig. 10 cf,comb/cf,no at the up-wall (α=0.2)

Table 1 Reduction of pressure drag and friction drag for different Main

Main
1.5
2.0
3.0
4.0

ΔCp/N
25.13
24.44
18.78
14.86

ΔCf/N
13.75
22.96
67.23
118.64

ΔCd/N
38.88
47.4
86.01
133.51

（ΔCp/ΔCd）/%
64.64
51.56
21.84
11.13

（ΔCf/ΔCd）/%
35.36
48.44
78.16
88.87

（ΔCd/Cd，no）/%
4.51
4.92
6.55
8.26
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该值越接近 1，则意味着边界层燃烧对壁面热流影响

越小。结果表明，随着 Main的增加，边界层燃烧对壁

面热流的影响减小。在Main=4.0时，燃烧后壁面热流

几乎没有增加太多。当Main减小时，壁面相对热流密

度上升更为显著。特别是Main=1.5时，喷嘴附近的壁

面热流增量较大。因此工程中应用边界层燃烧方法

时需要特别注意内流通道低进口马赫数的工况，可

能需要一些冷却保护装置或特殊的燃烧组织方法来

保护壁面不受高热流增长率的影响。

3.5 边界层燃烧中喷嘴参数的影响

本节研究在Main=2.0的情况下，不同的喷嘴参数

（当量油气比、喷射速度、喷射方向）对内流阻力的影

响。首先，计算了喷射速度 5m/s 时，α =0.05，0.1，
0.2，0.4的四种当量油气比的数值结果。图 14给出了

Main=2.0时不同当量油气比的马赫数云图。可以看

出，随着当量油气比的增大，激波的强度和角度越来

越大。图 15分别给出了上壁面 cf和 cp的分布，并与无

边界层燃烧的结果进行了比较。结果表明，边界层

燃烧使燃油喷射点下游一定距离内的摩擦系数明显

减小。除此之外，燃烧对壁面产生增压推动作用，cp
在喷嘴处突增，并由于激波的反射，在下游区域数次

上升。随着当量油气比的增大，燃烧影响区内的局

部 cf减小，cp增大。在本文计算的当量油气比范围内，

喷油量越大，放热量越大，cf和 cp的减小也越大。

在上述 4种不同当量油气比的基础上，将喷嘴喷

射速度由 5m/s改为 20m/s，其他设置不变，分析燃料

注入速度对 cf和 cp的影响，上壁面 cf和 cp分布的数值

结果仍标示在图 15中。结果显示在同一当量油气比

下，改变喷射速度后，cf和 cp并未发生明显变化。此后

基于这 8个算例，又改变了喷嘴的喷射方向，由切向

喷射改为垂直主流喷射，同样，对比同一当量油气比

下不同喷射方向的计算结果发现，壁面 cf和 cp相差很

小，与图中切向结果基本重合。为了简洁显示，这部

分的计算结果就未在图 15中。由于在数值模拟中，

假设低点火温度的碳氢燃料与空气接触时立即发生

燃烧，因此燃料穿透深度太小，无法到达主流中心区

域。同时，两种燃料喷射的速度差（Δ）相对于主流速

度的差值很小。因此在这个喷油速度水平下，喷油

速度和喷油方向的变化都不会使 cf和 cp发生很大的

变化。

综合以上这些结果可以推测，边界层燃烧方法

减阻效果对当量油气比敏感。这一结果提供了一个

Fig. 14 Mach number contours for different fuel/air

equivalence ratios

Fig. 13 Distribution of qw,comb/qw,no at the up-wall

Fig. 15 cf and cp at the up-wall with/without combustion
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有价值的参考，即如果将这种低点火温度的碳氢燃

料应用于该构型的内流道减阻，在当量油气比<0.4的
范围内，减阻效果对喷射方向和喷射速度都不敏感，

因此在喷嘴参数设计上可以更加灵活。此外采用边

界层燃烧方法时，化学反应释热集中在壁面附近，对

高速主流流场结构影响不大。相较于常规主流燃烧

增推的措施而言，避免了主流燃烧增推可能导致的

内流管道热壅塞乃至进气道不起动现象。

4 边界层燃烧方法在某混压式进气道中的减

阻应用

在前文简单二维扩散段参数化研究的基础上，

进一步考察边界层燃烧方法在更接近实际飞行工况

中的减阻应用。选取一个典型的混压式进气道，设

计点为飞行高度 24km，飞行马赫数 4.0，外压段为两

级压缩，内压段型线用三次曲线拟合，该进气道设计

参数与优化方法见文献［34］。为了评估宽速域飞行

范围内的边界层燃烧减阻效果，计算工况按等动压

轨道设计，如表 2所示。图 16给出了不同飞行马赫

数Ma∞下不加边界层燃烧的进气道冷态流场结构，图

17给出了不同 Ma∞ 下进气道上下壁面的 Cp和 Cf，可

以看到，随着Ma∞的下降，进气道内激波系逐渐前移，

当 Ma∞<3.0时，进气道溢流增大，逐渐进入不起动的

状态，此时进气道上壁面 Cp迅速上升，而下壁面 Cp和

上下壁面的 cf则随马赫数变化不大。随着 Ma∞ 的增

加，摩阻在总阻力中的占比随之增加，对于本节中的

进气道构型来说，当Ma∞=4.0时，摩阻占总阻力 76%。

在进气道上壁面距离进气道前缘点 650mm位置

处，布置喷嘴，设计三种边界层燃烧减阻方案，喷嘴

方向为水平顺流向喷射，喷射速度 1m/s，当量油气比

分别为 0.05，0.1和 0.2。计算发现，加入边界层燃烧

后，上壁面 Cp和 Cf有明显下降，而下壁面 Cp和 Cf变化

不大。与冷态工况数据相比，加入边界层燃烧后上

壁面 Cp和 Cf减小百分比如图 18所示，上壁面总阻力

减小百分比如图 19所示。从图 18中可以看到，上壁

面 Cp对当量油气比变化比较敏感，当量油气比增大

时，壁面压阻明显下降，降幅随 Ma∞ 升高而迅速升

高，当 Ma∞=3.5及以上时，降幅高达 15%。上壁面 Cf

降幅也较大，降幅范围达 15%~18%。从图 19中可

知，在 Ma∞=3.5，4.0下，边界层燃烧显著减小了上壁

面总阻力，当量油气比 0.2时减阻达 14.6%和 15.4%；

在 Ma∞=2.0，2.5和 3.0，上壁面阻力也得到了有效减

小，当量油气比 0.2时减阻分别达到 3.1%，4.3% 和

5.1%。由于喷嘴设置在上壁面，在加入边界层燃烧

后，喷嘴下游壁面附近马赫数分布有明显变化，但边

界层燃烧并未影响到进气道的外部流场结构。以图

20中为例，在设计点下，燃烧前后进气道激波完全封

口，未出现溢流。

Fig. 17 Force coefficient at up-wall and down-wall for

different flight Mach numbers

Fig. 16 Schlieren flow field in the inlet

Table 2 Freestream conditions

Ma∞
Static pressure/Pa
Static temperature/K
Dynamic pressure/Pa

2.0
11820.68
216.65

33097.9

2.5
7565.23
216.65

3.0
5253.63
216.91

3.5
3859.81
218.88

4.0
2955.17
220.60
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5 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）随着进口马赫数的增加，总阻力中的摩擦分

量增加。在低马赫数工况下，压阻在总内阻占主导；

在高马赫数工况下，摩阻在总内阻占主导。

（2）边界层燃烧方法对摩阻和压阻的减阻机理

不同：摩阻减小主要由于燃烧改变了壁面附近的流

动特性；压阻减小主要由于燃烧对壁面产生了推力

增强效应。

（3）从总减阻的百分比看，在相同当量比下，低

马赫数工况下的总减阻效果略低于高马赫数工况；

在低马赫数工况下，壁面热流密度将显著增加，这在

工程应用中需要特别注意。

（4）在本文所研究的参数范围内，内流阻力对当

量油气比更为敏感，而对喷射方向和喷射速度不敏

感，故而在边界层燃烧减阻方案的工程设计中喷嘴

参数设置可相对灵活。
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