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燃烧室构型对超燃冲压发动机性能影响研究
俞　刚 ,张新宇

(中国科学院力学研究所高温气体动力学开放实验室 ,北京　100080)

　
摘要 :对 8种进口 M数为 2. 5的超燃冲压发动机模型燃烧室在各种驻点条件和燃料总

体当量比下进行了实验 ,燃烧室构型、燃料壁面注射、支板注射、凹腔火焰稳定结构对发动机

的性能影响进行了研究。一维简化模型进一步提出用于数据处理与分析 ,计算与实验结果基

本上一致 ,对影响燃烧效率与总压损失的各因素进行了讨论。
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The effect of combustor configuration on

performance of scramjet

YU Gang , ZHANG Xing2yu
(LHD , Institute of Mechanics , Chinese Academy of Sciences , Beijing 100080 , China)

　

Abstract : Supersonic combustion experiments of a fixed entry Mach number 2. 5

were conducted using eight model combustors , at various stagnation conditions and global

equivalence ratio. Effects of wall injection , strut injection , and cavity flameholder were

systematically investigated. A one - dimensional model was further proposed for data re2
duction and analysis. The calculated results are fairly consistent with the experimental

measurements. Performance of various model combustor as well as the factors affecting

combustion efficiency and total pressure recovery were discussed.

Key words : combustor configuration ; combustion efficiency ; total pressure loss ;

strut injection

0　引　　言

在超燃冲压发动机各部件中 ,燃烧室是提供推力的主动部件。燃烧室性能对发动机

研制的成败起先决作用。有关燃烧室超声速燃烧的研究是很多的 ,影响燃烧室性能的两

个主要因素是燃料的非完全混合、燃烧与熵增[1 ]。我们在一年前已对燃烧室作了初步的

研究并对当前国际上研究的主要结果与趋势作了分析[2 ]。比较同意在飞行 M数不超过 8



的速度段解决燃烧室燃烧效率与总压损失这两个影响发动机性能的主要因素 ,可以利用

燃料在壁面上的横向注射 ,支板注射以及合适的燃烧室几何构型给予解决的观点[3 ]。有

关壁面横向注射 ,混合与燃烧研究方面 ,许多的理论与实验研究集中于单孔横向注射 ,以

Billig为代表的 APL/ J HU对壁面横向注射作了很好的研究 ,提出了燃料射流穿透深度的

估算公式等结果[4 ,5 ]。美国在支板注射的研究方面发表不多。德国MTU和俄罗斯 Ts AGI

合作研究了氢通过支板平行注射的模型燃烧室性能[6 ] ,发现燃烧效率很强地依赖于氢当

量比 ,过度的释热将引起预燃激波串向上游传播甚至进入进气道。法国将支板注射作为

超燃冲压发动机燃料的主要注射方式 ,研究结果有简单的报导[7 ]。我们在两年前的研究

中 ,已发现了凹腔对自点火极限的重要促进作用[8 ]。差不多同时 A. Ben. Yakar系统地总

结了燃烧室壁面凹腔对燃料空气混合的促进与维持燃烧的稳定作用 ,给出了凹腔在不同

深度长度比的试验结果[9 ]。

超燃冲压发动机燃烧室基本构型由等面积隔离段和一至二个面积扩张段组成。燃料

注射的方式与位置 ,壁面凹腔火焰稳定结构的构型与位置 ,燃烧室几何构型 (等截面段长

度与膨胀段长度与角度)三者如何合理地协调配合 ,以便获得设计所要求的轴向距离释热

规律 (压力与温度分布) 。然而迄今的研究并未对这些关系有明确的答案 ,特别是燃烧室

几何构型的影响。

我们研究的目的是试图探明上述三个方面的内在关系以及对燃烧室性能的影响。主

要结果来自 8个有代表性模型燃烧室的实验。燃烧室壁面静压分布是迄今在技术上能准

确可靠得到的数据 ,所以整个研究中尽可能地加以应用。为了获得能描述燃烧室性能的

数据 ,必须对实验测量数据进行处理 ,在文献 [2 ]中经过改进的一维简单模型被用来处理

数据。该计算程序 SSC - 2得到了实验静压 ,静温与出口总压数据的验证[10 ]。

1　实验考虑

1. 1　超声速燃烧试验装置

该试验装置的详细描述可参考文献[2 ]。高温试验空气在加热器中通过氢、空气燃烧

补氧产生。加热器能提供温度 2100K,压力 4. 5MPa最大空气流量 2kg/ s的试验条件。燃

烧室为矩形截面 50mmx70mm ,共有 8种不同的构型示于图 1。为了模拟飞行 M数 7 ,燃烧

室进口 M 数 2. 5的超声速气流由二维超声速喷管产生 ,氢燃料分别采用壁面垂直注射 ,

支板垂直注射和两者的组合进入燃烧室。壁面垂直注射设计有一排 16个直径 1. 6mm间

距 4mm的小孔位于燃烧室两相对的侧壁。支板注射设计了两对厚 8mm , 45°后掠不锈钢

支板 ,安装在两相对的侧壁上 ,支板的两侧有 11个直径 1. 1mm、距离 5mm与气流垂直的

小孔 ,以求得壁面注射与支板注射的总面积相同。壁面凹腔深 10mm长 30mm后台阶有

45°斜坡。位于紧靠氢注射孔的下游。

1. 2　模型燃烧室

为了叙述方便 ,下面称不同的模型燃烧室为 No11 , No12 ,⋯No18。

No11 : 等截面段长 295mm并具 0. 5°边界层修正 ,膨胀段长 300mm呈半角 1. 5°扩张。

氢注射孔位于等截面段中部距燃烧室进口 140mm下游位置。

No12 : 等截面段长 145mm ,膨胀段长 455mm呈半角 2. 5°扩张。一对凹腔位于氢注射

37第 1期　　　　　　　俞　刚等 : 燃烧室构型对超燃冲压发动机性能影响研究



孔的下游 ,其余与 No11相同。

图 1　模型燃烧室构型示意图

(相应位置未标注之尺寸 ,与前一图相同)

Fig. 1　Sketch of eight model combustors

No13 : 两对壁面垂直氢注射孔位于距燃烧室进口 140mm和 295mm处。两对凹腔与

其相接 ,其余与 No12相同。

No14 : 与 No13相同 ,但无凹腔。
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No15 : 两对后掠支板代替了 No13中一个壁面的垂直注射。

No16 : 与 No15相同 ,但无凹腔。

No17 : 一对后掠支板代替了 No12中一个壁面的垂直注射。

No18 : 与 No16相同 ,但无壁面注射。

1. 3　压力测量

燃烧室两相对的侧壁中都布置了三排平行静压测孔以便将每个截面上测得的数据进

行平均。每排有 16个测孔。静压采用美国 Motorola MPX2000 0～0. 3MPa 压力传感器检

测。水冷总压探头放在燃烧室出口 ,信号由美国 Sensym 19CIV300 0～1. 5MPa 检测 ,全部

信号通过 96通道数据采集系统贮存在微机中 ,数据按时间与位置的分布曲线方式输出。

图 2　燃烧室流场趋向稳定压力分布
　Fig. 2　Typical distributions of the static pressure

within the combustor at different time

1. 4　实验过程、条件

进入加热器的 O2 , H2 , Air主气流在计

算机程序控制下于电火花点燃的 H2/ Air 引

导火焰产生后 1s开启。加热器中气流的总

温、总压以及燃烧室 M = 2. 5的流场在 2. 5s

趋于稳定 ,参见图 2。氢此刻以声速注入燃

烧室 ,在合适的静温、静压条件下氢产生自

燃 ,并维持稳定的燃烧。超声速燃烧流场于

3. 8s趋于稳定 ,因此典型的实验运行时间为

4s ,总温改变于 1200～2000K之间 ,总压改变

于 1～1. 4MPa之间 ,氢当量比变化从贫到富。

由于氢流量的增加是通过提高临界喷嘴流量计前室的压力而增加 ,所以氢高当量比隐含

较高的氢射流动量因素。

2　结果、讨论

2. 1　热阻塞

图 3 给出了 No11 在各种氢当量比下静压沿轴向距离分布 ,实验总温总压保持在

1900K和 1. 4MPa。作为参考 ,图 3中虚线表示氢注入前的流场静压分布。正常情况下燃

图 3　不同当量比下 No. 1燃烧室静压分布
　 　 　Fig. 3　Static pressure profiles at different

equivalence ratio

烧释热是随氢当量比增加而增加。在有热释

放的超声速气流中气流的 M 数随热释放降

低。于是可以预期当氢的流量超过某一临界

当量比时 ,气流的 M 数降至 1 ,即发生壅塞。

图 3中的静压分布表明当量比愈大 ,静压峰

值愈高。峰值位置基本位于燃料注射位置附

近。其中当量比为 0. 46 的静压分布具典型

性。由于隔离段的存在静压由未受燃烧影响

的初始值逐渐升高与燃烧室峰值压力匹配。

然而 ,氢当量比增到 0. 61 时 ,有限长度的隔

离段已无法调整过高的峰值压力 ,于是压力继续向上游传播 ,造成燃烧室进口的压力高于
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初始值 ,然而 ,是否产生了壅塞 ,还需要通过数据处理才能得知。事实上 ,根据以后的数据

处理得知已经壅塞。这种在当量比不大高的情况下产生壅塞可以归因于燃烧室的构型 ,

No11在氢注射点的下游还有 155mm的等截面段 ,使得较多的燃烧释热得不到扩散造成压

力升高并向上游传播 ,导致热壅塞。

为了进一步说明燃烧室壁面几何对释热的影响 ,图 4给出了 No11和 No12的静压分

布比较。实验总温总压为 1900K和 1. 3MPa ,在 No12中去掉燃料下游的等截面段 ,扩大了

膨胀角并布置了凹腔。如果没有凹腔 ,发现 No12自点火比 No11困难 ,氢当量比要提高到

0. 9以上才能自点火维持燃烧。这是由于 No2中较大的膨胀角引起气流静温静压降低的

图 4　不同燃烧室 No. 1 , No. 2静压静温分布比较
　　Fig. 4　The effect of combustor geometry on static

pressure and temperature

结果。

由图 4 可见 ,两种燃烧室构型的静压分

布有较大的不同 ,在 No11中静压基本上呈梯

形分布 ,初始增加迅速然后达到一个近似的

压力平台 ,接着再降低直到燃烧室出口。然

而 ,在 No12 中静压达到峰值之后迅速下落。

这一结果表明膨胀段膨胀角较大的燃烧室一

方面具有防止热壅塞的潜力 ,另一方面也带

来自点火、维持稳定燃烧的困难 ,然而这一困

难是可以利用凹腔克服的。

图 4中另一有意思的结果是静温分布。由于受当前测量技术水平限制 ,还无法给出

实测的静温分布 ,所以只能籍助于一维简化模型的计算。可以发现 ,与静压在膨胀段的显

著下降形成对比 ,静温分布非但不降 ,还有所上升 ,而且多少出乎意料的是 No12的静温分

布在 No11之上。前者表明静温分布对面积膨胀相对不敏感 ,后者是有道理的 ,简单地说

是由于No12的当量比高于No11。在后面还看到No12在当量比为 0. 7时的燃烧效率高于

No11当量比 0. 46。

2. 2　壁面凹腔

　　燃烧室壁面的凹腔在突扩台阶处形成的低速回流区 ,以及在突收台阶形成的局部高

图 5　壁面凹腔对燃烧室最低可自点火当量比影响

Fig. 5　The effect of combustor wall cavity on ignition and

flame stabilization experiment conducted by com2
bustor No. 3 and No. 4

图 6　壁面凹腔对燃烧室最低可自点火当量比影响

Fig. 6　The effect of combustor wall cavity on ignition and

flame stabilization experiment conducted by com2
bustor No. 5 amd No. 6

温驻点区对自点火极限与维持火焰稳定有重要的促进作用 ,此外 ,在突扩台阶的顶点形成
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剪切层的不稳定性 ,还对混合有促进作用。

图 5给出了在相同的燃烧室构型下 ,在有凹腔 (No13)与无凹腔 (No14)中获得的各种

当量比下的静压分布。实验的总温与总压为 1900K和 1. 3MPa。由图 5可见在无凹腔的

情况下 ,最低可自点火的氢当量为 0. 95 ,但有了凹腔之后最低可自点火当量比降到 0. 58。

图 6也给出了类似的结果 ,由于有支板底部低速回流区的作用 ,在无凹腔的 No16中最低

可自点火氢当量比降低为 0. 67 ,如在壁面凹腔的共同促进下 ,最低可自点火氢当量比可

进一步降低到 0. 35。

2. 3　支板注射

支板对混合增强有促进作用 ,然而 ,发现对燃烧室中的热阻塞也有某种程度的影响。

图 7　燃料集中注射与分两处注射燃烧室静压分布
　Fig. 7　Comparison of static pressure profiles

conducted by combustor No. 5 and No. 7

图 7给出了 No15 (两对支板)和 No17 (一对支
板)中的静压分布。实验总温和总压为 1900K

和 1. 3MPa ,氢当量比接近相等。由图 7可见

两种燃烧室构型获得的静压梯形平台的长度

不同 ,这表明 ,通过一对支板注射混合释热比

双对支板集中 ,容易导致热壅。

为了进一步探明热壅塞的趋势 ,我们对

No13 (无支板)和 No15 (有支板)进行了试验 ,

实验总压保持在 1. 3MPa ,氢当量比保持接近

相等的条件下改变总温。根据图 8 ,发现在

No13中达到自点火并能维持稳定燃烧的总温可以下降到 1150K,然而当氢当量比大于 0.

8时 ,热阻塞现象十分明显。在图 9中可以看到 ,对于 No15 ,虽然达到自点火并维持稳定

燃烧的总温可以下降到 1270K,但是对于氢当量比大于 0. 74的所有实验都无一例外地产

生了热壅塞。

图 8　总温改变对燃烧室自点火稳定燃烧影响

Fig. 8　Static pressure profiles conducted by

　reduced stagnation temperature

图 9　总温改变对燃烧室自点火稳定燃烧影响

Fig. 9　Static pressure profiles conducted by

　reduced stagnation temperature

2. 4　数据处理

参考文献[2 ]中将梯形压力分布的物理过程解释为绝热压缩 ,常压释热和膨胀释热三

过程 ,参见图 10。

图 11为根据 No13中一组实测静压分布及相应的初始条件 ,经过计算机程序 SSC - 2
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处理后得到的燃烧室内流场参数分布 ,图 11中所示流场各种参数分布的规律与关系一目

了然。其中温度分布可以认为是释热规律。

图 10　一维简化模型示意图

Fig. 10　Sketch of one2dimensional model for

experimental data reduction

( a) Designation of axial location

( b) Typical axial distribution of wall static pressure

( a)轴向位置标示　( b)壁面静压的典型轴向分布

图 11　一维简化模型计算的燃烧室有关流动

参数分布 ( Er = 0. 72 , Ps2 = 62KPa , Pt2 = 1. 08MPa

Tt2 = 1820K)

　　　Fig. 11　Comparison of experimental static

Pressure data and data calculated by

onedimensional model

2. 5　释热常数θ

在一维有热附加的流动方程中 ,忽略壁面摩擦热传导 ,则 M 数沿轴向距离变化的控

制方程可写为

d M
d x

= M
1 +
γ - 1

2
M2

1 - M2
- -

dA
Ad x

+
1 +γM2

2
d Tt

Ttd x
(1)

方程中 ,
d Tt

Ttd x
项是释热规律 ,实际上包括了燃料混合、燃烧等超声速燃烧研究的全部内

容 ,显然无法简单确定。为了估算的目的 ,文献 [1 ]建议用一个无量纲总温的有理函数来

代表释热规律。

τ( x) = 1 + (τb - 1)
θ

1 + (θ - 1) x
　θ≥1 (2)

其中τ( x) ≡τ( x) /τt2 , x ≡ ( x -

xi) / ( x4 - xi) , xi是释热开始位置。

θ称为释热常数 ,θ = 1表示τ( x)

呈线性变化。θ值愈大 ,表示释热愈

迅速。

由于通过数据处理后可以获得

温度分布 ,于是就可以通过关系 (2)

拟合 ,得到θ。表 1给出了三种典型

燃烧室的释热常数θ值。由表 1 可

见 ,No. 8 (支板注射)θ值最高 ,接近

表 1　典型释热常数θ值

燃烧室 Combustor Er Tt ( K) θ
No. 2 0151 1470 6130

0162 1540 5190
0170 1850 6105
0177 1820 6135

No. 3 0181 1636 5174
0190 1680 4155
0199 1630 4120

No. 8 0178 1716 8140
0184 1722 8110
0189 1830 8175
0191 1726 8175
1113 1900 7195
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9 ,No. 2 ,No. 3相差不多 ,在 9左右。

2. 6　燃烧效率

轴向位置的燃烧效率定义为

η =
T ( x) - T2

TAFT - T2
(3)

其中 TAFT为绝热燃烧温度 ,可以根据燃料化学反应求出。简单地看燃烧效率与出口静温

成正比。

2. 7　燃烧室总体性能比较

表 2 ,汇总了几种有代表燃烧室的总体性质 ,从燃烧效率看 ,No12在当量比 0. 7时的

燃烧效率比 No11当量比为 0. 46时高。No12与 No11燃烧效率不相上下 ,这表明 ,在正常

情况下只要氢的总体当量比固定 ,具体是有一个或一个以上的注射位置对燃烧效率影响

不大。然而对压力分布有影响。

此外 ,注意到在 No18中最小 M数很接近于 1 ,表明支板注射要小心壅塞问题 ,而且 ,

虽然支板注射可以得到高的燃烧效率 ,然而其总压损失是十分可观的 ,这一结果在我们的

实验中也许支板设计不当或太厚而不具一般性 ,然而根据本研究的结果 ,可以认为 ,壁面

垂直注射能较好地兼顾燃烧效率与总压损失两方面。
表 2　典型燃烧室性能参数比较表

燃烧室
Combustor
　

当量比
Equivalent ratio
　

总　　温
Total temperature

T0 / K

燃烧效率
Combustion
efficiency

总压恢复
Total pressure

recovery

最小 M数
Minimum

Mach number

出口 M数
Exit Mach

number

No. 1 0146 2000 0187 0144 1134 1176

0161 / / / < 110 /

No. 2 0151 1470 0185 0133 1133 1169

0162 1540 0184 0133 1125 1166

0170 1850 0192 0143 1132 1168

0177 1820 0197 0141 1116 1164

No. 3 0158 1700 0186 / 1145 1171

0168 1800 0182 0151 1134 1176

0181 1636 0181 0133 1124 1163

0190 1680 0194 0131 1118 1153

0199 1630 0195 0131 1114 1149

No. 4 0191 1810 0171 0144 1136 1175

0195 1797 0175 0143 1126 1174

1112 1800 0189 0145 1121 1161

No. 8 0178 1716 0199 0122 1109 1156

0184 1722 0199 0123 1107 1155

0189 1830 0199 0124 1108 1158

0191 1726 0198 0122 1107 1657

1110 1809 0197 0126 1109 1160

1113 1900 0199 0126 1102 1158
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3　总　　结

(1)对 8种不同构型的模型燃烧室进行系统的试验研究 ,燃烧室进口 M 数 2. 5固定。

研究了燃料注射方式 :包括壁面垂直注射 ,支板垂直注射以及两者的混合 ,燃烧室几何 :包

括隔离段长度 ,扩张段膨胀角和壁面凹腔对燃烧室性能的影响。实验总温 1150～2000K,

总压 1～1. 4MPa ,氢当量比从贫到富 ,实验数据用一维简化模型计算机程序 SSC - 2进行

了处理 ,以便对燃烧室性能及优化的运行方式进行评价。

(2)发现了燃烧室内的压力随氢当量的增加而增加最终导至热壅塞 ,增加膨胀角对热

阻塞有减缓作用 ,然而带来自点火的困难。

(3) 壁面凹腔对自点火极限与稳定燃烧有重要的促进作用 ,大膨胀角自点火的困难

可以用凹腔克服。

(4)虽然支板注射促进了混合燃烧 ,但需要小心注意壅塞的发生 ,此外 ,支板注射要造

成可观的总压损失。相对而言 ,壁面垂直注射能较好地兼顾燃烧效率与总压损失两方面。

(5)经验释热常数θ在 5～9之间。在必要时 ,我们可以有实验根据地在合理范围内选

取θ值 ,以获得释热规律 ,为发动机的总体性能估计增加了一定的可靠性。
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