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图3　壁面网格图

图4　流量调节装置燃气通道和格栅附近壁面网格图

0 引 言
整体式固冲发动机以其能量高、结

构简单、技术成熟而成为下一代空空导

弹动力装置的首选方案[1-2]。为了满足

导弹在大飞行范围内多弹道机动飞行

的要求，需要对燃气发生器的燃气流量

实施调节。为了研究流量调节装置与冲

压发动机补燃室的匹配性，本文分别对

采用和未采用针阀流量调节装置的冲

压发动机补燃室内流场进行了数值研

究[3-4]。

1 计算模型及网格划分
1.1 物理模型

模型的计算区域包括连管进气道、

燃气发生器、燃气流量调节装置、燃气

通道、冲压补燃室和冲压喷管。由于研

究对象是对称体，且流动也具有一定的

对称性，在不考虑攻角和侧滑角组合的

情况下，为了减少计算量，取整个模型

的1/4作为计算域，图1、2分别为采用和

未采用燃气流量调节装置的物理模型。

针阀流量调节装置对固冲发动机性能影
响的数值研究

摘　要:为了研究针阀流量调节装置对固冲发动机性能的影响，分别对采用和未采用针阀流量调节装置的固冲

发动机补燃室内流场进行了对比数值模拟。结果表明，针阀锥体的存在改善了燃气速度的均匀性，降低了燃气

出口速度，有助于燃气的扩散，提高了掺混燃烧效果，提升了发动机的性能。
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1.2 数学模型

根据补燃室的实际流动及燃烧情

况，参考相关燃烧模型，使用有限体积

法求解雷诺平均后的三维N-S 方程。

湍流模型为RNG k-ε模型，采用二阶迎

风格式离散。壁面附近流体计算采用非

平衡壁面函数处理，气相湍流燃烧采用

PDF模型。

1.3 计算网格

采用专业网格生成软件ICEM对计

算区域进行网格划分。采用结构化网格

生成技术，在补燃室头部等型面复杂、

压力梯度大的区域进行网格局部加密。

网格总数为53万左右，壁面网格示意图

如图3所示，图4显示了流量调节装置燃

气通道和格栅附近壁面网格。

1.4 计算工况

计算工况采用15km，3.2Ma，具体

参数见表1。

1.5 边界条件设置

计算中所用到的边界条件类型有：

流量入口边界、压力出口边界、对称面与

图1　物理模型（带流量调节装置）

图2　物理模型（不带流量调节装置）
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无滑移绝热固壁。具体位置见图5所示。

2 计算结果与分析
2.1 截面定义

在补燃室沿X轴方向截取8个截面

检测仿真数据，各截面示意图见图6，其

中截面8为冲压喷管出口截面。

为表述方便，采用流量调节装置的

称为工况1(Case 1)，未采用带流量调节

装置的称为工况2(Case 2)。

2.2 结果分析

以尾喷管出口截面仿真得到的数

据按公式（1）～（3）计算得到名义推力

Fm2、空燃比α和比冲Is 等发动机性能参

数，如表2所示。
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式中Vx为出口截面质量加权平均X

向分速度，m/s；Pe为出口截面面积加权

平均绝对压强，Pa。

模拟状态 总温，K 静压，Pa 空气流量，kg/s 燃气流量，kg/s

15km，3.2Ma 660.3 12112 7.5 0.5

表1　仿真工况表

序号 模拟状态
性能参数

名义推力Fm2，N 空气燃料质量比α 比冲IS，N•s/kg

Case1
15km，

3.2Ma
3210 15.0 7490

Case2
15km，

3.2Ma
2881 15.0 6723

表2　发动机性能数据表

图7  特征截面平均静压变化曲线	         

图10　特征截面平均总温变化曲线
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图5　边界条件设置示意图

图6　各仿真数据检测截面示意图
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图7～10为两种工

况下不同参数平均值沿

截面变化曲线。从图中

可以看出，两种工况下

沿特征截面各个参数的

变化趋势一致性很好，

总体而言工况1的性能

要明显高于工况2，如

果以出口截面（截面8）

总压为基准，则工况1

的性能比工况2要提高

8.4%。图11对比了两种工况下补燃室特

征截面的温度分布云图，从图中可以看

出两种工况下各截面的温度分布云图

有明显差异，工况1中大部分截面的高

温区呈“米”字形，工况2中大部分截面

的高温区呈“H”形，相对而言工况1的

高温区更分散一些，而工况2的高温区

则主要集中在中心位置。高温区域越大

说明掺混燃烧的效果更好，因此可以认

为燃气通道中针阀流量调节装置的存

在改善了补燃室的掺混燃烧效果，不过

壁面附近高温区的存在可能会增大补

燃室热防护系统的压力。图12～13为两

工况的燃气流线图，从图中可以看出，

针阀流量调节装置的存在使得燃气的

分散程度显著增加，这增大了燃气与空

气的接触面积，增强了空气和燃气的掺

混效果；而工况2中燃气流主要集中在

中心区域，被空气流完全包裹，掺混效

果较差。从图14～17可以看出，工况1燃

气通道内的气流速度明显低于工况2的

气流速度，其中工况1中燃气导管出口

的质量加权平均气流速度Ma为0.35，工

况2中燃气导管出口的质量加权平均气

图8  特征截面平均总压变化曲线

图9　特征截面平均静温变化曲线
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图5　边界条件设置示意图

图6　各仿真数据检测截面示意图
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混效果；而工况2中燃气流主要集中在

中心区域，被空气流完全包裹，掺混效

果较差。从图14～17可以看出，工况1燃

气通道内的气流速度明显低于工况2的

气流速度，其中工况1中燃气导管出口

的质量加权平均气流速度Ma为0.35，工

况2中燃气导管出口的质量加权平均气

图8  特征截面平均总压变化曲线

图9　特征截面平均静温变化曲线

0.0       0.2        0.4       0.6       0.8       1.0      1.2       1.4       1.6        1.8

截面位置，m

Case1
Case2

1700

1600

1500

1400

1300

1200

1100

1000

900

800

总
温
，
K



AERONAUTICAL SCIENCE & TECHNOLOGY
54

航空武器技术专辑   Special for  Airborne Weapon

2011/3     航空科学技术

图16　工况1燃气通道出口马赫数云图       图17  工况2燃气通道出口马赫数云图

流速度Ma为0.59，气流速度较低有

利于增加凝相粒子在补燃室内的

滞留时间，从而提高燃烧效率。另

外工况1中燃气通道出口的气流速

度分布相对均匀，这也有助于掺混

燃烧的进行。

2.3 结论

1）针阀流量调节装置的存在

提高了固冲发动机的性能，如果以

喷管出口截面推力为基准，性能提

升可达11.4%；

2）燃气通道中针阀锥体的存

在一方面改善了燃气速度的均匀

性，降低了燃气出口速度，另一方

面也有助于燃气的扩散，从而提高

了掺混燃烧效果，这是发动机性能

提升的主要原因。                    
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流速度Ma为0.59，气流速度较低有
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燃烧的进行。
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