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喷注位置对多组分燃料超燃冲压发动机
燃烧的影响
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摘　　　  要：    为研究含铝高能量密度碳氢燃料在超燃冲压发动机中的燃烧组织细节，使用离散相模型（DPM）

和简化反应机理对不同燃料喷注位置下燃烧流动过程进行了数值模拟。结果表明：使用七喷注器从上壁面

进行燃料喷注时，出口截面处形成了靠上壁面中心处由内向外相对低温 -升温至最高温 -降温的温度分布，上

壁面靠中心区域氧气浓度较低影响反应的进行。在研究工况下随着喷注器与燃烧室入口距离增大，燃料比

冲呈先增大后减小的变化趋势，在研究工况中实现燃料最大比冲 11 092 m/s，可以通过改变燃料从上壁面喷

入燃烧室的喷注位置和优化喷注器布局等提升燃烧室性能，优化后最大比冲提升了 12.68%。
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Abstract:   In order to investigate the details of the combustion organization of aluminum-containing
high-energy-density  hydrocarbon fuels  in  scramjet  engine,  a  discrete  phase model  (DPM) and simplified
reaction  mechanism  were  used  to  numerically  simulate  the  combustion  flow  process  at  different  fuel
injection  positions.  The  results  showed  that  when  the  seven  injectors  were  used  to  inject  fuel  from  the
upper wall, the exit section formed a temperature distribution near the center of the upper wall from inside
to outside, namely, relatively low temperature-warming-up to the highest temperature-cooling down. The
lower  oxygen  concentration  of  the  upper  wall  near  the  center  area  affected  the  progress  of  the  reaction.
Under  the  research  conditions,  as  the  distance  between  the  injector  and  the  inlet  of  the  combustion
chamber increased, the fuel specific impulse first increased and then decreased. In the research condition,
the maximum specific impulse of fuel was 11 092 m/s. The performance of the combustion chamber can be
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improved  by  changing  the  injection  position  of  the  fuel  injected  into  the  combustion  chamber  from  the
upper wall and optimizing the injector layout. After optimization, the maximum specific impulse increased
by 12.68％.

Keywords:   multi-component fuel；scramjet；injection position；combustion performance；spray
layout optimization

超燃冲压发动机因其在高马赫数工况下的高

比冲性能而引起世界各国的广泛关注，国内外通

过化学合成新燃料分子结构开发了 QC、 JP-10、
RJ-7等系列高能量密度燃料，提升了液态烃燃料

的密度和热值。为了进一步提升液体燃料的能量

密度，将金属颗粒添加到液态碳氢燃料中是一种

有效的办法，因此对添加后燃料的燃烧效率和燃

烧组织形式等需要开展相关的研究探索。

国内外学者对添加金属颗粒碳氢燃料的燃烧

及在超燃冲压发动机上的应用开展了一些研究，

1962年 Gordon和 Lee[1] 提出了在常规燃料中加

入金属粉末的想法，并开展了一些实验研究。

Young[2] 在模拟冲压发动机条件的吸气式燃烧器

中广泛研究了硼和铝纳米粒子的基本燃烧行为，

探索了高速吸气式推进系统中使用金属纳米粒子

作为燃料或燃料添加剂的可行性。Palaszewski等[3]

在脉冲爆震发动机上对添加纳米铝的 JP-8凝胶

燃料进行了一系列燃烧实验，研究了其点火性能。

Mordosky等 [4] 实验研究了添加铝粉的 RP-1凝胶

燃料在火箭发动机中的燃烧特性，加入铝纳米粒

子的质量分数范围为 0%～55%，通过计算特征速

度效率发现含质量分数 5%铝粉的燃料燃烧效率

最高，纯 RP-1燃料其次，添加其他质量分数铝粉

的 RP-1燃料燃烧效率有所下降。北京航空航天

大学的罗雨等[5] 使用加入铝质量分数 16%的 JP-
10燃料在小型燃烧器中进行燃烧实验，以研究添

加铝纳米颗粒对燃烧特性和推进性能的影响，发

现加铝燃料比纯 JP-10的燃烧效率高 3.0%～

9.0%。北京航空航天大学的邵昂等[6] 将质量分数

为 21%的纳米铝粉颗粒以及质量分数为 12%的

氢化铝复合粒子加入到 JP-10燃料中，在模型火

箭发动机上进行实验研究，发现和纯 JP-10相比

其燃烧效率与质量比冲明显降低，密度比冲相比

有 5.5%～14.6%的提高，点火延迟略降低，说明金

属颗粒的加入对推进剂点火性能有积极的影响。

南京理工大学的台经华等[7] 对发动机的流动燃烧

特性进行了数值模拟研究，发现当量比在 0.3～
0.6时，燃料混合当量比的增加会使燃烧室压力增

大，有利于提高铝粉颗粒的燃烧效率及发动机的

推力，对发动机的工作性能有促进作用，但比冲

有所下降，且其研究结果铝粉颗粒的燃烧效率普

遍不高。天津大学的鄂秀天凤等[8-13] 将纳米铝颗

粒添加到液体燃料中制备纳米流体燃料，通过火

箭发动机实验等一系列研究发现添加纳米铝颗粒

可以提高 HD-01燃烧效率，提升发动机的综合性

能。天津大学的刘毅等[14] 采用模型火箭发动机

研究了 4种高能量密度液体燃料及一种添加纳米

铝颗粒的纳米流体燃料的燃烧性能，发现在氧燃

比为 1.6～2.0的工况范围内，液体燃料的燃烧效

率和质量比冲顺序为 QC（四环庚烷）>HD-01>HD-
03≈LGHD-03，密度比冲顺序为 QC>HD-03≈LGHD-
03>HD-01，向四环庚烷中添加质量分数 15%纳米

铝颗粒后，燃烧效率和质量比冲略有下降，但密

度比冲可提高到 2 340 N·s/m3。北京航空航天大

学的靳雨树等[15] 在宽当量比范围的直联冲压发

动机实验平台上对 JP-10+质量分数 16%Al纳米

悬浮燃料和 JP-10纯燃料的性能特性进行了实验，

发现纳米悬浮燃料的燃烧效率明显高于纯燃料，

且纳米铝颗粒的加入也增强了密度比冲。在当量

比为 0.56、0.73和 0.91时，浆液燃料的密度比冲

分别提高 34.37%、11.33%和 8.96%。关于燃料喷

注位置的研究，国防科技大学的吴先宇等[16] 通过

改变超燃冲压发动机燃料喷注位置等进行燃烧室

构型的实验优化，发现适当集中靠前喷油有利于

获得更高的燃烧室性能。西南交通大学的邓维

鑫[17] 进行了多种注油方式的燃烧性能实验，发现

在仅有上壁面注油时取得了实验中最高的燃料比

冲，将上下壁面同时注油时得到了最高推力，并

研究了上下壁面同时注油时改变注油位置对隔离

段未扰动区域的影响。国防科技大学的李凡等[18]

通过改变凹腔上游壁面双路燃料喷注的位置，设

计了两种凹腔组合式的喷注方案开展火焰稳定过

程的研究，认为增加双路燃料喷注之间距离的喷

注方案的稳焰效果更好，燃烧反应区更靠近凹腔

前缘，燃烧释热也更强。

含铝的高能量密度碳氢燃料在超燃冲压发动
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机中的应用是一个重要的研究方向，目前相关的

文献较少，本研究使用商业软件 Fluent进行计算，

对于含铝的 JP-10（C10H16 占 99%左右）在超燃冲

压发动机中的燃烧情况开展了数值模拟，其中多

组分燃料中铝粉质量分数为 15%，分析了燃烧室

的流场情况，重点研究了燃料喷注位置对燃烧效

率的影响，并对燃料组织技术开展探索，可以为

相关发动机的设计工作提供一定的参考。 

1    数值方法
 

1.1   控制方程

对于考虑了化学反应的多组分超声速流场，

其质量守恒方程为：

∂（ρYi）

∂t
+∇ ·（ρvYi）= ∇ · [Di∇（ρYi）]+Ri （1）

ρ

v
其中 为混合气体的密度，Yi 为组分 i的质量分数，

为速度矢量，Di 为组分 i的扩散系数。Ri 为由化

学反应引起的组分 i气体的净生成率。

流场动量守恒方程为：

∂（ρv）
∂t
+∇·（ρvv）=−∇p+∇·（τ）−∇·（ρui

′u j
′）+Fp

（2）

Fp

τ

其中 p是流体微元体上的静压力； 为与离散颗

粒相相互作用引起的体积力； 是作用在微元体

表面上的黏性应力张量。 

1.2   湍流模型

本文采用切应力输运 SST k-ω模型。SST k-ω
基于标准 k-ω模型和标准 k-ε模型，为了把两个

模型连接起来，标准 k-ε模型的方程在 k和 ω的

基础上做了变换，便引入了交叉扩散项 Dω。该模

型的守恒方程为：

∂

∂t
（ρk）+

∂

∂xi
（ρkui）=

∂

∂x j

(
Γk
∂k
∂x j

)
+ G̃k −Yk +S k

（3）

∂

∂t
（ρω）+

∂

∂xi
（ρωui）=

∂

∂x j

(
Γω
∂k
∂x j

)
+ G̃ω−Yω+S ω+Dω （4）

其中 k为湍动能，ω为比耗散率，Gk 代表由于平均

速度梯度引起的湍流动能 k的产生项，Gω 代表比

耗散率 ω的产生项，Γk 和 Γω 分别代表 k和 ω的

有效扩散系数，Yk 和 Yω 代表 k和 ω由于湍流产生

的耗散，Sk 和 Sω 是自定义源项，Dω 代表交叉扩

散项。 

1.3   离散相模型

由于本文研究的情况颗粒相体积分数占比较

小，故而使用离散相模型（DPM）描述颗粒相在流

场中的运动和能量交换情况。在该模型中忽略了

颗粒之间的相互碰撞作用，仅考虑颗粒与流体间

的相互作用，利用拉格朗日法计算颗粒的运动轨迹。

颗粒的作用力平衡方程在笛卡儿坐标系下的

形式（x方向）为：

dup

dt
= FD（u−up）+

gx（ρp−ρ）
ρp

+Fx （5）

其中 FD（u−up）为颗粒的单位质量曳力，其中：

FD =
18μ
ρpd2

p

· CDRe
24

（6）

其中 u是流体相速度，up 是颗粒速度，μ是流体动

力黏度，ρ是流体密度，ρp 是颗粒密度，dp 是颗粒

直径，Re是相对雷诺数，CD 是曳力系数。

颗粒在内流场中的体积分数比较小，本文中

使用拉格朗日方法对颗粒的运动过程进行跟踪计

算。在计算过程中，做如下简化假设：

1） 颗粒为球形，质量分布均匀；

2） 不考虑颗粒之间的聚合、颗粒的破裂分解

等情况；

3） 不考虑颗粒与气相的质量交换；

4） 颗粒质量分布服从 Rosin-Rammler规律；

5） 忽略重力、热泳力、布朗力、Saffman升力

的影响。 

1.4   化学动力学模型

选用有限速率模型来描述燃料燃烧的反应过

程，使用 Arrhenius定律描述详细的化学反应机理，

如式（7）表示：

kf = ArT n exp（−Er/RT） （7）

式中 kf 为反应速率常数，Ar 是指前因子或频率因

子，n是温度指数，Er 是活化能，其物理意义是发

生反应的能量障碍，R是通用气体常量。

假设铝颗粒进入燃烧室受热后完全蒸发为气

相铝蒸气，并与氧气发生一步总包反应[19-20]，化学

反应方程式如下：

Al（s）+Q→ Al（g） （8）

2Al（g）+1.5O2→ Al2O3 （9）

对 10组分 10步反应机理[21-22] 进行完善优化，

添加 H2 的生成分解反应，得到如表 1所示的 10
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组分 11步反应机理进行 C10H16 反应过程的计算。 

1.5   计算模型验证

本研究使用的计算模型是具有凹腔火焰稳定

结构的直联冲压发动机燃烧器，计算模型如图 1
所示，燃烧室总长为 1 210 mm，有一深为 15 mm、

长为 85 mm凹腔结构，入口端设置为质量流量入

口，出口端设为压力出口，燃烧室壁面边界条件

均为无滑移绝热壁面。使用七喷注器将燃料从燃

烧室上壁面凹腔上游喷入[23]，喷注排列方式如

图 2所示，设置为平行两排七喷注口，相互之间间

隔为 10 mm，两排之间距离为 10 mm。

φ

利用上述建立的计算模型，与使用相同发动

机模型的含铝燃料超燃冲压发动机燃烧性能实

验[15] 进行对照，实验的入口参数如表 2所示，入

口气体为空气，其中发动机燃料当量比 定义方

法如式（10）所示[24]。

φ =
ṁair,stio（Al）+ ṁair,stio（C10H16）

ṁair,real
（10）

ṁair,stio

ṁair,stio（C10H16）

ṁair,real

式中 （Al）为进入燃烧室的铝粉颗粒理论燃

烧消耗的空气量； 为实际进入燃烧

室的煤油燃料理论燃烧消耗的空气量； 为实

际工况中通入的空气总量。
 
 

表 2    实验入口参数

Table 2    Experimental entrance parameters

马赫数 总温/K 总压/MPa 空气总质量
流率/（kg/s） φ

燃料
当量比

2.0 1 700 0.70 0.60 0.73
 

对仿真计算得到的下壁面的壁压曲线进行归

一化处理，与实验数据进行对比如图 3所示，从对

比结果可以看出，仿真计算的燃烧室下壁面的压

力变化情况与实验的变化情况基本一致，说明本

文三维模型可以用于加铝燃料超燃冲压发动机燃

烧情况的研究。
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图 3    壁面压力分布曲线的数值模拟和实验结果

Fig. 3    Numerical simulation and experimental results of wall

pressure distribution curve
  

1.6   计算工况设置

本文为探究多组分燃料喷注位置对于超燃冲

压发动机燃烧情况的影响，采用质量流量入口，

给定入口来流马赫数为 3，空气质量流量为 3 kg/s，

 

表 1    C10H16 的 10组分 11步反应机理

Table 1    The 10-component 11-step reaction mechanism

of C10H16

编号 反应

1 C10H16+O2→10CH+6H+O2

2 CH+O2→CO+OH
3 CH+O→CO+H
4 ←→2H H2

5 ←→H2+O2 H2O+O
6 ←→H2+O H+OH
7 ←→H+O2 O+OH
8 ←→H2O+O2 2O+H2O
9 ←→CO+OH CO2+H
10 ←→CO+H2O CO2+H2

11 ←→CO+H2+O2 CO2+H2O

 

空气

5 mm

15 mm

10 mm×3
10 mm×2

10 mm

图 1    七喷注器分布

Fig. 1    Distribution of seven injectors

 

燃料入口

0 100 218 303 450 650 1000 1200
x/mm

L1

L2

图 2    燃烧室几何模型

Fig. 2    Combustion chamber geometry model
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φ

燃烧室入口总压为 1.5 MPa，入口总温为 1 360 K。

C10H16 和铝颗粒燃料使用相同的七喷注器入射，

入口温度均为 300 K，入射速度均为 30 m/s，按
燃料当量比 =0.5计算得 C10H16 的总质量流量为

0.096 3 kg/s，单个喷注器质量流量为 0.013 76 kg/s，
燃料液滴平均直径为 10 μm，铝颗粒的总质量流

量为 0.018 3 kg/s，单个喷注器质量流量为 0.002 62
kg/s，铝颗粒粒径为 10 μm，两排燃料喷注器与燃

烧室入口截面的距离 L1、L2 分别设置为如表 3所示。
  

表 3    两排燃料喷注器与燃烧室入口截面的距离

Table 3    Distance between the two rows of fuel injectors and

the entrance section of the combustion chamber

距离/mm 1 2 3 4 5 6
L1 90 110 130 150 170 190

L2 100 120 140 160 180 200
  

2    计算结果与分析
 

2.1   发动机燃烧室流场分析

选取燃料喷注器与燃烧室入口截面的距离

为 L1=190 mm、L2=200 mm的工况，对流场进行分

析。图 4所示为凹腔附近燃烧室壁面温度云图，

图 5所示为燃烧室对称截面上凹腔附近局部区域

的温度云图，可以看出，在燃料刚注入燃烧室的

区域形成了局部的低温区。由于 C10H16 和铝颗粒

的初始温度为 300 K，铝需要先吸热升温发生相

变，而 C10H16 作为一种典型的吸热型碳氢燃料，也

会先进行物理吸热和裂解吸热过程，所以在燃料

刚进入燃烧室接触高温气流的时候，会因上述吸

热过程而产生局部的低温区。
  

600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200

温度/K

图 4    凹腔附近燃烧室壁面温度云图

Fig. 4    Temperature contour of the combustion chamber wall

near the cavity
 

燃料在这一区域经过初步的相变、裂解后，

产生可与氧气反应的中间产物，在后续区域开始

反应放热。由于超燃冲压发动机中气流速度较快，

燃料燃烧的一个主要区域是凹腔燃烧室的低速回

流区，图 6、图 7为凹腔附近燃烧室壁面和对称截

面上速度云图，图 8所示凹腔局部的流线图，可以

看出在凹腔区域为亚声速区，且剪切层向凹腔内

有所发展，在凹腔内出现了局部的涡流，存在横

向流动和与主流动方向相反的回流，这种流场形

式和较低的流动速度有利于反应的进行。

由图 4可看出凹腔后部的两侧壁面处出现了

局部最高温约 2 260 K，且由两侧向中间壁面温度

逐渐降低，凹腔前端壁面出现了局部的最低温约

1 570 K，结合分析图 9所示部分组分的质量分数

分布图，发现 H2O、CO和 Al2O3 的质量分布变化

和温度分布相似，分布较多的区域温度也较高，

且该区域 Al和 C10H16 也较少，对比图 8所示流线

 

800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200600

温度/K

图 5    燃烧室对称截面凹腔附近温度云图

Fig. 5    Temperature contour near the cavity of the symmetrical

section of the combustion chamber

 

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6

马赫数

图 6    凹腔附近燃烧室壁面速度云图

Fig. 6    Velocity contour of the combustion chamber wall near

the cavity
 

0.2 0.6 1.0 1.4 1.8 2.2

马赫数

图 7    燃烧室对称截面凹腔附近速度云图

Fig. 7    Velocity contour near the cavity of the symmetrical

section of the combustion chamber
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发现在该高温区域出现的位置流动方向发生了改

变，低速流动促使反应的进行相对活跃。但凹腔

内氧气浓度很低导致后续反应相对减少，CO也

只可在凹腔外氧气浓度相对较高的区域继续反应。

图 10所示为凹腔下游的流场温度分布，图 11

所示为距离燃烧室入口截面 450、650 mm及出口

截面上温度分布，可以看出越靠近燃烧室出口，

燃烧室上壁面中心处的低温区有所缩小。进一步

分析组分分布，图 12～图 14分别为不同水平截

面上 O2、CO、CO2 的质量分数分布图，可以看出

在凹腔之后的区域，由于没有再出现明显的横向

流动形式，反应组分与氧气的横向掺混主要靠自

然扩散作用，导致对远离上壁面中心位置区域的

 

(a) 对称截面凹腔处

(b) 凹腔内部

图 8    局部流线图

Fig. 8    Partial streamline diagram

 

质量分数

质量分数

(f) O2

质量分数

(e) Al2O3

质量分数

质量分数

质量分数

质量分数

(d) H2O

0.0650.0550.0450.0350.0250.0150.005

0.0160.0130.0100.0070.0040.001

0.220.180.140.100.060.02

0.10 0.20 0.30 0.40 0.50

(g) C10H16

图 9    凹腔内部分组分质量分数分布图

Fig. 9    Distribution of mass fractions of some components

in the cavity

 

质量分数 0.200.160.120.080.04

(a) CO

质量分数

(b) CO2

0.01 0.03 0.05 0.07 0.09 0.11 0.13

质量分数

质量分数

质量分数

质量分数

质量分数

0.02 0.04 0.06 0.08 0.10

(c) Al
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氧气利用较少。随着与顶部壁面的距离减小，近

出口端中心区域的 O2 含量较少，CO含量逐渐增

多，CO2 含量分布则主要集中于 CO的主要分布

区域的外围靠近含氧量较多的区域，所以多喷口

喷注结构的靠边缘位置喷注器可以利用周围氧气

相对充分反应，而中间位置喷注器喷出的燃料消

耗完靠上壁面中心位置的氧气后难以继续反应，

故而在出口截面处形成了靠上壁面中心处由内向

外相对低温-升温至最高温-降温的温度分布。氧

气与燃料的掺混程度不足导致部分燃料因氧气不

足无法反应完全，同时尚有部分区域氧气没能被

利用。 

2.2   喷注位置对燃烧效率的影响

如果燃料从不同的位置进入燃烧室，因其与

氧气的掺混、反应程度不同而会对燃烧室的各种

性能产生影响。改变燃料喷注位置，七喷注器从

燃烧室上壁面喷注燃料，图 15所示为不同位置喷

注燃料时下壁面压力对比，可以看出随着喷注位

 

温度/K

700 900 1100 1300 1500 1700 1900 2100 2300

图 10    燃料喷注下游燃烧室壁面温度云图

Fig. 10    Temperature contour of the combustion chamber wall

downstream of the fuel injection
 

温度/K

700

(a) 450 mm

(b) 650 mm

900 1100 1300 1500 1700 1900 2100 2300

(c) 出口

图 11    距离燃烧室入口截面不同距离及出口截面温度云图

Fig. 11    Temperature contour of different distances

from the entrance section of the combustion

chamber and the exit section
 

O2质量分数

0.22
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(c) 16 mm

(d) 24 mm

(e) 32 mm

图 12    与燃烧室底部壁面不同距离水平截面 O2 质量分数

分布图

Fig. 12    O2 mass fraction distribution in horizontal section at

different distances from the bottom wall of the

combustion chamber

 

 

CO质量分数
0.20

0.16

0.12

0.08
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(d) 32 mm

图 13    与燃烧室底部壁面不同距离水平截面 CO质量分数

分布图

Fig. 13    CO mass fraction distribution in horizontal section at

different distances from the bottom wall of the

combustion chamber

 

CO2质量分数
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图 14    与燃烧室底部壁面不同距离水平截面 CO2 质量分数

分布图

Fig. 14    CO2 mass fraction distribution of horizontal cross

section at different distances from the bottom wall of the

combustion chamber
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置与凹腔距离越来越近，凹腔段附近下壁面压力

有所增大，图 16所示为不同位置喷注燃料时凹腔

局部温度图，随着喷注位置与凹腔距离越来越近，

凹腔内高温区域逐渐扩大，其内部放热反应越加

剧烈。

比较燃料的消耗率、氧气的消耗率和产物的

生成量可以分析燃烧室内反应的进行情况，定义

燃料燃烧效率和氧气的消耗率分别为：

ηfuel = 1− ṁe,fuel

ṁn,fuel
（11）

ηO2 = 1−
ṁe,O2

ṁn,O2

（12）

ηfuel ηO2
ṁe,fuel

ṁn,fuel

ṁe,O2

ṁn,O2

其中 为燃料消耗率， 为氧气的消耗率，

为在出口截面处燃料的质量流率， 为未开启

反应时出口截面处燃料的质量流率， 为在出

口截面处氧气的质量流率， 为未开启反应时

出口截面处氧气的质量流率。

不同喷注位置下燃料消耗率、氧气的消耗率

和 CO、CO2、H2O的出口质量流率如图 17所示，

可以看出，随着喷注位置与凹腔的距离缩短，氧

气的消耗率逐渐增加，燃料消耗率先有所降低再

升高，出口截面处 CO和 H2O的量减少，CO2 的量

增加。CO向 CO2 转化的增加有利于提升燃烧室

的性能，但 H2O生成量的减少则相反，另外考虑

到 C10H16 不能在燃烧室内完全反应，故 C10H16 消

耗量的增加可能会增加燃烧的放热量也可能会增

加其初步分解所需的吸热量。
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图 17    不同喷注位置燃料和氧气消耗率及出口组分比较

Fig. 17    Comparison of fuel and oxygen consumption rates and

outlet components at different injection positions
 

dx dA（x）

θ

Isp ṁfuel

为更准确的分析燃烧室的性能，对不同的燃

料喷注位置下燃烧室的相关参数如出口的总压恢

复系数、比冲等进行计算和比较，发动机推力可

以通过沿流动方向对压力和路径面积进行积分来

计算，对于单位轴向长度 ， 定义为发动

机内表面积， 为内表面与流动方向的夹角。  比
冲 定义为推力 T除以燃料质量流量 ，这是

发动机中最常用的性能参数。计算方法如式（13）
所示：

 

1.8

1.6

1.4

1.2

1.0

0.8

0.6

0 200 400 600 800 1000 1200 1400

归
一

化
压

力

x/mm

L1=90 L2=100
L1=110 L2=120
L1=130 L2=140
L1=150 L2=160
L1=170 L2=180
L1=190 L2=200

喷注距离/mm

图 15    不同位置喷注燃料时下壁面压力

Fig. 15    Pressure on the bottom wall when fuel is injected at

different positions
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图 16    从与入口截面不同距离喷注燃料时凹腔温度图

Fig. 16    Temperature diagram of the cavity when fuel is injected

from a different distance from the inlet section
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Isp =
T

ṁfuel
=

w
p（x）dA（x）sin θ

ṁAl+ ṁC10H16

（13）

ṁAl ṁC10H16式中 是铝颗粒的质量流率， 是 C10H16 的

质量流率。

不同喷注位置下的比冲如图 18所示，可以看

出随着喷注器与燃烧室入口距离增大，燃料比冲

呈先增大后减小的变化趋势，计算的几种工况中

在距离入口 L1=150 mm、L2=160 mm处进行燃料

喷注时比冲较高，结合图 1发现在此位置喷注时

C10H16 和 Al消耗相对最少，此时在 C10H16 裂解吸

热、CO2 和 H2O生成放热的共同作用下燃料的比

冲最大为 11 092 m/s，此时的总压恢复系数为 0.64。
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图 18    不同喷注位置下的比冲

Fig. 18    Specific impulse under different injection positions
 

综合上述分析可以得出，本研究中燃料的燃

烧效率和局部压强温度等有关，受到与氧气掺混

的限制，当燃料喷注位置距离凹腔较远时，燃烧

室凹腔处局部压力温度相对较低，导致局部反应

速率相对较低，燃料比冲下降。而随着燃料喷注

位置与凹腔的距离缩短，燃料在进入凹腔前的扩

散传质和与空气掺混的距离缩短，燃料与空气的

掺混相对不充分会对燃料燃烧产生不利影响。所

以在本研究工况下燃料喷注位置与凹腔的距离不

宜过远或过近，存在一最佳喷注位置。 

2.3   喷注布局和位置对燃烧效率的影响

由于高速流场中流动扩散与反应速度的限制，

使用七喷注器从燃烧室上壁面供应燃料时，上壁

面中心区域的氧气几乎耗尽而停止后续反应，而

靠近两侧和底部壁面的氧气消耗量相对较少，对

应的由靠中间位置的喷注器喷出的燃料所能利用

的氧气较少，故可以通过优化燃料的喷注位置促

进燃料与氧气的掺混和反应。

对喷注器的布局进行调整，如图 19所示，将

位于中间位置的两个喷注器调整至燃烧室底部，

保持其他条件均不变，改变喷注器与燃烧室入口

截面的距离。图 20所示为距离为 L1=150 mm、

L2=160 mm时燃烧室底部壁面和凹腔局部的温度，

可以看出在调整喷注布局后凹腔内高温区域扩大，

反应放热增加，最高温出现在凹腔上壁面两侧靠

前端处。从底部两喷注器进入流场的燃料横向扩

散掺混不足，受流场影响反应发生的区域向两侧

壁面偏移。

图 21、图 22给出了改变喷注布局前后燃料

和氧气消耗率和出口组分质量流率的对比，变布

局后 C10H16 几乎全部参与反应，铝和氧气的消耗

率也有所提升，出口截面的 CO、CO2 和 H2O的生

成量都有增加，其中 CO2 增加较多，与改变布局

之前比总体上反应进行较完全。图 23为改变喷
 

空气

15 mm

50 mm

30 mm 10 mm×2

10 mm

图 19    调整后七喷注器布局

Fig. 19    Layout of the seven injectors after adjustment
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温度/K

400

图 20    距离为 L1=150 mm、L2=160 mm时燃烧室底部壁面和

凹腔局部的温度

Fig. 20    Temperature of the bottom wall of the combustion

chamber and the local cavity when the distance is

L1=150 mm and L2=160 mm
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注布局前后比冲对比，随着喷注器与燃烧室入口

距离增大，燃料比冲依然呈先增大后减小的变化

趋势，改变布局后燃料比冲总体上有所提升，且

实现最大比冲的喷注位置不同，计算的几种工况

中在距离入口 L1=110 mm、L2=120 mm处进行燃

料喷注时比冲较高，相较改变前于 L1=150 mm、

L2=160 mm位置处计算的最大比冲提高了 12.68%。 

3    结　论

1）  应用数值模拟方法，对于含铝 JP-10燃料

在超燃冲压发动机中的燃烧开展了研究，数值计

算与实验得到壁面压强吻合较好，数值结果能较

准确地反映发动机燃烧特性。使用七喷注器从上

壁面进行燃料喷注时，凹腔内存在横向流动和与

主流动方向相反的回流，部分产物组分的质量分

布变化和温度分布相似，分布较多的区域温度也

较高，且该区域 Al和 C10H16 也较少，在高温区域

出现的位置流动方向发生改变，低速流动促使反

应的进行相对活跃。靠中间位置的喷注器喷出的

燃料能利用的氧气有限，出口截面处形成了靠上

壁面中心处由内向外相对低温-升温至最高温-降
温的温度分布。

2）  在本研究中燃料的燃烧效率和局部压强

温度等有关，受到与氧气掺混的限制，当燃料喷

注位置距离凹腔较远时，燃烧室凹腔处局部压力

温度相对较低，导致局部反应速率相对较低，燃

料比冲下降。而随着燃料喷注位置与凹腔的距离

缩短，燃料在进入凹腔前的扩散传质和与空气掺

混的距离缩短，燃料与空气的掺混相对不充分会

对燃料燃烧产生不利影响。所以在本研究工况下

燃料喷注位置与凹腔的距离不宜过远或过近，存

在一最佳喷注位置。

3） 在本研究设定工况下，从凹腔段之前的上

壁面喷注燃料时，随着喷注器与燃烧室入口距离

增大，燃料比冲呈先增大后减小的变化趋势，其

中在研究的工况中距燃烧室入口 L1=150  mm、

L2=160 mm处进行燃料喷注时实现燃料的最大比

冲为 11 092 m/s。可以通过优化燃料喷注器的布

局提升燃烧室性能，对喷注器位置进行调整后随

着喷注器与燃烧室入口距离增大，燃料比冲依然

呈先增大后减小的变化趋势，计算工况中在距离

入口 L1=110 mm、L2=120 mm处喷注比冲相对较

高，比改变前 L1=150 mm、L2=160 mm处计算的燃

料比冲提升了 12.68%，受流场影响从底部喷注的

燃料发生反应的区域向两侧壁面偏移。
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图 21    改变喷注布局前后燃料和氧气消耗率对比

Fig. 21    Comparison of fuel and oxygen consumption rates

before and after changing the injection layout
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Fig. 22    Comparison of outlet components before and after

changing the injection layout
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