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PMMA在固体燃料冲压发动机中燃烧特性的实验研究
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摇 摇 摘要: 为研究聚甲基丙烯酸甲脂(PMMA)在固体燃料冲压发动机(SFRJ)中的燃烧特性,开展

了不同装药通道直径、补燃室压强、来流空气质量流率等工况下的 SFRJ 直连式实验研究。 成功获

得了不同工况下压强、温度的变化规律、燃面平均退移速率、局部燃面退移速率。 实验结果表明:装
药通道直径增大,燃面平均退移速率降低,但补燃室压强和温度随之增大;在低压( < 0郾 8 MPa)条
件下,补燃室压强越低,燃面平均退移速率、补燃室温度均随之降低,但影响是有限的。 同时,当装

药通道直径较小(Dp = 30 mm)时,首次发现了 SFRJ 的侵蚀效应现象。
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Experimental Investigation on Combustion Characteristic of PMMA
in Solid Fuel Ramjet
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Abstract: The combustion characteristics of polymethyl methacrylate(PMMA) in the SFRJ were investi鄄
gated using a direct tube test facility. The effect of factors, such as fuel port diameter, aft鄄mixing com鄄
bustion chamber pressure, and air mass flow rate, on regression rate and performance was investigated.
The pressure, temperature, local regression rate and their average value were got. The results show that
the fuel mean regression rate decreases with the increase in fuel port diameter, but the aft鄄mixing combus鄄
tion chamber pressure and temperature were enhanced. In addition, the pressure and temperature of aft鄄
mixing combustion chamber decreased under the condition of low pressure (less than 0郾 8 MPa), but this
effect was limited. It is first found that an erosion effect phenomenon is produced in the SFRJ combustion
chamber when the fuel port diameter is smaller (Dp = 30 mm).
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0摇 引言

固体燃料冲压发动机(SFRJ)以其高比冲、高可

靠性和低成本备受关注,但国内目前尚未解决燃速

偏低、燃速公式复杂等缺点,因而制约了其在工程上

的应用[1]。 燃速的影响因素很多,包括来流空气的
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总温、质量流率、马赫数;固体燃料的物理化学性质,
如:密度、热解过程、化学反应、热力学参数等以及发

动机结构尺寸等。 目前,国外对 SFRJ 燃烧室方面

的研究很多,包含:数值模拟与实验对比[2];发动机

尺寸对其工作状态的影响[3];固体燃料在 SFRJ 中

的燃烧及火焰稳定极限[4];不同燃料在 SFRJ 中的

燃烧特性[5]。 国内,文献[1]对端羟基聚丁二烯为

燃料的 SFRJ 进行了直连式实验研究,采用四点连线的

简化方式,获得了燃料平均退移速率。

本文在国内首次采用了实验终止系统来准确控

制实验时间;并采用逐点测量的方式,首次获得了固

体燃料不同轴向位置处的退移速率。

1摇 实验系统组成及准备

SFRJ 直连式实验系统主要由进气系统、加温燃

烧系统、测量控制系统、实验发动机、燃烧中止系统

(由高压氮气及相应管路组成)及连接管道等组成,
见图 1.

图 1摇 实验方案

Fig. 1摇 Experimental scheme
摇

摇 摇 本文采用以煤油为燃料的直接加热方式对来流

空气进行加热,通过对高温燃气补充氧气,补偿了来

流空气中因煤油燃烧而消耗的氧气;并使用限流吼

道准确模拟实际飞行状态下来流空气的总温、总压

及流入燃烧室的质量流率。

图 2摇 发动机结构图

Fig. 2摇 Structure of experimental SFRJ

需要说明的是,直连式实验可能引起空气被污

染而带来影响:1)由于煤油未完全燃烧,造成来流

空气中含有碳颗粒,致使辐射换热量增加,进而使得

装药燃面退移速率略有增加,燃烧稍剧烈;2)同时,
由于空气被污染,来流空气中的氧气含量小于真实

空气中的氧气含量,使得燃烧温度小于与真实空气

燃烧的温度,使得装药退移速率略有减小,燃烧稍平

缓。 因实验条件有限,两个因数的强弱无法比较;同
时,上述任一单一因数的影响效果有限;因此本文不

考虑因空气被污染所带来的影响。
实验发动机结构如图 2 所示。

本文利用上述的实验发动机在富氧条件下,以
100 g 的镁粉 /聚四氟乙烯(Mg / PTFE)为点火药,进
行了 9 次以 PMMA 为固体燃料的直连式实验,各工

况参数如表1所示。受实验条件限制,来流总温为

表 1摇 实验工况

Tab. 1摇 Experimental operating conditions

编

号

装药通道初始

直径 Dp / mm

限流喉道

直径 D1 / mm

燃烧室入口

直径 Din / mm

喷管喉部

直径 Dt / mm

1 30 9 15 20
2 40 9 15 20
3 50 9 15 20
4 30 9 15 18
5 30 9 15 20
6 40 9 17 18
7 30 11 17 18
8 30 11 17 20
9 30 11 17 22
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423 K,来流空气总压均为 1 MPa,燃烧时间 tb(从开

始点火到用氮气熄火)均为 20 s.

2摇 实验结果与分析

2郾 1摇 燃烧的影响因素

2郾 1郾 1摇 装药通道直径的影响

图 3 ~图 5 分别为 1 ~ 3 号工况的压强和温度

随时间的变化。 图中:T in为燃烧室入口温度,Taft为

补燃室温度,paft为补燃室压强,p in0 为燃烧室入口

总压,p in为燃烧室入口静压。 对比图 3 ~ 图 5 可

知,2 号、3 号工况补燃室压强 paft分别比 1 号高约

0郾 08 MPa 和 0郾 15 MPa,补燃室温度 Taft分别上升约

400 K 和 480 K. 2 号和 3 号工况的装药通道直径

比 1 号工况均大,因此燃烧面积更大,从而增大了

燃气质量流率,在富氧条件下,参与反应的燃气质

量流率增大,因此在来流空气质量流率一定的条

件下,2 号和 3 号工况补燃室所测平均温度和压强

均高于 1 号工况的。

图 3摇 1 号工况压强 /温度随时间变化的曲线

Fig. 3摇 The pressure and temperature of case 1
摇

图 4摇 2 号工况压强 /温度随时间变化的曲线

Fig. 4摇 The pressure and temperature of case 2
摇

2郾 1郾 2摇 燃烧室压强的影响

图 6 ~图 8 为 4 号、8 号和 9 号工况的压强和温

图 5摇 3 号工况压强 /温度随时间变化的曲线

Fig. 5摇 The pressure and temperature of case 3
摇

度随时间的变化。 对比图 6 和图 3 可知,由于喷管

喉部直径减小,4 号工况补燃室压强比 1 号工况高

约 0郾 12 MPa,而补燃室平均温度比 1 号高约 40 K,
其增幅不大。 与 9 号工况相比,8 号工况补燃室压

强高约 0郾 16 MPa,补燃室平均温度高约 50 K,这表

明:提高燃烧室压强有利于增大燃料退移速率,即在

富氧条件下增大燃料质量流率,使补燃室温度升高。
然而,在低压条件下(小于 0郾 8 MPa)其影响不明显,
这与文献[2]的实验结论一致。

图 6摇 4 号工况压强 /温度随时间变化的曲线

Fig. 6摇 The pressure and temperature of case 4

2郾 1郾 3摇 来流空气质量流率的影响

与 1 ~ 6 号工况相比,8 号和 9 号工况的限流喉

道直径增大,即来就空气质量流率增大,这对于点燃

装药是不利的,因此在装药被点燃后 paft脉动较大,
没有完全建立稳定燃烧过程,特别是 8 号工况表现

得尤为明显,如图 7 所示。 因此,在点火药药量一定

的条件下,增大空气质量流率对于点火是不利的,它
将延长建立稳定燃烧过程的时间,当空气质量流率

过大时,甚至导致点火失败。
2郾 2摇 平均燃面退移速率分析

对于直连式实验而言,除了补燃室温度和压强
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图 7摇 8 号工况压强 /温度随时间变化的曲线

Fig. 7摇 The pressure and temperature of case 8
摇

图 8摇 9 号工况压强 /温度随时间变化的曲线

Fig. 8摇 The pressure and temperature of case 9
摇

外,还需关注的燃面退移速率。 国内外普遍采用质

量平均的方法来获得平均退移速率[2],按该方法本

文各工况的平均退移速率 r·w . 但由该方法获得的平

均退移速率并不能反映不同轴向位置的燃面退移速

率,本文同时测量实验后的 PMMA 内型面几何尺

寸,将平均退移速率定义为

r·d =
移
N

i = 1
(D忆pi - Dpi)

(2Ntb)
, (1)

式中:N 为被测量点的总数;D忆pi和 Dpi分别表示第 i
个测量截面燃烧前后的装药内径。

按上述两种方法,PMMA 直连式实验各工况的

结果总结如表 2 所示。 由表 2 可知,由于来流空气

质量流率的增大,7 ~ 9 号工况的燃面退移速率比

1 ~ 6 号工况的大。
图 10 和图 11 分别为平均退移速率随装药通道

直径和燃烧室压强的变化。 由图 10 可知,随着装药

通道直径的增大,PMMA 的平均退移速率逐渐减小,
且可拟合成以下关系式

r· = 1郾 61D - 0郾 47
p . (2)

表 2摇 实验结果

Tab. 2摇 The result of experiment

编

号

m·a /

(kg·s - 1)

paft /

MPa
Taft / K

r·w /

(mm·s - 1)

r·d /

(mm·s - 1)

1 0郾 125 0 0郾 525 1 698郾 8 0郾 290 0郾 307

2 0郾 125 0 0郾 607 2 101郾 0 0郾 281 0郾 287

3 0郾 125 0 0郾 677 2 177郾 8 0郾 272 0郾 266

4 0郾 125 0 0郾 646 1 731郾 8 0郾 319 0郾 332

5 0郾 125 0 0郾 515 1 697郾 0 0郾 289 0郾 291

6 0郾 125 0 0郾 683 1 779郾 6 0郾 265 0郾 265

7 0郾 186 7 0郾 808 1 650郾 8 0郾 368 0郾 358

8 0郾 186 7 0郾 663 1 627郾 2 0郾 356 0郾 355

9 0郾 186 7 0郾 501 1 579郾 4 0郾 345 0郾 340

图 10摇 平均退移速率随装药通道直径的变化

Fig. 10摇 The mean regression rate vs. diameter of port
摇

图 11摇 平均退移速率随燃烧室压强的变化

Fig. 11摇 The mean regression rate vs. preassure
摇

摇 摇 研究表明[3]: r·邑D - 0郾 4
p ,本文研究结果与国外研

究结果所得规律较为一致。
由图 11 可看出,随着燃烧室压强的增大,PMMA

的平均退移速率逐渐增大,且可拟合成以下关系式

r· = 0郾 34p0郾 197
c . (3)

与文献[2]研究结果相同,即在低压(小于 0郾 8
MPa)条件下,燃烧室压强对燃料退移速率的影响是

有限的。
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2郾 3摇 局部燃面退移速率

图 13 和图 14 为 PMMA 燃烧后型面照片及其局

部退移速率图。 需要说明的是,实验结果表明 Dp =
30 mm 的退移速率变化趋势与 Dp = 40 mm 或 50 mm
不同,在湍流发展区,燃烧室尾部的局部退移速率呈

缓慢增大趋势,这类似于固体火箭发动机内的侵蚀

燃烧现象。

图 13摇 PMMA 燃烧后型面照片

Fig. 13摇 Photos of burned PMMA

摇

图 14摇 局部退移速率沿轴向位置的变化

Fig. 14摇 The local regression rate vs. x

摇
在固体火箭发动机中,所有侵蚀燃烧实验都证

实了平行于燃烧表面的气流速度对退移速率有着重

要影响,并观测到了临界速度 vcr的存在,即:当来流

速度 v > vcr时,退移速率增大,即产生侵蚀燃烧,且 v
越大,侵蚀效应越显著。

图 15 为 SFRJ 附面层发展示意图。 在回流区,
燃烧主要受化学动力学控制。 在湍流再发展区,燃
烧主要由扩散火焰随着轴向距离的增大,主流速度

逐渐增大。 根据湍流转换机理,主流的燃气微团在

燃烧表面附近被阻滞而形成附面层(开始于再附

点)。

图 15摇 SFRJ 燃烧室附面层发展示意图

Fig. 15摇 The development of boundary layer in SFRJ
摇

文献[6]提出:临界速度要归因于进入附面层

的质量增加引起的传热速率下降和由于对流换热引

起传热增大这两者之间的平衡。 一方面,随着轴向

距离的增大,主流速度逐渐增大,进入附面层的燃气

质量增加,使传热速率下降;另一方面,在粘性力的

作用下,主流速度的增大使得附面层有所加厚,引起

对流换热增大。 然而,刚开始时前者的影响占据主

要地位,所以两者综合的效果是使得燃料退移速率

下降;随着主流速度的进一步增大,附面层进一步加

厚,主流中的核心流的尺寸逐渐减小。 当附面层充

满整个通道截面(图示 S鄄S 截面)以后,整个通道中

的气流都为湍流。 根据湍流理论,在有气流加入的

湍流附面层内,速度和温度的分布都比喷流段均匀

得多。 也就是说,高温燃气将更靠近燃烧表面,进一

步加强了对燃烧表面的对流传热。 此时,尽管进入

附面层的燃气质量还是有所增加,但其影响已不占

据主要地位,因此燃料退移速率逐渐增大。 文

献[7]指出,在固体火箭发动机中,当出现侵蚀效应

时,燃烧初期表现特别明显,这主要是因为在燃烧初

期,燃气通道较为狭窄,因而燃气流速较大。 从本文

的实验结果来看,Dp = 40(50) mm 并未出现 Dp =
30 mm的实验现象,这进一步验证了上述分析的正

确性。
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3摇 结论

本文开展 SFRJ 直连式研究,采用 PMMA 为固

体燃料进行了 9 次直连式实验,主要结论如下:
1) 增大装药通道直径,燃料平均退移速率降

低,但在富氧条件下,可提高补燃室压强和温度;补
燃室压强降低,燃面平均退移速率、补燃室温度均随

之降低,但在低压(低于 0郾 8 MPa)下,这种影响有

限;随着来流空气质量流量的增大,平均燃面退移速

率随之增大;
2) 在富氧及点火药量一定的条件下,增大来流

空气质量流率对点火是不利的,甚至导致点火失败。
3) 所得的平均燃面退移速率与初始装药通道

直径、补燃室压强的关系式与国外研究者所得结论

相符,这说明本实验方案的可靠性;
4) 当装药通道直径(Dp = 30 mm)较小时,冲压

发动机燃烧室内产生类似于固体火箭发动机的侵蚀

效应,并做了相应分析。
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