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摘要：本研究在直连式超燃冲压发动机实验台实现了超燃冲压发动机动态连续加速，进行了等当量比和连续递减

当量比试验。实验模拟了高超声速飞行器高空加速过程，飞行马赫数 Ma 5 加速至 Ma 6，燃烧室马赫数 2.4 至 2.9。

在均匀加速过程中，第一凹腔出现了压力压比的非均匀变化，而第二凹腔压力压比变化均匀。压力是燃烧释热状

态的体现。在加速过程中保证当量比不变的同时，燃烧组织会发生不均匀的变化。火焰在低马赫数时主要表现为

稳定的剪切层火焰和射流稳焰共存。随着来流马赫数提高，火焰逐渐在射流稳焰和剪切层稳焰切换，是一种不稳

定的火焰结构。火焰的不稳定切换，导致了燃烧室压力压比的不稳定。得到了超燃冲压发动机在实际飞行加速过

程中的不稳定特性，以及这一不稳定主要由火焰结构转换导致的结论。 

关键词：超燃冲压发动机，不稳定性，加速过程，直连台，实验研究 

 

引  言 

    高超声速喷气发动机(如超燃冲压发动机)具有比冲高、载荷比高的特点，在高超声速飞行和空间运输等领域具有广阔的应用前景。

双模超燃冲压发动机工作在不同的模式，以实现高效率。根据 Billig 定义，可以从预燃激波列中确定模态。在亚燃模态隔离段内存在

正激波串;在过渡模态下，可以看到斜激波串;在超燃模态下，看不到激波串[1]。然而，这种分类对于凹腔结构的超燃冲压发动机燃烧

室并不总是可行的，因为很难获得完整的隔离段激波串结构。在这种情况下，采用质量平均一维马赫数分布方法来识别模态更为方便

和准确[2]。 

双模超音速燃烧室的影响因素[3-6]和控制方法[7]已经有所研究。通过改变进气条件、燃料方案和燃烧室设计，实现了亚燃和超燃

模态之间的转换。Sullins 通过改变燃烧室入口总温 T = 1511–1705 K 实现了模态转换。随着模拟加速过程的进行，燃烧室压力上升小

于分离压力，消除了预燃激波串。这一过程似乎非常不稳定，燃料流量的微小变化可以显著影响激波串的运动[7]。Micka 和 Driscoll[8]

指出，对于不同的来流温度，基于凹腔的燃烧室有两个不同的燃烧稳定位置。一种通过在凹腔剪切层中释放热量固定在凹腔前缘，另

一种通过射流尾流中喷射射流下游一小段稳定。袁越明研究了温度和当量比对火焰稳定模式的影响，结果表明，燃烧室工作在亚燃模

态时，凹腔剪切层稳定火焰，燃烧室工作在超燃模态时发生射流尾迹[9]。黄[10]分析了双模超燃冲压发动机中各种类型的火焰结构。凹

腔燃烧室具有阻力小、总压损失小等优点，广泛应用于双模燃烧室的火焰稳定。然而，凹腔受燃烧室结构、射流结构等的限制[10-12]。

蔡骏[13]等人研究了腔体几何形状对混合、火焰稳定性和点火性能的影响。Fotia 从理论上分析了直连冲压发动机-超燃冲压发动机实验，

指出了三种结构：设备损失受限区、负熵产生区和正常冲击压缩受限区。这些不稳定性可能对使用发动机循环造成控制方面的风险[14]。 

鲍文等[15, 16]对进口流马赫数连续变化的亚燃和超燃冲压发动机过渡段压力进行了数值和直连实验分析。Kouchi 和 Mitani [17]通过

改变固定来流马赫数条件下的燃料当量比，进行了数值和实验得到了不同的模态，发现模态转变是由火焰稳定模态和火焰传播模态的

变化引起的。 

对于模态转换的地面试验，大多只改变当量比和其他个别参数来实现[18]。近年来，控制双模超燃冲压发动机的模态转变以提高效

率已成为一个重要问题。而精确的模式转换需要飞行实验。自 2006 年以来，美国高超声速国际飞行研究实验研究项目主要通过飞行

试验、地面实验和计算流体动力学研究碳氢燃料的模态转换。在飞行实验中，观察到点火、双模工作和从亚燃到超燃冲压模的稳定过

渡[19, 20]。 

模态转变取决于进气道流量、热释放、燃烧室结构等，以往的研究大多采用地面固定马赫数实验进行。本研究提供了一种可连续

改变地面流动马赫数、温度和流量的实验技术。通过地面模拟真实飞行，研究了火焰的稳定性及其模态转换过程。 

1  实验设备和测量方法 

    本章实验在变马赫数超声速燃烧直连台进行，图 1 给出了直连台系统简图和发动机模型简图。实验过

程中，通过连续改变进入加热器的氢气、氧气和空气的流量连续改变加热器出口气流总温总压。通过连续

改变喷管喉道面积改变发动机来流马赫数。整个实验过程中总温、总压和马赫数连续变化，模拟超燃冲压
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发动机高空加速过程。 

 

图 1  变马赫直连实验模型 

本章实验中，发动机入口马赫数变化范围 Ma2.4~2.9，模拟搭载超燃冲压发动机的高超声速飞行器从

Ma5~Ma6 的加速过程。实验状态总温总压和马赫数变化曲线如图 2 所示。 

 

图 2  实验过程来流状态曲线 

本章变马赫数实验总时间 40s，有效实验时间 8s。图 3 给出了变马赫数时序图。实验 0~14s 为加热器

准备时间，在此时间内加热器上游阀门流量由起始趋于稳定，加热器点火，并逐渐稳定。14.5s~16s 时间内，

发动机点火，此过程中，发动机内喷射氢气，同时发动机火花塞点火。此时，火花塞先将氢气点燃，然后

点燃煤油，并形成稳定火焰。16s 后，氢引关闭，火焰为纯煤油燃烧，进入变马赫实验正式实验状态。16~24s

时间内，实现马赫数和总温总压的同时变化。实验状态如图 2 所示。 

 

图 3  变马赫数实验时序图 

为实验过程中部分点的实验状态。实验过程中，总压通过压力传感器实时测量。由于加热器内部压力

和温度过高，布置热电偶不能解决密封问题，故总温通过进入加热器的气体流量，经过计算得到。马赫数

通过喷管实时面积计算得到。 



中国力学大会-2019 

表 1  实验过程部分点状态明细 

本章实验的发动机模型结构为上下对称结构，入口截面 80×40mm，扩张角 2.8°，双级燃烧室，双级

燃料注入。燃料注入点在燃烧室上游，如图 1 燃料注入点 P1 和 P3。燃料采用 RP3 常温煤油。 

壁面压力采用 DTC Initium ESP-32HD 电子压力扫描模块测量，压力范围为 100psi。如图 4 所示，压

力传感器位于 w1~w25 点。测量点上或下的数字为距离超燃冲压发动机进气道的距离，单位 mm。 

 

图 4  压力测点位置图 

实验过程中在第一腔中进行 CH*观察测量，具体介绍在第二章有详细叙述。观察窗的布置如图 4 所示。

实验中使用了一台 Phantom 公司的 V1612 高速摄像机。CH*帧速率是 20000 fps 和曝光时间是 10us。 

采用 OMEGA 1300 系列涡轮流量计对煤油流量进行了测量，测量精度为 1%。推力采用 OMEGA 

LC203-500 压力传感器测量。所有测量时间与实验时间同步。点火使用高能火花塞，单次释放能量约 12J，

频率 10Hz。 

 

图 5  实验过程当量比实时曲线 

本节分析了加速过程中，固定当量比实验。实验过程中，燃烧室入口持续加速，而当量比保持不变。

如图 5 和表 2 所示，给出了实验过程实时的当量比曲线和实验来流参数。 

表 2  实验状态参数 

Case Ma  (K) φ1 φ3 

A1 2.39–2.94 1230–1683 0.2 0.65 

 

Time (s) Ma 
 (K)  (MPa) 

Flow (kg/s) 

0.0 2.4 1228 1.47 1.795 

2.0 2.5 1363 1.57 1.683 

4.0 2.6 1493 1.55 1.417 

7.0 2.8 1591 1.66 1.249 

8.0 2.9 1686 1.98 1.076 
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2  结果分析 

2.1  发动机加速特性和典型火焰形态 

 

图 6  加速过程中沿程马赫数分布 

从一维分析，图 6，可以清楚地看出，第一腔位置的流场从声速线以下加速超过了声速，第二凹腔位

置流速始终处于亚声速状态。图 7 为压比沿程分布曲线，压比随进口流马赫数的变化而变化。进口流马赫

数沿红色箭头方向不断加速，曲线密度表现出的是压比变化梯度。图中第一腔的曲线分布不均匀，对应一

维分析结果曲线（图 6），说明在均匀加速过程中燃烧室的压力和马赫数非均匀变化。在第一腔和第二腔之

间，压比沿发动机方向分布不均匀，激波串压缩气体，降低气流速度，在第二腔内形成亚燃。这是由于总

燃烧热释放量与燃烧室结构之间的关系。在本设计中，当总当量比超过 0.8，燃烧效率达到 80%时，在第

二腔内可形成热喉道，从而导致上述现象。 

 

图 7 加速过程中压比分布曲线 

 
图 8  加速过程中凹腔位置压力变化 

图 8 为两凹腔底部位置压力随进口流马赫数的变化情况。压力分布反映了燃料的热释放分布，压力变
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化反映了燃烧室燃烧反应释热变化情况。图中压力出现了两个不连续点，说明了在加速过程中燃烧的不稳

定性。第一腔和第二腔的两次突变完全相对，表明虽然单级燃烧产生了不稳定性，然而，这两个腔对燃烧

室有稳定作用。图 9 为推力的连续变化，表示的是发动机总的性能，推力的连续变化表明双喷射燃烧系统

使推力稳定。 

 

图 9  加速过程中发动机推力变化 

为了阐明实验过程中压力变化与火焰之间的关系，图 10 为加速实验过程中第一个入口流马赫数空腔

位置处的 CH*发光强度曲线。蓝色曲线是相机在第一腔记录的灰度图像的积分，可以表示瞬时火焰 CH*

发光的相对强度。红色曲线是蓝色曲线的趋势线。在 Ma 2.5 和 2.7 之间有两个台阶，这与压力点突变的力

矩一致。发光相对强度幅值表示释热相对强度幅值。平均发光强度波动较大，反映了火焰热释放的较大变

化。过渡区火焰波动较大，表明在加速过程中燃烧的不稳定性。 

 

图 10  加速过程中 CH*发光强度变化 

 

图 11 不同速度下平均火焰形态 
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图 10 分为三部分对火焰形态进行分析。RA、DA和 SA分别对应于 Case A1 加速过程中的三种典型的

火焰形态对应的速度区域。这三种模态对应三种平均火焰形态，如图 11 经过处理平均的 CH*灰度图像得

到的伪彩图像。火焰在低马赫数时呈非对称“液滴”形态，经过一段时间的不稳定燃烧之后，逐渐向凹腔

内收缩，火焰核心后移。主燃区火焰由凹腔前缘开始扩展，形成以凹腔前缘为顶点的扩展角。随马赫数增

大，火焰形态度过不稳定期之后，火焰扩展角逐渐变小。值得注意的是，火焰的上锋面并没有明显角度变

化，其与凹腔前缘及凹腔底部形成了一个非燃烧区，且该区域面积保持稳定，仅有略微缩小。而火焰下锋

面才是火焰形态变化的主要区域。主要表现为由单线自由扩展状态，逐渐转化为受凹腔形状影响的两转折

点折线形态。且第一转折点逐渐变小、上移，最后发展为与凹腔相似的单转折点状态。 

2.2  加速过程中的非定常现象 

图 12 为不同燃烧模态下的典型瞬时火焰形态。RA是一种典型的低马赫数稳定火焰形式。SA是典型的

高马赫数稳定火焰形式。DA模式是一种过渡状态，包含多种 DA模式火焰形式 DA1、DA2、DA3、DA4，如图 

12 所示。可以看到，在不稳定的火焰形态中，凹腔剪切层火焰、射流火焰和两种稳焰模式可以共存或独立

出现。 

 
图 12 不同稳焰模式下的典型火焰形态 

 

 

图 13  加速过程中火焰的振荡特性 

Ma2.4~2.5 Ma2.5~2.6 

Ma2.6~2.7 

Ma2.8~2.9 
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在火焰非稳定状态下，其强度振荡会出现某些特定的频率。图 13 给出了火焰强度的频谱分析结果。

每幅图分析了 1.3s，即一个马赫数的变化过程。可以看出，在较低马赫数，Ma2.4 至 2.6，变化过程中火焰

出现了 20 至 33Hz，以及 220 至 251Hz 两个主频区。而在马赫数逐渐升高之后，高频区振荡先消失，只存

在低频振荡。当马赫数进一步升高，超过 2.8 之后低频振荡也逐渐消失，呈现无主频振荡的燃烧状态。这

与火焰形态的转化有关。在低马赫数时，火焰在射流稳焰和剪切层稳焰均有较强燃烧，而且会发生相互交

换的情况，导致火焰的不稳定。而在马赫数升高之后，射流稳焰区趋于消失，凹腔剪切层稳焰区达到固定

当量比稳定状态，从而使主燃区燃烧不稳定减弱，达到燃烧相对稳定的状态。在高速气流中，凹腔剪切层

稳焰可以达到更为稳定的释热。 

3  结  论 

本研究首次在超燃冲压发动机燃烧室中实现了超燃冲压发动机动态连续加速，进行了等当量比和连续

递减当量比试验。实验模拟了高超声速飞行器高空加速过程，飞行马赫数 Ma 5 加速至 Ma 6，燃烧室马赫

数 2.4 至 2.9。采用 RP3 液态常温煤油，成功实现了点火和稳定燃烧。 

实验共进行了两组燃烧组织方案，分别是固定当量比实验和连续降低当量比实验。在均匀加速过程中，

第一凹腔出现了压力压比的非均匀变化，而第二凹腔压力压比变化均匀。压力是燃烧释热状态的体现。在

加速过程中保证当量比不变的同时，燃烧组织会发生不均匀的变化。虽然两个凹腔位置都出现了不同情况

的不可导点，而扰动的方向却是相反。从而导致的结果是总的发动机性能连续，从推力的均匀变化即可看

出。实验对第一凹腔位置的火焰 CH*发光进行了观测，通过图像灰度图分析了燃烧火焰形态。发现火焰在

低马赫数时主要表现为稳定的剪切层火焰和射流稳焰共存。随着来流马赫数提高，火焰逐渐在射流稳焰和

剪切层稳焰切换，是一种不稳定的火焰结构。火焰的不稳定切换，导致了燃烧室压力压比的不稳定。 
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Abstract：Experiments were performed in a direct-connect supersonic combustion test facility to simulate 

scramjet combustor acceleration in high altitude. The combustor inlet flow Mach number increased from 

2.40 to 2.94, and the flowrate and total temperature simultaneously changed with Ma. The combustor has 

two cavities and fuel jets. The fuel used is room-temperature liquid kerosene RP3. Mode transition is seen 

to occur in the first cavity during acceleration, and pressure fluctuations occur in the transitions from both 

the ram mode to the transition mode and from the transition mode to the scram mode, indicating that the 

mode transition process is unstable. When the mode transition occurs upstream, the downstream ram mode 

has the effect of eliminating instability; therefore, the engine’s overall thrust performance is stable. When 

the downstream is also in the transition mode, the thrust fluctuates, indicating that the mode transition is an 

unstable process. 

Key words：Scramjet combustor; Mode transition, Liquid kerosene; Acceleration 

 

 

 

 

 


