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宽工况超燃冲压发动机的两级喷注混合增强技术

程李东 1，陶卫豪 2，张斌 1

（1. 上海交通大学 航空航天学院, 上海 200240；
2. 天津大学 机械工程学院, 天津 300054）

摘 要：

超 燃冲压发动机的核心技术难点之一是如何在尽可能短的距离上实现

燃料与来流空气的高效混合。本文在交错支板喷注装置基础上，设计了一种

新型两级喷注装置，以解决这类支板混合效率随马赫数和当量比的增加迅速

降低的问题。采用大涡模拟技术对燃烧室入口马赫数 2.5 和 3.5条件下的燃

料混合过程开展了细致的数值仿真，并详细分析了流场结构和混合增强的机

理。研究结果表明，马赫数增加之后交错支板的流向涡对不能顺利融合，从

而降低了混合效率；新型两级支板增加的侧向喷注促进了交错尾缘产生的流

向涡对的融合，其诱发的大尺度拟序结构导致流向涡更容易变形和破碎，从

而使得其混合效率比交错支板高出 15%~30%；新型两级支板的混合效率与

侧向喷注的流量占比有关，该占比在 50%附近时可使得混合效率最佳。

关键词：超燃冲压发动机；宽工况；混合增强；支板喷注器；大涡模拟
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Two-stage injection mixing enhancement technology for
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Abstract：

One of the critical challenges in high-Mach scramjet technology is achieving efficient

mixing between fuel and incoming air within the shortest possible distance. Building on

the conventional alternating-wedge strut(AWS) injection system used in scramjets, this
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study proposes a novel two-stage injection configuration to address the rapid decline in

mixing efficiency as Mach number and equivalent ratio (ER) increases. Large Eddy

Simulation (LES) is employed to perform a detailed numerical investigation of the fuel

mixing process under a combustion chamber entrance Mach number of 2.5 and 3.5. The

flow field structures and the mechanisms of mixing enhancement are thoroughly analyzed.

Results indicate that as the Mach number increases, the streamwise vortex pairs generated

by the alternating wedge fail to merge effectively, leading to a reduction in mixing

efficiency. The lateral injection introduced by the new two-stage strut promotes the

merging of streamwise vortex pairs generated by the alternating trailing edges; the induced

large-scale coherent structures also making it easier for the streamwise vortices to deform

and break apart. Comparing to the alternating-wedge strut, the mixing efficiency is

enhanced by 15% to 30%. The mixing efficiency of the novel two-stage strut is also

influenced by the flow rate fraction of the lateral injection, with the optimal mixing

efficiency occurring when this fraction is around 50%.
Key words ： Scramjet; Wide-operating-range; Mixing enhancement; Strut injector; Large eddy
simulation

1 引 言

超燃冲压发动机具有比冲高、结构简单、工作速度高等优点，是吸气式高超声速飞行器最有

潜力和最高热效率的推进系统之一[1-2]。它在空天飞机、高超声速武器和宽速域飞行器等领域有

着良好的应用前景[3]。许多研究组织和研究人员都对超燃冲压发动机进行了持续而深入的研究[4-5]。

在亚燃冲压发动机中，进入燃烧室的超声速气流在燃烧前通过强激波减速到亚声速。而超燃冲压

发动机中的气流始终保持超声速，以避免由于减速到亚声速而造成的较大流动损失[6]。超燃冲压

发动机中气流在燃烧室内的停留时间非常短，尤其是高马赫超燃冲压发动机中气流的驻留时间只

有毫秒量级，很难实现高效（快速且总压损失小）的燃料空气混合，给燃烧室内的点火和火焰稳

定带来困难[7]。因此超燃冲压发动机要想成功运行，需要解决的关键技术挑战之一就是超声速流

动条件下的有限的空间内实现燃料与空气的充分混合[8]。

在之前的研究和讨论中发现，在燃烧室内形成低速回流区是在超声速流场中稳定燃烧的有效

方法[9]。回流区中的大尺度涡结构能够有效地输送燃料从而改善混合效果，同时确保燃烧过程的

稳定性。支板喷注器是产生回流区的常用燃料喷注装置，从 20世纪 70年代美国兰利研究中心[10]

提出支板的概念开始，各国对支板喷注器展开了大量的实验和仿真研究。虽然在热防护和总压损

失方面存在一定的挑战，但与壁面横向射流、凹腔等相比，支板在穿透深度、氧气利用率、壁面

热流等方面都有较大的优势[11]。支板混合燃烧增强的原理主要是在其背风面形成低速回流区（如

DLR支板[12]），或者依靠尾缘的特殊设计产生大尺度的流向涡（如交错支板[13]）。

Sunami等[13]的研究表明，流向涡受可压缩性的影响很小，在超声速气流中很容易产生和控

制，且不会带来额外的总压损失，在混合燃烧增强方面效果很好。文中提出了两类不同结构的交
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错支板(alternating-wedge strut, AWS)，分析了交错支板产生流向涡的原理以及流向涡之间的相互

作用机理，并用燃烧态试验进一步验证了交错支板在混合燃烧增强方面的优势。随后，Sunami
等[14-16]开展试验进一步完善了交错支板燃料喷注装置的设计方法，并给出了一系列具有较大参考

价值的标准试验数据。在此基础上 Ogawa 等[17]基于 RANS方法对交错支板开展了参数化的仿真

分析，研究了斜坡角度和宽度等关键设计参数对交错支板混合和燃烧效率的影响。Furby 等[18]

应用 LES 方法开展了精细的数值仿真，验证了 LES方法用于研究交错支板的超声速燃烧流场的

可行性，同时展示了其流动、混合、自点火和火焰稳定的诸多细节。Hejima等的一系列研究[19-22]

则更多地注重理论方面的分析，建立了流向涡环量与斜坡角度和马赫数等参数的理论关系，并研

究了马赫数、斜坡角度、激波等对交错支板流场结构和混合燃烧效率的影响。

交错支板可以高效地产生流向涡，但当来流马赫数较高时，斜坡表面的逆压梯度容易导致流

动分离，从而降低流向涡的环量和强度。为此 Hejima 等[21]和 Rust等[23]设计了两种具有一定抗分

离能力的支板构型，以改善交错支板在宽工况条件下的表现。本文应用基于 OpenFOAM 开发的

高马赫反应流大涡模拟求解器，对 Sunami等[14]设计的交错支板的冷态燃料/空气混合流场开展隐

式大涡模拟，进一步阐明混合效率随着马赫数和当量比的升高而降低的原因，并在此基础上提出

一种面向宽工况超燃冲压发动机的新型两级支板(Two-stage strut, TSS)喷注器。通过数值模拟获得

TSS喷注器的冷态混合流场特征，并利用涡结构理论和质量输运特性分析两者之间的耦合作用关

系，揭示 TSS喷注器的混合增强机理。

2 几何模型与数值方法

2.1 支板装置的几何模型

Fig. 1 Schematic of combustor (mm)
燃烧室模型如图 1 所示，长度为 955 mm，入口高度和宽度分别为 50 mm 和 100 mm，由长

度为 355 mm 的等截面段和长度为 600 mm 的扩张段组成，扩张段上下壁面的扩张角均为 1.72°。
支板喷注装置安装在等截面段和扩张段之间的过渡位置。坐标 y轴正方向定义为沿进气道流向，

支板前缘位于 � 㔠 ㄸ mm 处。

Fig. 2 Schematic of Alternating-Wedge strut[14](AWS) (mm)
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Fig. 3 Schematic of Two-Stag strut(TSS) (mm)
Sunami等[14]研究的交错支板采用交替尾缘的结构设计，如图 2所示，支板长度为 98 mm，

跨度宽度为 100 mm，厚度为 10 mm。在相对斜坡的交错点上布置 6个沿流向的燃料喷孔，喷孔

直径 3.5 mm。本文提出的新型两级支板喷注装置如图 3所示，在图 2所示交错支板的侧面增加

倾斜的燃料入口，上下各 6个喷孔构成第一级燃料喷孔，各孔的展向位置与尾缘喷孔对应，喷孔

直径为 2.475 mm，燃料喷注方向与来流方向呈 45°。第二级燃料喷孔是交错支板尾缘的 6×ϕ3.5
mm 的喷孔，该设计使得两级喷孔的总面积相等。

2.2 边界条件与数值方法

本文交错支板和两级支板的计算域为图 1所示的全燃烧室，左侧为空气的固定条件（静温

830 K，静压 34.2 kPa）入口边界，右侧为无反射出口边界；燃料为氢气，燃料入口给定固定的

温度、压强和速度（见表 1，ER代表燃料与空气的当量比，下标 j 代表燃料射流）；其余边界为

无滑移绝热壁面边界。

Table 1 Parameters of fuel inlet

Parameters Symbol Value

Mach number
�ઠ�

1.0

Temperature (K)
��

233

Pressure (kPa)
��

AWS 197.2 (ER0.45) 306.6 (ER0.7)

TSS 98.6 (ER0.45) 153.3 (ER0.7)

计算所用数值求解器在 OpenFOAM平台[24]上基于 rhoCentralFoam 和 reactingFoam 开发，该

程序架构的有效性已被多篇文献验证[25,26]。应用有限体积方法求解三维 Navier-Stokes 方程和多

组分输运方程构成的控制方程组，湍流模拟采用隐式大涡模拟方法。对流项的空间离散采用新型

低耗散 TVD 格式 [27]，扩散项基于二阶中心格式离散，时间积分采用具有二阶精度的

Crank-Nicolson格式。

2.3 数值方法的验证

应用上述求解器计算了标准 DLR超燃冲压发动机的冷态实验[12]，结果如图 4所示。图 4(a)
是实验的纹影照片与数值计算结果的对比，可见数值计算准确捕获了流场中的重要流动结构，如
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激波、膨胀波和混合层等。图 4(b)为燃烧室下壁面的压强曲线，计算结果与实验测量结果吻合良

好。上述结果验证了本文所用数学模型和数值求解器在超声速冷态混合流场仿真方面的有效性。

(a) (b)
Fig. 4 Comparison of standard DLR experiment[12] and numerical calculation results.
(a) Schlieren diagram of flow field, experimental (top) vs. numerical one(bottom)

(b) Pressure of the lower wall

3 结果与讨论

3.1 交错支板的混合效率

Table 2 Simulation conditions of AWS

No. Combustion chamber entrance Mach ER

Case 1 2.5 0.45

Case 2 3.5 0.45

Case 3 3.5 0.70

分别对燃烧室入口马赫数 2.5和 3.5条件下，当量比为 0.45和 0.7的交错支板开展冷态流场

数值仿真（入口条件见表 2），其中 Case1和 Case2的流场结构如图 5所示。支板前缘激波诱导

燃烧室壁面边界层分离，形成分离激波和反射波系。Case1的马赫数较低，由 Q等值面可见，同

向涡对在下游顺利融合，形成强度更大的单涡。流向涡同时卷吸氢燃料和空气，增大两者的接触

面接，从而实现混合增强的效果。而 Case 2 马赫数提高之后，同向涡对未在下游融合，其增强

混合的效果减弱。根据文献[19]的理论分析，当马赫数提高到 3.5之后，斜坡表面出现明显的流

动分离，导致流向涡环量减小、涡强度减弱，且相邻同向涡之间的距离增大，从而无法在下游顺

利融合。
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Fig. 5 Numerical results of AWS, colored with mass fraction of H2

按如下混合效率[28]的定义式，其中��2和��2分别为氢气和氧气的质量分数：

��რՋ 㔠
����晦䁝�
��2��晦䁝�

(1)

�� 㔠
��2 � ��2 �

��2
ㄸ

��2
ㄸ

��2
ㄸ

��2
ㄸ

1���2

1�
��2
ㄸ

���2 �
��2
ㄸ

(2)

图 6 为 case1~3 的混合效率曲线，可见马赫数提高之后，交错支板的混合效率降低，在

0.3~0.35m区间内下降了约 5%。同时，当量比对混合效率的影响十分显著，在燃烧室入口马赫

数 3.5条件下，当量比由 0.45提高至 0.7，混合效率则由 75%降低至 41%。当量比对混合效率的

影响主要源于以下几个方面：(1)当量比增加意味着喷孔注入的燃料流量增加，分子充分扩散所

需距离延长；(2)燃料温度不变流量增加意味着喷注压强增加，燃料在喷孔附近的膨胀加剧，进

一步挤压了流向涡的生成空间，导致流向涡减弱；(3)高速喷注的燃料位于两个同向涡之间，对

流向涡的融合有阻碍作用，当量比越大流向涡的融合越困难。综合上述分析，交错支板的流向涡

抗分离能力较弱，混合效率对马赫数和当量比敏感，在宽工况条件下面临性能挑战。
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Fig. 6 Mixing efficiency of AWS

3.2 新型两级支板

为克服交错支板在宽速域条件下面临的问题，新型两级支板在交错支板的基础上增加一级侧

向燃料喷注，如图 3所示，侧向喷流的角度与来流呈 45°，侧向喷注的燃料占总流量的 50%。图

7展示了燃烧室入口马赫数 3.5的条件下，新型两级支板的冷态流场结构。

Fig. 7. The same as Fig. 5 but for TSS with Mach 3.5, ER 0.45
由于侧向喷流在超声速来流中诱导产生了弓形激波，降低了到达支板尾缘的气流的马赫数，

使得流向涡对在下游实现了融合。如图 8所示，交错支板的流线在下游分成了两束，而新型两级

支板的流线始终汇聚成一束，有利于燃料和空气的混合。

对比图 7和图 5中的涡结构可以发现，两级支板下游的流向涡更快呈现破碎状态。这主要是

由于超声速来流中侧向喷流诱导的大尺度涡结构与交错尾缘产生的流向涡的涡矢量方向不同，之

间的相互拉伸作用导致流向涡结构更早地扭曲、变形和破碎。如图 9所示，新型两级支板下游流

场中的大尺度涡结构明显更加丰富；图 10中也可见，新型两级支板下游没有流向涡的典型涡管

结构，只有破碎之后的大尺度涡结构。与交错支板相比，这些丰富的涡结构可进一步促进燃料和

空气的混合。
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Fig. 8 Distribution of stream lines after trailing edges of struts, colored with mass fraction of H2

Fig. 9 Vortex structure displayed by the iso-surface of � 㔠 10ㄸ, colored with density

Fig. 10 Contours of vorticity magnitude on combustion chamber A-A section
为了进一步验证上述分析，图 11展示了 A-A截面的时均 H2质量分数云图，可见交错支板的

下游中心线上存在一条 H2质量分数较高的条带状结构，而在两级支板的下游流场中不存在 H2

集中分布的区域，表明 H2和空气在两级支板的流场中混合更加充分。
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Fig. 11 Contours of mean mass fraction of H2 on combustion chamber A-A section

Fig. 12 Contours of mean mass fraction of H2 on combustion chamber sections
(At y=63/133/203/273/343/413mm)

图 12则展示了不同流向位置的横截面内 H2的时均质量分数分布图，也可见交错支板流场中

存在的 H2质量分数明显较高的条带状结构，而新型两级支板的混合更加均匀。由于 H2在横截面

内的运动主要受涡的影响，该图也可以反映涡结构的分布情况，即交错支板的流向涡未能融合，

而新型两级支板的流向涡顺利融合成了尺度更大的涡结构。

表 3给出了燃烧室入口马赫数 3.5、当量比为 0.45和 0.7时，支板和燃烧室的阻力分布（其中

合阻力为上下壁面和支板的摩擦与压差阻力之合力）。由于 TSS的侧向喷流产生了诱导激波，

支板阻力相对 AWS有所增加。但如图 7所示，侧向喷流的诱导激波在燃烧室上下壁面反射，提

高了壁面的局部压强，从而导致壁面推力增加。且壁面推力的增加抵消支板阻力的增加后仍有富

余，导致 TSS 方案的整体阻力比 AWS 更低。同时注意到，当量比由 0.45提高至 0.7 时，AWS
方案的冷态阻力小幅增加，而 TSS 则由于侧向喷流的诱导激波增强，燃烧室壁面增推更明显，

整体阻力小幅降低。

综合上述分析，与交错支板相比，新型两级支板有如下四个方面的改进：(1) 原本集中在交

错尾缘喷注的燃料被分成两级喷注；(2) 侧向喷流的弓形激波降低了尾缘气流的马赫数，有利于

下游流向涡的融合；(3) 侧向喷流诱发的大尺度拟序结构与流向涡相互作用，促进了流向涡的扭

曲、变形和破碎；(4) 侧向喷流诱导激波在燃烧室壁面的反射导致局部压升，有助于减小冷态阻
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力。上述(1)~(3)均有利于增强燃料和空气的混合，如图 13所示，在燃烧室入口马赫数 3.5，侧向

喷流占燃料总流量 50%的条件下，新型两级支板的混合效率明显高于交错支板。当量比为 0.45
时，在 y = 0.3~0.4m区间内新型两级支板的混合效率比交错支板高出约 15%，当量比为 0.7时，

高出约 30%。这也说明，新型两级支板在当量比升高时混合效率下降不明显。

Fig. 13 Mixing efficiency of different struts, entrance Mach 3.5

Table 3 Drag forces of different struts for Mach 3.5 (N)

AWS TSS 阻力差 (TSS-AWS)
压差 摩擦 压差 摩擦 压差 摩擦

ER 0.45
上下壁面 -46.22 10.71 -47.93 11.03 -1.71 0.32
支板表面 41.70 3.31 42.37 3.74 0.67 0.43
合阻力 9.50 9.21 -0.29

ER 0.7
上下壁面 -47.32 12.03 -49.55 11.63 -2.23 -0.4
支板表面 42.10 3.30 42.22 3.62 0.12 0.32
合阻力 10.11 7.92 -2.19

3.3 流量占比对新型两级支板混合效率的影响

根据 3.2 节的分析，侧向喷流对两级支板的混合增强效果有较大影响，因此有必要研究侧向

喷注的燃料流量占燃料总流量的比例（用�表示）对混合效率的影响。不同流量占比对应的混合

效率曲线如图 14 所示。
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Fig. 14 Mixing efficiency of TSS with different distribution of fuel , entrance Mach 3.5, ER 0.45
图 14 中有两个特征点：由于尾缘喷孔的位于 � 㔠 0.1 �的位置，除� 㔠 100�以外，其余各

混合效率曲线在该点附近都有突跃的下降；� 㔠 0.2 �的位置是各个曲线的交汇点。这两个特征

点将整个混合过程分为三个区间段。

第一个区间段为 � � 0.1�，这一段的燃料只来源于侧向喷流，如图 9(b)所示，喷流诱导的

反向涡对主导了混合过程，混合效率受流量占比的影响不明显。对于� 㔠 25��50�和 75�的工

况，混合效率在 � 㔠 0.1�位置突跃下降，主要是由于第二级燃料喷孔位于 y 㔠 0.1�位置，第二

级喷入的燃料在这个位置尚未与空气混合，从而拉低了该截面的整体混合效率。

第二个区间段为 0.1� � � � 0.2�，结合图 8和图 9可知，这一区间内侧向喷流诱发的大尺

度拟序结构尚未充分发展，其与流向涡的相互作用也较为微弱，混合过程主要受到交错尾缘产生

的流向涡主导。

第三个区间段为 � � 0.2�，这一区间大尺度拟序结构与经充分发展，且与流向涡产生了较

强的相互作用，其混合过程主要受两者相互作用之后产生的多尺度涡结构主导。
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Fig. 15 Vorticity magnitude(left) and H2 mass fraction(right) of TSS with different distribution of fuel
图 15展示了不同流量占比条件下，燃烧室各截面上的涡量和 H2质量分数的分布。结合图 5

和图 8(a)可知，� → 0时流向涡不能顺利融合，从而导致其卷吸燃料的能力有限，燃烧室中存在

燃料集中分布的条带状区域，不能实现燃料和空气的充分混合。而� → 100�流向涡充分融合，

强度达到最大，侧向喷流产生的拟序结构无法诱导其破碎，且涡心没有燃料注入，从而导致燃烧

室下游混合效果不佳。因此从图 14可见，侧向喷注的流量占比越大，第二个区间段的混合效率

越高；但燃烧室下游混合效率最高的是� 㔠 50�。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

(1) 高马赫条件下交错支板的流向涡对不能顺利融合，是导致混合效率降低的主要原因。
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(2) 新型两级支板增加了一级侧向喷流，降低了到达交错尾缘的气流的马赫数，促进了流向

涡对的融合；侧向喷流诱导的大尺度拟序结构与流向涡相互作用，促进了流向涡的扭曲、变形和

破碎，从而进一步促进了燃料与空气的混合；

(3) 侧向喷流的诱导激波虽然增加了支板的冷态阻力，但其在燃烧室壁面的反射提高了壁面

局部压强，增加了壁面产生的推力，从而降低了发动机整体的冷态阻力；

(4) 燃烧室入口马赫数 3.5条件下，新型两级支板的混合效率相比交错支板有明显的提高，

当量比为 0.45时提高约 15%，当量比为 0.7时提高约 30%。

(5) 新型两级支板的混合效率受侧向喷注流量占比的影响，且混合效率在流量占比为 50%
附近时达到最高。
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