
 

高马赫数燃烧强化的激波风洞试验研究
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摘要　基于中国科学院力学研究所的 JF-24激波风洞, 通过开展高马赫数超燃冲压发动机的直连试验, 研究了

高马赫数燃烧的强化方法以及燃料类型对燃烧的影响. 试验段是采用凹腔结构的圆截面燃烧室, 喷孔布置在隔

离段, 燃料分别是氢气和乙烯, 当量比均为 0.7. 燃料喷注分别采用无支板和小支板两种构型, 后者部分喷孔位

于小支板顶部. 两种构型均设置了流向近距双排喷孔, 可分别进行单环和双环喷注. 试验结果论证了飞行马赫

数 10.0条件下氢气和乙烯在超高速气流中的稳定燃烧性能. 并且, 相比于单环喷注, 双环喷注以及补充小支板

可以强化燃烧. 推测其原因是双环射流和激波/分离结构的近距离交互作用很可能改善掺混, 而补充小支板顶部

喷注还能利用更多空气组织掺混. 在同样采用双环耦合小支板顶部喷注的强化措施下, 氢气与乙烯燃烧效率接

近, 但氢推力性能更优. 这是因为较高热值氢的释热更多. 此外, 试验还证明了在当前来流条件下, 释热受控于

掺混, 且高温离解效应限制释热上限. 这是由于释热降低流速且提高静温, 使高温离解的吸热效应更加显著.

关键词　高马赫数, 超声速燃烧, 燃烧强化, 小支板, JF-24激波风洞

中图分类号: O35       文献标识码: A       doi: 10.6052/0459-1879-21-348
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Abstract     Based on the JF-24 high-enthalpy shock tunnel in Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences,
the current paper performed direct-connect combustion tests of a high-Mach-number scramjet engine to study high-
Mach-number combustion enhancement methods and fuel types’ effects. The test-section was a circular cross-section
scramjet combustor with cavity structures, and fuel injectors were arranged in the isolator. Hydrogen and ethylene fuels
were severally used in current tests at the same equivalence ratio of 0.7. Fuel injection utilized two different test-section
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Maf = 10

configurations without and with small struts, respectively. Some injection holes of the latter configuration were located
on the strut tops. For each configuration, two adjacent rings of injecting holes were arranged for single-ring and dual-
rings injections, respectively. Test results demonstrated that stabilized combustion performances of hydrogen and
ethylene fuels in hypersonic flows under a Mach number     flight condition. Meanwhile, compared to the single-
ring fuel injection method, dual-rings fuel injections and adding injections on small-strut tops were beneficial for
combustion enhancements. The reason was speculated that interactions of adjacent fuel jets and shock/separation
structures probably could improve fuel-air mixing, and additional fuel injection on small-strut tops meant more available
air for mixing. Under the same combustion enhancement methods of dual-ring injections and additional small-strut top
injections, hydrogen fuel generated better thrust performance than ethylene fuel, while their combustion efficiencies were
similar. This was possibly because that the hydrogen fuel had a higher caloricity, and thus it could generate more heat
release. Besides, test also verified that under the current high-enthalpy high-speed inflow condition, combustion heat
release was controlled by fuel-air mixing processes, and meanwhile the upper limits of heat release was limited by high-
temperature dissociation effects. This was because that heat release led to decreases of local flow speeds and increase
flow temperatures. Consequently, high-temperature dissociation endothermic reactions would be more remarkable,
resulting in decrease of heat release.

Key words    high Mach number, supersonic combustion, combustion enhancement, small strut, JF-24 shock tunnel

 

引 言

Maf

Maf ⩾ 8.0

超燃冲压发动机是先进高超声速吸气式动力,
在国防建设和商业航天方面有广阔的应用前景[1].
近年来, 在飞行马赫数   4.0 ~ 7.0 范围内, 发动机

各项关键技术逐步突破, 且飞行试验验证了正推力,
已迈入工程研制阶段[2]. 更高飞行马赫数  

条件下的发动机关键技术还在预研阶段, 国内相关

研究很少[3-6]. 高马赫数超燃冲压发动机技术可以提

升高超声速武器的突防能力, 占据临近空间中段制

空权, 也是低成本空天往返的技术基础, 具有极高的

军用和民用价值.
Maf

Main ≈ 1.0 ∼ 2.0

Maf ⩾ 8.0

Maf

Main ⩾ 3

   4.0 ~ 7.0 条件下, 由于来流总焓不高, 超声

速气流中不易发生自点火, 因此需要凹腔和支板等

稳焰装置 .  同时 ,  可以在较低燃烧室入口马赫数

 条件下组织大分离的高效燃烧, 而不

必担心离解反应降低燃烧效率. 与之相比,  
高马赫数飞行条件下, 更高焓来流让点火延迟时间

显著降低, 即燃烧过程更加由掺混控制, 对   4.0 ~
7.0条件下常用的凹腔等稳焰装置依赖性减弱. 但此

时如果仍大幅降低流速再组织燃烧, 更高温气流中

显著的离解反应会限制化学能的加入, 不利于发动

机性能. 因此, 高马赫数发动机更倾向于在较高燃烧

室入口马赫数   条件下组织无或小分离的燃

烧, 因为大分离导致过高气流静温会加剧离解反应

对释热的抑制. 但这也意味着大幅缩短的燃料驻留

时间, 很可能难以满足掺混和燃烧的时间需求. 总之,

Maf

由于离解效应限制下更加难以释热, 且极短驻留时

间与掺混−燃烧所需时间矛盾更为突出, 导致  

4.0 ~ 7.0 条件下常用的凹腔等增混和燃烧强化方法

在高马赫数飞行条件很可能难以实现高效燃烧, 所
以有必要发展高马赫数燃烧强化方法.

高马赫数飞行条件下更高速高焓来流导致较低

驻留时间和点火延迟时间. 这意味着燃烧与掺混过

程联系更加密切, 而改善掺混可以强化燃烧, 所以喷

注和稳焰设计更需结合考虑. Grossman等[7] 试验发

现相比常规圆形喷孔, 钻石形喷孔穿透更深且总压

损失更低. Drozda 等[8] 对比了支板、斜坡和壁面喷

注, 发现单一喷注方式并不能同时获得最优掺混和

总压恢复. 一些研究人员还探索了适用于高马赫数

飞行更有创新性的喷注方案. Turner和 Smart[9] 将进

气道喷注应用于高马赫数发动机, 并在较宽当量比

范围内实现高效的稳定燃烧. Capra 等[10] 进一步在

进气道中使用多孔介质喷注器, 并获得了比常规离

散喷孔更好的掺混和燃烧效率. Landsberg 等[11] 结

合了进气道喷注和常规燃烧室喷注, 可在较短燃烧

室长度限制下, 获得比单一喷注方式更好的发动机

性能. Razzaqi和 Smart[12] 在氢燃料中预混少量氧气

再喷注, 发现该补氧喷注技术可以提升高马赫数发

动机的性能. 补氧喷注也可以与进气道多孔介质喷

注相结合, 以获得更好的发动机性能[13]. Sunami等[14]

使用改进的支板喷注器, 也叫超级混合器, 得到了比

斜坡和常规壁面喷注更优的性能. 氢燃料冷却性能
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优异, 是上述高马赫数发动机研究的常用燃料. 但是

煤油等碳氢燃料则有低成本、易存储且体积能量密

度高等优势, 能否应用于高马赫数飞行条件也得到

研究人员的关注. 例如, Denman等[15] 采用传统的凹

腔火焰稳定方案, 用引导氢作为点火源, 获得了飞行

马赫数 8.0条件下乙烯与甲烷混合燃料的稳定燃烧.
综上所述, 国外对高马赫数超声速燃烧开展了较多

研究, 但国内研究还很少, 只有少数单位搭建了试验

平台并初步探索[3-6]. 支板等侵入式喷注是增强高速

来流条件下掺混的重要手段, 但常规的全尺寸支板

会造成过大的总压损失且热负荷大, 因此有必要探

索小支板用于增强燃烧的可行性. 进气道喷注是高

马赫数发动机很有前景的喷注方案, 但在进气道的

过多释热会导致发动机不起动. 而隔离段介于进气

道和燃烧室之间, 其内喷注燃料是否可行还未得到

研究. 此外, 相比于单环喷注即常规的单排喷孔, 双
排近距离布置喷孔的双环喷注方案是否具有优势也

不清楚.

Maf = 10

Main = 4.3 T ∗in =

3800 K p∗in = 12.0 MPa

在中科院力学研究所 JF-24爆轰驱动激波风洞,
开展了马赫数   、高度 H = 37 km 飞行条件

下高马赫数超燃冲压发动机的直连燃烧试验. 风洞

来流马赫数、总温和总压分别是     ,   
 和    . 试验段采用凹腔稳焰的圆

形燃烧室, 燃料喷孔位于隔离段. 于 2019 年 12 月,
分别实现了氢和乙烯燃料的稳定燃烧, 国内首次验

证了碳氢燃料在高马赫数飞行条件下的稳定燃烧性

能. 基于此, 本文进一步研究高马赫数燃烧的强化方

法和燃料类型的影响. 各工况当量比均为 ER = 0.7.
第 1节介绍试验台、燃烧室模型、测量方法及试验

方案与工况条件. 在超高速来流条件下燃料驻留时

间非常短暂, 点火延迟时间是决定燃烧效率的重要

因素之一. 此外, 由于毫秒级试验时间限制, 如何判

断试验段达到稳定燃烧状态也需考察, 以便提取时

均壁面压力数据用于性能分析. 为此, 第 2.1 节介绍

了氢气和乙烯两种燃料与空气混合物的点火延迟特

性, 以及壁面压力数据的提取方法. 在此基础上, 通
过对比研究了具体的燃烧强化方法. 第 2.2和 2.3节
分别对比单环和双环喷注, 以及无支板和小支板构

型. 2.3 节还以双环喷注耦合小支板构型为例, 研究

了燃料类型的影响. 2.4 节进一步分析, 以揭示高马

赫数燃烧机理. 

1     试验方法
 

1.1    试验台与典型时序

本文利用 JF-24 爆轰驱动脉冲式高焓激波风

洞 [ 16–17 ] 开展超声速试验 .  风洞主体结构示意如

图 1 所示, 包括激波管、拉瓦尔喷管、试验段和真

空舱. 激波管总长 23 m, 由卸爆段、驱动段和被驱动

段组成, 由膜片隔开. 各段和真空舱的内通道尺寸如

表 1所示. 风洞采用反向爆轰驱动技术[16–17], 利用激

波压缩被驱动段内空气, 使其达到模拟飞行条件所

需高压和高焓. 再经拉瓦尔喷管加速到超声速作为

试验段来流. 试验段出口接真空舱, 以实现低背压条

件. 工质供给系统采用超高压气动阀且远程控制.
图 2是试验台现场.
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driver section

laval
 nozzle
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vacuum cabindriven
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fuel supply
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图 1   JF-24爆轰驱动激波风洞示意图

Fig. 1    Schematic diagram of JF-24 detonation driven shock tunnel
 

  
表 1   激波管与真空舱的尺寸

Table 1    Sizes of the shock tube and vacuum chamber

Shock tube
Vacuum cabin

damping section driver section driven section

legth/m 2.5 13 7.5 5.5

inner diameter/m 0.26 0.13 0.13 1.4
 

图 3 是爆轰驱动激波风洞的原理图[18]. 在试验

初始阶段, 驱动段、被驱动段、喷管和试验段由膜

片隔开. 在驱动段注入化学恰当比的氢气和氧气, 与
适量氮气充分混合, 并在被驱动段注入空气. 驱动段

与被驱动段之间安装点火管. 点火管工作后, 驱动段

内预混气体被点燃起爆产生高压驱动气体并冲破膜

片. 破膜之后, 左行稀疏波进入驱动气体使其膨胀加

速, 进入被驱动段, 压缩低压的试验气体, 并形成一
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道右行激波. 驱动气体和被压缩的试验气体随激波

一起向下游运动. 当激波传播到被驱动段末端时, 遇
到固壁 (膜片) 发生反射同时破膜, 形成向上游传播

的反射激波. 试验气体经过反射激波压缩后进一步

增压增焓, 且达到滞止状态, 可以作为试验气源. 再
经过喷管膨胀加速作为试验段的来流条件.
 

1.2    燃烧室模型和测量方法

ϕin = 100 mm

图 4 是圆截面试验段燃烧室模型的二维简图.
包括 303 mm长的等直隔离段和 1129 mm长的 1°扩
张段, 进口直径    . 扩张段布置一个凹腔

火焰稳定器, 其前缘位于隔离段出口下游 50 mm处.

ϕj = 1.2 mm

凹腔环绕燃烧室周向, 长 100 mm, 深 20 mm, 后缘

46°后掠 .  图 5 是小支板喷注段的 1/4. 如图 4 和

图 5所示, 通过配件的更换, 可分别得到有和无小支

板的两种构型 , 其中小支板构型包含周向均布的

4 个小支板. 建立笛卡尔坐标系如图 4 所示, 其中

x坐标沿流向, y坐标沿径向. 两种构型沿流向都有

两处燃料喷注位置, 分别位于隔离出口上游 90 mm
和 70 mm处, 称之为喷油环 1和喷油环 2. 无支板构

型在每处喷油环有 12 个直径   喷孔, 沿燃

烧室周向均布. 小支板构型在每处喷油环有相同规

格的喷孔, 但其中 4 个喷孔分别位于各小支板顶部.
如图 5所示, 每个小支板顶部都有 2个喷孔, 分别对

应喷油环 1 和喷油环 2. 上述喷孔都垂直壁面喷注,
燃料为常温氢气或乙烯.

如图 4所示, 在模型上 36个位置 P1 ~ P36分别

布置直径 1.0 mm 深 4.0 mm 的测压孔. 其中 P1 ~
P28 在同样周向位置, 按流向位置依次编号. 为考察

对称性, P29 ~ P36布置在相应测点的径向对称位置.
各测压孔直接安装量程 1000 kPa天沐“NS-3”压力传

感器, 并用东华“DH5939E”动态信号采集系统记录,
采样频率 1.0 MHz. 测量结果显示对称位置的静压

具有相似性, 因此第 3 节分析时不再说明是哪个周

向位置的静压. 除上述压力测量, 分别在紧靠被驱动

段出口和燃料喷孔上游布置压力传感器, 以实时监

测来流和燃料喷注状态.

vin = 3000 m/s

τres τres = L/vin = 0.31 ms

τign τres

上图 4 中燃料喷孔到最下游压力测点距离约

L = 0.95 m. 以 L为最大掺混距离, 燃烧室入口流速

 为平均流速, 可以估算燃料在主流中平

均驻留时间   , 即   . 由于凹腔剪

切层或支板后缘附近的低速区域, 以及释热导致流

速降低等因素, 实际驻留时间会高于该估算值. 对比

点火延迟时间    和    可以推测氢/乙烯燃料的燃

烧特性. 

 

 
图 2   JF-24爆轰驱动激波风洞现场

Fig. 2    Scene drawings of JF-24 detonation driven shock tunnel
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图 3   激波风洞运行原理图[18]

Fig. 3    Operation schematic diagram of the shock tunnel[18]
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图 4   试验段燃烧室模型简图 (单位: mm)

Fig. 4    Schematic diagram of the test-section combustor (unit: mm)
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1.3    试验方案与工况条件

Maf = 10

Main T ∗in p∗in

Tin = 1000 K

试验段入口来流模拟马赫数    、高度

H = 37 km 飞行条件. 具体参数如表 2 所示, 来流马

赫数   、总温   和总压   分别是 4.3, 3800 K和

12.0 MPa. 根据来自 NASA数据库的物性参数[19], 可
计算得到相应静温   .
  

表 2   试验段来流条件

Table 2    Test-section inflow condition

Main  T ∗in   /K p∗in   /kPa

4.3 3800 12 000

 

pin = 37 kPa

pref

来流静压    根据图 4 中 P1 位置静压

测量值, 并以此作为下文无量纲化的参考压力    .
图 6 是 3 次试验来流总压随时间的变化, 以来流起

跳时间作为零时刻. 可以看到来流条件重复性很好.
如图 6 所示, 激波风洞单次运行时间仅约 16 ms. 此
外, 反射激波与边界层相互作用形成激波分岔与分

离流动结构, 这会导致驱动气体沿壁面附近提前进

入喷管污染试验气体, 进一步缩短有效试验时间[20].
结合 TDLAS方法测量来流组分浓度[21], 认为 0 ~ 8 ms
是有效试验时间. 这与燃料驻留时间、点火延迟时

间等燃烧流动特征时间相当, 因此需要对来流和喷

注进行准确的时序控制以满足试验需求.
分别在表 3 所示 5 个工况条件下开展试验, 总

当量比均为 0.7. 其中工况 A ~ D 采用氢燃料, 分别

对比研究了无支板和小支板构型内的单环和双环喷

注方式. 工况 A 和 B 在无支板构型开展试验, 分别

在喷油环 1 进行单环喷注, 以及喷油环 1 和喷油环

2 同时双环喷注. 工况 C 和工况 D 在小支板构型开

展试验, 亦分别采用单环和双环喷注. 工况 E采用乙

烯燃料, 采用基于小支板构型的双环喷注, 以与工况

D 对比研究燃料类型对燃烧的影响. 图 7 是各工况

喷注压力的时间曲线, 均在来流建立后 1 ~ 3 ms 开
始喷注, 5 ms后喷注压力接近稳定.
  

表 3   试验工况条件

Table 3    Test case conditions

Case Configuration Fuel Injection

A no strut H2 ring 1

B no strut H2 rings 1 and 2

C small struts H2 ring 1

D small struts H2 rings 1 and 2

E small struts C2H4 rings 1 and 2

  

−2 0 2 4 6 8 10 12 14 16
time/ms
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2

1

0

p i
nj
/M

Pa

case A-H2-no strut-ring 1
case B-H2-no strut-rings 1 and 2
case C-H2-small struts-ring 1
case D-H2-small struts-rings 1 and 2
case E-C2H4-small struts-rings 1 and 2

6.6 MPa

3.7 MPa

1.9 MPa

 
图 7   喷注压力的时间曲线

Fig. 7    Injection pressure time curves of all cases 

2     结果与分析
 

2.1    点火延迟特性及压力数据提取方法

本文各工况当量比是 0.7, 但燃料射流扩散过程

 

injection
ring No.1

injection
ring No.2

inflow

 
图 5   小支板喷注局部三维图

Fig. 5    Local three-dimensional diagram of the small-strut injectors
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图 6   来流参数的重复性

Fig. 6    Repeatability of the inflow condition
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Tin=1000 K

τign−C2H4

τign−H2

τign−C2H4

τign−H2

中局部当量比会高于 0.7. 此外, 根据试验段壁面压

力测量数据, 可知燃烧室压力在约 0.37 ~ 1.48 atm
(1 atm = 101.325 kPa) 之间. 据此, 以当量比 ER=1.0
为例, 介绍氢气与空气、乙烯与空气两种混合物在

3 个典型压力 0.5, 1.0 和 1.5 atm 条件下的点火延迟

特性. 图 8 是两种混合物的点火延迟时间随温度的

变化. 采用 Chemkin软件的封闭均质反应器模型, 根
据加州大学提出的 40 组分 235 步简化反应机理[22]

分别计算得到. 试验的来流静温是   , 在该

静温条件下, 乙烯的点火延迟时间    约 23 ~
52 ms, 而氢气的点火延迟时间    仅约 0.23 ~
0.34 ms. 随着温度上升到 1200 K,    会下降两

个数量级到约 0.32 ~ 0.36 ms, 而   下降一个数

量级到约 0.03 ~ 0.09 ms. 1300 K以上时, 两种燃料的

点火延迟时间接近, 氢气的略低. 该结果表明温度对

点火延迟特性有明显影响, 且乙烯在来流温度条件

下的点火延迟时间非常高. 此外, 高压升有利于降低

点火延迟时间.

τign τres

τign

τres

如图 8 中, 在来流静温 1000 K 条件下, 氢燃料

 约 0.23 ~ 0.34 ms. 这与   相当, 故氢燃料在燃

烧室完成掺混后, 有可能自动点火. 但乙烯燃料与之

不同, 图 8 在来流静温下   约 23 ~ 52 ms, 远高于

 . 这意味着即使充分掺混, 乙烯也难以在燃烧室

内发生自点火. 上述推测没考虑到燃烧温升对自点

火的促进作用, 实际燃烧会更好. 但总言之, 可知当

前来流条件下, 氢燃料更接近扩散燃烧, 而乙烯更接

近部分预混燃烧, 其火焰稳定更依赖凹腔/小支板.
壁面时均压力数据的提取方法, 以工况 A为例.

pref = 37 kPa

图 9是其沿程壁面压力随时间的变化云图, 图 10是
分别位于隔离段、凹腔及下游 4个典型测点的压力

随时间变化曲线. 所有壁面压力均除以 

以无量纲化. 结合图 7喷注压力曲线, 可以看到燃料

喷注之后不到 4 ms, 即建立起接近稳定的沿程压力,
凹腔附近达到最大压升约 2.5. 图 9 中 I 区显示在燃

料喷注早期, 凹腔附近压升更高. 这很可能是因为凹

腔内部回流区能够聚集燃料, 在火焰发展阶段, 上述

燃料着火并引起更高的压升. 如图 9 和图 10 所示,
这些多余燃料消耗后, 凹腔处压升会略微降低. 第
8 ms 之后, 凹腔下游压升逐渐降低, 如图 9 中 II 区
和图 10所示. 这很可能是因为来流被包含水和氮气

的驱动气污染, 且污染程度逐渐加深, 氧含量逐渐减

小, 导致下游燃烧被抑制. 在第 5.0 ~ 6.0 ms之间, 各
测点有较稳定的压力平台, 可以认为此时间段内燃

烧达到稳定. 类似地, 下文各工况稳定燃烧状态下的

沿程压力数据都取第 5.0 ~ 6.0 ms之间的时均值. 
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T τign图 8   不同温度条件   下的点火延迟时间 

τign TFig. 8    Ignition delay times     under different temperatures  
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图 9   工况 A沿程壁面压力分布随时间的变化云图

Fig. 9    Streamwise wall-pressure distribution time history
contour of Case A
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图 10   工况 A典型测点的压力变化

Fig. 10    Typical tap pressure time histories of Case A

1408 力            学            学            报 2022  年 第  54  卷



2.2    单环与双环喷注对比

基于工况 A ~ D, 分别在无支板和小支板构型

中, 对比了单环和双环两种喷注方式, 以展示双环喷

注的强化燃烧作用. 其中工况 A和工况 B是无支板

构型, 图 11 对比了它们的沿程压力分布, 表述了无

燃料喷注时的沿程压力. 可以看到, 工况 A 和工况

B 压升明显高于无燃料喷注工况, 说明存在明显的

燃烧释热. 此外, 图中相比于单环喷注, 双环喷注能

够得到略高的压升. 该结果表明在无支板构型中, 双
环喷注能够强化燃烧, 但效果不大.

图 8中, 氢燃料点火延迟时间低, 这意味着燃烧

主要取决于掺混进度. 根据图 7, 双环与单环喷注压

力分别为 3.7 MPa和 6.6 MPa, 而穿透深度与喷注压

力正相关, 所以单环喷注穿透更深. 但图 11 显示单

环喷注的沿程压升反而略低, 这表明虽然双环喷注

穿透深度较低, 掺混却略好. 根据横向射流附近的激

波/分离流动结构[23-24], 推测原因如下. 双环喷注的上

下游两处燃料喷孔距离很近, 这意味着两处射流形

成的激波/分离区可以交互作用. 上游喷注产生弓形

激波, 诱导分离形成局部低速区, 且射流与主流剪切

形成漩涡, 均有利于改善下游喷注的穿透与掺混. 而
且, 两处喷注产生的低速区可以耦合形成更大的低

速区, 两处射流共同产生更多涡结构. 这些因素均有

利于改善掺混 ,  因此双环喷注燃烧略强 ,  表现为

图 11所示略高的沿程压升.
工况 C 和工况 D 为小支板构型. 图 12 是它们

的沿程压升分布. 无燃料喷注时, 此图中的沿程压升

与图 11差不多, 这意味着小支板构型引入的气动阻

力不大. 图 12 显示在小支板构型中, 相比于单环喷

注, 双环喷注能够得到明显更高的沿程压升. 这与

图 11中的两种喷注方式差别很小不同, 表明小支板

能够提升双环喷注的强化燃烧效果.
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图 12   小支板单环工况 C和双环工况 D的时均沿程压力分布

Fig. 12    Time-averaged pressure distributions of single-ring Case C and
dual-rings Case D with strut

 

工况 D 采用图 5 所示小支板耦合双环喷注构

型, 小支板顶部与燃烧室壁面喷孔的面积比是 1:2.
无论是在小支板顶部还是燃烧室壁面, 流向均布置

了距离很近的两个喷孔. 这两处射流和附近的激波/
分离流动结构可以交互作用, 形成更多漩涡和更大

低速区, 可以促进掺混. 此外, 在穿透深度有限的超

高速气流中, 小支板顶部喷注可以作为燃烧室壁面

喷注的有效补充, 利用更靠近中心区的氧气进行掺

混. 因此, 相比于工况 C单环喷注, 工况 D在双环和

小支板顶部喷注的协同作用下, 能够获得图 12所示

更高的沿程压升. 

2.3    无支板与小支板对比及燃料类型的影响

基于工况 A ~ D, 分别在单环和双环喷注方式

下, 对比了无支板和小支板两种构型, 以展示小支板

构型的的强化燃烧作用. 并在同样小支板双环喷注

条件下, 对比了工况 D和工况 E, 以研究燃料类型的

影响. 其中工况 A和工况 C采用单环喷注, 图 13是
其沿程压力分布. 可以看到工况 A的沿程压升略高.
也就是说, 在单环喷注方式下, 相比于小支板构型,
无支板构型反而有略高的沿程压升.

工况 A 和工况 C 都采用图 5 中喷油环一进行

喷注, 不存在双环同时喷注对掺混的促进作用. 虽然

相比工况 A仅在燃烧室壁面喷注, 工况 C同时在壁

面和小支板顶部喷注, 能够利用更多的氧气组织掺
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图 11   无支板单环工况 A和双环工况 B的时均沿程压力分布

Fig. 11    Time-averaged pressure distributions of single-ring Case A and
dual-rings Case B without strut
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混. 但如图 13所示, 工况 C的沿程压升反而略低. 可
以合理推测其原因如下. 由于工况 C 的小支板顶部

喷孔与燃烧室壁面喷孔间隔布置, 前者射流尾迹区

距离后者较远, 进而二者的释热区较远. 这不利于释

热区耦合对流动的减速作用, 即工况 C流速更高, 不
利于掺混. 而工况 A各喷孔都在壁面附近, 其释热均

靠近壁面, 更容易降低壁面附近流速, 并反过来促进

掺混, 因此工况 A的沿程压升略高.
上文介绍了单环喷注方式下, 相比无支板构型

仅能在燃烧室壁面喷注, 补充小支板顶部喷注并不

能强化燃烧. 下面在双环喷注方式下, 对比无支板和

小支板构型, 即工况 B 和工况 D. 图 14 是其的沿程

压升分布. 可以看到同样双环喷注方式下, 相比于无

支板构型, 小支板构型的沿程压升要高些. 该结果表

明作为双环喷注的补充, 小支板构型在支板顶部喷

注能够进一步强化燃烧.
工况 B 和工况 D 采用双环喷注, 均存在前后双

环射流之间的交互作用, 能促进掺混. 但是工况 B全

部喷孔都在燃烧室壁面, 射流在超高速气流中的穿

透深度受限, 燃料仅能利用壁面附近的氧气进行掺

混. 而工况 D 由于喷孔分别设置在了燃烧室壁面和

小支板顶部, 可以分别利用燃烧室壁面附近和更靠

近中心区的氧气进行掺混. 因此工况 D掺混更好, 并
得到图 14所示更高的沿程压升.

下面在同样小支板构型耦合双环喷注方式对比

工况 D 和工况 E, 分别采用氢和乙烯燃料以说明燃

料类型的影响. 图 15 是它们的沿程压升和一维分

析[25] 的马赫数分布. 可以看到同样当量比条件下,

氢燃料能够得到更高的沿程压升, 其最大压升是 3.7,
而乙烯工况的最大压升是 2.8, 二者比值是 1.32. 根
据一维分析, 两个工况的燃烧效率差别不大, 均约

54%, 但氢燃烧的推力性能高于乙烯. 考虑到氢和乙

烯的热值区别, 同样当量比同样燃烧效率情况下, 氢
的释热量大约是乙烯的 1.14 倍. 故此推测在当前超

高速高焓来流条件下, 乙烯的稳定燃烧性能低于氢,
可能是由于乙烯热值较低. 此外, 在当前来流马赫数

4.3 条件下, 根据经验公式[26] 预测出现流动分离的

临界压比约 6.5, 高于工况 A ~ E 的最大压升, 即释

热导致的高压不足以产生流动分离. 而如图 15所示,
典型工况的最小马赫数在 2.5 左右. 所以, 可知工况

A ~ E均处于无分离的纯超燃模态[27]. 
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图 13   单环无支板工况 A和小支板工况 C的时均沿程压力分布

Fig. 13    Time-averaged pressure distributions of single-ring Case A
without and Case C with strut
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图 14   双环喷注无支板构型 B和小支板构型 D的时均
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Fig. 14    Time-averaged pressure distributions of dual-rings Case B
without and Case D with strut

 
5

5

6

4

4
3

3

2

2
400 600 800 1000 1200

1

200
0

0

p/
p r

ef

x/mm

M
a

case D-H2-p/pref
case D-H2-Ma
case E-C2H4-p/pref
case E-C2H4-Ma

 
p Ma图 15   氢燃料工况 D和乙烯燃料工况 E的一维压力   和马赫数 

分布

Fig. 15    1-D pressure and Mach number distributions of H2-fueled
Case D and C2H4-fueled Case E
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2.4    高马赫数燃烧机理分析

η Ftn η

Ftn Ft

Ft

Ftn

首先介绍各工况基于压力数据一维分析得到的

燃烧效率   和推力系数   , 如表 4所示. 其中   根据

焓值定义.    是把内推力   除以试验段入口动压和

截面积以无量纲化.    由壁面静压积分得到, 忽略摩

擦.    的计算式如下

Ftn =
2Ft

ρinu2
inAin

=
2Ft

kinpinMa2
inAin

(1)

ρ u A k p

Ma

η

Ftn η

式中下标“in”表示试验段入口参数,    ,    ,    ,    ,    和

 分别表示密度、速度、截面积、比热比、静压

和马赫数 .  表 4 显示氢燃料工况 A ~ D 的    介于

49.4% ~ 56.0%之间, 且   与   成正相关. 工况 A和

工况 C 对比显示单环喷注时, 补充小支板顶部喷注

反而不利于燃烧. 工况 B和工况 D利用双环喷注强

化燃烧, 并获得了较高的燃烧效率. 二者对比则表明

同样双环喷注, 再补充小支板顶部喷注能进一步提

升燃烧效率. 工况 E 采用乙烯燃料, 与工况 D 对比

表明 ,  乙烯可以获得与氢相当的燃烧效率 .  且与

图 15分析一致, 其推力性能较低主要是因为乙烯热

值低于氢 , 同样当量比乙烯的完全释热量是氢的

87%. 虽然一维分析精度低, 但各工况定量结果的对

比仍有指导价值. 为佐证表 4 中燃烧效率的合理性,
并揭示高马赫数燃烧机理, 下面将从平衡燃烧理论

和穿透深度的角度予以分析.
图 16 绘制了不同初始温度下等压燃烧达到平

衡时的燃烧效率, 即理论最大燃烧效率. 图 16 中

0.37 atm 是来流静压, 1.5 atm 接近试验段最大静压.
该图显示同样初始温度条件下, 乙烯和氢燃料的最

大燃烧效率接近, 后者略高. 压力增加有利于提高燃

烧效率. 随着初始温度的上升, 燃烧效率显著地下降,
这是由于高温导致平衡产物里有更多的离解组分.

若以来流温度 1000 K为初始温度, 理论最大燃烧效

率高约 87% ~ 98%. 应注意到平衡燃烧计算中假定

气流是静止的, 即初始温度是总温. 虽然实际来流静

温仅 1000 K, 其总温却高得多. 结合图 15 中最小马

赫数在 2.5左右, 对应的静温约 2000 K, 以此为初始

温度的理论最大燃烧效率约 51% ~ 64%. 据此, 实际

来流条件下, 燃烧效率应该介于 51% ~ 98%, 且更接

近 51%.

yp x =

1200 mm

x = 1200 mm x = 600 mm

x = 600 mm

除上述理论最大燃烧效率, 根据第 3.1 节分析,
由于高焓来流条件下燃料点火延迟时间非常低, 实
际燃烧还受掺混过程的控制. 为此, 下面通过射流迹

线和扩散半径的估算值推测掺混情况. 根据经验公

式估算了不同单环/双环喷注方式的射流中心迹线

 
[28], 如图 17 所示. 可以看到, 在燃烧室出口  

 处, 射流中心的穿透高度约 16 ~ 25 mm. 射
流的扩散半径亦可估算[29], 且沿着流向逐渐变大, 图
中单环喷氢、双环喷氢和双环喷乙烯在燃烧室出口

处的射流扩散半径分别是 9 mm, 8 mm 和 5 mm. 可
知 ,  燃烧室出口处的射流最大扩散高度是 21  ~
34 mm, 与燃烧室入口半径 50 mm 之比为 42% ~
68%. 虽然扩散到一定高度并不能完成相应比例的

掺混, 但释热导致来流动压下降会提升穿透深度, 上
述估算并未考虑. 可近似认为燃烧室出口处的掺混

效率与扩散高度比一致, 即约 42% ~ 68%. 此外,
图 17 显示与    处相比, 在    处

射流中心的穿透深度即达到约 75%, 即掺混主要发

生在   上游.
根据上述理论最大燃烧效率和掺混效率的估

算, 可知表 4 中一维分析得到的实际燃烧效率合理.

 
η Ftn表 4   各工况燃烧效率   和推力系数 

η FtnTable 4    Combustion efficiency     and thrust coefficient     of
each case

Case η   /% Ftn 

A 50.3 0.061

B 53.4 0.066

C 49.4 0.054

D 54.9 0.069

E 56.0 0.056
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Tinitial ηmax图 16   不同初始温度   下等压理论燃烧效率 
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Fig. 16    Theoretical constant-pressure combustion efficiency     vs.
initial temperature  
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x = 520 mm
x = 520 mm

且上述结果表明, 当前超高速高焓来流条件下, 燃烧

不仅受掺混过程限制, 由于流动减速和释热共同导

致气流升温, 进而离解效应显著, 也限制了最大燃烧

效率. 且离解吸热的限制占主导因素, 导致表 4中各

工况燃烧效率的差别较小. 为进一步考察离解效应

的影响, 图 18绘制了一维分析典型工况的沿程燃烧

效率. 可以看到, 燃烧释热主要集中在   上

游. 在    处, 相比于工况 A 和工况 C 的燃

烧效率仅分别为 33% 和 31%, 工况 B 和工况 D 的

燃烧效率明显更高, 分别为 42%和 58%. 在下游, 由
于图 15所示马赫数下降到 2.5左右伴随来流静温提

高, 离解吸热反应更加显著, 导致图 18 中燃烧效率

达到峰值后反而下降. 更下游燃烧效率有一定程度

回升, 是由于流道面积扩张导致流速提高同时静温

降低, 能缓解离解反应对燃烧的抑制. 根据以上结果,
并考虑到离解效应对推力性能的负面影响, 在一定

程度上可以由喷管膨胀过程中的复合放热弥补[30],
本文认为在高马赫数燃烧的试验段模型最好模拟喷

管内的复合反应, 能更准确地开展高马赫数燃烧及

性能研究. 

3     结 论

本文在中科院力学研究所 JF-24 高焓激波风洞

中, 开展了模拟马赫数 10飞行条件下的高马赫数超

声速燃烧直连试验. 模型燃烧室包括等直隔离段和

1°扩张段, 喷孔在隔离段, 分别采用氢气和乙烯燃料,
当量比为 0.7. 燃料喷注分别采用了单环和双环喷

注、无支板和小支板构型, 以研究高超声速燃烧强

化方法. 以双环喷注耦合小支板构型为例, 研究了不

同燃料类型对高超声速燃烧性能的影响. 并结合点

火延迟特性和一维分析, 从平衡燃烧理论和穿透深

度的角度, 研究和探索了高马赫数燃烧机理. 主要结

论如下:
(1) 成功开展了氢气和乙烯在高马赫数飞行条

件下的超声速燃烧, 论证了超高速气流中的稳定燃

烧性能;
(2)相比于单环喷注, 双环喷注以及补充小支板

可以强化燃烧. 推测是由于近距双排射流及附近激

波/分离可交互形成更多漩涡和低速区, 补充小支板

顶部喷注可利用更多空气, 均有利于掺混;
(3)同样当量比和强化措施下, 氢气与乙烯的燃

烧效率接近, 但氢燃烧的推力性能更优, 这是因为氢

热值较高, 故释热更多;
(4)试验证明了当前高马赫数来流条件下, 释热

不仅受到掺混过程控制, 也受制于高温离解效应, 这
是由于释热导致流速降低, 进而气流静温升高让离

解效应更加显著.
本文结果表明合理设计多孔排布的气动增混方

案, 例如双排近距离喷孔可以强化高马赫数燃烧. 而
本文设计的轴对称中心支板虽然实现了最高壁面压

升, 但还需改进其设计, 以降低总压损失和阻力. 此
外, 试验结果论证了小支板方案可以强化高马赫数

燃烧, 且不会引起过高总压损失和阻力. 总之, 由于

高马赫数飞行条件下自点火基本不存在困难, 因此

发展更高效低损失的气动/物理增混方法是高马赫

数燃烧强化的可行思路, 以支撑吸气式高超声速发

动机的发展[31].
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Fig. 17    Estimated streamwise fuel penetration depths
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图 18   一维流动分析典型的沿程燃烧效率

Fig. 18    Streamwise combustion efficiency variations by 1-D
flow estimations
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