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脉冲喷注对超燃冲压发动机
煤油燃料混合及燃烧性能的影响

刘国雄1，李朗1，贾彬2, *

1. 西南科技大学 土木工程与建筑学院, 绵阳　621010

2. 中国空气动力研究与发展中心 空天飞行空气动力科学与技术全国重点实验室，绵阳　621000

摘要：为研究脉冲喷注对超燃冲压发动机气态煤油混合及燃烧性能的影响，采用二维雷诺平均方程及两方程剪切应力输

运模型进行数值模拟，探究了双凹腔超燃冲压发动机模型在入口马赫数 2.5、总压 1.75 MPa、总温 1 350 K 条件下的流场结

构。对比分析了定常喷注和脉冲喷注下煤油与空气的混合和燃烧性能。研究结果表明：数值模拟纹影图与试验结果吻合较

好，出现对应纹影仅先于试验 0.2 ms，占一个流场振荡周期（6.9 ms）的 2.89%。研究发现：在脉冲喷注工况下，回流区在流场

振荡周期内能持续更长时间，延长了燃料在凹腔内的滞留时间；未发现脉冲喷注对总压损失有显著贡献，但脉冲喷注工况下

温度与压力分布均匀，不会出现热力学喉道。
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Numerical simulation of mixing and combustion performance
of pulsed injection in a kerosene-fueled scramjet

LIU Guoxiong1，LI Lang1，JIA Bin2, *

1. School of Civil Engineering and Architecture,

Southwest University of Science and Technology, Mianyang　621010, China

2. State Key Laboratory of Aerodynamics,

China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang, 621000, China

Abstract: To  investigate  the  impact  of  gaseous  kerosene  on  the  mixing  and  combustion

performance of a scramjet combustor with pulsed injection, the two-dimensional RANS equations

are  solved  using  the  two-equation  k–ω  SST  turbulence model. The  flow  field  structure  of  the

scramjet model with the cavity and backward step as the flame stabilizer under the condition of

Mach 2.5 inflow, total pressure of 1.75 MPa, and total temperature of 1 350 K is investigated. The

mixing  and  combustion  performance  of  kerosene  and  air  under  steady  injection  and  pulsed

injection are compared and analyzed. The results show that the simulated schlieren pattern is in

good  agreement with  the  test,  only  0.2 ms  earlier  than  the  test,  accounting  for  2.89%  of  an

oscillation period  (6.9 ms). Pulsed  injection  results  in a prolonged existence of  the  recirculation

zone within  the  combustion  chamber  cavity,  enhancing  fuel  retention  in  this  region.  It  is  not

found that the pulsed injection has a significant contribution to the total pressure loss, while the

temperature  and  pressure  distribution  of  the  pulsed  injection  is  uniform without  the  thermo-

dynamic throat.
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0    引　言

在高马赫数下，传统发动机性能较差，而超燃冲

压发动机则表现出不错的性能。为确保飞行器在更

大的飞行包线内正常飞行，超燃冲压发动机仍有许

多问题（如增强燃料混合、降低燃烧室内压力损失

等）亟待解决[1]。

超燃冲压发动机在超声速气流中表现出不错的

性能，但随着马赫数进一步提高，燃料点火和持续燃

烧就会变得更加困难，燃烧效率严重降低 [2]。为提高

燃烧效率，可以采用激波发生器 [3–6]、新型台阶 [7] 等延

长燃料在燃烧室内的滞留时间。激波能够促进燃料

与空气混合，但侵入式激波发生器会导致滞止压力

损失增大，严重影响发动机性能。

有研究者朝着非侵入式增强混合的方向开展研

究。Tretyakov[8] 提出脉冲喷注模式有助于改善燃料

与空气的混合，缩短燃烧区长度。为深入研究脉冲

混合机理，Shi 等 [9] 采用大涡模拟对脉冲射流进行了

研究，发现射流与横流交界面处形成的大尺度射流

剪切涡能够促进流体卷吸作用及射流与来流的混

合。Chen 等 [10] 对 HyShotⅡ超燃冲压发动机进行了

2D 和 3D 数值模拟，研究表明脉冲喷注未能增大燃

料穿透深度，但提高了湍动能、提升了混合效率。

Du 等 [11-12] 发现仅当横向射流与来流静压比足够高

时，脉冲喷注才在降低总压损失和增大燃料穿透深

度方面具有一定优势。Miller 等 [13] 则发现脉冲喷注

是通过增大射流动量比和阻止发卡涡之间的相互作

用来实现更深的燃料穿透。Dai 等 [14] 对乙烯脉冲喷

注进行了研究，发现最佳混合系数和燃料穿透深度

对应不同的脉冲频率。Zhao 等 [15] 发现超声速横流中

的反射激波与热释放速率的耦合作用较强。脉冲喷

注还可以提高非预混主导热释放速率，但不能提高

预混主导放热率。最佳脉冲射流频率与弓形激波前

后摆动频率、射流剪切层具有强耦合作用。Williams

等 [16] 通过大涡模拟发现，在动量通量比相当的情况

下，气态氢射流的正弦脉动改善了稳定射流的穿透

和混合。He 等 [17] 开展的 33 ～ 62 Hz 氢气脉冲喷注

实验研究表明，脉冲氢气点火延迟时间远少于定常

喷注点火延迟时间。无论是脉冲喷注还是定常喷

注，氢气火焰的发展都可归因于扩散火焰的传播。

综上所述，目前研究主要针对使用氢燃料或乙

烯燃料的超燃冲压发动机，对煤油燃料脉冲喷注点

火及燃烧性能研究较少。本文基于煤油燃料超燃冲

压发动机脉冲喷注试验研究 [18]，探究气态煤油在脉

冲喷注下的混合及燃烧性能。 

1    数值模拟方法及验证
 

1.1   几何模型
本文的超燃冲压发动机模型由隔离段和燃烧室

组成。模型前段为长 340 mm 的隔离段，后段为长

898 mm 的燃烧室。燃烧室由凹腔和凹腔扩张段组

成。凹腔长 278  mm、深 28  mm、尾部后斜坡角

43.6°。凹腔扩张段分为 2 段：第一段长 230 mm、扩

张角 1°；第二段长 390 mm、扩张角 3°。隔离段进口

为矩形，宽 150 mm、高 30 mm。先锋氢喷注口为

15 个直径 1.0  mm 的圆孔 ，位于凹腔上游 69  mm

处。煤油喷注口为 10 个直径 0.3 mm 的圆孔，位于

隔离段和燃烧室之间台阶的中点（BC段中点）。采

用二维简化模型以节约计算资源，先锋氢和煤油喷

注孔分别简化为高 1.0 和 0.3 mm、宽 1 000 mm 的矩

形，如图 1 所示。
  

AB: 340 mm, 0°

HI: 340 mm, 0° IJ: 8 mm, 90° JK: 898 mm, 0°

Combustor

BC: 28 mm, 90° CD: 257 mm, 0°
DE: 29 mm, 43.6° EF: 230 mm, 1° FG: 390.5 mm, 3°

Kerosene injected
Hydrogen injected

A
C

B

JI

D

E

F
G

K898 mm340 mm
Isolator

Inflow

H

 
图 1    超燃冲压发动机二维模型

Fig. 1    Two-dimensional model of scramjet engine
  

1.2   计算网格
在超燃冲压发动机中，紧贴壁面的边界层对流

场结构影响显著。因此，在保证网格质量的前提下，

设置边界层第一层网格高度为 1 × 10−3 mm。对喷孔

附近网格加密，设置网格宽度为 1 × 10−2 mm；其余

网格按照增长率 1.3 扩大至 1 mm，如图 2 所示。 

1.3   数值求解
为保证计算精度且节约计算资源，采用二阶迎

风格式对各参数进行离散，仅对质量方程和动量方

程耦合求解 [19]。湍流模型采用 Menter[20] 的两方程剪

力应力运输模型，该模型在存在激波干扰的高速可

压缩流动研究中得到了广泛应用 [21–26]。为保证计算

收敛性，调节库朗数为 1。设置湍流强度为 3.013％、
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水力直径为 50 mm。采用第 10 个周期后的计算结果

进行分析。在本文研究中，残差小于 10−3 即可认为

计算收敛 [21]。假定空气、氢气、气态煤油为可压缩理

想气体，其黏性通量使用 Sutherland 定律计算 [27]。

壁面设置为绝热无滑移，边界条件如表 1 所示（pt 为

总压，p0 为静压，T为总温），其中脉冲频率取 200 Hz，

煤油质量流量 Q以正弦函数形式变化，如图 3 所示，

t为时间，定义燃料注入时 t = 0。为保证喷注口马

赫数为 1，设置静压随煤油质量流量同样以正弦函数

形式变化。化学反应为一步总包反应：

C12H23 + 17.75O2 = 12CO2 + 11.5H2O （1）
 

1.4   数值方法可靠性验证
为验证数值模拟的可靠性，图 4 给出了相同工

况（见表 1）下的冷流数值模拟纹影图和试验纹影图

对比，t1 和 t2 分别为试验和数值模拟的先锋氢喷出

时刻。本次数值模拟误差主要来源于两方面：数值模

拟未考虑三维流动效应；数值模拟模型平面是光滑

的，而试验模块安装存在间隙，产生的杂波会影响波

 

表 1    边界条件

Table 1    Boundary condition

pt/kPa p0/Pa T/K

Inlet 1 750 102 423 1 350

Jet 1 500 79 239 300

 

 
图 2    燃烧室网格

Fig. 2    Combustion chamber grid
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图 3    入口质量流量示意图

Fig. 3    Inlet mass flow diagram

 

（e）t1 + 6.9 ms （f）t2 + 6.7 ms

（g）t1 + 7.9 ms （h）t2 + 7.7 ms

SimulationExperiment

（a）t1 + 2.4 ms （b）t2 + 2.2 ms

（c）t1 + 5.4 ms （d）t2 + 5.2 ms

 
图 4    试验与数值模拟冷流流场对比

Fig. 4    Comparison of experimental and simulated cold flow fields upstream
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系结构演化。数值模拟结果中出现与试验对应的纹

影先于试验结果 0.2 ms，仅占 1 个振荡周期（6.9 ms）

的 2.89%，且波系演化各阶段所需时间相同。

为进一步验证本次数值模拟的准确性，采用相

同模型对液态煤油脉冲喷注进行数值模拟。如图 5

所示，x表示到 A点（图 1）的水平距离。对比上壁面

压力，发现试验结果与数值模拟结果基本吻合，可以

认为本文数值模拟结果是可靠的。对波系演化的分

析可参考文献 [18]。

  
250

200

Exp.
CFD

150p
0/
k
P
a

100

0 0.2 0.4 0.6

x/m

0.8 1.0 1.2

 
图 5    试验及数值模拟上壁面压力图

Fig. 5    Experimental and numerical simulation of upper wall pressure
  

2    结果和讨论
 

2.1   冷态流场结构
为更好地阐述燃烧室流场变化，对燃烧室上游

流场进行分析，如图 6 所示，y表示到 H点（图 1）的

垂直距离。气流高速经过突扩区域，产生分离剪切

层；剪切层作为凹腔回流区边界，隔离回流区和主流

区，保证凹腔区流场的低速，使煤油在燃烧室内滞留

更长时间；剪切层诱导气流外折，在突扩点产生数道

马赫波，形成膨胀波；气流沿剪切层向壁面流动，一

部分流动至滞止点时重新回到壁面发展为边界层，

一部分内折产生再附激波。在再附激波处，下壁面

0.40 ～ 0.42 m 附近出现类似斜激波的压力等值线

（图 6 以压力等值线表示膨胀波和再附激波，不同于

后文各图的压力等值线）。

超燃冲压发动机凹槽冷流流场存在强烈的振荡

现象，这是由于剪切层会因回流区和主流区之间的

压力差变化产生抬升或下降现象，进而影响再附激

波的位置和强度，导致流场产生振荡。

图 7 和 8 为 1 个振荡周期（6.9 ms）内的煤油摩

尔分数分布及流场变化图，t3 和 t4 分别为定常喷注

和脉冲喷注煤油时刻。由于喷注煤油的初始流场一

致，下文采用相对时间进行叙述。
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图 7    定常喷注煤油的摩尔分数分布及流线图

Fig. 7    Steady  injection  kerosene  mole  fraction  and  streamline
diagram

 

未喷出燃料前，剪切层上部为回流区，如图 6 所

示。燃料喷出后，定常射流的高动量抵消了回流的

逆压梯度，喷注孔附近的回流区变小，如图 7（a）所

示。脉冲射流的初始动量较小，因此喷注孔附近还
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图 6    燃烧室上游流线和压力等值线图

Fig. 6    Streamlines and pressure isogram of the combustion chamber
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存在较大的局部回流区，如图 8（b）所示。气流撞击

到后斜坡（图 1 中的 DE段），产生逆压生成涡流；主

流不断为涡流提供能量，使得涡流不断扩大并向上

游移动，这是因为斜激波波后产生高压，提高了凹腔

的逆压梯度，推动涡流移动。此时，脉冲射流动量仍

不足以抵消局部回流区的逆压梯度，部分燃料被卷

吸，延长了燃料滞留凹腔的时间。2.5 ms 时，定常喷

注比脉冲喷注下的涡流更小、燃料集中区域更大，说

明脉冲喷注下的混合长度更短。定常射流持续产生

压力抵消逆压，涡流迅速减小，如图 7（d）所示。脉冲

射流的压力不足以抵消逆压，且高速气流不断为涡

流提供能量，造成低压区域扩大，回流区继续变大，

如图 8（d）所示。脉冲喷注压力的不稳定性导致产生

一系列涡 [9]，喷注口上部空间被这些涡占据，下游仍

存在回流区，这将延长燃料混合和在燃烧室内的滞

留时间，有助于火焰燃烧和维持。 

2.2   燃烧流场
试验已经证实，本文使用的超燃冲压发动机构

型在马赫数为 2.5、当量比为 0.3 的情况下，以脉冲方

式喷注液态煤油会发生剧烈燃烧，即使撤出氢气，煤

油仍可持续燃烧一段时间。因此，可以预测脉冲喷

注气态煤油的燃烧情况也会比定常喷注更好。

从图 9 可以看到：与定常喷注相比，脉冲喷注的

燃烧产物更多、着火位置更靠前。定常喷注会抑制

上游火焰生成，高温区域主要位于燃烧室下游，煤油

集中于此处剧烈燃烧，导致燃烧室内形成热力学喉

道（图 10），局部压力提升，高温区域出现断层，燃烧

效率降低，出现亚燃燃烧。在脉冲喷注煤油情况下，

高于 2 800 K 的高温区域在燃烧室内连续，煤油在整

个燃烧室内持续均匀燃烧，并始终处于超燃模态。
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图 9    二氧化碳与温度云图

Fig. 9    Carbon dioxide and temperature contour
 
 

2.3   性能参数分析

采用总压恢复系数和上壁面压力对定常喷注和

脉冲喷注条件下的超燃冲压发动机燃烧性能进行分

析。总压恢复系数采用质量流量加权平均进行计

算。图 11 给出了 2 种喷注方式下沿程总压恢复系数

的变化，反映了流场内的总压损耗。超燃冲压发动
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图 8    脉冲喷注煤油的摩尔分数分布及流线图

Fig. 8    Pulsed  injection  kerosene  mole  fraction  and  streamline
diagram
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机的总压损耗主要由激波导致。研究显示：对于煤油

燃料超燃冲压发动机，总压恢复系数整体呈下降趋

势；上游总压恢复系数变化相对更快。这是由于燃

烧室上游会出现激波串，导致总压损耗较快。
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图 11    总压恢复系数

Fig. 11    Total pressure recovery coefficient
 

本文工况下，脉冲喷注对总压恢复系数未产生

较大影响，因此采用上壁面压力进一步分析燃烧性

能。如图 12 所示，在脉冲喷注工况下，上壁面压力

提前升高，在燃烧室内分布相对均匀，在扩张段下降

平滑。在定常喷注工况下，出现了 2 个压力峰：第一

个压力峰产生的原因是煤油喷注导致该处壁面压力

突然升高，脉冲喷注的压力峰同理；第二个压力峰则

是由煤油在该处剧烈燃烧所导致。 

3    结　论

基于煤油燃料超燃冲压发动机试验研究，本文

采用二维数值模拟探究了气态煤油脉冲喷注的混合

和燃烧性能，从分析结果可见：

1）由于脉冲情况下压力的不稳定性，导致周边

涡结构更为复杂，影响了剪切层内回流区的演化，使

得煤油与空气的混合和在凹腔内的滞留时间会优于

定常喷注。

2）脉冲喷注时，扩散火焰燃烧均匀，燃烧室压力

较高，但未对压力损失系数产生明显影响；定常喷注

时，燃烧室产生局部高温高压，出现热力学喉道。
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