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马赫数 2. 5超/亚声流流向涡掺混

超燃室冷态实验
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摘 � � � 要: 结合对应的数值计算,对一种带亚声速预燃室和流向涡掺混器的超声速燃烧模型燃烧室实验

台,在其进口马赫数为 2. 5 的来流条件下, 进行了冷态流场的实验研究.实验测得其壁面静压分布和激波系结

构与流场的 CFD计算结果基本一致.实验结果表明, 模型燃烧室全流场超声速,达到设计状态.马赫数 2. 5 下

的冷态实验数据和 CFD计算数据为进行点火实验提供了依据.
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Cold flowfield experiment study of an inlet Mach number 2. 5 scramjet

combustor with a stream�wise vortices mixer between

supersonic/ subsonic�pilot�combustion flow
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Abstract: An experimental study o f co ld f low field w as conducted under ent rance M ach

number 2. 5 on a supersonic combustor experiment r ig w ith subsonic pilot combustor and

st ream�w ise vort ices m ixer. The experiment result suggests that the up�wall stat ic pressure
dist ribut ion of w all surface and shock w ave st ructure coincide w ith the CFD calculat ion re�
sults, and the full f low field supersonic combustor reaches the design state. T he co ld test da�
ta and CFD calculat ion data under 2. 5M ach provide a basis for ignit ion test.
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� � 实现碳氢燃料高超声速飞行的困难在于, 需

要实现液体燃料与燃烧室内每秒 1 200多米的超

声速空气流的有效掺混,以及燃料在燃烧室内的

高效燃烧, 并且超燃火焰稳定不熄. 因此, 增强燃

料在高超声速流中的掺混效果一直是超声速燃烧

室流场组织和结构设计的关键技术难题之一. 近

来国内外逐渐探知, 流向涡掺混技术在超声速流

与低速流的掺混中, 具有优异的掺混能力和较低

的总压损失, 因此该技术受到了越来越多的重

视
[ 1�2]

. Campuzano M F 和 Dang T Q等人( 1995)

的计算研究表明, 波瓣式流向涡掺混器可以实现

有效的掺混,同时产生较小的流量堵塞和气动损

失[ 3] . Sunam i T 等人( 1998)的计算和实验研究也

得到了在全超声速流中有效的流向涡掺混[ 4] . 预
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燃烧模式(或发展成双燃烧室冲压技术, DCR)同

样也受到人们的重视. 国内的司徒明等进行了以

煤油火焰为引导焰, 进口马赫数为 2. 15的双燃烧

室超燃试验,取得了初步成功
[ 5]
.

本实验方案取少量的冲压空气在由壁龛发展

变化而成的预燃室中, 先低速稳定地雾化掺混并

亚声速燃烧,以保证燃焰的存在;其产生的高温富

油预燃气体,通过本文设计的一种城墙式波瓣掺

混器喷射,与超声速主流在下游的曲面激波系、膨

胀波系和流向涡中深入掺混, 二次燃烧并扩大燃

区厚度而预期能够实现稳定的超燃. 本组先期进

行的超燃室低进口马赫数实验和计算表明,城墙

式波瓣掺混器在较低的总压损失下, 可以明显地

增强亚/超声流的掺混
[ 6]
.

采用这种亚燃预燃/主流超燃和波瓣掺混器

流向涡掺混的方案, 建成了直连式碳氢燃料超燃

模型燃烧室实验台. 本文主要进行本方案的第一

步实验研究―冷态超声速流场验证,及在超/亚声

速流掺混中流向涡掺混的可行性. 对于超燃冲压

发动机的研究, 其冷态流场的实验探查有着根本

的、不可逾越的重要性. 因为, 超声速流动方案的

确实实现与否, 流场质量的高低,未燃区的流场参

数条件等,都是实现超燃的基础条件和不能实现

时的基本原因. 流动不详时的点火,将使得或者无

法纠查现象的机理原因, 或者参数改进没有方向,

或者根本上点着的就是常规亚声速燃烧,而在高

速飞行时失去推力.

1 � 实验设计

1. 1 � 实验装置

本文的小型碳氢燃料超燃冲压高空实验装置

由供气系统,直连式模型燃烧室系统,煤油油路和

点火控制台系统, 32路压力、温度传感器和微计

算机采集系统,纹影仪观察记录系统 5 个部分组

成.在直连式模型燃烧室系统(参见图 1)中,高压

常温空气通过以煤油加热的预热段首先来加热,

之后高温气体进入整流段,加速拉瓦尔喷管段,超

声速观察段,然后同时分别进入亚燃预燃室和微

扩隔离段,又合流而进入超燃室掺混段和超燃室

燃烧段,最后入排气管,经消声塔后入大气.

根据本实验的设计, 热态实验时提供到加速

拉瓦尔喷管进口处的是 1 300 K温度和 1. 2 M Pa

压力的预热空气,喷管出口马赫数为 2. 5. 亚声速

燃烧室入口面积为 3 mm � 30 mm .等直隔离段入

口截面积为 27 mm � 30 mm ,隔离段下表面具有

0. 5 的扩张角以修正位移厚度.拉瓦尔喷管出口
至超燃室出口的实验段总长为 583 mm. 实验段

两侧壁上装有石英玻璃加有机玻璃观察窗,以便

通光和观测.纹影仪观察记录系统与实验段垂直

安装,可以水平双向移动.图 2为实验段照片.

1. 2 � 预燃/超燃模型燃烧室

本文的亚声速预燃/超燃模型燃烧室的结构

见图 1,图 3. 其中,亚声速预燃室由进气道,超燃

供油用的预热油管, 预燃点火喷油、预燃燃烧喷油

和超燃喷油三处喷油点, 预燃高能点火电嘴,横截

面为矩形通道的!城墙式∀波瓣掺混器 7个部分组

成.波瓣掺混器处于亚燃预燃室的出口与超声速

燃烧室的进口之间, 波瓣掺混器的出流口的流向

长度范围被称为掺混段.波瓣掺混器在垂直纸面

方向被设计为并列三通道式, 通道与水平面成

10 俯仰角. 超声速燃烧室的下壁面有 3 的扩张
角.

图 1� 直连式超燃模型燃烧室系统示意

Fig. 1 � Sketch o f the experiment model combust or
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图 2 � 马赫数 2. 5 实验段

F ig. 2� Ma= 2� 5 test section

图 3� 模型燃烧室试验段示意图

F ig . 3 � Sketch map o f the model combusto r

� � 拉瓦尔喷管出口的超声速气流被分为上下两

股,超声速主流经隔离段以缓冲后方的扰动; 另外

10%的气流经亚燃预燃室进气道滞止为亚声速流

以后,进入突扩型预燃室, 并形成回流区. 预燃喷

油嘴喷出的油雾在回流区内与空气混合,燃烧生

成的高温燃气使超燃供油预热油管内的燃油蒸

发,并混合形成高温富油热燃气,经预燃室出口的

波瓣掺混器喷出. 射流在掺混器钝形尾缘形成的

流向涡束中加强与超声速主流的掺混并引燃主

流.

2 � 实验结果与分析

2. 1 � 实验总体参数

表 1为模型燃烧室马赫数 2. 5冷态实验的工

况与其数值计算解的参数对比.

表 1 � 实验和计算的工况参数

Table 1� Cold test parameters of the model combustor

实验参数 计算参数

来流总压/ MPa 0. 8, 0. 87, 0. 95, 1. 0 0. 70

来流总温/ K 283 283

燃烧室入口 Ma 2. 5 2. 46

空气流量/ ( kg / s) 0. 386

2. 2 � 壁面静压分布

超燃室中虽是非常复杂的三维流动, 但其沿

程静压分布仍然可以有效揭示燃烧进程的主要特

征.在直连式实验方式中,可以得到较为准确的超

燃室壁面静压.在模型燃烧室上壁面中心线上布

置了静压测点, 测量了冷态 Ma= 2. 5 工况下的壁

面静压.与本实验同步进行的 CFD流场模拟也提

供了计算静压,其计算域始于加速拉瓦尔喷管进

口,终于超燃室出口.图 4示出了在 4种实验总压

下的静压分布曲线, 和一种数值计算总压下的静

压分布曲线.可见,数值计算揭示的高速冷流场全

程压力分布曲线, 与实验测得的很好地吻合; 同

时,由于隔离段中的激波系和亚燃室通过玻璃观

察窗表面向超燃室的泄漏二次流, 导致图 4中隔

离段的实验压强曲线比数值解曲线高出了约 0. 5

个大气压,热态实验时将不存在玻璃泄漏二次流.

在超燃室的超/亚声流掺混段进口处产生的斜激

波系使得壁面静压回升,之后又因为膨胀波系而

使静压迅速下降,在此之后,曲面膨胀波系和反射

激波系交替出现,继而,超声速流在超燃室的燃烧

段里降压加速,压力曲线保持平稳的下降.

图 4� 超燃室上壁面中心线上静压分布的实验值与

三维粘性计算流体力学数值解的对比

( - 0. 08 m, 0. 093 m, 0. 288 m, 分别是拉瓦尔喷管进口,

出口(即隔离段进口) ,波瓣流向涡发生器出口)

Fig . 4 � Comparison o f the the up�w all static pressur e

bet ween numerical and exper iment al r esult s

关于超燃室实测为超声速流还可有两个基本

的证明.首先隔离段和超燃室内全程均为负表压,

在实验中也每次都观察到了超燃室激波推出压强

陡降的启动过程;其次注意到 p / p
* = �( Ma)函

数中的 p 与 p
*
在确定的马赫数下按确定的比例

变化, 导致本实验在高马赫数 2. 5下不同来流总

压所对应的下游压强 p 的变化量很小, 这些都说

明了超燃室内确实实现了所设计的超声速流动.
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2. 3 � 纹影分析

本文波瓣掺混器的设计思想是,掺混器设有

注入超燃室的若干股射流及其 10 冲角的构造,

使亚燃室的喷射火炬压缩超声速主流, 在超燃室

掺混段进口处产生第一道曲面斜激波. 同时, 喷射

火炬在超声速主流下方产生若干对流向涡,与主

流卷吸并掺混. 图 5是本实验所采用的预燃/波瓣

结构产生的激波�膨胀波模型的示意图.
实验中沿模型燃烧室全程拍摄的 10个位置

的纹影照片中的流场主要激波结构, 与上述设计

意图以及 CFD 计算所揭示的激波结构是基本吻

合的,见图 6,图中数字为马赫数. 该图所表现的

亚声速/超声速流之间波瓣掺混器流向涡掺混方

法的流场特点是,波瓣掺混器喷射的火炬前后,生

成明显的两组反射激波 (位置 6) , 和相应的四个

很强的激波附面层干扰点(位置 7) ; 而在此处的

上游和下游(位置 5, 位置 8, 位置 9, 位置 10) , 激

波系很弱;并且,由于波瓣器件的扰流必然会造成

下游的激波系是曲面形式的, 这就使得用纹影法

不易拍摄到清晰的激波线.

图 5 � 预燃/波瓣结构产生激波�膨胀波的模型示意图

F ig. 5� Shock�expansion wave patt ern around the w edge str ut, 2�dimensional flow
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图 6 � 模型燃烧室系统全流场实验纹影记录与流场对称子午面上数值解的对比

(进口 Ma= 2. 5)

F ig . 6 � Compa rison of CFD Mach contour s on symmetric plane o f the model combustor

and the same flow field# s schlier en photog r aphs

( I nlet Ma= 2. 5)

� � 实验照片中比计算结果多出现的隔离段中的

激波(位置 2) , 是由于实验台架的气流通道在隔

离段之前接入了一个等直观察段, 从而存在一结

构接缝.这事实使实验台下游的各个激波前的气

流马赫数应该略低于数值解的马赫数, 但不影响

设计激波系的存在.

在以上实验结果与数值计算结果基本吻合这

一事实的基础上, 进一步借助三维计算流体力学

得到了超/亚声速掺混流向涡流场的细节.同时计

算结果还提供了有、无波瓣掺混器时的三维流场

的对比图片,说明了波瓣掺混器流场的有效性[ 7] .

图 7是掺混器示意图( a)和掺混段下游两个流向

横截面处的流迹线和马赫数( b, c) ,从图中可以清

晰地看出流向涡的演化过程, 展示了流向涡的掺

混能力.
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图 7 � 带城墙波瓣掺混器的超燃室段流向两个横截面

上的计算马赫数和流迹线

F ig . 7� CFD Mach contour s and streamlines on the

cro ss�sectional planes o f the super sonic combusto r

with t he r ectangular lobed mixer

3 � 结 � 论

综合本文的实验分析可有: 在来流马赫数为

2. 5的设计工况下, 在超燃室进口处的掺混段观

察到了设计的斜激波系和膨胀波系; 实验台实现

了全程超声速流动, 实现了在超声速主流横截面

上的变速流动,产生超/亚声速流流向涡掺混的设

想可以成立;以上结果为热态实验提供了依据.由

于测量手段有限, 尚不能在实验中直接观察到三

维激波系的曲面性, 以及流向涡.

参考文献:

[ 1 ] � Ferri A, M ixing� cont rolled supersonic combus tion [ J ] .

Ann. Rev. Flu id M ech. , 1973, 5: 301�338.

[ 2 ] � Gutmark E J, Schad ow K C, Yu K H. M ixing enhance�

men t in supersonic f ree shear f low [ J] . Ann . Rev. Flu id

Mech. , 1995, 27: 375�417.

[ 3 ] � Campuzan o M F, Dang T Q. Numerical study of lob ed�

mixer fuel� inject ion st rut in scramjet engin e[ R] . AIAA

95�2449.

[ 4 ] � Sunami T, Wendt M N, Nishioka M . Supers on ic mixin g

an d combust ion con t rol using s tr eamw ise vort ices [ R ] .

AIAA 98�3271.

[ 5 ] � Si tu M , Wan g C, Lu H P, et al . Basic design of tw o com�

bust ion ramjet [ R] . AIAA 2002�3764.

[ 6 ] � 赵吕顺, 单鹏, 刘建, 等.碳氢燃料流向涡掺混超燃模型

燃烧室冷态流场数值研究[ J] . 空气动力学学报, 2006, 24

( 3) : 340�345.

ZHAO Lushun, SHAN Peng, LIU J ian, et al. Numerical

s tu dy of th e cold flow f ield of a hydrocarbon fu eled model

s cramjet combu stor w ith a st reamw ize vort ices m ixer [ J ] .

Acta Aerodynamica Sinica, 2006, 24( 3) : 340�345.

[ 7 ] � 赵吕顺.碳氢燃料流向涡掺混超燃冲压模型发动机冷态流

场数值研究[ D] .北京:北京航空航天大学, 2006.

ZHAO L�shun. Numerical s tu dy of the cold flow f ield of a

h ydrocarbon fueled m od el s cramjet engine w ith a st ream�

w ise vort ices mix er [ D] . Beijing: Beijing University of

Aeronaut ics an d Ast ronaut ics , 2006.

2017


