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摘　要：以液态燃料为动力的超燃冲压发动机中，液体横向射流在超声速气流中的喷注、混合和雾化特
性直接影响了超燃冲压发动机燃烧室的工作效率。提出一种基于高速摄影的图像处理方法，此方法能消除

图像处理过程中的人为因素干扰，得到唯一、定量的射流振荡的边界信息；提出一种基于粒子图像测速法的

射流展向扩展边界获取方法，能得到射流破碎后形成液滴所能达到的最远距离；基于以上两种图像处理方法

和对比实验研究了单孔喷注、展向组合和沿流向组合的喷注方式对射流穿透深度、展向扩展和激波角的影

响，结果表明：相比单孔喷注方式，展向组合和沿流向组合的喷注方式均能增大射流的穿透深度，且能增大射

流的展向扩展角和展向扩展范围；随着沿流向布置的喷孔间距的增大，射流的穿透深度增大。
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　　超燃冲压发动机（ｓｃｒａｍｊｅｔ）作为高超声速推
进技术的核心产物，在高飞行马赫数条件下具有

优良的性能，成为高超声速飞行器推进系统的首

选［１］。当飞行器的飞行马赫数介于４．５到８之间
时，一般采用碳氢燃料（主要是煤油）的超燃冲压

发动机更具有吸引力，可作为高机动、小型飞行器

的动力推进装置［２］。

由于在超燃冲压发动机燃烧室中，气流速度

很高，且燃烧室长度有限，使得燃料在超声速燃烧

室中停留时间很短，液态碳氢燃料超声速燃烧时

存在射流破碎和雾化过程，且着火延迟时间较长，

实现高效雾化和良好混合是保证燃料稳定充分燃

烧的必要条件，液体燃料良好的喷注特性和雾化

质量直接决定着超燃冲压发动机的燃烧效

率［３－４］。对于液体碳氢燃料发动机，其燃料喷注

和超声速燃烧方面急需解决的问题有：（１）增加
液体燃料与超声速来流的混合效果；（２）增强雾
化效果即减小液滴的雾化粒径以加速液滴的蒸

发；（３）适当的火焰稳定机制以利于高效点火和
稳定火焰；（４）在燃料混合与燃烧过程中尽量减
少总压损失以增加发动机推力［５］。

目前应用较为广泛的混合增强技术包括支

板［６－７］、物理斜坡［８－９］、气动斜坡［１０－１２］等。其中，

支板通过将燃料喷注位置插入到主流中心来实现
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燃料穿透深度的提高，同时在支板的尾流区还会形

成流向和展向的涡结构从而使混合得到增强；但支

板喷注会增大阻力，使超声速气流产生较大的总压

损失并引起热防护的问题［７］。物理斜坡喷注器能

够提供近乎平行于主流的燃料喷流，能有效地减小

燃料喷流带来的压力损失，提高推进效率［１０］。

ＣｏｘＳｔｏｕｆｆｅｒ［１１］和Ｆｕｌｌｅｒ［１２］等提出了气动斜坡喷注
方法，即通过合理布置壁面燃料喷孔的组合，依靠

喷孔的喷注组合对来流产生阻碍和抬升作用，形成

类似物理斜坡的燃料喷注方式。组合喷注方式不

包含侵入主流的物理结构，通过研究各喷嘴间的间

距、喷注角度以及其内在相互作用，能够尽可能地

增大混合效率并减少流动损失。

文章从射流间相互作用机理研究入手，对几

种不同的混合喷注方案进行了对比研究，得到了

不同喷注组合方式对射流穿透深度、射流展向分

布和超声速流场中弓形激波角度的影响规律。

１　实验系统和实验工况介绍

实验系统由供应系统、测控系统、台架系统和

超声速风洞系统四部分组成，其中供应系统如图

１所示。其中，超声速风洞系统由驻室段、喷管段
和实验段组成。实验过程中记录超声速风洞中气

体流量，结合数值模拟方法获取实验段射流前超

声速气流的速度、密度等参数，从而进行研究分

析，仿真所得实验段气流的马赫数为２。
测控系统包括常规的压力、温度等测量元件，

以及用于进行射流穿透深度和展向扩展边界进行

观测、记录的高速影像和ＰＩＶ系统。其中，高速阴
影系统如图２所示。图２中，纹影光源采用最大
电压２５０Ｖ、最大功率为０５ｋＶ·Ａ的碘钨灯产生稳
定的连续光；高速摄影相机的曝光时间为１０μｓ，
相机的记录帧速为４０００ｆ／ｓ，实验所得的原始图像
为像素大小１２３２×２７６的ＪＰＥＧ图像。

图１　实验系统示意图
Ｆｉｇ．１　Ｌｉｑｕｉｄｊｅｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｔｅｓｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

图２　高速阴影系统及光路布置
Ｆｉｇ．２　Ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｓｈａｄｏｗｇｒａｐｈｓｙｓｔｅｍａｎｄｌｉｇｈｔｐａｔｈ

图３　ＰＩＶ系统及光路布置
Ｆｉｇ．３　ＰＩＶｓｙｓｔｅｍａｎｄｌｉｇｈｔｐａｔｈ

·４７·
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　　ＰＩＶ系统如图３所示，将 ＰＩＶ用于进行射流
展向扩展边界的获取，ＰＩＶ系统的激光片光垂直
于液体射流的初始喷注方向，相机的焦平面位于

激光片光平面内并位于喷注位置上方１５ｍｍ处，
ＰＩＶ系统的跨帧时间设定为１０ｎｓ。

实验过程中射流经带有孔径为１ｍｍ的圆孔
的喷注面（如图４所示）垂直喷注进入实验段，实
验工况如表１所示。图４中喷孔 Ｕ１、喷孔 Ｍ１和
喷孔Ｄ１相邻两喷孔之间的距离为 Δｚ＝１０ｍｍ；喷
孔Ｄ１和喷孔 Ｄ２间距为 Δｘ＝３０ｍｍ，喷孔 Ｍ１、
Ｍ２、Ｍ３和 Ｍ４相邻两者间距为 Δｘ＝２０ｍｍ，两喷
孔Ｕ１和Ｕ２之间的间距为 Δｘ＝１０ｍｍ，不同间距
喷孔组合喷注用于实现对沿气流方向不同间距喷

孔的组合喷注特性研究；同时，在研究其中一种组

合的射流穿透深度和展向扩展特性时，其他喷孔

均保持密封状态，防止从大气中引射气流对实验

结果造成影响。进行组合喷注实验时，液体首先

进入一个积液腔，再分流进入表１所示工况的各
喷孔，在液体汇聚腔测量液体喷注压力，作为组合

喷注时的各喷孔的液体喷注压降，认为每个喷孔

的喷注压降相同。

（ａ）多喷孔组合喷注面板正视图
（ａ）Ｆｒｏｎｔｖｉｅｗｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐａｎｅｌ

（ｂ）多喷孔组合喷注面板剖面图
（ｂ）Ｓｅｃｔｉｏｎｐｌａｎｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐａｎｅｌ
图４　多喷孔组合喷注面板

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐａｎｅｌｗｉｔｈｃｏｕｐｌｅｓｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｈｏｌｅｓ

表１　组合喷注实验工况表
Ｔａｂ．１　Ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆａｓｓｅｍｂｌｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

工况编号 喷注方式 Δｌ／ｍｍ ΔＰｌ／ＭＰａ ｍｌ／（ｇ／ｓ） ｕｌ／（ｍ／ｓ） ｑ

ＧＫ－ＪＺ 单孔（Ｍ１） — ２ ３０．０ ６３．２ １０

ＧＫ－Ｚ２０ 展向组合（Ｄ１＆Ｕ１） ２０ ２ ９８．３ ６３．２ １０
ＧＫ－Ｘ２０ 双孔组合（Ｍ１＆Ｍ２） ２０ ２ ６２．３ ６３．２ １０
ＧＫ－Ｘ３０ 双孔组合（Ｄ１＆Ｄ２） ３０ ２ ６５．３ ６３．２ １０
ＧＫ－Ｘ４０ 双孔组合（Ｍ２＆Ｍ４） ４０ ２ ６２．７ ６３．２ １０

注：Δｌ为双喷孔间距，ΔＰｌ为液体喷注压降，ｍｌ为液体流量，ｕｌ为液体初始速度，ｑ为液气动量通量比

２　射流喷注特征获取方法

２．１　射流穿透深度获取方法

在液体射流穿透深度的研究方面，Ｌｉｎ［１４］和
Ｗｕ［１５］等对于采用ＰＤＰＡ方法获得的射流边界的
定义未达成一致；结合不同的数字图像处理方法，

对采用高速摄影法获取的液体横向射流的图像结

果进行研究，所得的射流边界结果也不尽相

同［１６］。这是由于在进行边界提取的图像处理过

程中，灰度阈值或灰度梯度阈值［１７］的人为选取的

随意性造成的。例如，对于文章实验条件下获得

的同一组实验结果，将原始图像转化为灰度图像

并叠加平均后采用不同的灰度阈值进行二值化处

理，得到的射流穿透深度边界有一定差异，其结果

如图５所示。
本文针对获取的超声速气流中液体横向射流

的高速阴影图像结果，根据射流边界的振荡特性

以及高速阴影的成像原理，获取了射流的振荡最

剧烈的边界。图像处理过程中采用如图６所示的

（ａ）５００幅原始图像叠加结果
（ａ）Ａｖｅｒａｇｅｒｅｓｕｌｔｏｆ５００ｏｒｉｇｉｎａｌｉｍａｇｅｓ

（ｂ）灰度阈值１０的二值处理结果
（ｂ）Ｂｉｎａｒｙｒｅｓｕｌｔｗｉｔｈｔｈｒｅｓｈｏｌｄ１０

（ｃ）灰度阈值７０的二值处理结果
（ｃ）Ｂｉｎａｒｙｒｅｓｕｌｔｗｉｔｈｔｈｒｅｓｈｏｌｄ７０
图５　不同图像处理结果对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍａｇｅａｎａｌｙｓｉｓｐｒｏｃｅｓｓ

·５７·
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坐标系，其中坐标原点位于射流喷孔出口位置，ｘ
方向为超声速气流方向，ｙ方向为射流喷注方向；
图像处理过程中按照特征点在图像中的像素位置

进行分析，对于图６中同一 ｘ位置处的三个特征
点进行分析，其中 Ｕ点位于射流外围无液滴区
域，Ｍ点位于射流边界附近，Ｄ点位于射流主流区
域内；获取以上三点灰度随时间的变化规律如图

７所示。

图６　图像分析坐标系及特征观测点
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｔｈｒｅｅｓｅｌｅｃｔｅｄ

ｐｉｘｅｌｓｏｎａｃｅｒｔａｉｎｌｉｎｅ

从图７的对比分析中可以发现，射流边界附
近位置处（点Ｍ）的图像灰度的变化范围较大，约
为０～１００，这是由于Ｍ点处于液体横向射流和超
声速气体来流的分界面，气液相互作用最强烈，边

界振荡剧烈从而使所得图像的灰度值变化范围较

（ａ）观测点Ｕ的灰度变化
（ａ）ＩｎｔｅｎｓｉｔｉｅｓｏｆｐｉｘｅｌＵ

（ｂ）观测点Ｍ的灰度变化
（ｂ）ＩｎｔｅｎｓｉｔｉｅｓｏｆｐｉｘｅｌＭ

（ｃ）观测点Ｄ的灰度变化
（ｃ）ＩｎｔｅｎｓｉｔｉｅｓｏｆｐｉｘｅｌＤ

图７　不同观测点的灰度变化
Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｉｎｔｅｎｓｉｔｉｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｉｘｅｌｓ

大，像素点灰度的振荡也最为剧烈；在射流主流区

域像素点灰度值和灰度变化范围都很小，这是由

于光线经过Ｄ点后，被浓密的射流几乎全部遮挡
而使此处像素灰度值较小；在无射流的区域（Ｕ
点）像素点灰度变化范围为６０～１１０，这是由于此
位置处光线未被遮挡，不受液雾场的影响，故灰度

值较大；同时由于超声速气流的非定常特性，Ｕ点
处图像灰度也存在一定范围的变化，但较 Ｍ点的
灰度值变化范围小得多。

根据上述射流边界的振荡特性，提出将图像

结果中灰度变化范围最大，即射流振荡最剧烈的

位置作为射流的边界，结合此定义方法获得射流

边界，并开发了射流边界的查找方法，即沿超声速

气流方向从原点位置向下游每隔２０个像素点获
取一次射流振荡最剧烈的边界点，并依次相连获

取不同工况下射流的穿透深度边界线。

２．２　射流展向扩展特性获取方法

射流的展向扩展特性通过对ＰＩＶ实验所得的
图像结果进行处理而得，实验获得的 ＰＩＶ实验原
始图像结果如图８所示。

图８　ＰＩＶ实验图像结果
Ｆｉｇ．８　ＯｒｉｇｉｎａｌｉｍａｇｅｒｅｓｕｌｔｏｆＰＩＶｔｅｓｔ

由于在进行 ＰＩＶ拍摄实验过程中，流场中以
液滴作为示踪粒子、实验段涂黑且实验在暗室环

境中进行，所得图像结果中像素点灰度值不为０

·６７·
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图９　ＰＩＶ图像处理结果
Ｆｉｇ．９　ＩｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｒｅｓｕｌｔｏｆＰＩＶｔｅｓｔ

的地方即为有液雾存在的位置，故对 ＰＩＶ实验所
得的图像结果进行阈值为０的二值处理后再进行
边界查找，所得的结果如图９所示。

如图９所示，将以射流喷孔为顶点、射流外边
界的切线所形成的夹角定义为横向射流在这一平

面内的展向扩展角，实验段出口位置射流的展向

扩展距离定义为射流的展向扩展范围。图９中射
流的展向扩展角为 ３０．６°，展向扩展范围为 ３１．
８ｍｍ。依据以上方法，对不同工况下 ＰＩＶ结果进
行处理，获取了射流的展向扩展特性。

２．３　流场激波角度获取方法

弓形激波角度的提取方法为：首先将５００幅
原始图像进行叠加并求平均（如图５（ａ）），由于
射流喷注进入超声速流场时，表现在图像结果上

即为射流区域的灰度值变小，同时射流前产生的

激波使相应位置像素点灰度值发生变化。根据以

上特性，将有射流时的图像叠加平均的结果与无

射流喷注时超声速流场图像叠加平均的结果相

减，再进行二值和负片处理，取较小的灰度阈值以

使激波特性凸显出来。如图１０中所示为５００幅
图像时均处理后的结果，可见其中激波特征明显，

在此基础上获取实验段下壁面与此弓形激波的角

度。图中所示弓形激波的角度值为３９．９°。

图１０　流场激波角度处理结果
Ｆｉｇ．１０　Ｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｒｅｓｕｌｔｗｉｔｈｌｅｇｉｂｌｅｂｏｗｓｈｏｃｋｗａｖｅ

３　实验结果及讨论

３．１　展向组合射流喷注特性

３．１．１　展向组合射流穿透深度
按照表１的实验工况，对比单孔喷注（ＧＫ－

ＪＺ）和展向双孔组合喷注（ＧＫ－Ｚ２０）条件下射流
的穿透深度，得到射流穿透深度的结果如图 １１
所示。

图１１　射流边界线对比
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｓｏｆｓｐａｎｗｉｓｅ

ａｓｓｅｍｂｌｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

从图１１中可见，相比于采用单孔喷注而言，
展向组合的双孔喷注能在一定程度上增大射流的

穿透深度。展向双孔组合的喷注方式在射流的上

游位置（约２０ｍｍ）处对于射流穿透深度的影响不
大，这是由于在射流刚由喷孔喷出时，两股射流之

间的相互作用较弱，同时两股液柱未经雾化故所

占的空间体积较小，对超声速流场的阻碍作用也

较小，故每股射流表现为单股射流的空间分布特

性，穿透深度较单股射流差别不大。随着射流雾

化过程的进行，流场中液雾分布范围增大，展向分

布的两股液雾相互作用增强，其对超声速流场的

阻碍作用也增加，从而使液雾随着射流向下游的

逐渐发展，与单股射流的穿透深度差别增加。同

时，图１１中可见，单股射流和展向组合喷注的射
流在射流下游６０ｍｍ后穿透深度基本保持不变。
３．１．２　展向组合射流展向扩展特性

单孔和展向组合的双孔喷注的射流展向扩展

特性对比如图１２所示。

图１２　组合喷注射流展向扩展特性
Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｔｅｒｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｐａｎｗｉｓｅ

ａｓｓｅｍｂｌｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

从图１２中可见，采用双孔组合喷注时射流的
展向扩展范围变大，在实验段的出口处射流在观

测平面内扩展至整个流道；同时每股射流的展向

扩展角相对于单孔喷注时变大，这是由于下游射
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流阻塞流道，对射流上游产生了影响，上游的射流

流通受到下游的阻滞作用，促使每股单独的射流

向展向扩展；同时，从图１２中可见本文实验工况
下，展向组合的射流在观测平面内相互混合的位

置位于喷孔下游约５５ｍｍ处。
通过对展向组合的射流的穿透深度特性和

展向扩展特性的分析可见，横向组合的射流在

流场上游约２０ｍｍ的位置两股射流之间的相互
作用较弱，随着射流的发展、雾化的进一步深

化，两股射流之间作用加强，并最终混合；相对

于单股射流而言，组合喷注的方案增强了射流

的展向扩展能力，但是其对射流的穿透深度的

改善不太明显。

３．１．３　展向组合射流流场激波角度
图１３中可见展向组合喷注时射流前的弓形

激波角度增大，这是由于相比于单孔喷注条件，射

流在整个实验段流道所占据的空间增大，超声速

气流的有效流通空间减小，对超声速气流的压缩

作用增加，故其形成的激波强度增大，激波角度变

大。同时从所得结果的原始图像中发现，两股射

流前所形成的弓形激波位置基本相同，且存在一

定的振荡，这说明双喷孔前超声速气体流场条件

和每股射流条件基本相同，实验段中心对称平面

外的射流喷注并未受到实验段侧壁面的影响，超

声速气体条件在展向喷孔位置同中心对称平面状

态一致，分析得出的结果与射流喷注位置无较大

关系。

图１３　展向组合射流流场激波角度
Ｆｉｇ．１３　Ｂｏｗｓｈｏｃｋｗａｖｅｓｏｆｓｐａｎｗｉｓｅａｓｓｅｍｂｌｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

３．２　沿流向组合射流喷注特性

３．２．１　沿流场组合射流穿透深度
图１４给出了沿流向组合喷注时射流的穿透

深度阴影实验结果。采用２．１节提出的射流边界
的提取方法，获得各工况射流的边界如图 １５
所示。

由图１４和图１５可以发现，在沿气流方向第

图１４　流向组合射流穿透深度特性实验原始图像
Ｆｉｇ．１４　Ｉｍａｇｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｔｒｅａｍｗｉｓｅａｓｓｅｍｂｌｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

图１５　流向组合射流穿透深度曲线
Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｓｏｆｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ

ａｓｓｅｍｂｌｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

二股射流的上游，几种喷注工况下射流的穿透深

度曲线重合得较好，这说明在下游注入的第二股

射流对上游的射流喷注特性无明显影响；同时，可

以发现在下游射流喷注的位置，射流穿透深度突

然增大，边界上出现一个转折点；这是由于相对于

单喷孔射流喷注，下游射流前的流场条件与上游

射流前的流场条件有较大区别，上游射流前为超

声速气体流场，而下游喷孔位置前为经过一个斜

激波后的混合有大量液团或液滴的流场，下游射

流前的气流速度降低，使得下游射流喷注的液气

动量通量比减小，故下游射流位置处射流穿透度

增加；同时可以发现，下游射流突破上游射流液雾

后的边界随流向变化的斜率较小，不像上游射流

初始进入流场时速度方向与气流方向接近垂直，

这是由于下游射流在上游射流形成的液雾区已经

发生了偏折，速度方向有所变化；同时，又由于下

·８７·
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游射流与上游射流形成的液雾的聚合现象以及上

游液雾对下游射流的阻碍作用，使得下游射流中

能突破上游射流边界的液体流量较小，且有较大

的能量损失，突破上游射流边界的液体动量较小，

故其进入气体主流区后速度方向并非垂直于气体

速度方向；同时对比发现下游第二股射流位置距

离第一股射流位置越远，其形成的二次射流的穿

透深度越大，这是由于两喷孔距离越远，由于能量

的损失，下游喷孔前的气体以及液雾动量越小；由

于喷孔间距越远，上游射流的雾化效果越好，形成

的液滴粒径越小，其展向分布越宽，对下游射流的

影响越小，下游射流与射流前流场气体的动量通

量比增大，使下游射流的穿透深度随着距离上游

喷孔位置增加而逐渐增大。

３．２．２　沿流向组合射流展向扩展特性
图１６为不同间距的沿流向组合射流喷注时

射流的展向扩展特性结果。由图１６可以看到，相
比于单喷孔的基准工况而言，喷孔间距较小的工

况（如ＧＫ－Ｘ２０）中射流上游的展向扩展受到下

图１６　沿流向组合射流展向扩展特性
Ｆｉｇ．１６　Ｅｘｔｅｒｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ

ａｓｓｅｍｂｌｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

游射流的影响，展向扩展角有明显的增大。这是

由于当上游的射流受到气动作用力向下游发展

时，受到下游射流阻碍，会向两侧扩展使展向扩展

角增大；当喷孔间距较大时，如ＧＫ－Ｘ４０中，下游
的射流对上游射流展向扩展影响较小，其展向扩

展角与基准工况相差不大。同时，对比双喷孔的

工况和基准工况可见，当增加喷孔时，射流流量增

大，射流在展向扩展范围增大；对比两种间距的双

孔组合喷注方式，可见在下游位置两者的展向扩

展范围大致相同，这表明具有相同流量的射流在

展向扩展到稳定阶段时，其在同一平面上的展向

扩展范围基本相同。

同时总结不同间距射流的展向扩展和穿透深

度特性，发现下游射流的注入对上游射流的穿透

深度影响不大，但是其对射流的展向扩展有较大

影响。

３．２．３　沿流向组合射流流场激波角度
图１７为顺流向组合喷注时流场中形成的激

波特征的图像处理后的结果。

图１７　顺流向组合喷注流场弓形激波
Ｆｉｇ．１７　Ｂｏｗｓｈｏｃｋｗａｖｅｓｏｆｓｐａｎｗｉｓｅａｓｓｅｍｂｌｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

在射流沿气体流向布置的双孔组合喷注过程

中会出现两道激波，其分别是由上游射流和下游

射流形成的。下游激波是由于下游射流突破上游

射流形成的气液边界后，在超声速流场中形成的

激波；下游激波并不是自下游射流的贴壁面位置

形成的，这是由于下游射流贴壁位置前气流速度

为亚声速，因为此贴壁位置的气流为经过上游射

流贴壁位置后形成的类似于正激波后的气体，速

度为亚声速且下游射流贴壁位置处于上游射流形

成的浓密液雾中，难以形成激波，故下游激波是由

于下游射流突破上游射流边界形成的。由于下游

激波受到上游射流、下游射流以及超声速气流的

振荡共同影响，所以其振荡十分剧烈；同时由于下

·９７·
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游激波前的气流经过第一道弓形激波压缩后马赫

数减小，其与下游射流相互作用形成的激波强度

较小，激波难以捕捉，故只给出并总结上游射流形

成的第一道激波角度的变化规律。

图１７中不同间距顺流向双喷孔喷注实验的
结果对比显示，随着喷孔间距的增加，上游射流形

成的激波角度逐渐减小，这是由于随着喷孔间距

的增大，下游射流对上游射流的影响逐渐减小而

造成的。

４　结论

通过本文的实验研究，可以得出以下结论：

１）定义了一种新的射流边界，即射流振荡最
剧烈的边界；提出了一种相应的基于高速摄影和

射流边界振荡特性的查找射流振荡边界的方法，

此方法消除了图像处理过程中的人为干扰，获得

的定量化结果更加唯一、客观；同时，提出了一种

确定射流展向边界的方法，定义了评价射流展向

扩展特性的参数：射流的展向扩展范围和展向扩

展角；

２）相比单孔喷注而言，展向分布的双孔喷注
能明显增大射流的展向扩展范围，但是其对射流

的穿透深度改善不是十分明显；同时展向双孔组

合喷注使流场弓形激波角度增大；

３）相比单孔喷注而言，沿气体流向的双孔喷
注能显著提高射流的穿透深度，并且在一定范围

内随着双孔间距的增大，射流穿透深度增加；沿气

体流向布置的双孔喷注能增大射流的展向分布范

围，并且随着双孔间距的增加，射流的展向扩展范

围增大，射流的展向扩展角减小；

４）相比沿展向分布的双孔组合喷注，沿气流
方向分布的双孔喷注能较大地增大射流的穿透深

度，但是其对射流的展向扩展的改善效果较差。
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