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【摘要】　研究了在燃烧室入口马赫数为 2的超音速燃烧中,液体射流所产生的振荡激波对强化超

音速燃烧的作用。经过一维分析,证明了在离燃料喷嘴适当位置上喷射液体,所产生的振荡激波能

强化超音速燃烧,提高燃烧效率。并且还发现液体射流位置与燃料射流位置越近,振荡激波提高燃

烧效率的作用较强。
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1　前　言

　　为了提高燃烧效率,各国的研究者对超音速燃烧室中强化混合已做了大量工作[1 ]。H u s2
sa in i[2 ]认为在超音速混合层中存在大量的大尺度涡,当这些涡加速时,就会形成小涡流激波。

小涡流激波会减小湍流尺度和产生反向涡流,所以减小了湍流混合。由此可解释超音速混合层

中混合率为什么会减小。为了强化超音速流中混合, Kum ar [3 ]发现振荡激波与小涡流激波相互

作用,会减小或消除小涡流激波在超音速流中引起混合率低的作用。W ood [4 ]等人在入口马赫

数为 3的空气流中,用氦来模拟燃料,分别在氦喷嘴的上游与下游横喷水而产生振荡激波,做

了超音速流中振荡激波强化混合的冷态试验,得到的结论是在氦喷射上游喷水时对混合影响

不大,而在氦喷射下游喷水时确能起到强化混合的作用。本文也将采用稳定液体射流横喷入超

音速流中产生振荡激波,但用氢燃料燃烧实验来研究液体射流对强化超音速燃烧的作用。

2　实验结果与分析

　　实验时,燃烧室入口空气流马赫数为 2,总压约为 813×105 Pa,总温 1500 K 左右,空气流

由电弧加热器加热。在燃烧室出口后接排气扩压器和引射器。沿燃烧室轴向测量了气流的壁

压、壁温,还用水冷式皮托总压靶测量了燃烧室出口处气流压力,以及对氢燃料喷嘴段进行了

纹影摄影[5 ]。

以文献[ 5 ]中后掠斜坡喷嘴模型 (P 型)燃烧室和低角度分级喷嘴模型 (M 型)为基础,分

别在两种模型中,离燃料喷嘴的不同位置上,设置液体喷嘴孔来考虑液体射流对强化超音速燃

烧的作用。所喷液体为水或者煤油。与燃料喷嘴相对应,液体喷嘴也采用沿横向对称双排,并



图 1　燃烧室及 P 型、M 型喷嘴段示意图

与燃料喷嘴在同一轴线上。燃烧室及喷嘴模型如图 1所示。要说明的是,在实验时,只在低角

度分级喷嘴模型 (M 型)燃烧室喷射煤油时,使用了一次双侧喷油,其余皆采用单侧喷射液体。

液体喷嘴都采用横喷方式,孔径取为 1 mm [5 ]。

2. 1　后掠斜坡喷嘴模型 (P型)燃烧室的实验结果

　　对氢气与空气动压比 q= 216,在下板壁氢喷嘴下游 10 mm 处分别喷水和喷煤油进行了纹

图 2　P 型下板壁轴向壁压分布 (a- c喷油又喷氢　d- f喷水又喷氢)
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影摄影。从纹影照片上可明显看到喷射液体的射流激波,液体射流在台阶附近与氢射流相互发

生了作用,然后向下游弯曲。

图 2 (a) - (c)分别为下板壁喷嘴 10 mm、30 mm ,上板壁喷嘴上游 50 mm 处喷油同时又喷

氢与只喷氢的下板壁壁面压力曲线比较。实验时,一般在喷氢约 3秒后,再同时喷射液体约 5

秒,所以每次实验喷射液体前后喷氢量保持不变。图中 PW 为下板壁壁面静压, P 1 为喷氢前燃

烧室入口静压, x 为燃烧室轴向距离,原点取在氢喷嘴位置, h 为燃烧室入口通道高度。由图可

看出,无论何处喷油,同时喷氢和喷油比只喷氢的整体压力水平提高。另外,做实验时,发现喷

射煤油后,燃烧的响声更大,所引起的振动也较大。

图 3　P 型下板壁轴向壁面秒温升分布 (a)喷油前、喷油后; (b)喷水前、喷水后

图 2 (d) - (f)分别为下板壁喷嘴下游 10 mm、30 mm ,上板壁喷嘴上游 50 mm 处喷水同时

又喷氢与只喷氢的下板壁壁面压力曲线比较。由图可看出,喷氢后,无论在何位置喷水,与只喷

氢的压力曲线差别不大。图 3 (a)为 3次实验喷油前与喷油后的壁面秒温升曲线。图 3 (b)为 3

次实验喷水前和喷水后壁面秒温升曲线。

2. 2　低角度分级喷嘴模型 (M 型)燃烧室的实验结果

　　对低角度分级喷嘴模型 (M 型)燃烧室,液体喷射只进行了喷油的实验。图 4 (a) - (c)分别

为下板壁台阶下游 54 mm、台阶上游 11 mm 处,以及上板壁台阶上游 11 mm 处喷油同时又喷

图 4　M 型下板壁轴向壁压分布
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图 5　M 型下板壁轴向壁面秒温升

氢与只喷氢的下板壁壁面压力曲线比较。图 5

为这 3 次实验喷油前和喷油后壁面秒温升曲

线。图中轴向距离 x 的原点取在台阶处。同样

由图 4可看出,无论何处喷油,同时喷氢与喷油

比只喷氢的整体压力水平提高。但图 4 (a)所示

曲线有点不同,因为这次喷油是唯一的一次双

侧喷油,且喷油量仅为 812 gös,这样喷油的动

量较低,对氢射流的作用也就较低。所以,从压

力曲线上看,喷油后仅压力峰值比只喷氢的情

况稍高,当 x öh≥8后,两者的压力曲线基本一

致。

2. 3　实验数据的分析

　　用文献[ 5 ]中所述的带有限率化学反应的一维方法整理实验数据,得到了各次实验的燃烧

效率和总压恢复系数。燃烧效率的公式为: Γ= ∆Q 2mα
aöH umα

H 2。∆Q 2 为化学反应放热,有 ∆Q 2=

∆Q 1+ cp d T , ∆Q 1 为对外传热, ∆Q 1= Χ钢 ΣD ∆d x· (△tw ö△Σ) ömα
a ,主要考虑了燃烧室壁的热沉。

其余符号意义见文献[ 5 ]。

计算结果分别列于表 1、表 2和表 3,各表中的燃烧效率均为燃烧室出口的效率。由于在实

验中不但喷射了氢燃料,还喷射了液体,故需对原来的计算作一些修改。

表 1　喷油时 P 型燃烧室计算结果

实验

序号
喷　油　位　置

氢流量

mα
H2

(gös)

煤油流量

mα
K (gös)

ΓH2 ΓK+ H2 Γ
总压恢复系数 Ρ

喷油前 喷油后

Ä 104

Ä 105

Ä 106

下板,氢喷嘴下游 10 mm

下板,氢喷嘴下游 30 mm

上板,氢喷嘴上游 50 mm

413

411

411

1113

912

919

01837

01847

01843

01575

01605

01624

01894

01883

01851

01592

01609

01601

01545

01884

01579

表 2　喷水时 P 型燃烧室计算结果

实验

序号
喷　水　位　置

氢流量

mα
H2

(gös)

水流量

mα
w (gös)

Γ′H2 ΓH2

总压恢复系数 Ρ

喷水前 喷水后

Ä 110

Ä 111

Ä 112

下板,氢喷嘴下游 10 mm

下板,氢喷嘴下游 30 mm

上板,氢喷嘴上游 50 mm

417

417

510

416

416

816

01826

01828

01825

01889

01878

01831

01574

01574

01567

01567

01564

01559

表 3　喷油时M 型燃烧室计算结果

实验

序号
喷　油　位　置

氢流量

mα
H2

(gös)

煤油流量

mα
K (gös)

ΓH2 ΓK+ H2 Γ
总压恢复系数 Ρ

喷油前 喷油后

Ä 98

Ä 100

Ä 102

下板,台阶下游 54 mm 双侧

下板,台阶上游 11 mm

上板,台阶上游 11 mm

513

512

510

812

816

810

01908

01910

01914

01679

01761

01879

01945

01953

01919

01549

01551

01554

01525

01509

01512
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　　当喷射煤油时,考虑到煤油也是一种燃料。首先按原来方法算得喷油前的气流参数和燃烧

效率,设其燃烧效率为 ΓK。然后,把煤油和氢都当作燃料。根据实测的结果,就可算出煤油和氢

的燃烧效率 ΓK+ H 2。由于煤油的化学反应过程较复杂,在计算 ΓK+ H 2时,本文按文献 [ 6 ]查燃气

表,获得煤油燃烧时燃气的分子量M、比热 cp、比热比 Χ等。最后,再计算煤油仅起强化混合作

用的氢燃烧效率 Γ。这时要把煤油燃烧时发热量去掉,近似地求得 Γ。当喷水时,由于水不是燃

料,且水是氢化学反应的生成物,故在计算程序中把喷水量作为初始质量成份输入,这样就可

按只喷氢的情况计算。表 2中mα
w 为水流量, Γ′H 2、ΓH 2分别为喷水前和喷水后氢的燃烧效率。

从表 1 和表 2 知, 对 P 型在下板壁氢喷嘴下游 10 mm 处喷煤油, 使氢燃烧效率提高

517% ,喷水时,氢燃烧效率提高 613% ; 在下板壁氢喷嘴下游 30 mm 处喷油,使氢燃烧效率提

高 316% ,喷水时,氢燃烧效率提高 510%。从表 3知,对M 型下板壁台阶下游 54 mm 处双侧

喷油,使氢燃烧效率提高 317% ; 在台阶上游 11 mm 处喷油,氢燃烧效率提高 413%。由此表

明,在超音速流中,在离开燃料喷嘴适当位置上喷射液体所产生的振荡激波确能强化超音速燃

烧。从 1- 3表可知,凡是从上板壁喷射液体时,氢燃烧效率与只喷氢情况基本不变。这是由于

液体射流动压不够及燃烧室的通道较高,液体射流的振荡激波未与氢射流发生作用的缘故。从

实验中可观察到,上板壁喷射液体时,液体贴着上板壁而流走,不可能与氢射流发生作用。由文

献[ 7 ]计算射流的速度中心轨迹也可证实这一点。又从表 2知,在下板壁氢喷嘴下游 10mm 和

30 mm 喷水时,燃烧效率分别提高 613%和 510%。而这两次实验喷氢量与喷水量分别相等,

所以可认为喷水位置离氢喷嘴越近,振荡激波作用就较强,因而燃烧效率也就较高。又从表 3

知,在下板壁台阶下游 54 mm 处,即在氢喷嘴下游喷油能提高氢的燃烧效率; 在下板壁台阶上

游 11 mm 处,即在氢喷嘴上游喷油也能提高氢的燃烧效率。这一点与文献[ 4 ]所得结论不同。

因为文献[ 4 ]中液体喷嘴设置在上板,当在氦喷嘴上游喷射水时,水射流与氢射流不可能发生

作用,也就不能起到强化混合的作用。

从表 1和表 3可看到,喷油后总压损失比喷油前大。因为在超音速流中,燃烧会引起较大

的总压损失[1 ] ,煤油的燃烧加大了总压损失。而喷水后比喷水前总压恢复系数基本不变。

3　结　论

　　 (1)在超音速流中,只要在离开燃料喷嘴适当位置上喷射液体,其所产生的振荡激波就能

强化超音速燃烧,提高燃烧效率。 (2)在超音速燃烧中,液体射流位置与燃料射流位置靠得越

近,振荡激波提高燃烧效率的作用增强。

参　考　文　献

1　刘陵,刘敬华,张榛,唐明. 超音速燃烧与超音速燃烧冲压发动机. 西安:西北工业大学出版社, 1993

2　H ussain iM Y, et al. T urbu lence A lteration due to Shock M o tion. IU TAM Sympo sium , Palaiseau 1985: 371- 380

3　Kum ar A , et al. M ix ing A ugm entation T echn ique fo r H ypervelocity Scram jets. J. P ropu lsion, 1989, 5 (5) : 514- 522

4　W ood C W , et al. Effects of O scillating Shock Imp ingem ent on theM ix ing of a Gaseous Jet in a M ach 3 A irstream. A IAA

Paper 90- 1982, 1990

5　胡欲立. 超音速燃烧的实验研究与数值模拟: [博士学位论文 ]. 西安:西北工业大学, 1994

6　范作民,傅巽权. 热力过程计算与燃气表 (上、下册). 北京:国防工业出版社, 1987

7　金如山. 航空燃气轮机燃烧室. 北京:宇航出版社, 1988

(责任编辑　杨再荣)

06 航 空 动 力 学 报 第　12　卷



APPL ICAT ION OF L IQU ID JET TO RE INFORCEM ENT
OF SUPERSON IC COM BUST ION

Hu Y ul i
(2nd D ep t. H uazhong U n ivers ity of Science and Technology, W uhan　430074)
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(The 31s t Resea rch Ins titu te, B eij ing　100074)

L iu L ing
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A n experim en ta l invest iga t ion on effects of o scilla t ing shock gener2
ated by liqu id jet on reinfo rcem en t of hydrogen - fueled superson ic com bu st ion in M ach 2
airst ream w as comp leted. A cco rd ing to the one- d im en sional ca lcu la t ion, it is found that su2
person ic com bu st ion can be reinfo rced by the o scilla t ing shock genera ted by liqu id in ject ion
no rm al to superson ic flow at som e distance from fuel in jecto rs. A nd it is a lso discovered that
the nearer the liqu id in jecto r is to the fuel in jecto rs, the mo re com bu st ion eff iciency is en2
hanced by the o scilla t ing shock.

Key W ords　Superson ic com bu st ion　L iqu id jets　Com bu st ion eff iciency

INFL UENCE OF COM BUST ION T IM E D ELAY
ON RESPONSE OF LOW - THRUST POW ER SY STEM

W ITH H IGH COM BUSTOR PRESSURE
Shen Ch ib ing, L u Zh ix in , Chen Qizh i

(A erosp ace Technology D ep t. N a tiona l U n ivers ity of D ef ense Technology , Changsha　410073)

ABSTRACT　　　　T he m athem atica l model of a low - th ru st pow er system w ith h igh
com bu sto r p ressu re is set up. T he num erica l compu ta t ion fo r th is system and analysis of the
influence of com bu st ion t im e delay on th is system have been carried ou t w ith the characteris2
t ic m ethod and the fou rth- o rder R unge- Ku tta m ethod. T he compu ted resu lts show that the
respon se of the pow er system becom es slow er, the overshoo t of engine perfo rm ance param e2
ter becom es greater and the t im e requ ired fo r reach ing the steady sta te becom es longer, if the
com bu st ion t im e delay is greater. W hen o rb it con tro l and at t itude con tro l rocket engines
share the sam e p ropellan t feed system , thu s at t itude- con tro l rocket engine is affected mo re
great ly by the com bu st ion t im e delay. F inally, som e m ethods are p ropo sed to decrease the
com bu st ion t im e delay. T he conclu sion s draw n in th is paper p rovide the basis fo r imp roving
its respon se characterist ics.

Key W ords　Com bu st ion cham bers　Bu rn ing t im e　L iqu id p ropellan t rockets
R espon se analysis

TRANSFER RUL E FOR D ISCRETE HOL E F ILM COOL ING
L i Feng and Zhang Qingfan

(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

He J iade, W ang M in sheng, L iu Kun
(Gas Turbine Es tablishm en t, Chengdu　610500)

ABSTRACT　　　　A lo t of experim en ts has been carried ou t to research discrete ho le
film coo ling effect iveness. T he effects of the geom etric param eters of the discrete ho le and the
flow param eters on the film coo ling effect iveness have been analyzed. A model of covect ive
heat t ran sfer fo r d iscrete ho le film coo ling w as created by the heat balance. Six differen t per2
fo ra ted p la tes w ere invest iga ted fo r th is pu rpo se. T he data m easu red are fit ted by the least
square app rox im at ion in to som e rela t ion sh ip s w h ich are u sefu l to design of afterbu rner heat
sh ield.
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