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燃油分配对超燃冲压发动机的性能影响仿真分析
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摘 要：针对超燃冲压发动机两级燃油分配对内流道流动过程、燃烧模态、发动机性能

及调节特性的影响问题，建立了发动机一维流动分析模型；对马赫数6／当量比1，马赫数6，当

量比0．6，马赫数4／当量比1三种工况不同的一级／二级燃烧室燃油分配比例下的流动过程进行

了仿真，并获得了不同燃油分配规律下的发动机性能。通过分析表明：超燃冲压发动机的两

级燃油分配比例直接影响发动机内流道内的流动参数分布、燃烧模态及发动机比冲等性能参

数。对于马赫数6／当量比1工况，当一级燃烧室的燃油分配比例为30％～70％时，可在全流道

内组织纯超声速燃烧，最高比冲超过800 s；对于马赫数6／9量比0．6工况，即使将所有的燃

油均在一级燃烧室喷入，流道也不会壅塞，该工况下最大比冲超过800 s；对于马赫数4／9量

比1工况，燃烧室内组织亚声速燃烧，最大比冲为l 031．9 s；为保证亚声速燃烧扰动不传递

到燃烧室入口外，一级燃油分配比例不应过高。
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Simulation and analysis for influence of fuel

distribution on scramj et performance
YAO Zhao—hui，LI Guang-xi，ZHANG Meng·zheng，YAN Jun—feng

(Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 710100，China)

Ab吐mct：Aiming at the influence of the fuel distribution on the flow mechanism in scramjet

duct，combustion mode，engine performance and adjustment characteristic，a one—dimensional scram-

jet analysis model was established．Simulation of flow process in one·stage／two-stage fuel distribution

percent is carried under three different cases，including Ma 6／0 1，Ma 6／0 0．6，Ma 4／0 1．Scramjet per—
formance in different fuel distribution is obtained．The analysis results show that the flow mechanism，

combustion mode and engine performance are strongly dependent on the one·-stage／two·-stage fuel dis·-

tribution percent．For the case of Ma 6／0 1，combustion in the duct can be organized in supersonic

flow when one·stage combustor fuel distribution is at the range of 30％-70％，whose maximum spe—

cific impulse exceeds 800 S．For the case ofMa 6／0 0．6，combustion is always organized in supersonic
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flow even if all the fuel iS iniected in one—stage combustor．because the total fuel amounts are too

small to choke the combustor duct．whose maximum specific impulse exceeds 800 S．For the case of

Ma 4似1，combustion canbe organized in subsonic flow and its maximum specific impulse is 1 03 1．9 S．

Furthermore，the one．stage fuel distribution should not be too higll，SO as to avoid a subsonic combus—

tion disturbance diffusing outside the combustor enhance．

Keywords：scramjet；fuel distribution；engine performance；combustion mode；thermal choking

0引言

超燃冲压发动机流道内的流动机理十分复

杂，点火一稳焰、激波一附面层相互作用、气动一

燃烧一传热耦合、亚燃一超燃模态转换等复杂过程

交织在一起，使得对超燃冲压发动机工作过程的

理解非常困难Il_2I。包含推力、比冲、推力系数的

超燃冲压发动机性能参数是支撑高超声速飞行器

工作的重要数据，因此获得包括调节特性在内的

更加准确的性能参数就非常重要。

超燃冲压发动机的一维流动特征明显，很多

研究者对发动机性能的评估都是基于对一维流动

参数的分析结果之上。文献[3]提出了双模态冲

压发动机的一维非稳态计算方法；文献【4—5]也

相继开展了超燃燃烧室的一维性能研究；文献

[6】针对氢燃料方案，研究了不同当量比及不同

喷注位置对发动机性能的影响。近年来研究者们

仍然对超燃冲压发动机的一维计算感兴趣m1，这

主要在于一维分析方法能够快速的定性反映一维

流动特征，且成本低，在总体性能评估方面尚能

发挥一定的作用。

对于超燃冲压发动机，如何保证发动机正常

工作且性能最优是重要的设计目标。超燃冲压发

动机的两级燃油喷射规律对流动参数、燃烧模态

有重要影响，并进而影响到发动机性能和调节特

性，分析两级燃油喷射规律对发动机性能的影响

就尤为必要。本文将通过一维方法，分析燃烧室

两级喷射规律对发动机内部流动过程、燃烧模

态、发动机性能的影响。

1分析模型

图l为超燃冲压发动机的结构示意图，主要

包括进气道、隔离段、燃烧室、尾喷管等。超燃

燃烧室一般采用多级燃油喷注，本文按两级喷注

方式进行计算，将隔离段和燃烧室作为一个整体

考虑。

自

进气道㈢赢l蘸I尾喷管
图1 超燃冲压发动机结构示意图

Fig．1 Sketch of scramjet structure

1．1进气道模型

自由来流总温、总压与当地静温、静压的关

系如下式所示：

一】监L

pto={l+避旦蔚r1 p。 (1)

Tt0=1+华蔚1瓦 (2)

进气道模型采用三维CFD数值模拟结果与

理论计算相结合的方法，其中进气道捕获流量及

隔离段出口马赫数是自由来流马赫数及飞行攻角

的函数：

Ma2=Ma2(Mao，AoA) (3)

qma=q。。(Mao，AoA) (4)

气流进入燃烧室前总温不变，再根据式(3)

及式(4)，隔离段出口总温、总压、马赫数已知，
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从面其它流动参数均可计算。

1．2燃烧室模型

燃烧室计算模型采用文献[4]中提出的方

法，由质量守恒、动量守恒和能量守恒构成的流

动控制方程如下式所示：

掣+婴：G (5)
Ot Ox

伽] }pVA

U=lpVA l，F=lpV‘A+pA l，
lpEA J pVHA

G=

Om

一学等印兽2 D。。a算

矗—Om—
Z

(6)

式中：P为气流密度；V为气流速度；A为燃烧

室截面面积；H为气流总焓；f为壁面摩擦系数；

D为水力直径；h：为燃烧总焓；P为气流静压。

上述方程中，能量释放规律以及燃烧效率对

计算结果影响很大，按照文献[9]的结论，如果

能保证两种介质的混合效果，可近似采用混合效

率来代替燃烧效率。事实上，超燃燃烧室的工作

过程非常复杂，对于液体燃料，目前条件下只能

忽略雾化和蒸发过程，认为是“即混燃烧”。文

献[10]给出了一种氢气与空气的混合效率的解

析表达式，如式(71所示：

仉怍生÷ (7)

卅上

1-e

式中：77。为混合效率；戈为沿流动方向的位置；

L。为混合长度，即该距离后已经充分混合I川；A

为一个与燃烧器结构、喷注结构、喷注方式等相

关的参数，4=1．77和3．4可适用于非后掠和后掠

10。的喷注方式，A=4．9适用于高自由流马赫数下

的后掠斜坡喷注方式【121。

本文计算中采用液态燃料两级喷注方式，其

中燃料特性取自液态火箭煤油。由于目前普遍缺

乏碳氢燃料的混合效率经验关系式，可近似用氢

燃料关系式代替。按照上述定义，理论上混合总

是可以充分进行的，即只要满足一定的距离后混

合效率即可达到l，根据这个结论就可以指导燃

烧器的结构设计。然而实际的情况是：无论如何

设计都无法实现高的燃烧效率。为此，对燃烧效

率进行修正，修正后的表达式如下式所示：

，
卅专

77。@)=!}r巩划 (8)
1一e

式中仉。．为总的燃烧效率。

根据经验，巩。训取值为0．78较为合理。按照

两级喷注方式，可得到沿轴向的燃烧效率分布，

如图2所示。需指出，对于不同的发动机几何结

构，燃烧效率的分布也存在差异，本文针对特定

几何结构的发动机，未考虑结构对燃烧效率分布

的影响。

图2沿流动方向的燃烧效率分布

Fig．2 Combustion efficiency distribution along flow direction

根据进气道和燃烧室的模型，就可以构建计

算模型，开展发动机整机性能计算及优化研究。

其中为实现燃烧室的一维计算，将燃烧室沿长度

方向分割为若干小段，每一段为一个独立的计算

节点。燃烧室的人口边界条件采用进气道出口参

数，燃烧室出口边界条件为设置为自然外推，对

出口参数的一阶导数进行平滑。

2性能计算结果及分析

2．1马赫数6工况性能分析

对于某特定结构的超燃冲压发动机，马赫数

6／燃油当量比1．0工况下发动机内流道内的流动

参数分布如图3所示，其中图3(a)为沿程马赫
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数分布，图3(b)为沿程静压分布一不同的曲线

型式代表不同的一级／二级燃油分配比例：表l进

一步给出了不同燃油分配比例下的发动机性能参

数：

(a)码赫数 (h)静胍

|冬1 3 r弓赫数6／u{{诗比1．0 l：况下滑流动方向的·维参数分卉i

Fig．3 One—dimensiIreal nfl、、pat’amete7‘dislributi+m along nn、、fliI’P(·lion II]ldPr I，ondition of．W“6／出1．0

表1 超燃冲胝发动机一与赫数6／、-量比I．0 I：况卜．的性能

Tab．1 nIT(’mlall(‘P¨f s(’ramjet at 11．6肋I

由图3及表l可见．!与一级燃油分配比例在

30ck～70％之间时，整个流道内组织超声速燃烧、

一级分配比例过低，二级分配比例过高(沙产

0．30，沙，=0．7沙)时，二级燃烧室接近壅塞状态，

此时发动机性能较高，比冲为856．2 s．在总燃油

当量比不发牛改变的情况下，提高一级燃油分配

比例，降低二级燃油分配比例，此时发动机比冲

下降，这是南于燃烧距离壅塞程度更远，当一级

燃油分配比例提高为50ck时，发动机比冲最低，

为763．3 s，进一步提高一级燃油分配比例，一级

燃烧室的释热效应开始大于二级燃烧室，发动机

性能又开始七升 当一级燃油分配比例提高为

70％时，一级燃烧室又接近壅塞状态，发动机比

冲再次达到最高，为885．2 s二如果再提高一级燃

油分配比例．燃烧扰动会传递到燃烧室入f_I，这

是应尽量避免的情况

图4给m了『：!『赫数6／燃油当量比0．6 r况下

内流道内的流动参数情况．表2同时给m了不同

燃油分配比例下的发动机性能：

同4 屿赫数6／“仙i比0．6 I：况F滑流动力‘向的一维参数分卉j

Fig．4 One—dimensi．nal n r)“[){|ralllplPl distribuli<m ahmg f1．w(1irP(·lion Ilnf{PI．‘--nditi．n of W¨6^厶0．6
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表2超燃冲压发动机马赫数6／当量比0．6上况下的性能

Tab．2 Performance of seramjel al Ma 6／沙0．6

易见，在总燃油当量比0．6工况下，当一级

燃油分配比例为50％H寸，比冲只有486．9 S。提高

一级燃油分配比例，发动机比冲上升；当所有的

燃油都在一级燃烧室喷入时，比冲最高，达到

886．6 S，此时一级燃烧室仍然未发生壅塞。这表

明，对于燃油当量比0．6的情形，可将燃油全部

在一级燃烧室喷入，此时性能最高，且未发生壅

塞，上游流动不会受到任何扰动：

2．2马赫数4工况性能分析

图5给出了某特定结构超燃冲压发动机在马

赫数4／当量比l T况下的马赫数及静压沿程分布

情况，表3给出了该T况下不同燃油分配比例的

发动机性能：

(a)马赫数 (b)静Hi

图5 马赫数4／当量比1．0 l：况下沿流动方向的一维参数分布

Fig．5 One—dimensional flow parameler distribution along flow dire(’fion tln([er('ondition of M“4／,／,1．0

表3超燃冲压发动机马赫数4／当量比1．0 f：况下的性能

Tab．3 Performance of scramjet at Ma 4似1

由图5及表3可见，在马赫数4／燃油当量比

1_[况下，无论一级／Z．级燃烧室的燃油分配规律

如何，一级燃烧室均组织亚声速燃烧，二级燃烧

室的前段亦为亚声速模态，只在二级燃烧室的后

段大扩张段为超声速模态。当一级／二级燃烧室的

燃油分配比例为30％和70％H寸，流道内马赫数约

为0．5，发动机比冲为l 031．93 S，此时亚声速燃

烧模态尚未影响到燃烧室入口?当一级／二级燃烧

室的燃油分配比例为50％和50％时，亚燃模态已

上传到燃烧室入口，此时比冲为940．9 S。

根据卜述的仿真结果与分析，对于马赫数6／

当量比1．0工况，为保证性能最优，应该使燃油

尽可能多的在一级燃烧室喷人，此时发动机比冲

超过800 S：但当一级分配比例过高时，一级燃

烧室接近壅塞状态，影响进气道]：作状态。因此

一级燃油分配比例不宜超过70％～80％。对于马

赫数6／当量比0．6 j1：况，即使将所有的燃油全部

在第一级燃烧室喷入，所释放的热量也不会造成

壅塞，全流道仍然为超声速流，此时发动机比冲

超过800 S．对于马赫数4／当量比1．0 T况，燃烧

室内组织亚声速燃烧?当一级分配比例为30％

时，发动机比冲为l 031．9 S；当一级燃油分配比

例为50％时，扰动已传递至燃烧室入几，且比冲

下降：因此，为保证弧声速燃烧扰动不传递到燃

烧室入口外，一级燃油分配比例不应过高，一级

燃油分配比例不应超过30％～40％一

发动机性能优化的关键在于燃油配置与模态
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匹配。这是由于对于超燃冲压发动机，燃烧模态

直接受释热规律影响，而释热规律正是燃油分配

规律的表现形式。发动机流道参数分布以及燃烧

模态是截面几何参数与释热规律共同作用的结

果，即使对于等截面的燃烧室，释热规律的不同

也会影响燃烧模态，再考虑截面几何参数的变

化，发动机的燃烧模态将更的复杂。在燃烧室设

计实践中，应根据设计要求反复论证结构参数与

释热规律的关系，使得发动机性能最优。

3结论与展望

本文分析了某特定结构超燃冲压发动机在马

赫数6，当量比1，马赫数6，当量比0．6，马赫数

4／当量比1三个工况下一级／二级燃烧室不同的燃

油分配比例对发动机燃烧模态及性能的影响。计

算结果表明：

1)对于几何结构确定的超燃冲压发动机，两

级燃油分配比例直接影响发动机内流道的流动参

数分布、燃烧模态进而影响到发动机的性能；

2)对于马赫数6，当量比1工况，当一级燃

烧室的燃油分配比例为30％～70％时，可在全流

道内组织纯超声速燃烧；当一级燃烧室的燃油分

配比例为70％时，发动机比冲最高，超过800 s；

31对于马赫数6，当量比0．6工况，即使将所

有的燃油均在一级燃烧室喷入，燃烧室也不会组

织亚声速燃烧；该工况下的最大比冲超过800 s；

4)对于马赫数4／当量比1工况，燃烧室内

组织亚声速燃烧。当一级分配比例为30％时，发

动机比冲为1 031．9 S；当一级燃油分配比例为

50％时，扰动已传递至燃烧室人口。因此为保证

亚声速燃烧扰动不传递到燃烧室人El外，一级燃

油分配比例不应过高。

超燃冲压发动机的内流道流动机理十分复

杂，燃油分配及释热规律与燃烧模态、发动机性

能密切相关。获得精确的内流动过程，尚需深入

的机理分析及试验验证。为此，需要建立更加准

确的模型并通过试验数据进行修正，以期获得更

加信服的性能参数，从而为发动机设计与分析提

供依据。
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