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大梯度混合层流场特性及能量传递规律研究

杨一丁， 张净玉， 刘 鸣， 何小民
（南京航空航天大学能源与动力学院，南京  210016）

摘要： 针对内置小流量火箭燃气助燃的亚燃冲压发动机（Rocket⁃assisted ramjet engine， RARE）中，大梯度混合

层流场特性及能量传递规律，开展了火箭侧马赫数（1.2~2.0）、总温比（2~4）等来流参数对混合层无量纲厚度变

化、动能和热能传递规律的数值仿真研究。研究结果表明，在流体混合 50 mm 后混合层内达到自相似模态，总温

比变化对混合层无量纲增长率影响更明显；两侧流体动能交换主要发生在混合层内，而热量可以从未掺混火箭

侧经过混合层，传递到未掺混冲压侧。助燃火箭向冲压燃烧室的热量传递大小主要取决于两侧总温比，总温比

从 2 增加到 4，冲压侧的静焓增长量提高近 4 倍。
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Flow Field Characteristics of High‑Gradient Mixing Layers and Laws of 
Energy Transfer

YANG Yiding， ZHANG Jingyu， LIU Ming， HE Xiaomin
（College of Energy and Power Engineering， Nanjing University of Aeronautics & Astronautics， Nanjing 210016， China）

Abstract: A numerical simulation study is conducted on the flow field characteristics and laws of energy 
transfer of the high-gradient mixing layer in a rocket-assisted ramjet engine （RARE） . The study focuses on 
the effects of incoming flow parameters， such as the rocket-side Mach number （1.2—2.0） and total 
temperature ratio （2—4）， on the dimensionless thickness variation of the mixing layer， as well as the kinetic 
and thermal energy transfer laws. The research results indicate that after 50 mm of mixing between the two 
fluid streams， the mixing layer has already reached a self-similar mode. The variation in the total temperature 
ratio has a more pronounced effect on the dimensionless growth rate of the mixing layer. The exchange of 
kinetic energy between the two fluids primarily occurs within the mixing layer. Heat can transfer from the 
unmixed rocket filed， across the mixing layer， to the unmixed ramjet filed. The heat transfer from the rocket 
to the ramjet combustion chamber mainly depends on the total temperature ratio on both sides. When the total 
temperature ratio increases from 2 to 4， the static enthalpy increase on the ramjet side is nearly fourfold.
Key words: rocket-based combined cycle（RBCC）； rocket⁃assisted ramjet engine（RARE）； supersonic/

subsonic mixing layer； shear layer； energy transfer

自 20 世纪 60 年代初期提出空天飞机的设想开

始，中国学者在相关方面开展了大量研究，取得了

较大的技术进步［1⁃2］，其中火箭基组合循环（Rocket⁃

based combined cycle，RBCC）动力是最有希望达成

相关成就的系统。它可以从地面起飞，无需任何助

推器即可进入太空，具有宽速域、宽空域的特点［3］。
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在 28 km 以上的高空环境下 RBCC 通常采用

超燃冲压模式或纯火箭模式运行。但在此时的高

空环境下飞行马赫数（4~6）并未达到超燃冲压发

动机的最佳工作点，学者如 Li 等［4］通过对马赫数

4~6 飞行状态下的超燃冲压发动机进行数值仿真

研究，发现在低马赫数下可以运行但整体性能较差。

张京华等［5］在亚燃冲压发动机中增加小火箭，

借此拓宽亚燃冲压发动机的工作范围，并对其发动

机性能进行数值计算对比，发现相较于传统冲压发

动机，在 30 km 飞行高度下其推力能够提高 30%。

因此，在 28~42 km 的临近空间飞行时，内置小流量

火箭燃气助燃的亚燃冲压发动机（Rocket⁃assisted 
ramjet engine， RARE）的整体性能要优于超燃冲

压模式下的 RBCC 发动机［4，6］。从航空航天发展以

及军事需求等方面来看，临近空间（20~100 km）是

未来作战的重要领域，要求其中的飞行器同时具有

响应快速、突防超强、机动灵活的特点，RARE 在未

来的空天一体战略防御与打击中不可或缺［7⁃8］。

Fang 等［6］对 RARE 进行了数值计算和实验研

究。数值分析表明，内部火箭喷流的存在提高了混

合效率、燃烧效率和推力，但比冲略有降低。实验

表明，在冲压供油停止后，气体绝热温度更高，富燃

料燃烧后火箭喷流中的剩余燃料与冲压侧空气发

生反应，此时燃烧室压力的理论值应该更高，而实

际燃烧室内的压力反而相较于冲压⁃火箭联和工作

模式降低了 5% 左右［6］。

从 RARE 发动机的特点来看，由于火箭存在

产生大梯度的超/亚声速剪切混合层，其中火箭助

燃装置通过富燃料燃烧产生温度超过 2 000 K 的

超声速喷流来提高燃烧室内的温度和压力，提高

冲压燃烧的效率，但火箭富燃料燃烧使得火箭喷

流和冲压气流间的速度差达到 10 倍以上，温度差

3~4 倍［9⁃10］，两者之间会形成大梯度剪切混合层结

构。这种大梯度剪切混合层的流场结构非常复杂，

虽然空间扰动及激波存在会有利于混合增强［11］，

但其较大的温度及速度梯度分布仍可能会使得能

量交换与质量交换无法达到预期的结果。

理论分析可知，相对充分的混合可以为稳定燃

烧奠定良好的基础，针对亚声速 ⁃超声速大梯度剪

切混合层的研究有利于了解其混合过程，提高燃烧

器的混合和燃烧效率。

针对混合层，自 20 世纪以来开展了大量的研

究，早期针对混合层的研究主要在其形态、增长率

以及生长规律的匹配参数方面。Brown 等［12］基于

时间发展的混合层提出混合层增长率与密度比和

速度比的关系式，Dimotakis［13］在此基础上引入空

间修正系数。Bogdanoff［14］提出采用 M + 来表征压

缩性和混合层的增长关系，并拟合相应的公式。

Papamoschou 和 Roshko［15］提出对流马赫数 Mc 的

概念，并发现归一化混合层增长率为 Mc 的函数。

Elliott 和 Samimy 等［16⁃17］采用瑞利散射法进行可视

化研究，结果发现在低压缩性下（Mc=0.51），混合层

内存在明显的辊型结构和条纹结构；在高压缩性下

（Mc=0.81），结构的三维特征更明显。

近些年来，学者对混合层结构与发展过程进行

了研究。赵玉新［18］和冯军红［19］均采用 NPLS 技术

拍摄不同 Mc 时超/超声速混合层的内部结构，混

合层首先为层状结构，后发生涡并、涡卷起，最后破

碎 形 成 不 规 则 湍 流 结 构 。 国 内 清 华 大 学 周 强

等［20⁃22］采用直接数值模拟方法计算 Mc=0.7 的三

维空间发展混合层，整个流场结构发展过程包括 Λ
涡、发卡涡形成，大尺度涡破碎和自相似湍流建立

等。西安交通大学 Bai 等［23］采用超声速流的有限

差分法，对不同平板厚度的混合层发展情况进行研

究，发现随着平板厚度的增加，板后会产生回流。在

没有回流时，混合层的层流区域随着平板厚度增加

逐渐变小；直到产生回流涡后，重新生成层流结构。

当两侧压力温度有较大梯度变化时，其混合层

结构也会改变。魏杰立［24］通过试验研究和数值模

拟研究，获得了超/亚声速出口压力不匹配对混合

层空间分布与增长、压力分布和相似性等特征的影

响，结果表明压力不匹配对混合层增长影响较弱，

压比大于 1 时混合层沿流向呈现波纹分布，静压交

替分布。

显然在 RARE 中，两侧流场存在较大压力梯

度和温度梯度，目前来看对较大温度梯度的相关研

究较少，对主导两侧流体能量传递的因素及影响规

律研究不足，而助燃火箭向燃烧室内传递能量的大

小对 RARE 燃烧室的性能提升至关重要。

因此，针对 RARE 中的流场特点，本文对大梯

度剪切混合层流场特性和能量传递规律开展三维

数值仿真研究，分析不同高速侧的马赫数和总温比

下的混合层流动特性，通过对动能和静焓的沿程分

布情况进行分析，掌握大温度梯度下 RARE 中火

箭侧与冲压侧之间的能量传递规律，有助于为

RARE 燃烧室的燃烧组织提供参考。

1 方   法

1. 1　物理模型

数值计算采用的模型如图 1 所示，x、y、z 分别

对应流向、径向和展向方向。本文研究重点为新型

组合冲压发动机混合层的稳态流畅特性。研究工

况存在 Mc>0.6的强压缩混合层工况，此种情况下，

混合层内涡的三维结构会更明显［16⁃17］，如 Clemens
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和 Mungal［25］对超声速混合层的二维和三维效应进

行的研究。图 2 为 Mc = 0.62 时 x⁃z 截面采用荧光

示踪（上）和被动标量（下）得到的流场图，平面图不

仅看起来是三维的，而且空间分布基本没有明显

规律。

为了贴合实际流动并减少两侧壁面产生的边

界层效应，选取三维模型进行仿真，展向选取 25 mm，

两侧采用周期边界，上下两侧为壁面，火箭侧入口

高度 25 mm，出口高度 16 mm，冲压侧入口高度

100 mm，出口高度 136 mm，隔板厚度 5 mm。

组合发动机中火箭侧燃烧产物成分复杂，含很

多中间产物，本研究针对冷态流场简化计算和分

析，假设火箭发动机喷流已完全燃烧，产物分别为

CO2、H2O，质量分数为 51.06% 和 48.94%，冲压侧

采用质量流量入口，入口马赫数为 0.3，火箭侧为压

力入口，火箭侧高马赫气流通过矩形拉瓦尔喷管实

现，包括收缩段和扩张段。收缩段采用双三次曲线

法设计，扩张段采用半经验解析法［26］，扩张段前段

采用克朗（Crown）曲线获得设计马赫数，后段曲线

消除膨胀波的影响，将超声速泉流转化为设计马赫

数的均匀平行流。

数值计算中，大速度和温度梯度的混合流动，

其物性参数变化较大。CO2、H2O 的物性参数采用

美国 NIST 给出基于温度的多项式，即

CO 2：C p = 25.57 + 6.1t + 4.05t 2 - 2.67t 3

H 2 O：C p = 30.09 + 6.83t + 6.79t 2 - 2.53t 3

其中 t=T/1 000 （K）。空气的物性参数由仿真软

件给出的温度多项式确定。

1. 2　计算方法

1. 2. 1　数值计算方法

本文使用 Fluent2020R2 软件开展稳态数值模

拟研究（RANS），采用基于压力的求解器，对流项

均采用二阶迎风格式求解。求解控制方程采用三

维雷诺平均纳维⁃斯托克斯方程，包括质量、动量、

能量和组分输运方程。其中，质量守恒方程为

∇∇ ⋅( ρV ) = Sm （1）
式中：∇∇ 为哈密顿算子；ρ 为流体密度；V为速度矢

量；Sm 为源项，表示单位体积内的质量产生或吸收。

动量守恒方程为

ρ (V ⋅ ∇∇ )V= -∇∇P+ ∇∇ ⋅T+ F （2）
式中：P为压力，T为应力张量，F为外部体积力。

能量守恒方程

∇∇ ⋅( ρEV ) = -∇∇ ⋅ q+ ∇∇ ⋅( τ ⋅V ) + ∇∇ ⋅( )PV    （3）
式中：E 为单位质量的总能量，q为热传导通量，τ

为黏性应力张量。

组分输运计算中通过第 i 种物质的对流扩散

方程预估每种物质的质量分数 Y i。守恒方程采用

以下的通用形式

∇∇ ⋅( ρvY i ) = -∇∇ ⋅ J i （4）
式中 J i 为物质 i由浓度梯度产生的扩散通量。湍流

中，采用以下形式计算质量扩散

J i = -( ρDi，m + μi

Sci ) ∇∇Y i （5）

式中：Di，m 为混合物中第 i 种物质的扩散系数；Sci

为湍流施密特数（Sci = μt

ρDt
，μt 为流体的黏性系

数，Dt 为扩散系数），假设为 0.9。
主要研究流场为超声速和亚音速气流的剪切

流，湍流控制方程采用剪切应力传输模型 SST k⁃
ω［27］，Yan 等［28］研究发现该模型预测剪切流的精度

图 1 计算模型结构

Fig.1 Schematic of numerical model structure

图 2 Mc = 0.62 时采用 Mie 散射所得平面结果（流向从左

向右，x=15~30 mm）

Fig.2 Plane-view Mie scattering for Mc = 0.62 (Flow is 
from left to right, x=15—30 mm)
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较高，Georgiadis 等［29］的研究结果表明其在预测高

超声速流动中的热量传递方面有较好的表现。方程

中湍动能 k和比耗散率 ω 可从方程 ( 6)和 ( 7 )求得。

∂ ( )ρkui

∂xi
= ∂

∂xj (Γk
∂ ( )k
∂xj )+ Gk - Y k （6）

∂ ( )ρωui

∂xi
= ∂

∂xj (Γω
∂ ( )ω
∂xj )+ Gω - Y ω + Dω   （7）

式中：Gk 代表平均速度梯度产生的湍流动能，Gω 代

表 ω 的生成，Γk 和 Γω 分别代表 k和 ω 的有效扩散系

数，Y k 和 Y ω 代表湍流导致的 k和 ω 的耗散，Dω 代表

交叉扩散项。各个参数以及各个常量的取值可参

考文献［27］的计算过程。

1. 2. 2　工况参数及计算方法验证

通过改变喷管型面来改变火箭侧出口马赫数，

具体工况表如表 1所示，Ma为混合前火箭侧与冲压

侧马赫数；T t 为混合前总温； ϕT t = T t1 /T t2，表示火

箭出口位置总温比；P t 为入口总压；下标 1代表高速

火箭侧；下标 2 代表低速冲压侧。Cases 1~3 研究

出口火箭侧马赫数的影响；Case 2、Case 4 和 Case 5
研究出口总温比的影响。其中对流马赫数定义为

Mc = ( )U 1 - U 2 ( )a1 + a2 （8）
式中：U 表示速度，a 表示声速，下标 1、2 分别表示

高、低速侧。

数值计算模型采用结构化网格，采取 Rough
（106 万）、Coarse（210 万）、Medium（340 万）和 Fine
（510 万）4 种不同精细程度的网格开展网格无关

性 验 证 ，仿 真 工 况 见 表 1 中 Case 2 ，对 比 y =
18.5 mm 处沿程静压和总温分布情况（图 3），最终

选取 Medium（340 万）网格进行数值仿真模拟。网

格划分对壁面附近以及混合层附近网格加密，第一

层网格高度为 0.001 mm。图 4 为所选网格（340
万）壁面 y+ 值沿流向的分布，其中最小为 1，最大为

14，均值为 5。
图 5 为采用 SST k⁃ω 湍流模型与 Hall［30］试验

（Mc=0.71）对比，数值仿真得到的出口总压 Pt，out

分布与试验结果基本一致。图 6 为 Case 2 与相同

工况的试验结果与仿真结果比对，试验中，所有模

型参数一致，但流场两侧为固体壁面，图中所示的

静压呈现周期分布。在上游区域（x=0~150 mm)
内，波峰点的相对误差最大，为 15%，大部分静压点

图 4 所有壁面 y+值分布

Fig.4 Wall y+ distribution

图 5 仿真结果与 Hall试验对比

Fig.5 Comparisons of numerical results with Hall’s experi⁃
ment results

图 3 轴向方向静压与总温分布图

Fig.3 Static pressure and total temperature distributions 
along the axial direction

表 1 仿真参数

Table 1 Numerical parameters

参数

Ma1

Ma2

Mc
T t1 /K
T t2 /K

Φ T t

P t1 /kPa
P t2 /kPa

Case 1
1.2
0.3

0.55
2 000
800
2.5
246

108.4

Case 2
1.5
0.3

0.71
2 000
800
2.5
372

105.9

Case 3
2.0
0.3

0.98
2 000
800
2.5
793

103.5

Case 4
1.5
0.3

0.82
2 000
500
4.0
372

108.0

Case 5
1.5
0.3

0.65
2 000
1 000

2
372

105.9
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的相对误差小于 5%，数值仿真与试验测量静压沿程

波动分布匹配较好；在流向 x=150~250 mm，由于

静压探测点设置间距较大，导致试验采集的沿程压

力周期分布特征不明显，但整体相对误差小于 10%。

1. 2. 3　参数定义

如图 7所示，以 Case 1为例，取流向 x=300 mm
处的径向流场截面。将流场沿径向方向切割为 4
个主要部分，从上到下为：未掺混的冲压侧流体

（Unmixed ramjet field）、混合层上半（Upper mixing 
layer）、混合层下半（Lower mixing layer）和未掺混

的火箭侧（Unmixed rocket field）流体，混合层中心

线为混合层上下半部分的分界面。

此外，定义未掺混的冲压侧流体和混合层上半

为冲压侧（Ramjet field），定义未掺混火箭侧流体和

混合层下半为火箭侧（Rocket field）。

某一截面单位质量流体所包含的比动能 E k、

比静焓 H 和比总焓 H * 可用式 ( 9~11 )来计算，单位

为 kJ ⋅ kg-1。数值计算中不包含化学反应，因此不

考虑物质的生成焓。

混合层采用速度混合层定义，速度混合层上边

界为速度达到 U 2 + 0.1ΔU 处，下边界速度为速度

达到 U 1 - 0.1ΔU 处，其中 ΔU 为两侧流体速度差

U 1 - U 2。

E k =
∫A

1
2 ρv2 dA

A
（9）

H =
∫A∫T ref

T

cp dTdA

A
（10）

H * =
∫A

1
2 ρv2 dA +∫A∫T ref

T

cp dTdA

A
（11）

式中：A 表示燃煤室某一截面的面积；T ref 表示参考

温；cp 表示物质的比热容。

定义混合层无量纲 yn 坐标为

yn = y - y0

δ
（12）

式中：y0 为 x 处速度混合层中心位置坐标 ( y2 +
y1 ) /2；δ 为 x 处的速度混合层厚度。

定义混合层内的无量纲速度 U n 为

U n = U - U 2

ΔU
（13）

由相似理论可知［31］，当混合层的速度等参数

只取决于自相似变量时，可认为混合层发展为自相

似状态，其厚度呈现线性增长，其增长率可定义为

δ com = dδ ( )x
dx

（14）

式中 δ ( x ) 为在 x 处的当地混合层厚度。Dimota⁃
kis［13］在前人研究的基础上定义不可压混合层增长

率公式为

δ incom = Cδ

( )1 - r ( )1 + s

2 ( )1 + r s
⋅

ì

í

î

ïïïï

ïïïï
1 -

( )1 - s ( )1 + s

1 + 2.9( )1 + r 1 - r

ü

ý

þ

ïïïï

ïïïï
（15）

式中：r = U 2 /U 1；s = ρ2 /ρ1；Cδ 为试验所得经验参

数，一般为 0.125~0.225，此处取 0.175。
为解耦压缩性、速度比和密度比对混合层增长

率的影响，文献［15］提出无量纲可压缩混合层增长

率，将其与对流马赫数 Mc建立联系，定义式为

δn ( Mc )= δ com ( r，s；Mc )
δ incom ( r，s；Mc = 0 )

（16）

1. 2. 4　数据处理截面

数值计算结果处理截面如图 8 所示，其中展

向取 z=12.5 mm 截面对速度场、温度场及密度梯

度场进行分析；流向截面间隔 ∆x =10 mm，取 x =
10 mm 到 x =500 mm 一共 50 个面，并增加 x =

图 8 数据处理截面

Fig.8 Cross-section for data processing

图 7 Case 1 在 x = 300 mm 处流向截面速度图

Fig.7 Streamwise velocity profile at x = 300 mm for Case 1

图 6 试验与仿真的壁面静压分布对比

Fig.6 Comparison of numerical and experimental static 
pressure along combustor wall

341



第 57 卷南京航空航天大学学报（自 然 科 学 版）

600 mm、x=700 mm 和 x =800 mm 这 3 个补充面，

将每个截面按照图 7 所示根据混合层边界分为多

个区域，对流过不同区域的截面动能及焓值变化进

行分析。

2 计算结果

2. 1　混合层流场特性

不同来流参数下的中心截面流场马赫数分布

如图 9 所示。图中可明显观察到在高速火箭流与

低速冲压流之间存在过渡区域，该区域即为混合

层。混合层从火箭侧上壁面边缘处开始发展，随着

气流向下游移动，混合层上下边界不断向外扩张，

混合层厚度逐渐变大，其边界速度分布呈现相似的

规律：在较小的径向参数梯度下，混合层边界呈现

直线发展的趋势，随径向参数梯度逐渐变大，混合

层边界形成“波节”结构，具有明显的波动特征。

根据改变的参数不同，可将所有结果分为两

组：将图 9（a~c）归为 Part Ⅰ，为通过变化火箭侧马

赫数而改变对流马赫数；将图 9（b~e）归为 Part 
Ⅱ，为通过变化总温比而改变对流马赫数。从图中

可知，Part Ⅰ的 Ma1 逐渐变大，火箭侧速度逐渐变

大，流场的波节结构越来越明显。Part Ⅱ随 Φ T t 变

大，由于改变的是冲压侧总温，其影响参数主要为

静温，流场的速度分布基本没有变化。

图 10 为不同研究参数下的无量纲速度的沿程

分布情况。图中两条黑色水平虚线分别为混合层

图 9 工况 1~5 中心截面的速度分布云图

Fig.9 Velocity distribution contour plots at the center sec⁃
tion for Cases 1—5

图 10 工况 1~5 混合层内的无量纲速度变化

Fig.10 Normalized velocity across the mixing layer for 
Cases 1—5
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上、下边界无量纲径向高度位置，其间为混合层内

部（-0.5 < yn < 0.5）。 可 以 看 到 ，在 x=50 mm
后，混合层内部速度无量纲分布基本不变，混合层

内流场为自相似模态，其厚度变化呈现线性分布的

规律。将混合层厚度沿流向方向进行线性拟合，得

到可压缩混合层厚度的增长率，并根据式 ( 15 ) 和
( 16)得到不同 Mc下的无量纲混合层增长率。如图

11 所示，Part Ⅰ（红色实线）代表通过改变 Ma1 来

改变 Mc，Part Ⅱ（蓝色实线）代表通过改变 Φ T t 来

改变 Mc。

从图中可以看出，混合层无量纲增长率不仅仅

与 Mc的大小有关，还与改变的变量有关。增大 Mc
均会降低混合层的无量纲增长率，针对不同变量参

数，增加 Ma1 会增加 Mc，无量纲增长率降低趋势较

为平缓；增加 Φ T t 来增加 Mc，无量纲增长率降低更

显著。结果表明，在研究参数内，马赫数对无量纲

混合层厚度增长率的影响小于总温比对无量纲混

合层厚度增长率的影响。

将本文所得无量纲增长率与文献［20］总结的

试验无量纲增长率分布图进行对比（图 12），本文

计算结果分布范围及规律与前人试验结果基本

一致。

2. 2　能量传递规律

2. 2. 1　动能与焓值分布规律

如图 13 所示为流场中心截面流体的静温分布

图，由图可知，流场沿程静温分布与速度分布类似，

火箭侧高温流体逐渐与冲压侧低温流体掺混形成

温度混合层，沿程混合层的边界向外扩张，未掺混

火箭侧和未掺混冲压侧的流体与混合层内流体进

行能量与质量交换。图 14 为 Case 2 流场密度梯度

分布，高速气体喷出后交替形成压缩波和膨胀波，

在压缩波后气体温度升高，壁面附近气体温度也呈

现交替变化。

图 14 工况 2 密度梯度云图

Fig.14 Density gradient contour for Case 2

图 13 工况 1~5 中心截面的温度分布云图

Fig.13 Temperature distribution contour plots at the center 
section for Cases 1—5

图 12 无量纲混合层增长率对比

Fig.12 Comparison of normalized growth rates from pre⁃
vious studies

图 11 Part Ⅰ和 Part Ⅱ在不同对流马赫数下的无量纲混

合层增长率

Fig.11 Normalized growth rate of different convective 
Mach numbers for Part Ⅰ and Part Ⅱ
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图 13（a~c）为变马赫数所得静温分布图，可以

看到增大火箭侧马赫数后，火箭侧静温逐渐降低，

下壁面温度的周期分布逐渐明显，静温混合层波动

增长特征明显；图 13（b~e）为变总温比所得静温分

布图，可见增大冲压侧总温后，火箭侧静温分布无

明显变化，冲压侧静温明显升高，静温混合层无明

显区别。

以 Case 2 为例，分析混合层、未掺混火箭侧、未

掺混冲压侧、火箭侧、冲压侧和整个流场的比动能

与比静焓分布情况，如图 15 所示。流场总比动能

逐渐降低，比静焓逐渐升高，动能在流场的发展过

程中逐渐向静焓转化。

从不同区域的比动能与比静焓分布来看，混合

层内比动能逐渐降低，比静焓在 x=50 mm 前下降

较快，后趋于平缓，由图 13 流场分析可知，混合层

从火箭出口的上壁面开始发展，火箭喷口的近上壁

面高温流体向外喷出，成为近喷口区域速度混合层

内的主要流体，单位质量流体的静焓较高，随后混

合层向两侧扩张，冲压侧低温流体向混合层内掺

混，使得混合层内部比静焓迅速降低，之后逐渐平

缓；火箭侧与未掺混火箭侧比动能沿程不断下降，

火箭侧比静焓逐渐下降，未掺混火箭侧比静焓由于

压缩波的作用使得壁面附近出现局部高温区，其比

静焓波动升高，如图 13（b）中近下壁面位置所示；

冲压侧与未掺混冲压侧比动能和焓值较小，沿程比

动能降低，比静焓升高。

2. 2. 2　归一化能量传递规律

针对不同来流条件，将比动能和比静焓的分布

进行归一化处理，分析流场中比动能和比静焓的变

化速率，归一化处理将流场中的比动能或比静焓除

以流场内的最大值，其公式表达为

E k，n = E k

E k，max
（17）

H n = H
H max

（18）

式中：E k，max 为沿程最大比动能，H max 为沿程最大比

静焓。E k，n 和 H n 的大小变化反应流场中比动能或

比静焓的相对增长/降低量。

如图 16 所示，流场的比动能和比静焓的变化

速率同时受 Ma1 和 Φ T t 的影响。图 16（a）和（b）为

混合层内不同工况下的比动能与比静焓变化图，可

以看到，混合层内两者的下降速率随 Ma1 的增大均

逐渐降低，同时比动能波动的幅度变大，在 Ma1=
1.2 时，混合层内比动能近似为线性下降，增大 Ma1

后呈波动下降趋势，且随 Ma1 的增大其波动幅度变

大。混合层内比动能和焓值随 Φ T t 的增大其减少

量增加 10%，下降速率变大。

图 16（c）和（d）为未掺混火箭侧不同工况下的

比动能与比静焓变化曲线，可以看到，比动能下降

速率随 Ma1 的增大而变小，在 Ma1=1.2 时，比动能

分布在 x=200 mm 之前波动下降，随后线性下降，

当 Ma1=1.5 时，比动能分布沿程波动变化，整体波

动较为平缓，当 Ma1=2.0 时，比动能分布在整个流

场中波动变化，且幅度较大；当 Φ T t 不同时比动能

的变化趋势基本一致。比静焓随 Ma1 的增大由逐

渐降低转变为逐渐升高，在 Ma1=1.2 时沿程降低，

在 Ma1=1.5、2.0 时逐渐变大，且在 Ma1=2.0 时比

静焓增大速率更大；当 Φ T t 不同时比静焓的变化趋

势基本一致。

图 16（e）和（f）为未掺混冲压侧比动能与比静

焓变化图，可以看到，未掺混冲压侧整体比动能受

Ma1 与 Φ T t 的共同作用，随 Ma1 的增大比动能下降

速率变快，当 Ma1=2.0 时为 Ma1=1.2 时的 3 倍；随

着 Φ T t 的增大，比动能下降速率降低。比静焓变化

只受 Φ T t 的影响，当 Φ T t=4.0 时比静焓增加约为其

他工况的 4 倍，其余工况下比静焓均缓慢上升，且

增长率基本一致。

综合来看，整个流场的比动能在下降，未掺混

火箭侧比静焓基本不变，未掺混冲压侧比静焓上

升，与图 15 所示一致，流场的动能向焓值转化。未

掺混冲压侧流体受温差的影响，获得来自混合层的

热能，沿程比静焓逐渐升高，其增加量主要与 Φ T t

有关，Φ T t 由 2 增加到 4，其比静焓增加量提高近 4
倍；未掺混火箭侧其动能向静焓的转变速率与向混

图 15 工况 2 在 x 轴方向上的比动能与比静焓分布

Fig.15 Specific kinetic energy and enthalpy distributions 
along the x⁃axis for Case 2
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合层传递静焓的速率基本一致，使得静焓沿程仅有

小幅度变化。当 Ma1 增大时，动能增大，未掺混火

箭侧动能向静焓转变加快，因此在 Ma1=2.0 时比

静焓沿程略有升高。

图 17 为以混合层中心线为界，火箭侧与冲压

侧的比动能与比静焓分布。由图 17（a）和（c）两侧

比动能变化图对比可知，火箭侧比动能逐渐降低，

下降速率随 Ma1 的增大而降低，波动幅度变大，Φ T t

对比动能下降速率影响不大，主要因为 Φ T t 改变冲

压侧总温，对火箭侧入口参数无影响；冲压侧比动

能沿程升高，增长速率随 Ma1 的增大而变大，增长

速率随 Φ T t 的增大而变大。

由图 17（b）和（d）两侧比静焓变化图对比可

知，火箭侧比静焓沿程降低，下降速率随 Ma1 的增

大而降低，随 Φ T t 的增大而增大；冲压侧比静焓沿

程升高，增长速率随 Ma1 的变化基本不变，随 Φ T t

图 17 火箭侧和冲压侧的比动能与比静焓分布对比

Fig.17 Comparison of specific kinetic energy and enthalpy between the rocket and ramjet fields

图 16 混合层内外的无量纲比动能与比静焓分布

Fig.16 Normalized specific kinetic energy and enthalpy distributions inside and outside the mixing layer
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的增大而增大。

以混合层中心线为界，增大 Ma1 和 Φ T t，能够提

高冲压侧比动能与比静焓的增长速率，其中 Ma1 主

要影响比动能增长速率，Φ T t 对比动能与比静焓增

长速率均有较显著的影响。

图 18 为不同参数下的火箭侧和冲压侧的比总

焓分布图，对比可知，火箭侧比总焓降低，冲压侧比

总焓增加，火箭侧向冲压侧传递能量。流场中比总

焓的变化与图 17 中比静焓的变化趋势类似，火箭

侧比总焓降低受 Ma1 与 Φ T t 的共同影响，下降速率

随 Ma1 的增大而减小，随 Φ T t 的增大而增大；冲压

侧比总焓升高只受 Φ T t 的影响，增长速率随 Ma1 的

变化基本不变，随 Φ T t 的增大而增大，Φ T t 提高一倍，

其增长量提高近 3 倍。增大 Φ T t，能够显著提高火

箭侧向冲压侧的能量传递速率。

将火箭侧与冲压侧不同流向位置的质量流量

除以沿程的最大流量得到归一化流量变化图（图 19），
可反映沿程的质量交换情况。由图可知，火箭侧流

量逐渐升高，冲压侧流量逐渐降低。火箭侧流量随

Ma1 的增大，增加速率降低，随 Φ T t 的增大，增加速

率提高；冲压侧流量与火箭侧相反，但其变化范围

不大。可以认为，降低 Ma1 和增加 Φ T t，可以显著提

高冲压侧向火箭侧的质量传递。

综合图 18 比总焓和图 19 质量流量的变化规律

来看，火箭侧流量逐渐升高的同时比总焓降低，冲

压侧流量降低的同时比总焓增加，这说明冲压侧与

火箭侧发生显著的能量与质量交换，冲压侧的低能

流体进入火箭侧，使火箭侧比能量降低 20%~
30%，火箭侧向冲压侧传递能量，使冲压侧比能量

提高 10%~30%。结合图 18（b）和图 19（b）可知，

冲压侧比总焓受 Φ T t 的变化明显，而流量变化基本

不随 Ma1 和 Φ T t 的变化而变化。因此，Φ T t 为影响火

箭侧向冲压侧能量传递的主要因素，Φ T t 为 2.0、2.5
和 4.0 时 ，其 总 能 量 提 高 分 别 约 为 8%、12% 和

30%。

3　结   论

针对采用内置小流量火箭燃气助燃的亚燃冲

压发动机（RARE）内部大梯度混合层的研究表明：

（1） 在 Mc>0.55 的大梯度 RARE 中，冲压侧

与火箭侧流体形成具有明显边界的速度混合层。

在 x=50 mm 后，混合层内流动达到自相似模态，

随 Mc 的增加，速度混合层无量纲厚度逐渐降低，

Ma1 和 Φ T t 对无量纲厚度有不同的影响趋势，Φ T t 的

影响更明显。

（2） 流场沿程动能向焓值转化，两侧流体动能

交换基本只发生在混合层内部，而热量可以穿过混

合层，从未掺混火箭侧向未掺混冲压侧传递。

（3） 冲压侧与火箭侧发生显著的能量与质量

交换，冲压侧的低能流体进入火箭侧，使火箭侧比

能量降低 20%~30%，火箭侧向冲压侧传递能量，

使冲压侧比能量提高 10%~30%。

（4） 在内置火箭燃烧时，提高其喷流马赫数

（1.2 ≤ Ma1 ≤ 2.0），冲压侧总能量的增加没有明显

变化；提高两侧总温比从 Φ T t=2.0 到 Φ T t=4.0，冲
压侧总能量的增加提高约 4 倍，有利于 RARE 的性

能提高。

图 18 火箭侧与冲压侧比总焓分布对比

Fig.18 Total specific enthalpy distributions in the rocket 
and ramjet fields

图 19 火箭侧与冲压侧流量分布对比

Fig.19 Mass flow rate distributions in the rocket and ramjet 
field
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