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超燃冲压发动机燃烧室冷态流场研究

王 � 靛, 宋文艳, 李建平, 蔡元虎
(西北工业大学 动力与能源学院, 西安 710072)

摘 � � � 要: 利用西北工业大学电阻加热超声速燃烧室直连式实验设备, 针对自行设计的超声速燃烧室模

型,在燃烧室入口马赫数 Ma= 2. 0、入口流量 m= 0. 73~ 1. 0 kg/ s、入口总压 p t � ( 7~ 8)  105 Pa、入口总温

T t 为室温条件下, 开展了不同燃烧室进口流量、隔离段长高比以及燃烧室出口堵塞比情况下的燃烧室冷流实

验;采用 CFD 商用软件对燃烧室冷流流场进行了数值模拟, 并将计算结果与实验数据进行了对比和分析. 研

究结果表明,增加隔离段的长高比, 可以提高燃烧室抗反压的能力, 燃烧室出口压力场的畸变对燃烧室内部流

场有较大的影响,同时通过计算结果与实验数据的对比验证了计算方法的适用性.
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Cold flow research in scramjet combustor

WANG Dian, SONG Wen�yan, LI Jian�ping, CAI Yuan�hu
( Schoo l of Propulsion and Energy,

Northw estern Poly technical U niv ersity , Xi!an 710072, China)

Abstract: The scram jet combustor co ld flow w as researched in Northw ester n Po lytech�
nical Univer sity direct�connected resistance heated facility . The co ld f low exper imental w as

performed, for the designed supersonic combusto r model w ith dif ferent iso lato r length, dif�
ferent combustor inf low and different ex it back pressur e. The combustor inlet Ma= 2. 0, in�
f low m= 0. 73~ 1. 0 kg/ s, total pressure p t � ( 7~ 8)  105 Pa, total temper ature T t= 300 K.

The cold f low f ield of the supersonic combustor is also simulated w ith computational f luid

dynamics ( CFD) so ftw are and is analy zed and compared w ith exper imental r esults. The ex�
perimental and computat ional results show : The length/ height rat io of iso lato r incr eases,

the capacity of resist back pressure for the scr am jet combusto r incr eases. The ex it pressure

distor tion of combusto r has greater effect on the internal f low f ield of combusto r. T he com�
parison of computational r esults and experimental r esults also verify the applicability of nu�
mer ical simulat ion method.

Key words: scramjet combusto r; cold Flow ; isolator; numerical simulat ion

� � 超声速燃烧室冷流实验主要是利用超声速燃

烧室直连式试验设备,在来流总温为常温下, 对超

声速燃烧室的内流场特性进行试验研究.冷态实

验未模拟真实飞行状态的来流总温, 仅模拟了来

流 Ma数和总压. 通过冷流实验可以研究燃烧室

几何参数、出口背压等诸多因素对超声速燃烧室

内流动特性的影响, 有助于揭示超声速燃烧室工

作机理,可为燃烧室设计参数的优化和设计提供

数据和技术储备.

由于受实验和测量和手段的局限性,本文借助

目前功能全面、适用性广、使用广泛的 CFD计算流

体力学软件 FLUENT 对燃烧室冷流流场进行了模



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 23 卷

拟,计算结果与实验结果进行了对比和分析.

1 � 超燃冲压发动机燃烧室冷流实验

1. 1 � 实验模型

超声速燃烧室冷流实验模型包括设备喷管和

直连式超声速燃烧室模型两个部分. 设备喷管为

燃烧室入口提供 Ma= 1. 8~ 2. 0 的气流.喷管宽

度为 40 mm, 入口高度为 50 mm, 喉道高度为

16� 38 mm.设备喷管的超声速扩张段与燃烧室模
型入口采用等直段平滑过渡. 消除了连接处由于

逆向台阶可能产生的激波,减小燃烧室入口的初

始附面层厚度, 期望提高隔离段的抗反压能力.

超声速燃烧室全长 770 mm, 由隔离段、等值

段燃烧室和扩张段构成(图 1) . 在隔离段出口处

上壁面设有单面背风台阶,在等值段燃烧室后部

的下壁面设有长高比为 3∀ 1的凹槽火焰稳定器.

图 1 � 直连式超声速燃烧室模型结构示意图

Fig� 1� Model sketch of the direct connect

scr amjet combust or

实验中隔离段的长度 X 0 可以通过更换隔离

段填块改变, 使隔离段的长高比分别为 5 ∀ 1,

6∀1, 7∀ 1.另外在实验中在燃烧室出口处设置了
不同堵塞比的挡板(挡板的面积堵塞比为 1 ∀ 6,

2∀6, 3∀ 6, 4∀ 6) ,通过换不同堵塞比的挡板来调

节燃烧室出口的反压.

1. 2 � 实验设备简介

实验在西工大电阻式加热设备上进行, 设备

由气源、配气系统、配电系统、电加热系统、实验模

型、排气系统以及数据采集和控制系统等构成(图

2) .该实验设备可以模拟燃烧室入口 Ma= 1. 8~

2. 0, 总温 T t = 300~ 1 000 K, 流量 m= 0. 73~

1� 0 kg/ s,总压 p t = ( 6. 0~ 8. 0)  105 Pa的超燃

冲压发动机燃烧室工作状态. 实验段稳定工作时

间不小于 20 s.图 3给出了主设备的照片.

空气气源压力为6. 0 M Pa ,容积18 m
3
. 配气

系统保证空气以稳定的压力和流量进入加热器,

压力调节范围在在 0. 4~ 5. 0 M Pa 之间. 通过在

加热器进口设置的流量计来控制进入实验的气体

的流量.由于实验为燃烧室冷流实验,因此实验中

电加热器系统并未工作.

实验中在超声速燃烧室上壁面布置了 13个

压力测点, 燃烧室下壁面布置了 14 个压力测点

上,压力测点的起点坐标位于设备喷管的出口,测

孔的直径为 1. 0 mm .

1. 3 � 实验状态

实验模拟燃烧室入口来流 Ma= 2. 0超声速燃

烧室的工作状态(对应飞行马赫数 4左右) ,燃烧室

入口总温为室温,质量流量m �0�7~ 1�0 kg/ s,分别
进行了燃烧室进口流量、隔离段长高比以及出口堵

塞比对燃烧室流场影响的实验研究.表 1给出了超

声速燃烧室冷流实验的各个实验状态.

1. 4 � 实验结果与分析

1. 4. 1 � 燃烧室进口流量对燃烧室流场

影响的研究 � � �
对应实验状态见表 1 中状态 1和 2. 实验状

态 1燃烧室进口流量 m= 0. 706 kg/ s,实验状态2

燃烧室进口流量 m= 0. 988 kg / s. 图 4和图 5分

别给出了两个状态下燃烧室上、下壁面相对压力
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表 1 � 燃烧室冷流实验状态表

Table 1 � Cold f low experiments condition

编号
隔离段

长高比

出口

堵塞比

流量/

( kg/ s)

进口总压/

kPa

进口

马赫数

1 7 0 0. 706 350. 3 1. 92

2 7 0 0. 988 470. 9 1. 93

3 7 1/ 6 0. 708 325. 6 1. 93

4 7 2/ 6 0. 714 346. 3 1. 93

5 7 3/ 6 0. 727 344. 4 1. 33

6 7 4/ 6 0. 692 339. 0 0. 77

7 4. 7 0 0. 716 350. 0 1. 93

pw / p in的分布,这里 pw 为测得的壁面压力, p in为燃烧

室进口总压,图中横坐标 X/ L 代表各测点轴向坐标与

燃烧室总长度之比,坐标原点为设备喷管的出口.

状态 2燃烧室进口的流量高于状态 1, 在进

口 Ma数、总温和进口截面相同的情况下,状态 2

的燃烧室进口总压是高于状态 1 的. 从图上可以

看出两个实验状态下的燃烧室相对压力的分布趋

势相似,只是在燃烧室出口处,状态 2的相对压力

低于状态 1.这是因为状态 2的燃烧室进口总压高

于状态 1,而两种状态燃烧室出口反压均是 1个大

气压,这样相对压力 pw / p in状态 2低于状态1.从试

验结果可以看出, 在较低的出口反压下,固定几何

的燃烧室,来流流量的变化仅影响燃烧室内各流场

参数的大小,而不影响其流场的变化趋势.

1. 4. 2 � 隔离段长高比对燃烧室流场影响的研究

对应实验状态为表 1中的状态 1和 7. 在两种

状态下,燃烧室进口条件相似, 出口反压均为 1 个

大气压.实验中通过更换模型隔离段的填块来改变

隔离段的长高比.状态1隔离段的长高比为7,状态

7隔离段的长高比为 5.图 6和图 7分别给出了两

个状态下燃烧室上、下壁面相对压力 p w / p in的分

布.从图上可以看出,由于隔离段长度的变化,反压

的扰动位置发生了相应的变化.状态 7时相对于状

态1扰动传播靠燃烧室的上游,压力升高位置由燃

烧室的3/ 7 L 处推移到燃烧室的2/ 7 L 处,高压区相

应靠前.因此从实验结果可以看出,在相同来流条件

和反压下,隔离段的长高比的增大对于减小反压对
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燃烧室流场的扰动有一定作用.

1. 4. 3 � 出口堵塞比对燃烧室流场影响的研究
对应实验状态为表 1 中的状态 1, 3, 4, 5, 6.

燃烧室进口条件相似, 入口 Ma= 2. 0、总温 T t=

303 K、流量 0. 7 kg/ s.在燃烧室出口处设置了挡

板,挡板的面积堵塞比分别为 0, 1 ∀6, 2 ∀6, 3 ∀6

和 4∀6.实验中选取的隔离段长高比为 7.

图 8和图 9分别给出了 5个实验状态燃烧室

上、下壁面的压力曲线. 在设备喷管的进口、喉道

和出口的上下壁面分别设置了压力测点,图上横

坐标的原点为燃烧室出口.从图上可以看出, 随着

燃烧室出口面积的减小,燃烧室出口反压依次升

高,反压的扰动逐渐向上游传播.在燃烧室出口堵

塞比 1 ∀ 6, 2 ∀ 6 时, 压力扰动大概传到距入口

1/ 2 L和 3/ 7 L 处.当燃烧室出口堵塞比 3 ∀ 6和

4∀6时,扰动已传到设备喷管扩张段内, 导致喷

管出口Ma数已小于设计马赫数(见表1) .由于在

喷管扩张段内没有压力测点,故不能准确确定压力

扰动的具体位置.在燃烧室出口堵塞比为 4∀ 6时,

燃烧室进口以为亚音速.由实验结果可知随着燃

烧室出口反压的增加, 燃烧室内由于压力扰动形

成的激波链结构逐渐向上游传播, 压力扰动范围

增加.当燃烧室出口反压增大到一定的程度, 出口

的压力扰动会传播到设备的喷管出口, 使燃烧室

的进口状态发生变化.

图 8 � 燃烧室上壁面相对压力分布(状态 1, 3, 4, 5, 6)

Fig� 8 � Up�wall r elatively pressur e distr ibut ion alone

the combusto r ( Condition 1, 3, 4, 5, 6)

2 � 超声速燃烧室冷流流场数值
模拟研究

2. 1 � 简 � 介

由于受实验和测量和手段的局限性, 需要借

助数值模拟的方法来进行燃烧室流场特性的详细

图 9� 燃烧室下壁面相对压力分布(状态 1, 3, 4, 5, 6)

Fig� 9� Down�w all relat ively pressure dist ribution

alone the combusto r ( Condit ion 1, 3, 4, 5, 6)

研究.本文采用了 Fluent 对燃烧室的冷流实验的

流场进行了数值模拟.

2. 2 � 数学模型

控制方程为包含组分守恒方程在内的二维雷

诺平均 Nav ier�Stokes方程[ 4]
.选用的差分格式为

二阶迎风格式. 湍流模型为带修正的 k��的双方
程模型.计算中给定的边界条件为[ 5] : #进口边界

给定燃烧室入口总压、静压和总温; ∃出口边界给

定燃烧室出口反压; %壁面边界采用无滑移、绝热
和零压力梯度条件. 计算网格采用 GAMBIT 生

成结构网格,为了更好地捕捉燃烧室内的激波,计

算过程中采用了自适应网格技术
[ 6]
.

2. 3 � 计算方法的实验验证

本文对实验工况 1(见表 1)燃烧室流场进行

了数值模拟.图 10给出了计算得到的燃烧室压力

等值线图,图 11给出了计算和实验得到的燃烧室

上下壁面相对压力分布.从压力等值线图可以看

出燃烧室内波系的分布,在隔离段出口上壁面的

突扩台阶处形成膨胀波,气流通过膨胀波后压力

下降,从相对压力分布图上可以看出燃烧室下壁

面压力下降位置稍微靠近燃烧室的下游,膨胀波

反射到燃烧室下壁面后形成压缩波, 气流经过压

缩波后,压力重新上升.

图 10� 计算得到的燃烧室压力等值线图(状态 1)

F ig� 10 � Iso�value o f pressur e in combustor ( Condition 1)

从图 11可以看出计算的结果和实验数据吻

合的较好,表明本文所采用的计算方法适用于超
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燃燃烧室内冷流流场的计算.

3. 3 � 计算结果与分析

本文利用数值模拟, 选择隔离段长高比为 7

的燃烧室,来研究出口堵塞比对燃烧室流场的影

响.由于从上面实验的结果可以看出在燃烧室出

口堵塞比为 3∀ 6(状态 5)和 4 ∀6(状态 6)时,由

燃烧室出口反压造成的扰动已经传到设备喷管的

扩张段内,因此本文只针对燃烧室出口堵塞比为

0, 1 ∀6, 2 ∀ 6三种情况下进行了数值计算, 计算

状态下燃烧室入口 Ma= 2. 0,总温 T t= 303 K,来

流流量为 0. 72 kg / s, 出口反压为一个大气压.

图13和图 14给出了三种状态下计算得到的

压力等值线图以及 Ma数等值线图,图 15和图 16

给出了三种状态下计算得到的燃烧室上壁面和下

壁面的压力分布,图 17和图 18给出了三种状态下

计算得到的燃烧室出口马赫数分布和静温的分布.

由计算结果可以看出, 在三种状态下隔离段

内的压力基本一致, 气流在隔离段的出口的背风

台阶处形成了一道膨胀波,气流经过膨胀波后压

力下降,膨胀波反射到燃烧室下壁面形成压缩波,

并沿燃烧室上下壁面不断反射, 压缩波的强度逐

渐减弱.当燃烧室出口堵塞后(状态 3, 4) , 由于反

压的作用,在燃烧室扩张段下游形成激波链,气流

经过激波链,压力出现突跃.随燃烧室出口反压的

升高,激波链向上游传播, 压力突跃提前. 从马赫

数等值线可以看出, 当燃烧室出口没有堵塞时,燃

烧室的主流区均为超声速.当燃烧室出口堵塞时,
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气流经过燃烧室扩张段内的激波链后 Ma 数减

小,主流为亚声速区.

� � 从燃烧室出口马赫数和静温分布可以看出,

当燃烧室没有堵塞时,燃烧室出口主流为超声速.

当燃烧室堵塞情况下, 在燃烧室出口挡板的上游

区域存在回流涡,燃烧室出口主流为亚声速.随着

燃烧室出口反压的升高, 由于激波链强度增大,燃

烧室出口的温度逐渐升高,马赫数降低.

3 � 结论与展望

通过上述研究, 本文得出以下结论:

1) 当超声速燃烧室出口反压较小时,燃烧室

进口流量对燃烧室内相对压力的分布影响较小;

2) 隔离段可以在一定程度上防止燃烧室出

口反压对燃烧室入口影响,隔离段的长高比增加

对于减小反压对燃烧室流场的扰动有一定作用;

3) 燃烧室出口压力场的畸变对燃烧室内部

流场影响较大;

4) 采用本文的数值模拟方法得到的结果和

实验结果符合较好, 适用于超燃燃烧室冷流流场.

本文只是针对该套设备的冷流实验开展了初

步的工作,接下来将会利用该套设备开展氢气以

及碳氢燃料的点火和性能实验研究.
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