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超声速燃烧气动斜坡喷注器研究
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摘 � � � 要: 为增强超声速燃烧过程的燃料混合, 设计了通过喷嘴阵列形成流向涡强化混合的气动斜坡实

验件.在直连式实验台上对气动斜坡实验件进行了纹影及油流谱等冷试实验研究. 并采用大涡模拟 ( LES)方

法数值模拟了超声速流场中气动斜坡的流动及燃烧特性. 结果表明: 气动斜坡喷注器的喷嘴阵列设计能有效

加速喷流后流向涡的卷起,提高掺混特性; 其燃烧过程也能使喷流形成的剪切层上抬,增进混合; 由于喷流方

向与主流方向夹角较小,总压损失也较物理斜坡、横向喷流等混合增强方式小.
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Study of aerodynamic ramp injector in supersonic combustion
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Abstract: The aerodynam ic ramp was used to enhance m ixing in supersonic combust ion

by fo rming tw o st ream eddies. And the aer odynamic ramp w as designed w ith injectors arr ay .

The schlieren and oil f low experiment o f aerodynam ic ramp w ere conducted on the str aight u�
nited super sonic experimental equipment . T he supersonic f low and combust ion w er e simula�
ted by the method o f larg e eddy simulation ( LES) . T he r esults show that the designed injec�
tor s ar ray has the ability to accelerate the ro ll up course of str eamw ise vor tices af ter the in�
ject ion, w hich is beneficial for the mixing. A nd the combustion cour se enables the rise of the

inject ion shear layer. Due to the smaller angle of inject ion, the rat io o f total pressure loss of

aerodynamic ramp is less than the phy sical ramp and transverse inject ion st ream.
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� � 随着航空技术的发展,吸气式超燃冲压发动

机作为高超声速飞行器的动力装置受到了广泛关

注.突破超声速燃烧的关键技术,研制高性能超燃

冲压发动机具有重要的民用价值和军事意义. 由

于超燃发动机内流动为超声速, 燃料在燃烧室内

的驻留时间只有毫秒量级且穿透深度受到限制.

为了保证燃料的燃烧效率,必须设计混合增强装

置.其中流向涡增强技术通过在燃烧室内形成一

对稳定的流向驻涡实现对来流与燃料的掺混, 达

到混合增强的目的. 物理斜坡、支板等混合增强构

型都应用了流向涡增强技术. 但由于它们都要侵

入主流,给超声速流动带来较大的流动损失,同时

也面临着复杂的热防护问题.

气动斜坡喷注器采用多喷嘴组合的方式, 通

过设计的不同喷注角度让燃料喷流相互作用, 并

抬升主流,从而在流场中形成类似于物理斜坡的

气动斜坡,为喷注的燃料提供一对流向涡以增强

混合, 实现推进剂与主流空气的高效掺混 [ 1] . 气动
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斜坡没有侵入主流的物理结构, 避免了较大的流

动损失,实现了喷注器与混合增强装置的一体化

设计.目前国外对气动斜坡喷注器、气动斜坡与凹

腔组合结构等的流动及燃烧机理问题进行了比较

深入研究,但在我国相关工作才刚刚开展还没有

进行深入的研究. 鉴于此本文对 9喷嘴阵列的气

动斜坡进行了实验及仿真研究.

1 � 实验装置及实验件

1. 1 � 直连式实验台

� � 直连式超声速燃烧实验系统, 包括空气加热

器、超燃实验段、气体供应系统以及测控系统 4部

分,可模拟飞行高度 23 km, 飞行马赫数 5. 27的

超声速巡航条件.空气加热器为轴对称设计, 出口

处马赫数 2. 01、静温 780K、静压 0. 07M Pa , 其热

空气各组分的质量百分比为: O2 占 23. 2%, N 2 占

68. 4%, H 2O占 8. 1%, 其余 0. 3% . 超燃实验段

采用矩形截面燃烧室, 为了实现对流场结构的研

究,超燃实验段侧壁开窗安装石英玻璃.

1. 2 � 气动斜坡结构

� � 本文研究的超声速斜坡喷注器喷嘴(如图 1

所示)为 3 � 3 阵列排布[ 2] , 其喷嘴间距 L 与喷嘴

直径d 的关系如图所示, 喷孔直径为 1mm .为减

小喷流对主流带来的阻力,设计第一列喷嘴喷注

方向与流动方向成 15 夹角的平行喷注; 为在流

场中尽快卷起流向涡结构,设计第二列喷嘴喷注

方向与流动方向成 30 夹角, 且中轴两侧的喷嘴

其喷注方向与中轴夹角为 15 , 三个喷嘴对喷; 第

三列喷嘴喷注方向与流动方向成 45 夹角, 中心

两侧喷嘴喷注方向与中轴夹角 30 ,三喷嘴对喷.

对于二维的仿真,将 3 � 3的阵列喷嘴简化成 3个

喷嘴,其喷注方向如图 2所示.实验件照片如图 3

所示.在气动斜坡后的测压孔如图所示,这些孔也

可连接氢气供应系统, 通过氢横向喷流实现对气

动斜坡喷注器的点火. 在气动斜坡前的测压孔位

于发动机身部, 图中未标出.

图 1� 喷嘴分布及展向喷注角度

Fig . 1 � Distr ibut ion of injecto rs and the spanw ise

injection angle

图 2 � 横向喷注角度

Fig . 2 � Streamw ise injection ang les

图 3� 气动斜坡实验件照片

Fig . 3 � Photo of aer odynamic ramp

2 � 计算模型与数值方法

2. 1 流动控制方程

� � 本文利用盒式滤波函数及 Favre 平均对可压

缩的超声速燃烧流场进行过滤, 保留大涡分离小

涡,得到大涡模拟的亚格子应力模型
[ 3]
,对于壁面

流场采用混合 RANS/ LES 方法,并采用 k�� SST

模型模拟耗散区湍流. 得到的可压缩大涡模拟无

量纲控制方程如下[ 4] :
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Smagorinsky 的亚格子模型给出的粘性系数
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其中 0. 10 ∀ Cs ∀ 0. 24 ,本文取 Cs = 0. 10 , %=

2S ij S ij , ∃= ∃x ∃y ∃z
1/ 3

2. 2 � 化学反应动力学模型

� � 燃烧模型建立的目的就是确定在湍流的情况
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下各组元的燃烧速率, 从而得到因为化学反应而

引入控制方程的源项. 这里采用修正的 Arrhe�
nius有限速率模型, 模拟燃料 H 2 与来流中 O2

的化学反应.化学反应通式可以写为

!
N
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jM j ∀
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!
N
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v
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jM j ( 5)

其中 v
#
j , v∃j 分别是反应物和生成物的化学当量系

数, k f , kb 分别是正反应和逆反应的反应速率常

数,M 是组分标志.

将质量作用定律用于每一基元反应, 然后对

其求和,便可得到组分 i的净生成速率
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式中 C j 指每个反应物或生成物的摩尔浓度.

反应速率常数修正的 A rrhenius公式

k = A 0T
mexp -

Ea

RuT
( 7)

式中 A 0 是指前因子, m 是温度指数, Ea 为反应活

化能, Ru 为通用气体常数.

本文参照文献[ 5] ,采用氢氧七组分八方程简

化的化学反应动力学模型对燃烧流场进行仿真

研究.

2. 3 � 数值方法及边界条件

� � 由于大涡模拟的误差强烈依赖于数值离散格
式的选择,因此本文选用五阶精度的 WENO 格

式对控制方程的无粘项进行离散. WENO 格式通

过选择性地对 ENO 重构值进行加权处理, 以在

光滑区满足更高阶的计算要求, 而在间断区保持

原有的 ENO 性质. 所有的粘性通量用二阶中心

差分离散, 在时间推进上采用二阶精度的具有

TVD保持性质的 Runge�Kutta 方法
[ 6]
. CFL 数

取为 0. 5.

二维计算域为 36mm � 270mm, 上壁面沿流

向有 2 的扩张角.计算区域分为 4块, 用4台微机

组成的集群分布式 M IMD并行计算系统进行计

算,总网格节点数为 124 � 864, 并在喷流和边界

层分布区域进行网格加密.受到计算能力的限制

三维计算域沿流向相应缩短,为 22mm � 36mm �
160mm, 扩张方式和网格加密方式与二维的一

致,用 10台微机进行并行计算, 总网格节点数为

50 � 60 � 104. 为方便生成结构网格, 将喷孔形状

按照等面积方法等效为正方形, 然后再按喷注角

度向喷注面投影成矩形.

计算中对于壁面边界采用无穿透无滑移绝热

条件;对于超声速出口, 不提物理边界条件,只提

数值边界条件;对于超声速的入口,只提物理边界

条件.仿真计算的工况与实验一致.

3 � 结果与讨论

3. 1 � 激波/边界层相互作用

� � 图 4是纹影实验拍到的激波系结构,实验中

采用水平刀口,能更好地反映垂直于流向的密度

梯度.限于实验段观测窗口的范围,仅对喷嘴处的

流场进行了拍摄. 图 5 是二维气动斜坡流场数值

纹影的仿真结果, 该数值纹影是计算得到的流场

密度值沿流动方向的导数,相当于垂直刀口的情

况.可以看到, 计算结果与实验结果有相同的激波

结构、相近的激波角度.不同的是实验中由喷流引

起的三道弓形激波打到燃烧室上壁面时,引起边

界层分离,分离形成的回流区相互作用合并,反射

成一道分离激波;而计算中反射成三道分离激波,

这主要是采用的 RANS/ LES 模型在仿真激波边

界层分离时高估了壁面附近流动粘性, 导致计算

回流区作用范围过小,回流区未合并,致使反射的

分离激波相互独立.

图 4 � 纹影实验照片

F ig. 4� Schlieren photo gr aph o f experiment

图 5� 二维流向密度梯度的计算结果

F ig . 5 � 2�D results of streamw ise density gr ads
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从图 4、图 5中看出在第一个燃料喷注处高

压的欠膨胀气流对高速来流形成阻碍, 导致喷流

上游形成弓形激波, 同时沿壁面较大的逆压梯度

使壁面边界层分离, 形成分离激波,两同侧激波相

交形成一道较强的 &激波(图中标记为 A) .在该

区域内由于边界层分离形成了低速回流区,燃烧

生成的 OH 基在这里聚集,使得该回流区温度较

高有一定的稳定火焰能力. 由于流向 3 个喷嘴间

距较短,在这么短的距离内边界层没有充分发展,

因此在第二和第三个燃料喷注处只有喷流引起的

弓形激波,没有分离激波.由于喷流后其下游形成

一个低压区,喷流在此折回并撞击壁面形成一道

再附激波,且第一、第二个喷嘴的再附激波会分别

与第二、第三个喷嘴的弓形激波相交并增强, 而只

有第三个喷嘴的再附激波是独立的, 强度也较弱

(图中标记为 B) . 由于激波在固壁上的反射仍为

激波,上述激波会在上壁面形成反射激波.这几道

反射激波穿过主流打到喷流引起的剪切层上, 气

流穿越激波时方向的改变导致剪切层向下偏转,

流道扩张, 气体在此膨胀, 形成一系列膨胀波.当

较弱的激波打在剪切层上,不引起剪切层改变时,

会反射一道压缩波, 具体的情况可直接求解激波

极线方程.激波对剪切层的这种振荡作用引起了

剪切层发展的不稳定, 增进了剪切层中涡的脱落

和串级过程,对燃料的混合有促进作用.但激波熵

增给流场带来的总压损失会降低发动机的推力

性能.

对比图 5可以看到, 由于燃烧的作用,喷流气

体受热膨胀,导致喷流剪切层上抬,流道压缩作用

更强, 激波强度增加, 激波对剪切层的作用点提

前,波系更复杂. 另外,燃烧的扰动作用使流动湍

流度增加,导致边界层分离,也是剪切层上抬的原

因之一.

3. 2 � 流向涡卷吸过程

� � 二维结果能有效的反映超声速流场中激波系

的相互作用,及展向涡的发展过程,但对于气动斜

坡这类三维流动特征明显的喷注器, 三维的数值

模拟是必须的. 图 6和图 7是燃烧情况下组分 H 2

的分布( z 表示沿流向距第一个喷孔中心的位

置) , 从其流向分布可以看到由于第一组喷嘴喷注

角度较小,喷注后流向涡没有迅速卷起;随着第二

组喷流的加入, 迅速卷起两方向相反的流向涡.在

其后方,由射流引起的回流区卷吸来流,有将喷流

柱抬高的趋势; 在第三组喷流过后,流向涡能量增

强对来流的卷吸作用也增强, 同时来流绕流并挤

压喷流柱将其抬升. 由于第二、第三组喷嘴有对喷

结构,喷注时燃料的撞击对喷流柱造成扰动,增进

了其与来流的混合作用.当喷流充分发展被完全

抬离壁面时,用于流向涡的作用沿流向的 3个喷

流柱已完全合并成一个,内部氢的质量分数趋于

均匀.

图 6 � H 2 组分浓度在喷注平面的三维计算结果

F ig . 6 � 3�D result of H 2 mass f raction in the

injection plane

图 7 � H 2 组分沿流向分布的三维计算结果

F ig . 7� 3�D result of H2 mass fr act ion alone str eamwise

从图 8和图 9中可以看出,燃烧的产物 H 2O

主要分布在喷流柱的边缘,这与二维计算结果基

本相同.研究 H 2O质量分数沿流动横向的分布发

现( y 表示距流道下壁面的距离) :在流动底壁第

一列喷孔后方,由于来流的绕流及回流区卷吸来

流作用使此处混合较充分, 生成的 H 2O 较丰富.

第二列喷嘴对喷作用使喷流柱收缩, 来流在此处

扩张形成回流区, 卷吸燃料,生成的 H 2O也较丰

富.第三列喷嘴过后由于对喷角度增大,来流扩张

并形成绕流,挤压喷流柱上抬,回流区增大混合增

强,生成较多的 H 2O. 随后沿流向 H 2O 不断减
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少,表明喷流柱逐步上抬.由于第一列喷孔为平行

喷射,来流绕流喷孔使喷流柱形成波浪型边界,增

加了燃料与来流的接触面积, 有利于燃烧反应.

图 8 � H2O 组分浓度在喷注平面的三维计算结果

Fig. 8 � 3�D result of H 2O mass fraction in the

injection plane

图 9 � H2O 组分沿纵向分布的三维计算结果

F ig . 9� 3�D result of H 2O mass f raction alone transverse

本文针对气动斜坡喷嘴阵列形成流向涡的过

程进行了超声速冷试油流谱实验. 该实验采用无

色透明无机械杂质的甲基硅油( H�201)为流动载
体,碳粉颗粒为示踪粒子. 选用的硅油 25 ∋ 下粘

度为 0. 5 Pa % s, 密度为 960~ 975 kg/ m
3
,其闪点

大于 300 ∋ 适合油流冷试实验.冷试中喷注气体

为 N 2 .

图 10是本文油流谱实验的照片,油流谱实验

得到超声速燃烧室壁面的摩擦力线, 反映了燃料

喷流与主流间的相互作用.喷嘴附近涡的卷起及

抬升过程、激波与边界层相互作用等控制了壁面

摩擦力场的形成, 同样也影响了燃料喷流的掺混

及扩散过程.图 10与图 9的壁面计算结果有相似

之处,虽然图 9是燃烧过程中组分 H 2O 的质量分

数,但也可反映壁面低速回流区的分布,反映回流

区间的剪切、滑移等相互作用,从而反映壁面摩擦

力线.虽然这两图的物理概念不同,但它们都受同

样的流动机理控制, 都是喷流在对撞、剪切、膨胀

过程中形成回流及涡结构相互作用的结果.从图

10中可以明显看到每个喷嘴前方由喷流引起的

弓形激波的痕迹, 以及气动斜坡形成过程中气流

卷吸作用形成的回流区印记. 虽然由于加工误差

导致喷孔外形粗糙, 但对流动没有造成本质的影

响,与计算结果有可比性.

图 10 � 气动斜坡油流谱实验照片

Fig. 10 � Photo of o il flow exper iment

3. 3 � 气动斜坡压力分析

� � 实验中采用压力传感器测量了气动斜坡所在

壁面的流场静压, 测量位置如图 3, 测量值见图

11.图中压力计算值是三维计算结果中喷嘴阵列

中轴面上的静压计算值,其中壁面计算值取该中

轴面与气动斜坡所在壁面的交线上的压力计算

值,而流场计算值取该中轴面的中心线上的压力

计算值. 可以看出, 燃烧室前段由于激波的作用,

静压变化较大,但随着燃烧室的扩张,静压是不断

下降的,这符合超声速的流动特征.但实验的结果

却显示,在安装气动斜坡的壁面上,压力是略微上

升的,直到最后与出口大气压匹配,这与超声速流

动是相矛盾的.这表明在气动斜坡后由于两个气

动斜坡都产生较强的流向涡对, 因此在两气动斜

坡中间,也就是压力测量位置出现了局部亚声速

区.在该亚声速区内,外界压力会影响上游流动,

图 11� 流场压力曲线

F ig. 11 � Static pressur e dist ribution
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导致压力不断升高, 并与出口压力匹配.从计算的

壁面静压值也可以看到类似的现象,所不同的是:

计算结果取得是中心喷嘴所在位置( y = 11mm)

处壁面压力变化值,而实验测得的是对称面( y=

0mm)处壁面压力值; 另外计算的区域比真实的

实验段长,因此壁面压力计算值没有实验值增长

的快.

由于实验段尺寸的限制, 无法安装总压测量

设备,本文利用等熵高速流动的总�静压关系式估
算气动斜坡冷流场总压损失比为 18. 7%. 而相同

的实验条件采用物理斜坡的冷流场总压损失比通

常在 21%~ 25% ,横向喷流的总压损失比通常也

有 18% ~ 26%,可见合理的设计喷嘴阵列既能实

现高效的混合, 又能有效减小混合增强装置为流

场带来的总压损失, 从而提高发动机性能.

4 � 结 � 论

� � 采用大涡模拟方法能有效模拟超声速流场中
气动斜坡喷注器的流动及燃烧特征, 仿真结果与

实验结果相一致. 发现超声速流场中燃烧使喷流

形成的剪切层上抬, 燃烧产物主要分布在喷流柱

边缘;设计的喷嘴阵列能为流场提供一对反向的

流向涡,对燃料与来流实现有效的混合;在两气动

斜坡中间由于流向涡的卷吸作用形成了局部的亚

声速区,该区域能滞留燃料有很好的混合增强作

用.由于喷注角度逐渐增大,喷流形成的激波损失

较小,总压损失较小.
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