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支板阻力特性实验
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摘 � � � 要: 实验在超燃冲压发动机直连式试验台进行, 燃烧式加热器出口气流马赫数为 2� 7, 总温为

1 337 K. 利用推力测量系统对不同结构尺寸支板的冷流阻力和热试阻力进行了研究. 比较了高度分别为

37� 5mm和 71mm , 后掠角分别为 0�, 30�和 45�的支板冷流阻力, 结果表明支板的冷流阻力随支板高度的增大

而增大,随后掠角的增大而减小; 实验还在燃烧模态下对不同当量比时支板的阻力进行了对比, 结果表明支

板的热试阻力比冷流阻力小,且支板的热试阻力随当量比的增加而减小.
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Abstract: Experiments w er e conducted in a scramjet direct�connected w ind tunnel facili�
ty w ith a combust ion heater, w hich supplies M ach 2� 7 airf low w ith a to tal temperature of

1337K. The drag s of str uts w ith dif ferent heights ( H = 37� 5, 71mm) and sw eepback ang les

( 0�, 30�, 45�) w ere studied by a thrust�measuring sy stem. Experimental r esul ts in cold f low

indicate that, the drag of st rut rises w ith increase of height and declines w ith increase of

sw eepback ang les. The drags o f str uts under combust ion condit ion of dif ferent fuel equiva�
lence r at ios w ere invest ig ated. It is found that the drag of st rut under combustion condit ion

is less than that in cold f low , and declines w ith incr ease of fuel equivalence ratio.
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� � 超燃冲压发动机研究中的一项关键技术是在

有限的时间和空间内实现燃料的高效混合,将燃

料的化学能最大限度地转化为热能. 国内外研究

人员在燃料喷注器的构型设计和喷注方式等方面

开展了大量的研究工作.自从 20世纪 70 年代中

期美国兰利研究中心首次提出支板的概念并验证

其作用之后[ 1] , 国内外研究人员对支板喷注做了

大量试验和数值研究[ 2�5] . 研究结果表明, 通过支

板喷注燃料能增强混合, 提高燃烧效率,但支板喷

注通常会产生较大的压阻和总压损失, 且其很高

的热负荷对材料提出较高的要求.

支板阻力是支板负面效应的一个重要方面,

限制了支板的应用, 但是在已公开的文献中还未

发现对其开展过专门的研究, 因此有必要针对支

板的阻力特性开展深入、系统的研究.

本文在超燃冲压发动机直连式试验台上, 利

用推力测量系统对支板的阻力特性进行了研究,

主要对比了冷流状态下不同的结构尺寸对支板阻

力的影响以及燃烧状态下支板阻力的变化趋势.

1 � 实验设备与模型

本文实验所用超燃冲压发动机直连式试验台
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主要由空气加热器、直连式超燃冲压发动机、测力

系统、测量控制系统以及各种管路供应系统组成,

主体部分如图 1 所示. 空气加热器采用燃烧加热

方式,以空气、氧气和酒精为燃料,燃气中氧气的

质量分数为 23% ,从空气加热器出来的气流经过

喷管段加速,在喷管段出口处产生均匀超声速气

流,并模拟设定的模型发动机燃烧室入口参数.超

燃冲压发动机燃烧室入口参数为: 马赫数 Ma=

2� 7, 总温 T t= 1 337K, 静温 T = 641K, 静压 p =

86� 6 kPa.测力系统采用了成熟的固体火箭发动

机推力测量技术, 由活动台架、悬挂装置、推力架

和推力传感器组成, 空气加热器和直连式超燃冲

压发动机同轴水平安装在活动台架上, 所有供应

管路都采用软管连接.

图 1� 试验系统示意图

Fig. 1� Schemat ic of test facility

为了从推力测量值中提取支板的阻力信息,

燃烧室必须采用非常规设计, 以去除燃烧室构型

对推力的影响. 实验中采用了等截面燃烧室构型,

使燃烧室本身在水平方向始终不会因其内壁面压

力的变化而产生推力, 只有燃烧室内壁面的摩擦

阻力对推力测量值有所影响. 为了进一步减小燃

烧室摩擦阻力的影响, 燃烧室设计长度尽可能缩

短,但同时考虑到防止支板引起的壅塞将隔离段

内激波串推出, 燃烧室的长度不能太短.实验中等

截面燃烧室全长 1134mm, 横截面尺寸为:

54� 5mm(高)  75mm(宽) , 在距入口 440mm 处

的宽度面上设置了支板, 如图 2所示.

实验支板设计参数包括:高度 H、长度 L、厚

度 D、后掠角度 �、支板前缘角度 �以及是否带尾

部交错几何结构.图 3示意了部分支板设计参数,

所有支板长度均为 L = 40mm,厚度 D = 5mm,支

板前缘角 �= 40�, 支板前、后缘后掠角相同,支板

两侧各有 3个直径  = 0� 5mm 的直孔喷嘴. 全高

度支板高度 H = 71 mm , 半高度支板高度 H =

37� 5mm .所有支板采用字母 A, B, C, !编号命
名, 各编号对应的支板结构参数见表 1, 其中

∀ AW#表示带尾部交错几何结构的支板.

燃烧室压强测量采用 PSI 9116 压强扫描测

量系统,精度为 0� 05% FS, 测点沿燃烧室上壁面

中心线分布;推力测量采用应变式测力传感器,精

度为 0� 5%FS.

2 � 实验结果及分析

支板的阻力测量方法如下: 首先燃烧室内不

安装支板, 得到基准推力 F0 , 它是空气加热器推

力与燃烧室摩阻的合力; 然后安装支板,得到冷流

推力 Fc ,它是空气加热器推力、燃烧室摩阻和支

板冷流阻力 D c 的合力.忽略燃烧室摩阻的变化,

则冷流状态下的支板阻力 D c= F0- F c.最后安装

支板,并在燃烧室内喷注燃料,在燃料自燃的情况

下进行超燃冲压发动机燃烧室热试. 由于燃烧室

为等截面构型,其内壁面压力的变化不会产生推
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力,所以得到的热试推力 Fw 仍是空气加热器推

力、燃烧室摩阻和支板阻力的合力,同理可得燃烧

状态下的支板阻力 Dw = F0 - F w . 定义支板阻力

系数为 Cd = 2D / A i!iV
2
i ,其中 D 为支板的冷流阻

力D c 或热试阻力 Dw ; A i , !i 和 V i 分别为燃烧室

入口截面积、来流密度和速度.图 4示意性给出了

某支板的阻力测量结果.

图 4� 支板阻力测量示意图

Fig . 4 � Schematic o f experimental determination o f

dr ag o f st rut

实验中比较了 9 种不同构型支板的冷流阻

力,并对其中两种构型进行了热试.具体实验项目

如表 1�

表 1� 实验项目表

Table 1 � Experiment specifications

支板编号 尺寸 冷试 热试

A H = 71mm, �= 0� ∃ ∃

B H = 71mm, �= 0�( AW) ∃ ∃

C H = 71mm, �= 30� ∃

D H = 71mm, �= 45� ∃

E H = 71 mm, �= 45�( AW ) ∃

F H = 37� 5 mm, �= 0� ∃

G H = 37� 5 mm, �= 30� ∃

H H = 37� 5 mm, �= 30�( AW) ∃

I H = 37� 5 mm, �= 45� ∃

2� 1 � 冷流状态

图 5给出了安装不同结构参数支板的燃烧室

上壁面中心线压力分布测量结果, 其中参考压力

p ref为燃烧室入口压力, L 为燃烧室总长度.

分析图 5可知:超声速气流流经支板时形成

一系列激波和膨胀波, 这些激波和膨胀波经燃烧

室壁面反射,强度逐渐减弱;支板前缘压缩来流形

成的激波较强,该激波的强度随高度的增加而增

加,随后掠角的增加而减小.

图 5 � 冷流状态下燃烧室壁面压力分布

F ig. 5� P ressure dist ribution along combustor w all

in cold f low

支板的阻力由压阻和摩阻组成,一般情况下,

与压阻相比,摩阻的数值很小,因此对支板阻力特

性的研究基本上都集中于它的压阻特性.虽然本

文实验测得的阻力值包含了摩阻, 但依然认为压

阻是支板阻力的主要部分,所以在对实验结果进

行分析时,仍着重于其压阻特性.

下面简单分析支板压阻的形成原因.如图 6,

超声速来流流经支板前缘时形成激波, 波后即支

板前缘驻点附近为高压区,支板前缘表面所受压

力的合力在沿来流方向有一分力, 设其大小为

p 1 .支板后缘附近为低速区, 设支板后缘表面所

受压力的合力在平行于来流方向的分力大小为

p 2 ,其方向与来流方向相反. 由于气流通过激波

时必有总压损失, 且气流的黏性作用消耗了一定

的动能, 气流的总压及相应的静压都会降低, 故
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∀p
s
= p

1
- p

2
必大于零, 此即压差的形成. ∀p

s
的

方向与来流方向相同, 作用于支板产生对支板的

阻力,此即支板压阻的形成原因.

图 6� 支板压阻形成示意图

F ig. 6� Schematic of fo rm of pr essure drag of strut

图 7显示在同一 �情况下, Cd 随着支板高度

H 的增大而增大.分析认为这是由于: H 增大,支

板在垂直于来流方向上的投影面积增大,即压差

作用的面积增大,从而导致支板的压阻增大.

图 8表明在同一 H 情况下, Cd 随着支板后

掠角 �的增大而减小. 由图 5可知随着 �的增大,

支板前缘激波强度逐渐减弱, 波后高压区压力减

小, 支板前后缘压差减小, 从而导致支板的压阻

减小.

图 7 � 不同 H / L 的支板冷流阻力系数

F ig. 7� Drag coefficient of strut w ith different H / L

in cold f low

图 9说明是否带尾部交错几何结构对支板的

冷试 Cd 影响不大.

2� 2 � 燃烧状态

为了考察燃烧室实际工作状态下的支板阻

力,实验中在燃烧室内喷注燃料并使其着火燃烧,

建立超声速燃烧环境. 由前述燃烧室构型设计可

知,此时若仍然采用液体碳氢类燃料(如液体煤

油) , 则无法使其着火并稳定燃烧, 因此实验中选

择易着火、反应热高的氢气作为燃料.在超声速流

场中,支板前缘会形成较强的激波,氢气喷入燃烧

室后利用激波诱导燃烧可以实现自燃, 不需要借

助外界能量强制点火. 建立燃烧工况所采用的喷

注方式、燃料喷孔的大小和位置见图 9� 整个热试
车时序为:空气加热器点火建立起稳定的超声速

来流; 0� 8 s后打开氢气阀门、喷注氢气燃料; 1� 5 s

后关闭氢气阀门; 0� 2s后关闭空气加热器.

图 10 � 燃料喷嘴安装示意图

Fig. 10 � Schematic of injectors

实验过程中, 当量比 # = 0� 12, #= 0� 16 和
#= 0� 20时,只有支板 A 和 B 能实现氢气自燃.
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图 11分别给出了不同当量比下支板为 A 和 B时

的燃烧室壁面压力分布. 图 12为相应的支板阻力

系数.

由图 11可见,燃烧状态下燃烧室内压力上升

明显,随着当量比的增加,燃烧室内压力整体有所

增加.当量比为 #= 0� 12 和 #= 0� 16时, 燃烧室

压力从中段到出口处逐渐升高,这是因为:在低当

量比情况下,燃烧室内为富氧环境,氢气进入燃烧

室后燃烧不完全, 空气携带部分未燃烧的氢气继

续向下游运动并互相掺混发生燃烧, 这时的燃烧

比氢气刚喷入燃烧室时更强烈. 当量比 #= 0� 20
时燃烧室后半段壁面压力曲线基本保持水平, 甚

至还有下降的趋势, 这是因为此时的氢气进入燃

烧室即发生强烈燃烧,一直持续到燃烧室出口.

比较图 11中( a)图和( b)图中相同当量比下

的压力分布可发现, 燃烧状态下,图 11( b)图中燃

烧室压力整体高于图 11( a)图, 这说明与支板 A

相比,支板 B 使燃烧更加剧烈, 特别在当量比较

高时( #= 0� 20) , 这种现象更加明显,这是由于支

板尾部交错几何结构有利于增强燃料与来流的混

合,增强燃烧.

由图 12可见, 对于同一构型支板,其燃烧工

况下的阻力系数小于冷流工况下的阻力系数, 且

燃烧工况下的阻力系数随当量比的升高而减小.

分析可知, 在燃烧状态下, 支板前、后缘压力分布

的变化是决定支板阻力特性的主要因素,燃烧使

支板前、后缘压力都升高, 但后缘压力升高更快,

所以支板热试阻力小于冷流阻力; 随着当量比的

增加,燃烧加剧, 支板前、后缘压力升高幅度的差

别更大, 所以支板热试阻力进一步减小.另外,从

图 11还可看出, 在当量比相同的情况下, 支板 B

的阻力系数低于支板 A的阻力系数,而且当量比

越大其差别也越大,这是因为支板 B 的尾部交错

几何结构增强了燃料与来流的混合,使燃烧加剧.

3 � 结 � 论

通过上述分析可以得出如下结论:

1) 支板冷流阻力随支板高度增大而增大,随

后掠角增大而减小;

2) 燃烧导致支板后缘区域压力升高更快,致

使压阻减小,支板的热试阻力比冷流阻力小;

3) 支板的热试阻力随当量比的增加而减小;

4) 带有尾部交错几何结构的支板能更好地

增强燃料与来流的混合, 增强燃烧.
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