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释热分布对超燃冲压发动机性能的影响及优化 3

陈　强 , 陈立红 , 顾洪斌 , 张新宇
(中国科学院 力学研究所 , 北京 100190)

　　摘　要 : 为了改进燃烧室、尾喷管的设计和优化燃料在燃烧室内的释热方案 , 建立了广义一维流动 /释热分析

方法 , 对超燃冲压模型发动机的主要性能参数进行了研究。通过与单凹腔模型发动机实验结果的对比 , 着重分析了

燃料在燃烧室内不同的释热分布对模型发动机推力性能的影响 , 同时采用模拟退火优化算法对发动机燃烧室内释

热分布和内流道作了优化 , 结果表明 , 在燃烧室内采用多阶段分散释热方案对模型发动机推力性能有较大的提高。
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Investigation of the effect and optim ization of heat release
distr ibutions in the combustor on scram jet performance
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Abstract:　 In order to design the combustor and nozzle of the scram jet, and to op tim ize the distribution of the heat re2
lease in the combustor, a one2dimensional flow analysis method was developed. This method can evaluate the performance of

the model of scram jet engine. Compared with the experimental static p ressure distribution, the heat release distribution can be

obtained by the analysis tool. A t the same time, the heat release distribution and scram jet inner configuration were op tim ized

by general simulated annealing. The results show that the performance of the model engine could be imp roved when the heat

release sp reads along the combustor.
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1　引　言

　　超燃冲压发动机虽然结构简单 ,但由于涉及到激

波、激波与边界层的相互干扰 ,燃料喷射、雾化、传热

传质等物理过程 [ 1 ]
,使得燃烧室内流场极其复杂。

　　推力性能是超燃冲压发动机最重要的性能之一 ,

它与发动机内部流场有很大的关系 ,二维、三维数值

分析虽然能较为清晰地考察流场细节 ,但由于计算机

硬件条件的限制 ,不能快速地对发动机进行设计和分

析。相比而言 ,广义一维分析虽不如二维、三维数值

分析描述流场来的精细 ,但它可以快速而又可靠地对

发动机的性能进行分析和评价 [ 2 ]。

　　在燃烧室设计的同时 ,需要考虑燃料在燃烧室内

的释热方案。采用何种释热方案能够最大限度的提

升发动机的性能 ,是现在迫切需要解决的问题。本文

采用广义一维数值分析方法 [ 3, 4 ]
,对不同的燃烧释热

分布 ,结合无限反应速率一步模型 ,对超燃冲压发动

机推力性能进行分析 ;同时采用广义模拟退火优化算

法对发动机模型和释热分布进行优化 ,为今后改进燃

烧室、尾喷管的设计和优化燃料在燃烧室内燃烧释热

方案提供了良好的借鉴。

2　实验装置和计算模型

　　实验是在中国科学院力学研究所高超声速推进

风洞 [ 5 ]开展的 ;推进风洞的出口条件 :马赫数 518,总

温 1 710 K,总压 4166 MPa;推进风洞采用烧氢补氧
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的方式进行加热 ,风洞出口的氧气摩尔含量和大气中

一致。

　　图 1是单凹腔超燃冲压模型发动机俯视示意图 ,

发动机由进气道 ,隔离段 ,燃烧室和尾喷管构成 ,隔离

段内的支板不仅起到了提高压缩比的作用 ,同时它还

和燃烧室内的一对凹腔一样 ,可以稳定火焰燃烧。

F ig11　Sketch of scram jet m odel

　　本文采用的广义一维分析模型包括下列基本方

程 :
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式中ρ为气流的密度 , p为静压 , T为静温 , Cp为等压

比热容 , Cf为摩阻系数 , D为内通道的水力直径 ,σ为

内通道的截面积 ,M a, V分别代表气流的马赫数和速

度 ,γ则为气流的比热比 ,下标 t代表相应的滞止参

数。

　　在广义一维分析模型中 ,摩阻系数采用了 JAXA

改进的 20世纪 70年代美国空军提出的摩擦阻力经

验公式 [ 6 ]

Cf = 0138 (1 +
γ - 1

2
M a

2 ) - 01467
/ ( lnR ex ) 2158

　　同时还假定气体运动粘性系数满足 Sutherland

公式

μ= 1146 ×10
- 6

T
3 /2

/ ( T + 111)

　　在分析模型中 ,各气体组分的定压比热容随着温

度的变化而改变 [ 7 ] ,可利用多项式拟合公式 cp /R =

a1 + a2 T + a3 T
2

+ a4 T
3

+ a5 T
4来计算 ,具体系数在文

献 [ 7 ]附表内详细给出。

　　为了简化模型 ,本文不考虑燃料的蒸发等多相流

过程 ,同时也忽略了壁面的热传导。需要注意的是 ,

在马赫数 1附近上述方程会有较大的刚性 ,故在计算

方法的选择上采用 Gear法 ,它对一般的刚性方程有

较好的处理精度和效率。在数学上 ,不同的释热分布

都满足 L ip schitz条件 ,可以证明 ,根据不同的释热分布

通过分析模型计算得到气体参数 (如 :压力 ,温度 ,速度

等 )的分布是确定唯一 ,并且是一一对应的 ,即不同的

气体参数分布对应唯一的释热分布。

　　本文利用广义模拟退火算法对释热分布和发动

机的内型面做出了优化。模拟退火法 [ 8 ]是一种启发

式蒙特卡洛优化算法 ,它通过模拟退火的物理过程来

得到最优解 ,它在某种程度上能够得到全局最优解。

广义模拟退火算法对传统算法的接受概率做了一定

修改 ,加快了模拟退火过程。

3　计算结果和讨论

　　单凹腔模型发动机燃烧室分凹腔和扩张段两部

分 ,其中凹腔长 104 mm,深 12 mm,扩张段长

308 mm,双边扩张角为 3°; 发动机尾喷管总长

300 mm,双边扩张角为 23°。为了和实验结果进行比

较分析 ,各参数采用实验工况 ,静压为 40 kPa,总温为

1 710 K,马赫数为 310, O2 , N2 , H2 O的摩尔份数分别

为 2019% , 58167% , 20143%。煤油在发动机隔离段

下游喷入 ,流量为 51159 g/ s。

　　利用上述广义一维分析程序计算得到模型发动

机内气流的密度、总温、静温、总压、静压、速度、马赫

数等参数沿轴向的变化 ,从而可以进一步计算出模型

发动机的推力、总压损失等性能参数。

　　三种释热分布如图 2所示 ,作为示意 ,图中燃烧

室内的阴影只代表释热分布的位置和形状 ,与释热量

没有关系。图中 a、b两种释热方案释热较为分散 , a

方案模拟了燃料在整个燃烧室内均匀释热的情况 , b

方案则模拟了燃料在凹腔内集中快速释热到逐渐结

束的过程。 c方案释热较为集中 ,模拟了由于支板和

凹腔较强的稳焰作用 ,使释热集中于凹腔内的情况。

　　图 3为采用三种不同的释热方案得到的沿程压
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F ig12　D istr ibution s of hea t relea se

力分布图 ,图中离散点为实验测得的沿程压力 ,其它

线型的压力分布由分析模型计算得到。分析模型所

采用的三种释热方案的当量释热率η(实际释热率与

当量比的乘积 )均为 4513%。

　　图 3显示了不同释热分布对应的压力分布在燃

烧室前部有较大的区别 :释热方案 a和 b释热量比较

分散 ,使得压力抬升较缓 ,压力峰值靠后 ;而方案 c释

热较为集中 ,压力在燃烧室前部抬升迅速 ,压力峰值

靠前 ,同时燃烧室的总体平均压力也高于前两种释热

方案。和实验数据相对比 ,方案 c的压力分布和实验

较为吻合 ,从一定程度上说明凹腔和支板起到了非常

好的稳焰作用 ,燃烧释热在凹腔附近非常充分。

F ig. 3　Sta tic pressure d istr ibution s a long the wa ll

　　表 1列出了上述三种分布下对应的发动机推力。

对比三种方案 ,方案 c使发动机获得了最高的推力性

能 ,比方案 a高出了约 12% ,可见燃烧室内压力的提

高有利于提高发动机推力性能。但是燃烧室内热量

过于集中释放 ,会导致发动机的热壅塞 ,从而导致发

动机的不启动。

　　图 4为发动机可能达到的推力与燃料当量释热

率的关系。从图中可看出 ,推力和当量释热率有显著

的线性关系。线段的终点对应热壅塞情况下的最高

Table 1　Thrust obta ined by three k inds of

hea t relea se d istr ibution

D istribution a b c

Thrust/N 222 231 249

释热率 ,同时也是该种释热分布下可能达到的最大推

力。

　　图 4显示 ,方案 c最高的当量释热率只有 51%

左右 ,这是因为集中在凹腔释热易发生热壅塞 ,反而

不利于提高发动机的推力性能。而采用分阶段释热

方案 b理论上的最大当量释热率为 68% ,能够实现

的最大推力为 384 N ,比方案 c提高了 30%左右。所

以 ,在实验中如果把热量在燃烧室分阶段释出 ,可以

有效地降低热壅塞产生的机会 ,提高最大释热率 ,从

而提高发动机的推力性能。

F ig. 4　Thrust and hea t relea se ra tio

　　如前所述 ,燃烧室内压力和释热率的提高都能够

提高发动机的推力性能 ,但是两者又存在一定制约。

为了提高发动机推力性能 ,就有必要对发动机内流道

和燃烧释热分布做出优化。

　　本文以发动机的推力为目标函数 ,采用广义模拟

退火算法对其做出优化 ,图 5是退火次数和发动机推

力之间的关系 ,从图中看出在若干次退火之后 ,推力

基本收敛到 456 N ,可见 ,模拟退火算法对本问题是

适用的。当性能最优时 ,热量在燃烧室分两阶段释

出 ,第一阶段 :释热区间长 98 mm,当量释热率为

6412% ,扩张角 1°;第二阶段 :释热区间长 287 mm,当

量释热率 3417% ,扩张角为 217°;尾喷管 :长 328 mm,

扩张角为 2312°。图 6是在优化后的释热分布下 ,发动

机燃烧室和尾喷管的压力和马赫数沿程分布 ,

在推力性能达到最优时 ,存在一压力平台 ,同时在燃

烧室中马赫数基本保持在 1附近 ,即超燃冲压发动机

工作在超燃向亚燃转换的临界状态。也即是在燃烧

室内保持马赫数 1附近的等压燃烧可获得理论上的
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最大推力。

4　结　论

　　本文建立了广义一维分析方法 ,通过假设燃烧室

内燃料的释热分布 ,得到了不同释热分布下的超燃冲

压模型发动机的流场参数分布 ,和实验测得的壁面静

压进行对比 ,估计出了实际燃烧过程中可能的释热分

布 ,然后采用模拟退火算法对发动机内流道和释热分

布进行了优化 ,主要结论如下 :

　　 (1)凹腔和支板的稳焰作用非常有效 ,实验中的

燃烧释热可能主要集中在燃烧室的凹腔附近。

　　 (2)燃料的当量释热率同发动机的推力性能有

显著的线性关系 ,提高燃烧室燃料的当量释热率非常

有利于发动机推力性能的提高。

　　 (3)燃烧室内压力的提高有利于改善发动机的

推力性能 ,但是采用过于集中的释热方案不利于提高

最大释热率 ,抑制了发动机潜在推力性能的提高。而

在燃烧室内分阶段释热不仅能够降低发动机发生热

壅塞的机会 ,同时还可以提高发动机潜在的推力性

能。
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