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摘要    本文首先发展了 AUSMDV 格式结合 k-ω SST 湍流模型的数值模拟方法, 利用三维圆

孔垂直喷氢实验算例验证了数值方法的可靠性. 在确定质量加权平均总压和混合效率作为喷

射方案性能评价标准的基础上, 基于所发展的数值方法研究了不同喷射方案的混合特性. 研究

发现: 超声速横向射流的近场混合主要由对流输运控制, 而远场混合主要由质量扩散控制; 圆

孔喷射与狭缝喷射造成的总压损失相当, 但圆孔喷射的三维绕流特性可使其导致更高的混合

效率; 圆孔喷射时, 喷射角的变化主要影响射流近场的混合程度, 喷射角 120°为最优的喷射角; 

喷孔间距与喷孔直径的比值增大时, 可导致更高的混合效率, 但也可相应带来总压损失的大幅

增加; 采用缩小喷孔面积而保证燃料质量流量不变的方法设计二级喷射方案时, 其所引起的总

压损失相比于单级喷射的增幅较小, 而导致的混合效率增幅较大, 因此二级喷射的混合性能优

于单级喷射. 本文的研究成果可为超燃冲压发动机燃烧室内燃料的喷射方案设计提供依据. 
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超燃冲压发动机是高超声速飞行器可采用的动

力装置之一, 并已成为当前高超声速技术中重点发

展的推进技术. 超燃冲压发动机一般采用碳氢燃料, 

由于碳氢燃料与空气的化学反应速度快, 在点火成

功后燃烧将迅速发展到接近化学平衡的状态[1]. 因此, 

化学反应的时间尺度要远小于燃料和空气的混合扩

散时间尺度, 燃烧放热效率在很大程度上由混合速

率决定. 超燃冲压发动机内燃料的燃烧是在超声速

气流中组织进行的, 由于燃烧室的几何尺寸有限, 气

流在燃烧室内停留的时间很短, 因此提高燃料与空

气的混合速率对于提高燃烧放热效率具有重要意义.  

在超燃冲压发动机燃烧室中, 通常将燃料喷嘴

齐平安装在壁面上, 燃料采用横向喷射方式注入空

气进而发生混合. 一般情况下, 横向喷射比平行喷射

所导致的混合速率要高[2], 但横向喷射在射流上游将

诱导出分离流和激波, 造成可观的总压损失, 从而引

起发动机效率的下降. 横向喷射产生的分离区大小、

激波强度均与燃料的喷射方案有关[2]. 因此, 如何设

计燃料喷射方案以获取最大的混合速率以及最小的

总压损失是燃烧室设计中的关键课题.  

Gruber等人[3]对来流马赫数为 2的超声速流场中

三种不同型面不同形式的喷射, 即圆孔横向喷射、圆

孔倾斜喷射以及椭圆孔横向喷射(椭圆孔半短轴在展

向上)的穿透和混合特性进行了实验研究, 研究结果

显示: 倾斜喷注的穿透度小于另外两种横向喷注的

穿透度, 椭圆孔横向喷注在展向的扩展大于另外两

种喷注形式在展向上的扩展. Segal等人[4]在后向台阶

中向来流马赫数为 2 的超声速气流中横向喷射氢气, 

评估了温度、压力以及当量比的影响, 分析了混合与

燃烧的相互作用. McClinton[5]利用实验手段研究了横
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向喷射角度的影响, 研究发现随着喷射角度的降低, 

穿透高度增加, 混合效率提高. 而 Yokota[6]利用数值

模拟对二维狭缝喷射角度的研究得出了与 McClinton

不同的结论: 随着喷射角度的降低, 穿透高度也降低, 

混合效率和总压损失也同样降低. 综上所述, 目前关

于不同超声速横向喷射方案的性能研究尚不够全面, 

而且不同学者的研究结论甚至存在矛盾.  

本文的研究目的在于利用数值模拟手段, 对不

同横向喷射方案的性能进行系统的研究. 本文首先

发展了 AUSMDV 格式结合经显式可压缩修正的 k-ω 

SST湍流模型的数值模拟方法, 应用三维圆孔垂直喷

氢实验算例验证了数值方法的可靠性; 然后, 建立了

对不同喷射方案性能的评价标准; 最后, 基于所发展

的数值方法和评价标准, 进行了以下研究: 二维狭缝

喷射与三维圆孔喷射的对比研究、三维圆孔喷射角度

的影响研究、喷孔数目和孔径的影响研究以及二级喷

射的性能研究.  

1  数值方法 

在笛卡儿坐标系下 , 含组分输运的 Navier- 

Stokes (N-S)方程可写成如下守恒形式:  
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气体的状态方程有 
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其中 ρ, uj, p 与 T 分别为气体的密度、速度、压强与

静温; E 为单位体积总能量:  
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H 为单位体积总焓, τij 为分子剪应力张量; ns 为组分

总数, R 为气体普适常数, Ms, Ys, Ds 与 hs 分别为组分 s

的分子量、质量浓度、质量扩散系数以及单位质量绝

对焓值.  

对(1)式采用 Favrè 平均, 平均后出现的雷诺质量

通量和雷诺热通量采用梯度扩散假设封闭, 其中的

湍流 Prandtl 数和湍流 Schmidt 数均取常数 0.9, 而雷

诺应力张量需采用湍流模型来封闭 . 本文采用了

Menter提出的 k-ω SST模型[7]. k-ω SST模型通过一个

设计巧妙的过渡函数实现在近壁区使用 Wilcox k-ω

模型[8], 而在远离壁面的区域使用标准的 k-ε 模型[9]. 

该模型引入了部分雷诺应力的输运性质, 从而对包

含强压力梯度的流动能得到更加准确的结果[7]. 此外, 

由于本文算例中射流与主流形成的混合层具有较高

的对流马赫数, 必须加入显式的可压缩修正方可准

确估算混合层的厚度. 在此采用了 Wilcox 提出的可

压缩修正[8].  

对所导出的控制方程进行数值离散时, 其无粘

通量采用了 AUSMDV 格式 [10]. 对该格式进行

MUSCL 插值[11]可导出相应的二阶精度形式. (1)式中

的粘性通量采用中心差分格式离散, 时间离散采用

隐式LU-SGS方法[12]. 各组分的比热和焓均采用温度

的多项式来拟合,拟合参数由文献[13]中得到.  

2  程序验证 

2.1  算例验证 

选取 Rogers 的三维圆孔喷氢实验[14]算例来验证

数值方法的可靠性. 图 1 给出了此实验的几何尺寸, 

其中喷孔的直径 d=1.02 mm. 计算时, 入口与喷口均

为压力远场边界条件, 所有流动参数固定, 表 1 中给

出了空气来流和氢气射流的参数值; 出口边界条件

采用二阶外插; 壁面采用绝热壁无滑移边界条件; 对

称面采用对称边界条件. 

入口湍流参数按低湍流度方式给定: 湍流度为 

 

 

图 1  Rogers 圆孔喷氢实验几何尺寸 
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表 1  Rogers 圆孔喷氢算例来流条件[14] 

 Air stream Hydrogen stream 

Ma 4.03 1.0 

P (Pa) 8720 141689 

T (K) 70.62 376.8 

YN2
 0.7664 0 

YO2
 0.2336 0 

YH2
 0 1 

Re (m1) 6.1×10
7  

 
1%, 湍流涡粘性系数与来流分子粘性系数之比为 1. 

计算域中边界层经历了由层流向湍流转捩过程, 但

由于来流雷诺数很高, 在喷口位置附近边界层已为

充分发展的湍流边界层. 所以, 虽然本文未考虑转捩

模型, 但是对转捩过程模拟的误差不会影响对混合

特性的研究. 

由于计算区域关于 xy 平面对称, 因此计算时只

取 z 方向的一半. 计算网格大小为 210×100×50, z=0

为对称面, 网格在壁面和喷口附近加密, 图 2 为计算

网格示意图.  

2.2  计算结果 

图 3 首先给出了无氢气射流时计算得到的喷口 

 

 

图 2  Rogers 圆孔喷氢算例计算网格示意图 

 

图 3  无氢气射流喷口处边界层内总压和速度分布 

处边界层内总压分布和速度分布与实验的对比. 可

以看到, 计算结果与实验数据符合的较好, 表明数值

格式和湍流模型是可靠的.  

图 4给出了氢气喷射后对称面马赫数等值线, 图

5 和图 6 分别为喷口附近的流线和壁面极限流线. 可

以看到, 射流流体垂直离开喷口, 穿透湍流边界层, 

产生一系列的激波波系以及射流上游的回流区域 . 

射流在其上游所诱导的逆压梯度引起边界层分离 , 

在分离点附近产生一道分离激波. 在该回流区内包 

 

 

图 4  对称面上马赫数等值线 

 

图 5  喷口附近流线 

 

图 6  壁面极限流线 
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开始膨胀, 导致当地压强随其流向迅速下降, 形成正

含旋转方向相反的一对分离涡. 射流离开出口后即

激波, 并在射流羽迹形成马赫盘. 随着向下游发展, 

射流会发生转向, 并通过与来流的剪切作用形成反

向旋转的流向涡对, 此流向涡对对氢气与空气的混

合过程起主要作用[15]. 

图 7 中对称面和流向三个截面上的氢气质量分

数云图显示, 随着流动向下游发展, 氢气的最大质量 

分数下降, 三维混合层面积逐渐增加. 图 8 为对称面

氢气质量分数等值线分布与实验测量值的比较. 实

验中测量了沿流向不同位置处混合层的边缘位置 , 

以氢气体积分数为 0.005 的位置为准, 折算成质量分

数为 0.0003. 图 8 中显示, 氢气组分浓度为 0.0003 的

等值线与实验测得的分布符合的非常好.  

以上对计算结果的分析表明, 本文的数值模拟

方法对流场的流动特性和混合特性均捕捉的较准确, 

从而能够保证本文在分析不同喷射方案性能时可得

到可靠的结论.  

 

 

图 7  氢气质量分数云图 

 

图 8  对称面上氢气质量分数等值线 

3  喷射方案评价标准 

在分析不同喷射方案的性能前, 需确定评价其 

混合性能优劣的标准. 最优的喷射方案应该是其诱

导的出口总压损失小, 而所带来的燃料与氧化剂的

混合程度高, 从而令燃烧后所释放的热量大. 为此, 

本文提出评价准则应包含两个参数: 质量加权平均

总压和混合效率. 通过研究不同喷射方案对该两参

数的影响规律来确定其性能的优劣. 以下分别给出

两个参数的定义表达式.  

首先, 沿用燃烧室流场分析中常用的一维分析, 

定义质量加权平均总压为流向变量的分布函数[16]:  

 d
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混合效率用于衡量燃料与氧化剂相互掺混的程

度. 混合效率定义的形式较多, 但归纳总结目前应用

较广泛的定义形式主要有两种. 其中一种定义为能

够参与反应的燃料与全部燃料之比, 其表达式如下:  
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氢气与氧气恰好完全反应时的质量比为 1: 8, 因

此(4)式中的分子代表截面上能够燃烧的氢气质量流

量, 而分母代表截面上的总氢气质量流量. 事实上, 

若将氢气与氧气之间的化学反应视为单步不可逆反

应, (4)式中混合效率的定义可认为是对混合后燃烧

所能放出热能的一种定性度量. 放热量正是超燃问

题的主要关注点, 因此(4)式中混合效率的定义是目

前国内外在进行混合特性研究时应用最广泛的一种

定义方式[17~20].  

另外一种混合效率的定义为截面上燃料最大组

分浓度沿流向的衰减速率, 此衰减速率越高则认为

混合效率越高. 该定义在文献[21, 22]中被应用. 但

是, 该混合效率的定义形式是有缺陷的: 对于三维圆

孔射流混合时的燃料混合场(如图 7 所示), 燃料最大

组分浓度沿流向的衰减速率能够反映混合场沿流向
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的发展; 但对于二维自由混合层或狭缝垂直射流混

合, 虽然燃料与空气的混合层沿流向不断发展, 但燃

料的最大组分浓度沿流向却保持为 1, 此时该定义不

能反映真实的混合场特性.  

综上所述, 本文确定应用(4)式中的混合效率定

义形式.  

4  喷射方案混合性能研究 

在研究不同喷射方案的混合性能时, 本文采用

以下的研究思路: 首先进行狭缝喷射方案与圆孔喷

射方案的性能对比研究; 在圆孔喷射方案的基础上

研究喷射角度的影响规律, 确定最优的喷射角; 然后, 

对圆孔喷射时喷孔孔径和数目对混合性能的影响规

律进行研究, 试图确定最优的喷孔孔径和数目布置

方案; 最后, 在以上研究结果之上, 对二级喷射方案

的混合性能进行初步研究. 

4.1  二维狭缝喷射与三维圆孔喷射的对比 

4.1.1  研究方法 

在该项研究中, 以图 1 为基础分别设计了如图 9 

所示的二维狭缝喷射方案计算模型和如图 10 所示的

三维圆孔喷射方案计算模型, 其中二维狭缝的面积

与三维喷孔的总面积相等, 以保证两种方案下的氢

气喷射质量流量相等.  

三维计算时, 采用文献[23]的计算方法, 忽略侧

壁的影响, 认为喷孔沿展向的排布具有周期性, 于是

计算域沿展向可只取对称面到两喷孔中间的区域. 

计算来流条件采用超燃冲压发动机燃烧室中的

典型来流条件[16], 表 2中给出了来流参数的具体数值. 

二维计算时网格为 267×100, 三维计算时网格为

264×100×20, 网格均在喷孔和壁面附近加密 , 其中

三维网格中喷孔的网格仍采用图 2 所示的生成方法. 

4.1.2  结果与分析 

图 11 为计算得到的二维狭缝与三维圆孔两种喷

射方案的平均总压沿流向的分布对比, 两种方案的

平均总压沿流向分布几乎一致. 可以看到, 在平板前

缘下游的一段距离, 由于边界层的发展导致平均总

压缓慢降低. 之后射流引起的上游边界层分离以及

分离激波令平均总压迅速下降. 在射流下游, 由于喷 

 

图 9  二维狭缝喷射方案计算模型 

 

图 10  三维圆孔喷射方案计算模型 

 

图 11  二维狭缝与三维圆孔喷射平均总压沿流向分布 

表 2  喷射方案性能研究中的来流条件[16] 

 Air stream Hydrogen stream 

Ma 2.05 1.0 

P (Pa) 310000 1215000 

T (K) 1172 250 

YN2
 0.7664 0 

YO2
 0.2336 0 

YH2
 0 1 

Re (m1) 2.4×10
7  
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孔射流能量的注入引起了平均总压跳跃. 最终, 再附

区内的回流以及再附区下游的边界层发展引起了平

均总压的持续下降.  

图 12和图 13分别为二维狭缝喷射和三维圆孔喷

射的氢气质量分数云图. 可以看到, 两者的区别主要

集中在射流的近场. 由于圆孔喷射时的三维绕流特

性, 部分空气由对流输运至射流后的尾迹区, 从而与

氢气发生了混合, 而此混合过程在狭缝喷射时不存

在. 在射流远场, 混合主要由混合层中的质量扩散过

程控制, 而此时圆孔喷射时的氢气质量分数分布接

近于狭缝喷射, 呈二维形式.  

图 14 给出了两种喷射方案的混合效率沿流向的

分布对比, 两者的变化趋势是一致的: 在射流的近场, 

混合效率迅速地增加, 而在射流远场, 混合效率的增

速放缓, 且基本呈线性变化. 造成这一现象的原因在

于射流近场的混合主要由流体对流输运过程控制 ,  

 

 

图 12  二维狭缝喷射氢气质量分数云图 

 

图 13  三维圆孔喷射氢气质量分数云图 

 

图 14  二维狭缝与三维圆孔喷射混合效率沿流向分布 

而在远场混合由质量扩散过程控制. 因此, 横向射流

的混合场经历由对流控制混合向扩散控制混合的转

换过程. 图 14 中显示, 圆孔喷射导致的出口混合效

率明显要高于狭缝喷射. 分析其变化曲线可以发现: 

圆孔喷射由于其在近场的绕流混合过程, 导致其混

合程度在近场要高于狭缝喷射; 而在远场, 两者的混

合效率增速基本一致. 因此可得出结论, 圆孔喷射主

要是由于提高了在射流近场的混合程度而使其导致

的出口混合效率要优于狭缝喷射. 

综合图 11 和图 14 发现, 三维圆孔喷射与二维狭

缝喷射造成的总压损失相当, 但前者可导致更高的

出口混合效率, 因此三维圆孔喷射方案的混合性能

优于二维狭缝喷射方案.  

4.2  三维圆孔喷射角度的影响研究 

4.2.1  研究方法 

本节将在图 10 给出的三维圆孔喷射方案计算模

型基础上研究喷射角度的影响规律. 喷射角度定义

为来流方向与射流方向所形成的角度, 对喷射角度

分别为 30°, 60°, 90°, 120°和 150°五个算例进行了计

算. 来流和射流条件仍采用表 2 中的数值.  

需要指出的是, (4)式中分母表示沿流向的氢气

质量流量, 而在相同的喷流马赫数条件下, 不同喷射

角度下氢气的质量流量将有所不同. 以往对二维狭

缝喷射角度的研究中 [6]采用对应喷射角度下氢气质

量流量来得到混合效率, 而本文认为以 90°喷射条件

下的氢气质量流量作为标准来得到不同喷射角度下
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的混合效率则更为合理, 从而使分析结果更可靠.  

4.2.2  结果与分析 

图 15 为计算得到的 5 个喷射角下平均总压沿流

向分布的对比. 可以看到, 不同喷射角引起的上游分

离区大小、激波强度不同, 引起的总压损失也不相同, 

其中喷射角为 120°时分离区最大而 30°时最小. 另外, 

图 15 中显示, 喷射角为 30°时的出口总压最大, 120°

时出口总压最小, 150°时出口总压较 120°略微增大.  

图 16 中不同喷射角下混合效率沿流向的变化显

示, 喷射角在 30°到 120 °之间变化时出口混合效率迅

速增大, 在 120°时达到最大值, 随后递减. 喷射角为

150°时出口混合效率低于 60°时的值, 但仍比 30°时

略高. 分析图 16 中混合效率的变化曲线发现: 在射

流近场, 喷射角 30°达到的混合效率最低, 而 120°最

高, 其它三个喷射角基本相当; 在射流远场, 150°的

混合效率增速明显偏低, 其它四个喷射角的混合效

率增速基本一致.  

对比图 15 与图 16 可以看到, 喷射角为 30°时出

口总压损失虽然较小, 但出口达到的混合效率也最

低. 60°时的出口总压损失低于 90°, 而两者导致的出

口混合效率接近. 因此 60°的喷射角要优于 90°. 120°

时的出口总压与 150°时相当, 但前者导致了更高的

出口混合效率. 60°与 120°相比, 前者导致了 11%的

出口总压损失和 7.3%的出口混合效率, 而后者导致

了 14%的出口总压损失和 8.7%的出口混合效率. 综

合考虑, 本文认为三维圆孔喷射时 120°为最优的喷

射角. 

 

 

图 15  不同喷射角度下平均总压沿流向分布 

 

图 16  不同喷射角度下混合效率沿流向分布 

4.3  喷孔数目和孔径的影响研究 

4.3.1  研究方法 

本节将对喷孔数目和孔径变化时对混合性能的

影响规律进行研究. 仍以图 10 为基础, 在保证喷孔

总面积不变的前提下, 通过改变喷孔直径及数目, 设

计了如表 3 所示的 4 个算例. 来流和射流条件仍采用

表 3中的数值. 另外, 根据 4.2节中的研究结果, 计算

时喷射角定为 120°. 需要指出的是, 本项研究中所有

算例对应的氢气质量流量相同, 因此可采用其对应

的氢气质量流量来获得混合效率.  

4.3.2  结果与分析 

定义参数 r为喷孔间距与喷孔直径的比值. 图 17

给出了计算得到的不同 r值条件下平均总压沿流向的

分布. 分析发现, r 为 2.08 时总压损失最小, 而 r 为

1.60 和 2.48 时的总压损失相当, 且均略低于 r 为 2.08

时的值, 表明当喷孔直径由 1.193 mm 增加到 2.017 

mm 时总压损失变化并不大. 当 r 为 3.00 时, 总压损

失迅速增加, 表明喷孔直径增大到 2.668 mm 时会带

来很大的总压损失. 从图 18 中不同 r 值条件下混合

效率沿流向的分布可以看到, 当 r 由 1.60 增加到 3.00

过程中, 导致的出口混合效率由 9.7%增大到 13.4%. 

分析发现, 当 r 由小到大变化时, 射流的近场混合程

度不断增强, 而射流远场的混合效率增速受影响程

度较小. 因此可得出结论, r 的变化主要改变射流与

主流的对流相互作用强弱, 从而改变近场的混合程
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度, 而对远场的扩散控制混合过程影响不大.  

综合图 17 和图 18 可发现, r 值增大可带来更高

的出口混合效率, 但会相应带来更大的总压损失. 因

此, 在实际工程设计时, 要综合考虑各种因素来确定

最优的喷孔数目和孔径.  

表 3  喷孔数目和孔径影响研究中的四个算例 

Case 
number 

Injector 
diameter D 

(mm) 

Injector 
number 

Injector 
space d 
(mm) 

d/D 

1 1.193 20 1.91 1.60 

2 1.600 11 3.33 2.08 

3 2.017 7 5.00 2.48 

4 2.668 4 8.00 3.00 

 

 

图 17  不同 r 值条件下平均总压沿流向的分布 

 

图 18  不同 r 值条件下混合效率沿流向的分布 

4.4  二级喷射的性能研究 

4.4.1  研究方法 

本节将针对二级喷射方案的性能进行研究, 即

燃料通过在流向不同位置布置的两排喷孔注入, 此

类多级喷射方案已在美国空军 X-51 验证机的发动机

燃烧室内采用[24, 25]. 在 4.3 节中算例 3 的基础之上, 

将喷孔沿流向置为两排, 如图 19 所示.  

设计二级喷射方案时有两种方式: 一种方式为保持

两排喷孔直径与 4.3 节算例 3 中相同, 但射流氢气密

度降至原来一半, 以保证氢气质量流量相同, 此方案

记为 Case-A, 计算网格如图 20 所示; 另一种方式是

两排喷孔直径均为 4.3 节算例 3 中喷孔直径的1/ 2

倍, 氢气射流条件相同, 从而同样保证氢气质量流量

相同, 此方案记为Case-B, 计算网格如图 21所示. 来

流和射流条件仍采用表 3 中的数值 , 喷射角度为

120°. 

4.4.2  结果与分析 

图 22 和 23 分别给出了二级喷射 Case-A 和

Case-B 两种方案的对称面和壁面上的马赫数云图. 

可以看到, 由于前侧的射流对流动的阻碍作用, 后侧

射流的马赫盘明显位置更高, 面积更大. 另外, 由于

Case-A 中射流氢气总压低, 因此其离开喷孔后膨胀

的最大马赫数较 Case-B 偏低. 图 24 中单级喷射和二

级喷射的平均总压沿流向分布的对比显示, 二级喷

射两种方案造成的出口总压损失几乎相同, 为 16.1%, 

略高于单级喷射的 14.8%. 从图 25 中单级喷射和二

级喷射的混合效率沿流向分布的对比中可以看到 , 

二级喷射 Case-A 方案的出口混合效率为 11.8%, 而

Case-B方案的出口混合效率可达 12.6%, 均高于单级

喷射的 11.1%. 进一步分析图 25 发现, 二级喷射增强

混合的物理机理 

 

 

图 19  二级喷射方案几何尺寸 
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图 20  二级喷射 Case-A 计算网格 

 

图 21  二级喷射 Case-B 计算网格 

 

图 22  二级喷射 Case-A 马赫数云图 

 

图 23  二级喷射 Case-B 马赫数云图 

 

图 24  单级喷射和二级喷射的平均总压沿流向分布的对比 

 

图 25  单级喷射和二级喷射的混合效率沿流向分布的对比 
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仍然是提高了射流的近场对流混合程度, 而其远场

扩散控制混合效率增速与单级喷射基本一致.  

基于以上的分析可得出结论, 在相同氢气质量流

量条件下 ,  二级喷射较单级喷射可导致更高的混 

合效率, 但同时也会引起更大的总压损失. 对于二级喷

射 Case-B 喷射方案, 考虑到其引起的总压损失的增加

相对较小, 而诱导的出口混合效率的增加相对较大, 因

此采用 Casre-B 方案的二级喷射性能优于单级喷射.  

5  结论  

本文发展了AUSMDV格式结合经显式可压缩修

正的 k-ω SST 湍流模型的数值模拟方法, 并模拟了三

维圆孔垂直喷氢实验, 对数值结果的分析表明所发

展的数值方法对流场的流动特性和混合特性均捕捉

的较准确. 在确定质量加权平均总压和混合效率作

为喷射方案性能评价标准的基础上, 进行了二维狭

缝喷射与三维圆孔喷射的性能对比研究、三维圆孔喷

射角度的影响规律研究、喷孔数目和孔径的影响规律

研究以及二级喷射的性能研究. 对计算结果的分析

得到以下结论.  

1) 超声速横向射流近场的混合主要由对流输运

控制, 而远场混合则主要由质量扩散控制. 横向射流混 

合场经历由对流控制混合向扩散控制混合的转换过程. 

2) 圆孔喷射与狭缝喷射引起的总压损失相当, 

混合效率, 因此圆孔喷射方案优于狭缝喷射方案. 

3) 圆孔喷射时喷射角的变化主要影响射流近场

但由于前者的三维绕流特性可导致其诱导出更高的

混合程度. 综合考虑所研究的五个喷射角所造成的

总压损失以及诱导的混合效率, 确定 120°为最优的

喷射角. 

4) 对喷孔数目和孔径变化的影响研究发现 ,  

喷孔间距与喷孔直径的比值增大时, 可导致更高的

出口混合效率, 但也可相应带来更大的总压损失. 

5) 对二级喷射方案性能的研究发现, 当采用缩

小喷孔面积设计二级喷射时, 其所引起的总压损失

相比于相同氢气质量流量单级喷射时的较小, 而诱

导的出口混合效率增幅较大, 因此二级喷射的混合

性能优于单级喷射.  

本文的研究成果可为超燃冲压发动机燃烧室内

燃料的喷射方案设计提供依据. 
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