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加热器在冲压发动机试验

技术中的应用研究
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(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：直连试验技术是冲压发动机研究中一项非常关键的技术，论证分析了如何模拟

直连试验模型进口流量、总温及总压等关键参数，并以此为基础研制了一种高室压、大流量

及耐高温的空气加热器，通过对该加热器和试验台相关组件的试验研究，结果表明以空气、

氧气及煤油组织燃烧的加热器工作性能良好，解决了冲压发动机直连试验这项关键技术。
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l引言

随着航天推进技术的发展，以吸气式发动机

为动力的推进系统愈来愈受到航天专家的重视。

冲压发动机是直接利用进气道将高速迎面气流减

速增压，经过增压的空气进入燃烧室后与燃料混

合燃烧．生成高温燃气经尾喷管膨胀加速排出，

从而产生推力的一种吸气式发动机。冲压发动机

一般包括进气道、燃油供应与控制系统、燃烧室

及尾喷管四大部分．在高温、高压、高负荷以及

参数快速变化等相当苛刻的条件下工作。为了研

制出性能优良、工作可靠的冲压发动机．节约研

制经费，缩短研制周期，冲压发动机需要进行大

量的地面模拟试验。如部件试验、直连试验、转

级试验及自由射流试验等，以检验发动机新方

案、新工艺、新材料的可靠性，其中直连试验是

发动机研制过程中首要的关键性试验。

2试验技术

冲压发动机直连试验技术是在地面通过管道

或者模拟喉道把冲压发动机燃烧室和试验设备直

接连接起来，通过对试验设备的调节，人为地使

燃烧室进口气流参数和排气参数与实际飞行时的

气流参数相同，燃烧室的进口气流参数包括流

量、总温、总压及马赫数，其中进口气流的马赫

数与结构有关，在保证了来流流量、总温及总压

的前提条件下，当进口截面与实际飞行时保持一

样，就严格保证了来流马赫数。图1为冲压发动

机直连试验台结构布局图。下面分别介绍在试验

设备上如何来保证流量、总温及总压等参数。

图1冲压发动机直连试验台结构布局图

Fig．1 Stmcture of raInjet direct—connect test facility

2．1模拟总温

冲压发动机直连试验技术中关键因素是对来

流空气总温进行模拟，发动机实际飞行时，空气

经过进气道唇口一系列激波系压缩，气流总温升

高。图2表示了冲压发动机在2．0～6．O之间的飞

行马赫数、工作高度及来流空气总温的关系，针

对马赫数为3．0的发动机，在0—20km工作范围

内，需要模拟来流空气最高总温是807K，最低

总温是607K，冲压发动机直连模拟试验时，如

果发动机工作马赫数在2．0～6．0，则要求模拟来流

空气总温在400～1860K之间。图3表示了选用氢

类和碳烃为燃料的不同吸气式发动机的工作马赫

数与比冲关系曲线，从图中可以看出：吸气式发

动机的比冲远大于火箭发动机的比冲，但吸气式

发动机都存在一个最佳的工作区问，涡喷发动机

最佳工作区间是马赫数小于3．0，亚燃冲压发动

机最佳工作区间是马赫数2．O～5．0，超燃冲压发动

机最佳工作区间是马赫数大于5．0。
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图2马赫数、工作高度和总温的关系

Fig．2 The cuⅣe of temperature vs Mach number

and aItitude
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图3不同燃料和类型的发动机工作区间

Fig．3 The work region of di￡fbrent fuels and types of

ai卜breathing air engines

在冲压发动机直连试验技术中，为了真实模

拟来流空气的温度、成分及气体参数．一般采取

的措施是在试验设备前端安装热力装置对空气进

行加热，对要求模拟空气温度在500K以下的试

验设备可采用间接加热的方法。即采用换热器和

利用燃烧室排气作为热源来加热空气。采用此法

虽然生成热空气品质好。但被加热的空气流量有

限；对要求来流空气温度高、流量大的情况下，

一般采用直接加热的方法，即采用气体加热器或

者电弧放电释放热能，这种方法试验时间长，流

量大，加热的空气温度高，缺点是生成热空气的

成分与实际空气有一定差别。

在直接加热生成热空气的方法中，气体加热

器法是把空气通过一个小燃烧室，再喷入少量的

燃料进行燃烧，燃料燃烧后消耗掉空气中的一部

分氧气，为了保证生成热空气中氧气质量的含量

为23．14％。在气体加热器之后再补进氧气．由

于采用了燃料燃烧后释放热量．必然导致生成热

空气中H：0和CO：的质量含量比实际空气中的

高。电弧法是把空气通过电弧间放电释放热量来

加热，空气在高电压、高电流和尖端放电的情况

下会发生电离，空气中N：、O：、CO：等成分电离

后，使得生成高温空气中可能含有O、N、C0等

杂质。通过对上述方法的比较，在冲压发动机试

验技术研究中．采用气体加热器的方法来生成高

温空气是一种比较廉价、可行和可靠的技术。

采用气体加热器的方法来生成高温空气的技

术中，对加热器的燃料选择也是非常关键的因

素，表l列出气体加热器选用不同燃料燃烧后生

成燃气温度及与实际空气的误差。参考计算结

果，为了比较真实地模拟冲压发动机来流总温，

降低直连试验台及其关键组件的研制难度，针对

飞行马赫数2．O～4．O冲压发动机，模拟总温的可

行方法是选用空气和酒精加热器：针对飞行马赫

数4．0～8。0超燃冲压发动机．模拟总温的可行方

法是选用氧气和煤油或者氧气和酒精加热器；针

对飞行马赫数8。O以上高超飞行器，目前还不具

备长时间地面试验模拟技术。只能靠飞行试验来

实现。

表l常用气体加热器工质燃烧总温、成分及误差对比

Tab．1 Comparison of the totaltemperature，ingredients of t11e working nuids for gas generator often used
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为了突破冲压发动机直连试验技术这一关键

技术，降低来流空气中的污染成分含量，本文选

用以空气／氧气／煤油三种组元组织燃烧的气体加

热器，选用该技术方案研制的难度大，加热器工

作环境恶劣，要求材料和加工工艺技术高，但与

同类试验设备比较，生成的空气质量高，更能接

近发动机实际飞行时的来流空气状态。

2．2模拟流量

为了满足冲压发动机实际飞行时的空气总流

量，在空气／氧气／煤油气体加热器之后设置混合

器，掺混一定量的空气以满足发动机不同弹道点

的流量要求。因此。直连试验台模拟总流量存在

如下关系：

g∑=gk+gf+g。+g。

式中，g∑为模拟空气总流量；g。为气体加热器的

空气流量；g。为气体加热器的燃料流量；g。为气

体加热器的氧气流量；q。为混合器掺混空气流量。

为了保证气体加热器生成的高温燃气中含氧

量与实际空气中相同，氧气质量为23．14％，要

求气体加热器组织燃烧的效率要高．流量控制要

精确，要严格保证加热器的氧气和燃料流量的比

例，两者之间存在如下关系：

g。《·gf

式中，f为氧气与燃料流量的比例系数。

根据热力计算结果，如果气体加热器选择火

箭煤油为燃料，则氧气流量与燃料流量之比近似

为4．7，如果气体加热器选择酒精为燃料，则氧

气流量与燃料流量之比近似为2．9。在冲压发动

机直连试验时，如果严格保证了气体加热器和混

合器的各路流量。假设系统燃烧效率为1．0，就

严格保证了冲压发动机模拟来流空气流量和含氧

量。

2．3模拟总压

当严格保证冲压发动机燃烧室进口气流的流

量和总温，模拟总压相对来说是一个简单过程，

冲压发动机直连试验时，为了模拟燃烧室内部工

作过程，燃烧室要带喷管来模拟燃烧室压力，这

相当于直连试验台前端出口空气流的背压．根据

一维气动流量方程，当在来流空气流量和总温相

同的情况下，背压恒定，燃烧室试验模型进口段

的压力损失为恒定值．则严格保证冲压发动机燃

烧室试验模型进口总压。

在冲压发动机燃烧室试验模型进口总压的模

拟过程中，需要注意的一点是在燃烧室试验模型

结构设计时．绝对禁止来流空气在试验模型进口

段形成临界流动。为了减少燃烧室工作过程对直

连试验台的干扰．可以在燃烧室试验模型和直连

试验台之间增加模拟喉道．模拟喉道实际上是一

个拉伐尔喷管．通过拉伐尔喷管可以使气流加速

到超音速。由于燃烧室背压的存在，气流在喷管

的扩张段内某处形成一道正激波。气流通过激波

后。总温不变，总压减少，气流由超声速流转变

成亚声速流，正激波后的亚声速气流在扩张段保

持等熵流动，静压增加，速度减少，在模拟进气

道出口处与燃烧室的压力和马赫数的要求相匹

配。

3气体加热器

3．1性能特点

为了实现冲压发动机直连模拟试验台大流

量、高模拟总温、快速启动和分段连续调节空气

流量的能力，这就决定了直连试验台气体加热器

必须具备高室压、大流量和耐高温的工作特点。

根据目前现有航空发动机燃烧室性能指标．

室压一般小于3．0MPa，燃烧温度最高到1500～

1600K，对单管火焰筒流量最大到10～12kg／s，流

量过大将影响燃烧效率、出口总温和燃料系统的

结构设计。为了突破以上关键技术，在冲压发动

机直连试验台设计时．引进氧气作为反应介质。

使得气体加热器的室压达到5．0MPa以上。燃烧

室平均总温高达1800K，总流量达到15～20kg／s，

燃烧效率大于90％。

3．2工作原理

首先。氧气、煤油和空气燃烧产生高温燃

气，然后空气由中心导气管进入加热器前端，经

加热器头部导流后进入气体加热器燃烧室，其中

一部分用于冷却火焰筒壁面．另一部分与中心氧

气和煤油生成的高温燃气进行掺混。为了保证加
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热器可靠工作，加热器头部火焰筒内壁采用空气

冷却，身部和喉部采用水冷结构。

图4空气／氧气／煤油加热器结构图

Fig．4 Stmcture of air／oxygen／I【emsene gas gene阳tor

3．3结构方案

空气／氧气／煤油气体加热器包括三大部分：

头部、身部及喉部(见图4)，其中头部包括进口

法兰、喷注器、火焰筒、外壳及火炬点火器等组

成部分：身部包括外壳和水冷却套等组成部分；

喉部包括内流道段和外冷却套等组成部分。

4热试分析

在冲压发动机直连模拟试验台研制过程中，

对空气／氧气，煤油加热器及直连试验台相关组件

进行10余次热调试。进行下列几个方面的研究

试验。图5表示空气／氧气／煤油气体加热器热试。

图5空气／氧气，煤油加热器热试图

Fig．5 Ai“oxyge以erosene gas generator hot fire tests

4．1点火启动试验

为保证加热器的可靠点火，即保证冲压发动

机直连试验台的可靠稳定起动，针对空气／氧气／煤

油气体加热器，选用电火花塞和火炬点火器两种

不同点火方案，以及火花塞不同安装位置的试验。

根据几次热试结果发现：气体加热器选用电火花

塞点火时，火花塞安装位置对点火影响极大。点

火位置和时机好，加热器启动过程压力爬升稳定．

无初始压力峰。选用火炬点火时，要特别注意火

炬点火器工作参数与加热器工作参数匹配。防止

在启动过程因压力和热对结构造成破坏。

图6为加热器试车时的压力曲线，为了消除

加热器初始压力峰．保证直连试验台启动平缓。

可以采取以下技术措施：

(1)对加热器采用分级启动，使室压逐渐提

升：

(2)保证燃料挤入加热器后，迅速点火，使

燃料在加热器内不能有过多积存：

(3)从加热器结构设计上加强和紧固，使加

热器自身可以抗击初始压力峰。防止结构破坏。

图6加热器试车压力曲线

F远。6‘Ihe cuwe of pressure in ai蜘xygen艰erosene

gas genemtor hot fire tests

4．2热结构试验

为了考核气体加热器冷却结构及热防护能

力，对气体加热器分别进行了80％工况、设计工

况及110％工况下的热试。根据热试结果，空气／

氧气／煤油气体加热器头部和火焰筒结构设计合

理，可以承受中心燃气温度高达3400K的对流和

热辐射影响，由于系统采用了煤油为燃烧介质．

热试后发现在喷嘴周围和火焰筒内壁面存在轻微

积碳。

4．3燃烧效率试验

为了评估直连试验台，含加热器、混合器及
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整流器等关键组件的综合效率，在直连试验模型

前端安装测量耙．单个测量耙上安装有4个总温

和4个总压测点．压力和温度传感器在测量截面

上按等面积分布，图7表示直连试验台总体热效

率曲线。根据空气、氧气及煤油三种介质的热力

计算结果。假设加热器燃烧效率为1．0，不考虑

冷热气流的掺混效率和整流损失，测量耙测到的

热空气总温为620K，而实际测量的总温为520K

左右．则冲压发动机直连试验台的热效率达到

0．85．加热器的燃烧效率为0．9～O．95，直连试验

台整体技术参数达到最初设计要求．造成试验台

整体热效率不很高的原因是整流器的热沉比较

大，气体加热器的流量相对小，这些原因并不影

响地面试验设备对来流空气加热的需求。
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Fig．7 The cuⅣe of emciency in mmjet direct—connect test

facilitv hot fire tests

5结论

结合冲压发动机直连试验台的调试，对试验

台所选用的空气／氧气／煤油气体加热器的性能和

特征进行了研究．得到如下研究结论：

(11在冲压发动机地面试验中，要严格保证

试验模型进口空气的流量、总温、总压及马赫

数．其中模拟总温是一项非常关键和重要的环

节。对大流量和高马赫数的直连试验设备，采用

气体加热器直接加热的方法是比较经济和确实可

行的技术方案，当冲压发动机飞行马赫数为2．0～

4．0时，试验设备最好选用空气和酒精气体加热

器对空气进行加热，当飞行马赫数4．0～8．O时，

最好选用氧气和煤油或者氧气和酒精气体加热

器．这样不仅减少研制和试验经费，而且降低加

热器的研制难度．生成高温空气品质好。

(21为了保证冲压发动机直连试验台系统快

速启动，加热器选用电火花塞点火，火花塞安装

位置比较关键．点火位置和时机好，则加热器启

动过程迅速，室压爬升快，无初始压力峰，选用

火炬点火器时，要特别注意点火器工作参数与加

热器工作参数的匹配。

(3)为了解决冲压发动机直连试验台分段连

续模拟弹道、高模拟总温和大范围调节空气流量

的能力。气体加热器选用空气、氧气及煤油三种

介质组织燃烧，技术方案可行，结构设计合理，

加热器可以承受中心燃气温度高达3400K的对流

和热辐射影响。

(41空气／氧气，煤油气体加热器的性能指标高

于现有航空发动机燃烧室的性能指标，室压达到

5．0MPa以上。燃烧室平均总温高达1800K，流量

达到15～20kg，s，根据调试结果，试验台的热效

率达到O．85，加热器的燃烧效率为0．9～0．95，说

明气体加热器设计合理，整体性能指标高，可以

满足冲压发动机直连试验要求。
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