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摘要  本文通过简化一维气动模型对高超声速冲压发动机燃烧室的两种典型燃烧模态----超燃烧模态和亚燃烧模态----进行了气动热力学分析，得到了它们的基本特性以及相互关系。在工作范围方面，对于亚燃模态而言，存在最大加热比和最小加热比，分别对应激波推到隔离段入口和激波即将吞入下游气动喉道----加热比小于最小值则转为超燃模态，加热比大于最大值则会将激波推入进气道喉道导致起动问题；对于超燃模态而言，则存在最大加热比限制，加热比大于最大值则转为亚燃模态。在不存在几何喉道的条件下，超燃模态的最大加热比与亚燃模态的最小加热比相等，而且两者的相互转换是可逆的。在性能方面，对于亚燃模态而言，总压恢复系数随着加热比的增加而增加，对于超燃模态而言，总压恢复系数随着加热比的增加而减小；对于亚燃和超燃两者而言，总压恢复系数都随着加热区面积的增大而减小。从燃烧室设计方面来看，在不引起进气不起动的条件下，尽可能的减小气动喉道或者加热区面积是有助于提高燃烧室性能的。
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引言

对于高超冲压发动机而言，与传统冲压发动机不同，其燃烧室根据飞行马赫数范围不同而以不同的燃烧模态进行工作[1]。通常情况下，在6倍声速以下飞行速度时，高超冲压发动机燃烧室适合以亚声速燃烧模态工作，在6倍声速以上飞行速度时则适合以超声速燃烧模态进行工作，这主要是由燃烧室气动热力学规律所决定[2,3]。在不同模态下工作时，燃烧室的气动性能规律有何不同，以及不同模态之间进行转换的条件如何确立，目前已有大量文献报道了相关的燃烧室模型试验及验证情况，本文则从理论方面通过基本气动热力学规律进行了这方面的分析。

1 基本假设与模型

将燃烧室简化为由隔离段、中间加热段以及下游扩张段三部分构成的一维定常加热管流模型，并采用了理想、无粘、定比热气体假设以便于分析。当进出口均保持超声速状态时，存在两种典型流动状态：一种是在进口隔离段存在一道正激波，燃烧加热过程在波后亚声速条件下完成，对于燃烧室来说这种状态就称为亚燃模态，如图1所示；一种是整个通道内均保持超声速流动状态，燃烧加热过程在超声速条件下完成，这种状态称为超燃模态[2-4]，如图2所示。


[image: image36.bmp]
图1 亚燃模态示意图
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图2 超燃模态示意图

研究中为了进一步减小自变量数目简化推导，认为加热段为等直段，临界喉道处的几何面积与等直段相等。事实上加热段为扩张型或其他型并不影响主要结论，只是使推导过程更为复杂而已。这里，主要通过运用流量守恒律分析在喉道面积以及加热比等参数变化的情况下燃烧室的模态和性能如何变化—这里以加热前后总温比
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代表加热比，以
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代表气动喉道与燃烧室进口处的相对面积，以总压恢复系数
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代表一定加热条件下的性能。

2 气动特性

2.1 亚燃模态特性

根据一维流动规律可知在给定的喉道面积条件下，存在最小加热比与最大加热比两个极端加热状态，分别对应隔离段激波被推向隔离段入口（激波最弱）以及被吸入燃烧区入口（激波最强）两个流动状态A和B；加热比处于最小与最大之间时，所对应的激波位置也将位于两端之间的位置，如图3所示。如果加热比超过最大加热比，则会将激波推出隔离段入口，从而影响进气道的起动；如果加热比低于最小加热比，则会使得激波被吞入下游喉道而变成全超声速流动，即超燃模态。如果喉道面积减小，则最小与最大加热比都会相应减小以维持激波位置相对不变，如图4中状态C、D所示。这样不同喉道面积条件下最小和最大加热比构成了亚燃模态的最小和最大加热边界。
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图3 亚燃模态最小与最大加热流动状态示意图
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图4 亚燃模态加热范围示意图

根据燃烧室入口与临界喉道处流量守恒，有
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所以，在给定喉道面积条件下，亚燃模态的总压恢复系数随加热比的增加而增加，而喉道面积的增大则在整体上使总压恢复系数曲线下降，如图5所示。


[image: image11]
图5 亚燃模态气动特性示意图

在喉道不变的条件下，总压恢复系数随着加热比的升高也会升高代表了亚燃模态的一个特点，这与亚燃模态下可移动激波的损失协调机制分不开。随着加热比的升高，激波被推向燃烧室入口，激波强度减弱损失减小，同时波后加热区气流速度降得更低也使得加热损失进一步减小，所以总压恢复系数会升高。而在喉道与加热比均不变的情况下，在不破坏亚燃模态的程度下，如果外来因素干扰了流动与加热过程，比如壁面上出现了附面层分离区改变了加热区面积分布律，激波将会自动停留在一个合适的位置，使得流动损失、激波损失以及加热损失重新协调以形成稳定的亚燃模态[5]，并且总压恢复系数也会保持不变。
从图5还可以推出亚燃模态的其他一些特性，当实际加热比超出某一喉道下的最大加热比时，只能通过增加喉道面积来容纳这更高的加热比。而在同样加热比条件下，总压恢复系数则会随着喉道面积的增大而下降。所以，在能够容纳所需的加热比同时不引起进气道溢流的条件下，减小喉道面积是有利于提高总压恢复系数的。

2.2 超燃模态特性

在超燃模态下，燃烧室内为超声速流。在加热比相对较低（状态E）时，喉道保持超临界状态；随着加热比的升高，喉道马赫数逐渐减小直到临界（状态F），这时达到最大加热比，如图6所示。所以超燃模态存在最大加热比限制，超出此最大加热比则会在隔离段产生激波从而转为相应的亚燃模态。如果加热区的面积减小则此最大加热比也会相应减小，如图7中状态G、F所示。这样不同加热区面积下最大加热比构成超燃模态的最大加热边界。
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图6 超燃模态加热流动状态示意图
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图7 超燃模态加热范围示意图

根据超声速通道中加热特性可知，随着热量的加入，气流的熵要增加，有
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经整理，有
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又根据熵定义，有
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将（6）式代入（5）式左边，经整理，有
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将（7）式变形，有
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即
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因此，总压恢复系数随着热量的加入是下降的。如果加热通道是等直通道，那么马赫数也是下降的，总压恢复系数下降的趋势是逐渐变缓的。到最大加热边界时达到临界状态，总压恢复系数是最低的，如图8所示。


[image: image20]
图8 超燃模态气动特性示意图

与亚燃模态总压恢复系数随加热比的增加而上升不同，这是因为在超燃状态下，燃烧室总压损失完全由超声速流动与加热过程所决定，下游喉道总是处于临界或者超临界状态，不会对上游产生影响，故随着热量的逐渐加入熵增也是逐渐增加的，所以总压恢复系数总是下降的。当然，如果将加热区的面积减小，通过减小加热过程的马赫数可以使得加热过程在相对较高的温度下进行，相应的熵增幅度会较小一些，总压恢复系数会有所提高。

2.3 性能比较

根据一维流动规律可知，加热相同且喉道同为临界状态的亚燃模态和超燃模态在流动方式上可以相互转换，比如对应亚燃模态的最小加热状态A，如果加热稍微减少一点，激波将会被吞入下游喉道，从而转成最大加热状态的超燃模态F。反过来，对于最大加热状态的超燃模态F，如果加热稍微增强一点，在隔离段下游立刻会出现激波，从而转为最小加热状态的亚燃模态A，如图9所示。运用流量守恒原理可以证明，此时亚燃模态与超燃模态的总压恢复系数相同。所以，可以将亚燃和超燃的条件包线以及总压恢复系数特性曲线分别画在一起，如图10、图11所示。

所以，亚燃模态最小加热边界即为超燃模态最大加热边界，这条边界也是形成亚燃模态或超燃模态的分水岭----在左侧形成超燃模态，总压恢复系数随加热量的增加而减小；在右侧形成亚燃模态，总压恢复系数随加热量的增加而增加；而在这条边界上，亚燃模态和超燃模态的总压恢复系数一致，并且相互之间可以进行转换。


[image: image21]
图9 亚燃模态与超燃模态的相互转换示意图


[image: image22]
图10 亚燃模态与超燃模态的加热范围示意图


[image: image23]
图11 亚燃模态与超燃模态的气动特性示意图

3模态转换与性能优化

在亚燃模态下，随着飞行马赫数的升高，加热比逐渐降低，燃烧室的总压恢复系数会发生变化，燃烧模态也将向超燃模态转换，而不同的燃烧室方案与转换过程会产生不同的推进效益。

如果燃烧室的加热区面积始终不变，那么燃烧室的工作过程反映在图12上就是从亚燃的I状态水平过渡到超燃的K状态，期间经过分界的J状态。这个过程的总压恢复系数变化反映在图13上，则是先在亚燃模态下减小总压恢复系数，到达与超燃相邻的边界J后，激波将被吞入下游而转换为超燃状态。随着加热比的进一步减小，总压恢复系数在超燃模态下又逐渐增加。

而如果将不同加热比的燃烧释热过程设置在不同面积的区域，加热比越高加热区域面积越大，加热比越低加热区域面积越低，那么其工作过程反映在图12上就是从亚燃的I状态向下过度到超燃的M状态，期间经过亚燃与超燃分界的L状态，并且M状态与K状态加热比相同。燃烧室性能反映在图13上，则表明ILM过程的总压恢复系数总是高于IJK过程，发动机可以得到更好的推进效益， ILM过程相对IJK过程来说就是一个优化了的方案。


[image: image24]
图12模态转换过程与性能优化示意图


[image: image25]
图13 模态转换与性能优化特性示意图

4 小结与讨论

通过以上分析可知，燃烧室的燃烧模态及其转换主要由加热比决定，亚燃与超燃存在一个明确的分水岭。但是如果存在几何喉道，或者燃烧室通道内存在复杂几何构造以及流动分离情况，那么亚燃与超燃的形成条件和性能会存在一定的重合，模态的转换过程也存在一定的迟滞性，对于这种情况需要具体分析。

从提高燃烧室总压恢复系数出发，采用越小的加热区面积可以得到更高的总压恢复系数。但较小的加热区面积其所能容纳的加热量也较小，容易引起进气道的不起动，所以加热区面积不能一味地小，而将不同的加热量对应于不同的燃烧释热区面积是一个可行的办法。目前广泛采用的单调扩张通道的燃烧室布局就是体现了这一点，其中亚燃模态燃烧释热区靠近下游较大面积区域，超燃模态的燃烧释热区则靠近上游较小面积区域。

关于亚燃模态与超燃模态孰优孰劣以及如何进行转换是一个经常会提起的问题，如果亚燃模态与超燃模态在成立条件和性能上不存在重合，则不存在孰优孰劣的问题。但如果两者之间存在重合情况，即同样条件下既可以形成亚燃模态也可以形成超燃模态，后续研究表明由于亚燃模态无法避免激波的损失，亚燃模态的总压恢复系数总要低于超燃模态，即超燃模态优于亚燃模态，这时应尽早将亚燃模态转换到超燃模态以提高推进效益。至于如何进行转换，根据前面分析结果可知改变加热比或者改变加热区的位置（即改变加热区的面积）是一个有效的手段。但是如果出现了新技术能够削弱亚燃模态的激波强度，则情况又不一样了。

随着飞行马赫数的增加，加热比是逐渐下降的，同时燃烧室入口的马赫数也是会发生变化的，这对以上分析结果是有一定影响的。比如根据试验结果可知，无论是在亚燃状态还是超燃状态，燃烧室总压恢复系数总是随着飞行马赫数的增加而下降的，而这里在进入超燃状态后总压恢复系数却是上升的，这是尚未考虑到燃烧室进口马赫数变化的原因。后续应进一步将燃烧室入口马赫数作为自变量进行分析。

参考文献

[1] Heiser W H.Pratt D T.Hypersonic airbreathing propulsion[M].Washington DC:AIAA,1994.
[2] AVRASHKOV V.BARANOVSKY S,LEVIN V.Gasdynamic features of supersonic kerosene combustion in a model combustion chamber[R].AIAA paper 90-5268.

 [3] BAUER C.PETTERS D.WHITCOMB C D.Comparison of Mach 3 to 6 conventional and dual-mode ramjet performance[R].AIAA paper 98-3426.

[4] 刘陵,刘敬华,张榛,唐明.超声速燃烧与超声速燃烧冲压发动机[M].西安:西北工业大学出版社,1993.

[5] Curran E T,Heiser W H,Pratt D T,Fluid Phenomena in Scramjet Combustion Systems[J].Annu Rev Fluid Mech,1996,323-360.
The analyses of the aerodynamic performance of the combustion mode within Scramjet

XIANG lin       SUN  qiang

（Science and Technology on Scramjet Laboratory，The 31st Research Institute of CASIC，Beijing 100074，China）
Abstract  Two typical combustion modes within the combustor of the hypersonic ramjet----subsonic combustion mode and supersonic combustion mode----were analyzed thermodynamically through a reduced 1D aerodynamics model, their basic characteristics and the relations between them are deduced. For the subsonic combustion mode, there are two heating ratio limits, the maximum limit and the minimum limit, corresponding for the shock being pushed upward to the isolator incoming boundary and for the shock being pumped backward to the throat downstream. For the former, it will cause the inlet unstart if the heating ratio is greater than the maximum limit, for the other, the combustion mode will transform to the supersonic combustion mode if the heating ratio is less than the minimum limit. For the supersonic combustion mode, there is a maximum limit for heat ratio while it is exceeded the combustion mode will transform to the subsonic mode. In case of throat free, the maximum limit of the heating ratio of the supersonic combustion mode is equal to the minimum limit of the subsonic combustion mode, and also the two combustion modes can transform to each other reversibly. In performance, for the subsonic combustion mode the total pressure recovery will increase while for the supersonic decrease with the increase of the heating ratio. So, for improving performance of the combustor in designing it is reasonable to reduce the area of the aerodynamic throat or the heating zone, excluding causing the inlet unstart.

Key words: Scramjet, combustion mode, mode transition
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