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摘 要:固体火箭燃气超燃冲压发动机具有高比冲、结构简单、流量易调节等优点,然而在超

声速空气流的燃烧室中,如何让燃料更好地与空气掺混,增加颗粒停留时间,在较短时间内释

放出更多的燃烧焓成为目前研究的重点。提出了一种基于中心支板燃气喷注的含硼固体火箭超

燃冲压发动机方案,开展了模拟马赫数6.0、高度25km来流条件下的地面直连试验和数值仿真

研究,验证了该方案的合理性和优势,并获取了燃烧室内的燃烧特性,探寻了固体燃气喷注方

式对燃烧室性能的影响规律。结果显示,相比于中心支板喷注方案,侧壁喷注存在总压损失大、
反压激波串长度大、进气要求严苛等问题,但能够增强掺混,提高燃烧效率,缩短燃烧所需距

离;而在中心支板式固体冲压发动机中,在燃烧室侧壁面引入较小流量的一次燃气,可以增大

固体颗粒在燃烧室内的穿透深度,提高燃烧效率和燃烧室性能。
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Abstract:Thesolidrocketgasscramjethastheadvantagesofhighspecificimpulse,simplestruc-
ture,easyflowadjustment,etc.However,intheafterburningchamberwithsupersonicairflow,

howtomakethefuelbettermixedwithair,increasetheparticleresidencetime,andreleasemore
combustionenthalpyinashortertimehasbecomethefocusofcurrentresearch.Thisarticlepro-
posesaboronbasedsolidramjetschemebasedoncentralstrutinjection,andconductsgrounddi-
rect-connecttestandnumericalsimulationsunderinflowconditionsatmach6.0andaltitudeof25
kilometerstoverifythefeasibilityandperformanceofthisscheme,obtainsthecombustioncharac-
teristicsofthecombustionchamber,andexplorestheinfluenceofsolidgasinjectionmodeonthe
performanceofthecombustionchamber.Theresultsshowthatcomparedtothecentralstrutin-
jectionscheme,thesideinjectionhasproblemssuchaslargetotalpressureloss,longback
pressureshockwavestringandstrictintakerequirements.However,itcanenhancemixing,im-
provecombustionefficiency,andshortentherequireddistanceforcombustion.Byintroducing
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smallflowofprimarygasfromthesidewallofthecentralstrutinjectioncombustionchamber,the
Penetrationdepthofsolidparticlescanbeincreased,andthecombustionefficiencyandperform-
anceofthecombustionchambercanbeimproved.
Keywords:Twophasecombustion;Solidramjet;Direct-connecttest;Numericalsimulation

0 引言

超燃冲压发动机作为一种吸气式高速推进装

置,已成为各国研究的重点[1-2]。目前,超燃冲压

发动机的研究主要采用液氢、煤油等液体燃料,
发挥其推力调节方便、比冲性能高、燃烧稳定等

优点[3],但液体燃料在贮存性、维护性、加速性、
稳定燃烧、快速响应及技术复杂程度等方面固有

的不足,也给液体冲压发动机的应用带来较多的

限制[4]。相对而言,采用固体推进剂的吸气式动

力具有高密度比冲、火焰稳定性好、加速能力强、
贮存性能优、快速响应能力高等先天优势,因此

受到学者们的广泛关注。
固体火箭超燃冲压发动机采用固体贫氧推进

剂,在燃气发生器内进行一次燃烧,并将生成的

贫氧燃气喷注到燃烧室内,与来流空气进行掺混

和二次燃烧[5]。硼作为一种固体添加剂,具有极

高的密度比冲和热值,能够有效提高推进剂性能,
但同时它也存在掺混、燃烧困难的问题。在超燃

冲压发动机的应用中,如何改善含硼固体燃气与

空气的掺混,提高燃烧效率,在有限时间有限距

离内释放出更多的燃烧焓已成为目前研究的重

点[6]。针对该问题,吕仲[7]提出了两种不同的燃气

喷注形式的固体冲压方案,并通过点火试验验证

了发动机的性能;陶欢等[8]、马立坤等[9]发现在固

体冲压燃烧室中加入凹腔结构,能够使气流在凹

腔中减速并形成回流区,有效提高燃烧效率;李

唯暄等[10]通过引入旋流进气和台阶结构,增强了

燃气与来流空气的掺混,并提升了推进剂燃面退

移速率;刘仔等[11]、李轩等[12]则针对侧壁喷注式

的固体冲压燃烧室,开展了不同喷注条件影响效

应的纯气相仿真分析;凌江等[1]进一步研究了燃

气喷注角度对侧壁喷注式发动机内硼颗粒燃烧效

率的影响,结果表明,燃气与颗粒燃烧效率随喷

注方向与轴向夹角的增大而增大。
上述研究大多针对侧壁喷注式的固体冲压发

动机开展,将一次燃气从壁面位置喷注进入燃烧

室,能够通过调整喷注角度、采用凹腔结构等方

式增强掺混,但也存在型面复杂、喷注总压损失

大等问题,最关键的问题在于燃烧释热不均匀、
壁面热流大,凹腔等结构会逐渐变形或烧蚀,火

焰稳定能力下降,难以实现长时间的火焰稳定。
针对这种方案存在的不足,本文提出了基于中心

支板喷注的发动机构型方案,并开展了模拟马赫

数6.0、高度25km来流条件的地面直连试验和数

值仿真研究,验证了方案的合理性和优势,并进

一步开展了燃气喷注方式、分配比例等因素对燃

烧室性能的影响规律研究。

1 试验系统

1.1 试验对象

基于中心支板喷注的含硼固体冲压燃烧室构

型示意见图1,其主要由隔离段、支板段、燃烧

室、喷管段和燃气发生器组成,全长约3m,燃烧

室截面为方形,典型位置的截面尺寸采用冲压发

动机一维设计理论求得。该构型的特点为在流道

中心位置处设置了支板喷注,支板段结构示意见

图2,支板内部是一个出口为拉瓦尔喷管构型的燃

气通道,贫氧的一次燃气沿内部通道流动,以超

图1 中心支板式冲压燃烧室

Fig.1 Centralstrutramjetcombustionchamber

图2 支板段结构示意图

Fig.2 Schematicdiagramofstrutsectionstructure
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声速状态从支板末端顺流喷注进入燃烧室,与经

过隔离段和支板段后的来流空气在此处开始掺混

燃烧,并在燃烧室下游形成热力壅塞。

1.2 试验原理

地面直连试验系统由来流模拟系统 (试验台)
和试验发动机组成,试验发动机与试验台的射流

喷管出口连接,由试验台提供模拟进气道出口的

来流条件。来流模拟系统的原理见图3,通过酒精

和氧气 燃 烧 产 生 的 高 温 燃 气 加 热 常 温 空 气,
并在混合器中补充一定流量的氧气,提供满足发

动机流量、总温、总压和氧气含量要求的气流,
并通过射流喷管,保证进入发动机的气体流动马

赫数与进气道喉道相同,并且使气流参数在试验

发动机的入口截面上分布均匀。

图3 来流模拟试验系统[13]

Fig.3 Incomingflowsimulationexperimentalsystem[13]

1.3 试验工况

本文采用直连试验系统,针对中心支板式固

体冲压发动机,开展了马赫数6.0、高度25km条

件下的燃烧组织试验,工况见表1。采用基于VXI
总线技术的数据采集系统,沿着发动机流道布置

了近百个壁面静压测点,获取沿程壁面压强,从

而计算发动机性能。

表1 试验工况

Tab.1 Experimentalconditions

参数 工况1 工况2

飞行马赫数 6.0 6.0

飞行高度/km 25 25

空气流量/ (kg·s-1) 2.5 2.5

当量比 0.9 2.4

2 数值仿真方法

数值仿真能够在试验的基础上进一步获得发

动机燃烧室内部流场和燃烧的细节特征,支撑发

动机的优化设计。本文基于商用软件FLUENT开

展三维数值仿真研究,深入分析中心支板式固体

冲压发动机的燃烧特性和性能影响因素。

2.1 仿真模型

  本文采用三维雷诺平均的N-S方程求解湍流

流场和组分燃烧,湍流模型采用k-ωSST模型。
气相燃烧过程采用一步简化的化学反应机理和有

限速率/涡耗散燃烧模型。颗粒相中,硼颗粒的点

火模型基于 King模型建立,燃烧模型选择基于

Smith模型的intrinsic模型,假设反应阶次为1,
燃烧速率受扩散过程和表面动力学速率共同控制。

含硼贫氧推进剂一次燃烧产生的燃气中含有

硼、碳等固体颗粒,成分复杂,仿真难度较大。
针对该推进剂的原始配方进行热力计算,并选取

主要的气相 (g)、颗粒相 (s)和惰性成分进行简

化,得到的一次燃气组分见表2。

表2 一次燃气组分

Tab.2 Primarygascomponents

组分 H2 CO B C 惰性成分

质量分数/% 5.03 24.52 25.27 9.10 36.08

2.2 仿真边界条件

2.2.1 来流空气的入口条件

来流入口条件由马赫数6.0、高度25km工况

下仿真得到的进气道出口结果赋予,并采用入口

参数对流场进行初始化。

2.2.2 一次燃气的气相入口条件

一次燃气的气相入口采用流量入口条件,具

体如表3所示。
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表3 一次燃气的气相入口条件

Tab.3 Gasphaseinletconditionsoftheprimarygas

参数 数值

质量流量/ (kg·s-1) 0.1757

总温/K 1990.854

静压/MPa 7

N2 质量分数 0.132351

CO质量分数 0.720590

H2 质量分数 0.147059

2.2.3 一次燃气的颗粒相入口条件

一次燃气中硼颗粒和碳颗粒的粒径分别设置

为3μm和1μm。由于试验燃烧室内湍流脉动较

强,因此采用随机轨道模型模拟颗粒的脉动作用。
一次燃气的颗粒相入口位置与气相入口位置一致,
具体如表4所示。

表4 一次燃气的颗粒相入口条件

Tab.4 Condensedphaseinletconditionsoftheprimarygas

颗粒相 B C

速度/ (m·s-1) 200 200

直径/μm 3 1

静温/K 1860.23 1860.23

质量流量/ (kg·s-1) 0.65 0.23

2.2.4 其他

燃烧室出口和壁面分别采用压力出口边界条

件和绝热壁面边界条件。

2.3 网格划分与无关性验证

对试验发动机构型划分结构化网格。将燃气

发生器及中心支板喷注结构简化为一个拉瓦尔喷

管结构 (见图4和图5),入口参数由燃气发生器

的试验实测结果提供,来流空气和一次燃气的流

动同向,均为从左往右。计算网格在一次火箭轴

图4 支板段处网格

Fig.4 Partialgridsofstrutsectionstructure

图5 燃气发生器喷管处网格

Fig.5 Partialgridsofthenozzleofgasgenerator

线区域以及近壁面处进行网格加密。在仿真过程

中,根据壁面条件使用FLUENT软件中网格自适

应功能对壁面处网格进一步加密。
设计了网格数量分别为158万、270万和495万

的结构化网格,开展无关性分析,结果如图6所

示。3种尺度的网格仿真结果基本一致,而270万

网格与495万网格的结果差距小于0.3%,因此认

为270万的网格数量在本文的冲压发动机仿真中可

满足精度要求,后续仿真工作均基于该尺度开展。

图6 网格无关性验证

Fig.6 Gridsindependencyverification

2.4 仿真方法校验

采用上述模型和边界条件对试验工况进行了

仿真,图7和图8分别展示了在两个试验工况下,
数值仿真和试验数据的燃烧室壁面压力分布对比,
其中横坐标为相对轴向距离,纵坐标为发动机热

态与冷态之间的压力比,图中相对轴向距离等于0
处代表中心支板燃气出口位置,相对轴向距离等

于1处 代 表 燃 烧 室 出 口 位 置。图 中 两 条 黑 色 实

线分别代表一次燃气喷注轴向位置和燃烧室热力

壅塞轴向位置 (下文同)。可以看出数值仿真与地

面直连试验获得的壁面压力分布在两个工况下均

有较好的一致性,仿真对试验压力预示的误差小

图7 当量比0.9工况的数值仿真与试验数据对比

Fig.7 Comparisonofexperimentandsimulationresults

atequivalent-ratio0.9
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图8 当量比2.4工况的数值仿真与试验数据对比

Fig.8 Comparisonofexperimentandsimulationresults

atequivalent-ratio2.4

于4%,并准确复现了试验发动机中的压力前传现

象及下游热力壅塞现象。同时仿真得到的两个工

况下的最大压力点、隔离段压升起始点 (压力前

传)、燃烧室压力骤降点 (热力壅塞)等关键位置

的轴向位置误差小于3%。以上可说明本文采用的

数值仿真方法精度较高,方法可靠。

3 结果与分析

3.1 试验结果分析

针对中心支板式固体冲压发动机,在地面直

连试验系统开展了马赫数6.0、高度25km条件下

的燃烧试验。燃气发生器的作用是为冲压发动机

提供贫氧的一次燃气,图9为燃气发生器的室压随

时间的变化曲线,压力曲线较平稳,在出现点火

峰值后呈缓慢上升的趋势,这是燃烧过程中推进

剂燃面增大导致的。

图9 燃气发生器室压时域曲线

Fig.9 Pressure-timecurveofgasgenerator

图10和图11分别展示了当量比为0.9和2.4
试验的冷态/热态壁面压力分布,采用隔离段的入口

压力对壁面压力进行了无量纲化处理,试验时的点

火相对时间t=3.5s,图中t=3.0s和t=8.0s两个

时刻点的曲线分别代表了点火前和熄火后燃烧室内

冷态压力分布,其余为燃烧过程中各时刻点的压力

分布。由结果可知,成功点火后,一次燃气经中心

支板内部通道顺流喷入燃烧室,该轴向位置处压力

开始迅速升高。发动机前部流道产生了很强的反压

激波串;下游一定距离处压力发生骤降,说明燃烧

室在此处形成了热力壅塞。相比之下,高当量比工

况的反压激波串强度更高,长度更大,符合预期规

律。当量比为0.9工况下,t=6.8s时燃烧压比最

高,为3.70;当量比为2.4工况下,t=6.0s时燃

烧压比最高,为4.75。两种工况下,燃烧室沿程压

力饱满、无振荡,燃烧持续时间内工况稳定,表明

燃烧室内燃烧组织效果较好。

图10 当量比0.9工况的无量纲壁面压力分布

Fig.10 Dimensionlesswallpressuredistribution

atequivalent-ratio0.9

图11 当量比2.4工况的无量纲壁面压力分布

Fig.11 Dimensionlesswallpressuredistribution

atequivalent-ratio2.4

地面试验结果验证了本文中心支板式冲压燃

烧室燃烧组织方式有效性。图12展示了试验的尾

焰照片。发动机出口尾焰强劲有力,尾焰橙黄色、
黑色烟尘很少,燃烧充分。
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发动机推力通过燃烧室推力加喷管推力再减

去进气道阻力进行计算。燃烧室推力基于试验结

果的燃烧室沿程壁面压力积分求得;喷管推力根

据给定的喷管扩张比,按等熵膨胀求解;进气道

阻力通过来流系统的冲量差求得。计算得到的发

动机性能如表5所示。可以看到,在当量比0.9时

发动机的比冲约为740s,获得了推力增益;而在

当量比2.4的富燃工况下,发动机稳定燃烧并获得

了更大的推力性能。综上可知,本文提出的发动

机方案可行、性能可靠。

(a)当量比0.9

(b)当量比2.4

图12 尾焰照片

Fig.12 Picturesofexhaustplume

表5 试验冲压发动机性能

Tab.5 Performanceofthetestedramjet

参数 工况1 工况2
当量比 0.9 2.4

燃气流量/ (kg·s-1) 0.391 1.00
推力/kN 3148.45 4829.45
比冲/s 740.25 492.80

3.2 燃气的喷注方式对发动机性能影响仿真分析

针对固体超燃发动机存在的含硼一次燃气驻

留时间短、掺混效率低的问题,本文进一步设计

了中心支板结合壁面喷注的燃烧室构型,并基于

上述数值仿真方法,开展了燃气喷注条件影响规

律的仿真对比研究。该方案的构型几何尺寸与中

心支板式燃烧室完全一致,在支板出口的下游设

置对称的壁面喷注入口,垂直对向喷注进入燃烧

室。针对两个位于不同轴向位置且对称的壁面喷

注 (侧壁喷注1和侧壁喷注2)和中心支板喷注,
进行了当量比0.9工况的仿真对比分析。

图13为燃烧室各轴向截面的总温分布对比。3
种喷注方式的燃烧室内总温的分布趋势一致,总

温从喷注位置处开始上升,并在下游处由于燃烧

室扩张比增大而略微降低。相比之下,中心支板

式燃烧室的总温上升速度明显小于壁面垂直比喷

注,且中心支板式燃烧室在相对轴向位置0.42处

达到了最大总温,侧壁喷注式燃烧室则在相对轴

向位置0.25处达到了最大总温。这是由于在垂直

喷注方式中,高速来流在横向的燃气喷注作用下

产生弓形激波,使得燃气与来流空气的掺混更强,
燃烧反应更迅速。最终侧壁喷注式燃烧室在出口

位置获得总温比中心支板式燃烧室高约150K。结

合燃烧效率分布曲线可知,壁面喷注式燃烧室的

效果更优,燃烧效率高且所需的燃烧距离更短。
同时,对比两个不同喷注位置的结果,发现总体

趋势一致,但喷注位置靠后时总温更高,这可能

是侧壁喷注导致逆压梯度,喷注靠后时形成的回

流区能够得到相对更充分的发展。

图13 两种燃烧室沿轴向距离各截面平均总温对比

Fig.13 Comparisonofaveragetotaltemperatureineach

sectionalongtheaxialdistanceoftwocombustionchambers

图14展示了燃烧室内中心截面总温云图,图

15展示了燃烧室内中心截面的O2 质量分数分布云

图。可以看到两种喷注方式有着完全不同的释热分

布特征。中心喷注式燃烧室内高温区域集中在中心

区域,支板尾迹区的总温明显高于两侧,在支板尾

迹区域O2 含量较小,同时两侧残存的O2 较多,O2
质量分数分布与温度分布形成互补特征,燃烧释热

区域主要集中在流道中心。侧壁喷注式燃烧室特征

正好相反,高温区域集中在两侧壁面,燃烧室中心
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区域总温较低,这说明燃烧释热主要集中在壁面位

置,这种燃烧释热特征可能会带来较严酷的壁面热

流环境,增大固体冲压发动机热防护的难度。

中心喷注

侧壁喷注1

侧壁喷注2

图14 燃烧室中心截面总温云图

Fig.14 Totaltemperaturecontoursinthecentral

sectionofcombustionchamber

图15 燃烧室中心截面O2 质量分数云图

Fig.15 MassfractionofO2contoursinthecentral

sectionofcombustionchamber

图16 壁面无量纲压力分布对比

Fig.16 Comparisonofdimensionlesswallpressuredistribution

图16展示了数值仿真得到的不同喷注方式的

壁面无量纲压力分布对比,图17展示了不同燃烧

室的中心截面静压云图。可以看到燃烧室在前部

均形成反压激波串,并在流道后方形成热力壅塞。
相比于中心支板方案,侧壁喷注方案由于在壁面

处引入高压的一次燃气,此处压力有个明显的阶

跃升高。观察到侧壁喷注方案的反压激波串的长

度和强度远大于中心支板喷注方案,这是由于固

体贫氧一次燃气喷注与液体燃料喷注不同,大流

量 高压气体的注入会在流道截面积较小的燃烧室

图17 燃烧室中心截面静压云图

Fig.17 Staticpressurecontoursinthecentral

sectionofcombustionchamber

中带来极大的总压损失,形成了类似高背压的隔离

段出口条件,气流在此发生壅塞,导致了强度很高

的反压激波串。这种现象降低了冲压发动机的抗反

压能力,导致冲压发动机隔离段设计裕度变小。
图18和图19分别展示了仿真得到的中心支板

式 和侧壁喷注式燃烧室内不同轴向位置处气态燃

料和固态燃料的燃烧效率,两种喷注方式的最终

燃烧效率见表6。

图18 中心支板式燃烧室内不同轴向位置燃烧效率

Fig.18 Combustionefficiencyineachsectionalongthe

axialdistanceofcentralstrutcombustionchamber

图19 侧壁喷注燃烧室内不同轴向位置燃烧效率

Fig.19 Combustionefficiencyineachsectionalong
theaxialdistanceofwallinjectioncombustionchamber
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表6 两种喷注方式燃烧效率对比

Tab.6 Comparisonofcombustionefficiencyof

twocombustionchambers

喷注方式
组分燃烧效率/%

H2 CO C B

中心支板喷注 98.7 98.5 84.9 73.2

侧壁喷注 99.0 98.9 94.3 93.6

可以看到,两个燃烧室的气相燃料都接近完

全反应,但侧壁喷注式燃烧室的颗粒相燃烧效率

更高。这是由于固体颗粒的惯性较大,中心顺流

喷注时颗粒的驻留时间更短,在有限距离内的燃

烧释热受掺混效果的影响更大、难度更高,这与

前面得出的结论一致。从图中趋势还可以看出,
在相对轴向位置为0.25时,气相组分燃烧效率超

过了90%,而硼颗粒此时燃烧效率为19%。这说

明气相反应主要集中在燃烧室头部位置,而硼颗

粒的燃烧较为滞后,在相对轴向距离为0.4时才开

始快速反应,需要相对更长的掺混和燃烧距离。
相比之下,碳颗粒的反应起始位置比硼颗粒更靠

前,燃烧效率更高。

3.3 支板/壁面喷注比例对发动机性能影响仿真

分析

  结合3.2节分析可知,侧壁喷注可以有效提高

掺混效率,缩短燃烧所需距离,但是也存在诸多

缺点,如大流量的侧壁高压燃气注入会显著提高

隔离段的出口背压,带来较大的总压损失和更严

苛的进气要求,以及壁面燃烧的方式会导致壁面

热流密度提高,极大增加了热防护难度。为了实

现冲压燃烧室的高效低阻燃烧和释热方式优化,
综合利用两种喷注方式的优点,本节提出一种新

型的燃烧组织方式———支板/壁面组合喷注。以中

心支板喷注为主要燃烧组织方式,同时利用侧壁

面燃气的注入,形成类似于气动斜坡的效果,使

流场在此处形成更强的减速和剪切掺混,提高燃

烧效率。本节对不同喷注比例对发动机性能的影

响进行了仿真对比分析,仿真的总当量比为0.9,
中心喷注和侧壁喷注的流量比例分别为9∶1、8∶
2、7∶3、6∶4、5∶5。

图20为不同喷注比例下燃烧室各轴向截面总温

分布曲线。可以看到,支板/壁面组合喷注燃烧室内

的总温高于纯支板喷注和纯侧壁喷注,且随着侧壁

喷注流量占比的上升,总温沿轴向上升的速度增大,

燃烧室内达到最高总温所需的轴向距离越短;燃烧

室出口总温随着侧壁喷注流量占比的增大呈先升后

降的趋势,在喷注比例为7∶3时达到最大。出口总

温的升高一方面是因为引入的侧壁垂直气流能够在

近壁面形成低速区,增强燃气与来流的剪切掺混,
另一方面是因为组合喷注方式能够有效提升燃烧室

内的容积利用率,提高燃烧效率。同时发现,在喷

注比例为9∶1时,总温上升趋势与纯中心支板喷注

相比提升并不明显,支板/壁面组合喷注在相对轴向

位置0.5处达到最大总温,燃烧释热所需距离仍较

长,而此时出口总温也有明显增长,这说明当喷注

比例为9∶1时,侧壁燃气的引入对中心燃气与来流

剪切掺混的影响不明显,但这部分一次燃气能够与

来流反应,消耗近壁面处的氧气,因此出口总温和

燃烧效率仍有较大的增长。

图20 不同喷注比例时沿轴向距离各截面平均总温对比

Fig.20 Comparisonofaveragetotaltemperaturein

eachsectionalongtheaxialdistanceunder

differentgasinjectionratios

图21和图22分别展示了不同喷注比例时燃烧

室内中心截面总温云图O2质量分数分布云图。采

用支板/侧壁组合喷注模式后,燃烧室内总温分布

更均匀,且在较低侧壁喷注占比时,燃烧室壁面

处的热环境得到明显改善。

图21 不同喷注比例时燃烧室中心截面总温云图

Fig.21 Totaltemperaturecontoursinthecentralsectionof

combustionchamberunderdifferentgasinjectionratios
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图22 不同喷注比例时燃烧室中心截面O2 质量分数云图

Fig.22 MassfractionofO2contoursinthecentralsection

ofcombustionchamberunderdifferentgasinjectionratios

图23展示了数值仿真得到的两种喷注方式的

燃烧室中心截面静压云图。组合喷注方案中,隔

离段激波串长度随着中心支板喷注流量占比的增

大而缩短,但均显著大于纯中心支板喷注。

图23 不同喷注比例时燃烧室中心截面静压云图

Fig.23 Staticpressurecontoursinthecentralsectionof

combustionchamberunderdifferentgasinjectionratios

图24 不同喷注比例时硼颗粒的燃烧效率对比

Fig.24 Comparisonofcombustionefficiencyofboron

particlesunderdifferentgasinjectionratios

图24展示了不同喷注比例时硼颗粒的燃烧效

率对比,图中横坐标表示支板喷注流量占总喷注

流量的比例。结论显示当采用组合喷注时,硼颗

粒的燃烧效率能够得到较大提升。结合图20可知,
组合喷注模式下燃烧室燃烧效率和性能的提升与

侧壁喷注流量占比的增大并不完全成正比,当侧

壁喷注流量占比超过0.2后,其喷注占比的增大对

燃烧效率和性能的提升并不明显,反而会大幅增

大总压损失。因此,在支板/壁面组合喷注的固体

冲压发动机中,存在一个合适的燃气喷注流量分

配比例,在增大固体颗粒的穿透深度和掺混能力、
提高燃烧室的燃烧效率的同时,尽可能减少侧壁

喷注带来的性能损失。

4 结论

本文提出了一种基于中心支板喷注的含硼固体

冲压发动机方案,并在超燃直连式试验台上模拟马

赫数6.0、高度25km的飞行条件,对模型发动机

进行了热试试验,验证了该发动机方案的性能,然

后采用三维数值仿真对发动机的超声速流动和两相

湍流燃烧特性进行了数值研究。得到如下结论:

1)在直连试验中实现了含硼贫氧固体推进剂

的高效稳定燃烧,实测燃烧室沿程压力饱满、无

振荡,燃烧压比最高达到4.75。

2)采用SSTk-ω 湍流模型、有效速率/涡耗

散燃烧模型以及 KING硼粒子点火模型,对试验

工况进行了数值仿真分析。仿真获得的压强数值

误差小于4%,关键位置误差小于3%。

3)相比于中心支板喷注方案,侧壁喷注方案

能够增强掺混,提高燃烧效率,缩短燃烧所需距

离,但是也存在总压损失大、反压激波串长度大、
进气要求严苛等问题。

4)在中心支板式固体冲压发动机中,通过在

燃烧室侧壁面引入较小流量的一次燃气,可以增

大固体颗粒的穿透深度和掺混能力,提高燃烧室

的燃烧效率和性能。
综上所述,本文提出的中心支板式含硼固体

冲压发动机方案的燃烧效率高,稳焰能力强,数

值仿真方法可靠,并进一步仿真验证了支板/壁面

组合喷注模式的优势,可为两相燃烧研究和发动

机设计优化研究提供支撑。
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