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后掠结构对超声速燃烧斜坡喷注器性能的影响
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摘　　　要 : 为增进超声速流场中燃料与来流的混合 ,提高超声速燃烧效率 ,缩短燃烧室长度 ,设计了两种

结构的斜坡喷注器.并对这两种喷注器进行了纹影、油流谱和火焰传播等实验研究.对比数值仿真结果 ,分析

了后掠角结构对斜坡混合性能影响的机理 ,发现后掠设计能有效促进流向涡的卷起 ,并加速燃料喷流柱的抬

升过程 ,这不仅增进了混合 ,也有效增强了其对火焰的稳定作用.
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Effect of swept structure on ramp injectors in supersonic combustion
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Abstract : To improve t he efficiency of supersonic combustion and reduce combustor

length , two st ruct ures of ramp injectors were designed to increase t he mixt ure of f uel and air

in supersonic flow. The experiment s of schlieren , oil flow and flame t ransfer were conducted

for t he ramp s. By combining t he experiment result s and t he numerical simulation , we ana2
lyzed the influence of swept angle in t he supersonic mixing course , and found t hat the swept

ramp could facilitate t he formation of st ream eddies and accelerate the lif ting of f uel jet flow ,

which would not only enhance t he mixt ure but also stabilize t he flame.
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　　随着航空技术的发展人类对飞行速度的要求

不断提高 ,开展了高超声速飞行器的广泛研究 ,使

吸气式超燃冲压发动机受到了广泛关注.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.在对超

声速流场中湍流涡团进行了深入的研究后 ,流向

涡增强技术脱颖而出 ,它通过在燃烧室内形成一

对稳定的流向驻涡对燃料与空气来流进行掺混 ,

达到混合增强目的 ,实现高效的超声速燃烧 ,并有

效缩短燃烧室长度.

应用了流向涡增强技术的斜坡喷注器 ,兼有

燃料喷注、混合增强和火焰稳定等多种功能 ,在国

外受到了一定的关注并开展了一系列的研究.大

量的理论和实验研究表明 ,在提高超燃冲压发动

机性能的研究中斜坡喷注器的发展具有一定的潜

力.目前斜坡喷注器 4种比较成熟的构型[122 ]分别
是 :压缩式、膨胀式、压缩膨胀式和悬臂梁式[3 ] ,每
一种构型又分为有后掠和无后掠两种结构[4 ] ,本

文以压缩膨胀式斜坡为研究对象 ,设计了两种结

构的斜坡喷注器.采用实验与仿真相结合的方法 ,

研究了后掠角结构对超声速燃烧斜坡喷注器性能

的影响 ,并分析了超声速燃烧流场结构形成的

机理.
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1　实验装置及实验方法

111　实验装置

为模拟高空超声速来流设计了直连式超声速

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 ,如图 1.该直连

式实验系统能模拟飞行高度 23 km ,飞行马赫数

5127时的超声速巡航条件.

图 1　超燃实验台与纹影系统

Fig. 1　Supersonic combustion experimental equipment

and schlieren system

空气加热器设计出口马赫数 1176 ,出口静温

823 K ,静压 01101 MPa ,热空气中各组分的质量

百分比为 : O2 占 2312 % , N2 占 6814 % , H2 O 占

811 % ,其余占 013 %.为缩短实验准备时间 ,空气

加热器燃烧室选用电火花塞点火方式.超燃实验

段采用矩形截面燃烧室 ,为进行超声速燃烧诊断

研究 ,超燃实验段侧壁和顶壁开窗安装石英玻璃 ,

以实现火焰形状、位置及流场激波、膨胀波的拍

摄.超燃实验段没有设计点火装置 ,依靠斜坡能够

自燃的特性达到点火目的.在当量比较低 ,燃料喷

注无法自燃时 ,通过改变试车时序 ,利用加热器启

动时产生的强外推激波实现超燃实验段的点火.

斜坡喷注器安装在超燃实验段底部 ,本文设计了

后掠及无后掠两种结构的压缩膨胀型斜坡 ,燃料

喷注角度垂直于斜坡端面 ,以 10°夹角顺主流方

向向上.如图 2 ,设计的压缩膨胀型斜坡有 5°的压

缩角与 5°的膨胀角 ,因此称为压缩膨胀型斜

坡[526 ] ,其中后掠角度为 10°.

图 2　压缩膨胀型斜坡实验件设计示意图

Fig. 2　Schematic of raise2relieved ramp

112　实验方法

由于气氢有良好的点火及燃烧特性 ,很适合

做超声速燃烧与流动相关的机理研究 ,因此超声

速实验段采用氢气作为实验燃料.本文对所设计

的两种斜坡喷注器分别进行了 :纹影试验、油流谱

试验和火焰传播试验.通过对超声速流动及燃烧

过程中由斜坡喷注器引起的激波、膨胀波结构特

点、流动的涡系结构、火焰传播及稳定过程的研

究 ,探究超燃过程燃料混合增强及火焰稳定的机

理性问题.

纹影实验采用凹面镜焦距 112 m的小纹影实

验系统.选用专用 75 W碘钨灯作光源 ,通过三棱

镜和狭缝获得色散品质较好的狭缝光源. 采用

“Z”字型光路 ,为缩小相差 ,光路夹角调为 215°.

采用 Phot ron FASTCAM2ultima A PX高速摄影

仪作为刀口后的纹影图像接收端 ,实验中调整该

高速摄影仪分辨率为 256×512 ,帧频为 1000帧/ s.

油流谱实验采用在硅油中均匀添加碳粉示踪

颗粒的方法 ,当硅油被高速来流完全吹尽时 ,碳粉

颗粒粘附在实验件上显示出流动过程中的摩擦力

线.选用的硅油为无色透明无机械杂质的甲基硅油

( H2201) ,25 ℃下黏度为 015 Pa ·s ,密度为 960～

975 kg/ m3 ,其闪点大于 300 ℃适合油流冷试实验.

火焰传播实验采用与纹影实验相同的高速摄

影仪 ,调节分辨率到 512×1 024 ,帧频 3 000帧/ s.

分别从侧壁面和顶壁面拍摄燃烧流场的火焰传播

过程和火焰稳定情况.

2　数值仿真方法

超声速燃烧是可压缩强湍流 ,本文用 Favre

平均处理可压缩流动控制方程和组分方程如下 :
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上划线表示 Favre 平均后的物理量.粘性系

数由苏士兰公式求得 ,并采用标准 k2ε湍流模型
模拟湍动能及湍流耗散率 ,使流动控制方程封闭.
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采用标准的 Arrhenius燃烧模型 , H2 与 O2 的化

学反应采用单步总包反应模型.以上模型的建模

过程及参数选择参见文献[7 ].

空间离散采用二阶迎风格式 ,计算区域为 22

mm×40 mm×230 mm ,后掠斜坡计算网格节点为

69万 ,无后掠斜坡计算网格节点为 66万.边界条

件与实验设计工况一致.

3　实验结果及分析

311　激波系的相互作用

冷态实验采用氮气做超燃段喷注气体 ,从图

3、图 4流场稳定的纹影实验图可以清楚的看到喷

流产生的马赫盘 ,图中 A.在两斜坡端面可见颜色

较浅的一系列膨胀波 ,标为 1 ,不同的是图 3中膨

胀波系 1后跟有一道比较弱的压缩波 ,标为 2 ,这

主要是高速气流沿斜坡侧面的后掠角不断膨胀 ,

局部气流方向逐渐平行于斜坡侧面 ,并在斜坡终

端发生对撞 ,形成一道压缩波 ,正是这道压缩波的

作用增强了流向涡在此处的卷起 ,并加速了该流

向涡的抬升.由于这两个斜坡设计了 5°向下的膨

胀角 ,气流沿该膨胀角撞击燃烧室底部时形成一

道比较弱的激波 ,标为 3.图中可以看到这道激波

虽然比较弱 ,但却引起了斜坡终端边界层的局部

分离 ,形成小的回流区 ,增强了流向涡的混合作

用.同时斜坡 5°向上压缩流道 ,因此在斜坡前端

形成一道激波 ,标为 4.图中标记为 5的是斜坡实

验件的安装激波.

图 3　后掠斜坡纹影实验照片

Fig. 3　Schlieren photo of swept ramp

312　后掠角的混合增强作用

从图 5、图 6油流图谱实验照片可以看到 ,后

掠设计能有效的促进流向涡对的抬升.图 5 表明

在后掠斜坡终端 ,流向涡迅速卷起并抬升 ,在距端

面 26 mm处完全抬离 ,此后流向涡卷吸作用使得

壁面边界层油流谱成为一条直线.从斜坡上壁面

图 4　无后掠斜坡纹影实验照片

Fig. 4　Schlieren photo of unswept ramp

的油流谱可以看到 ,高速来流从上壁面注入到后

掠形成的锥形区域时 ,边界层摩擦力线成扇形扩

张结构 ,这表明气流在此开始膨胀.膨胀使局部气

流加速 ,与主流的剪切作用使得此锥形区域形成

回流.同时膨胀完全的气体沿后掠结构侧壁流动 ,

在斜坡终端相遇并积压 ,促进了流向涡的抬升过

程.图 6则表明无后掠的斜坡其流向涡的抬升始
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终不完全 ,没有完全抬起的流向涡限制了燃料喷

流柱与空气来流的接触面积 ,使混合受限.油流谱

实验结果与图 7、图 8的仿真结果基本一致.

对超声速燃烧流场进行数值仿真 ,其中组分

H2 O的质量分数结果如图 7、图 8 ,从沿流向 ( Z

方向) H2 O的质量分数可以看到 ,由于沿后掠斜

坡两侧壁流动的空气来流对斜坡终端的燃料喷流

有挤压作用 ,在一定程度上抑制了欠膨胀燃料射

流的扩散.因此在距燃料喷嘴 z = 010025 m的范

围内燃料的掺混程度没有无后掠斜坡强 ,但由于

这种挤压作用促进了流向涡的形成和抬升 ,在很

短的距离内这种抑制扩散的作用就被流向涡的发

展克服 ,在 z = 010075 m以后 ,后掠斜坡喷流柱的

扩散开始较无后掠斜坡强.这是由于气流沿后掠

结构侧壁面的冲击和挤压作用加速了斜坡后流向

涡的卷起 :如图在 z = 0104 m处 ,后掠斜坡已卷起

一对较强的流向涡 ,喷流柱也抬升到一定高度 ;而

无后掠斜坡的流向涡还处在发展阶段 ,其喷流柱

的抬升不明显.由于后掠斜坡两流向涡的强卷吸

作用 ,喷流柱截面逐渐被卷成“桃”型 ,这种截面表

明燃料喷流与空气来流有更大的接触面积 ,更有

利于混合与高效燃烧 ;而无后掠斜坡喷流柱仍保

持通常的“水滴”型 ,可见其流向涡作用较弱.沿着

流动方向 ( z逐渐增大) , H2 O 的高浓度分布区由

喷流柱边缘逐渐发展到喷流柱中心 ,表明由斜坡

产生的流向涡有效的促进了燃料的混合 ,使燃料

喷流能够充分反应.从喷嘴所在的截面看两斜坡

喷流柱的发展 ,可以更清楚的看到后掠结构促进

了燃料喷流柱的抬升 ,增加了燃料的穿透深度 ,增

进了混合 ,提高了燃烧效率.

313　斜坡的火焰稳定能力

采用高速摄影仪拍摄了两种斜坡点火过程及

稳定燃烧的照片 ,如图 9、图 10.可以看到两种斜
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坡的着火方式基本相同 ,都是在斜坡安装台阶处

着火 ,着火后压力迅速升高火焰前传到斜坡喷嘴

处 ,并在此持续燃烧.从稳定的火焰形状可以看

到 ,有后掠的斜坡侧壁与燃烧室侧壁形成了一个

小的逐渐膨胀锥形区域 ,主流从斜坡上表面冲入

该锥形区域形成一低速回流区.又由于斜坡喷注

燃料压力高于燃烧室压力 ,欠膨胀气体燃料迅速

膨胀 ,其引射作用使喷注处也形成回流区 ,两回流

区相互作用 ,夹带燃料向锥形区域上游逆传 ,因此

在该区域有明亮的火焰 ,是燃料在该低速回流区

稳定燃烧的结果.无后掠的斜坡不存在该锥形低

速回流区 ,因此火焰只能维持在喷流下游 ,燃烧区

域短、范围小.

由于后掠斜坡的锥形回流区有一定的火焰稳

定能力 ,该斜坡的贫油极限为当量比 011明显低

于无后掠斜坡当量比为 013 的贫油极限.由后掠

角引起的好的混合效果 ,带来了燃烧室稳定的燃

烧状态.

4　结　论

应用了流向涡掺混技术的斜坡喷注器 ,在超

声速燃烧流场中能有效的促进燃料与空气来流的

混合.特别是采用了后掠设计的斜坡其混合和燃

烧性能较无后掠斜坡有显著提高.这主要是后掠

结构的锥形区域内形成了小的回流区 ;同时主流

沿后掠结构侧壁面对喷流柱的冲击和挤压作用 ,

促进了流向涡的形成和喷流柱的抬升.后掠斜坡

较低的贫油极限为发动机的工况调节提供了更大

的范围.
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