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摘要 本文开展了新型主动冷却亚燃冲压发动机燃烧室的性能试验研究。设计了煤油闭环输运控制方案，优化了热煤油喷注方式，解决了冷、热煤油闭环切换控制技术，实现了主动冷却长时间燃烧实验。实验测量了加热器总压、加热器总温、进气道总温、燃烧室总温、静压分布、燃烧推力增益、冷却油进出口温度、冷却油进出口压力和冷却油流量等实验参数。通过实验测量发现超临界煤油的燃烧推力和燃烧温度均有明显提高。
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引    言

自上世纪五六十年代起，人们对高超声速飞行器，如高超声速和高超声速巡航导弹的兴趣与日俱增。由于超声速巡航导弹需要在大气层内长距离飞行，必然要采用空气喷气推进。根据前人研究总结，在飞行马赫数小于3时，涡轮发动机单位质量产生的推力比较大，但是随着飞行马赫数增加，进气道内空气温度上升，其性能下降。在Ma=3~5范围内，亚声速燃烧冲压发动机的效率比超声速燃烧冲压发动机的效率高；在Ma=5.5~6时，亚燃冲压发动机和超燃冲压发动机的效率趋于接近；当Ma>6时，超燃冲压发动机的效率大于亚燃冲压发动机。因此，在飞行马赫数大于3时，一般采用冲压发动机作为导弹动力装置1,2。

北京动力机械研究所已开发的被动热防护的亚燃冲压发动机其飞行马赫数在2~5之间，采用冷态煤油作为机载燃料。为了进一步提高其燃烧性能和对发动机进行热防护，我们考虑采用机载煤油对发动机进行冷却。设计思路是煤油在喷入燃烧室燃烧前，先使煤油流过发动机冷却通道，对发动机进行冷却，同时，煤油吸热使得煤油温度升高，燃烧效率提高。这样既可以对发动机进行有效的热防护，降低发动机自重，又可以使得煤油燃烧效率提高，获得更大的推力。
为了实现这一方案，我们在原有的被动热防护亚燃冲压发动机设计方案的基础上设计了主动冷却热防护的亚燃冲压发动机地面试验装置。并开发了用于煤油输运与控制的闭环控制切换系统，优化了热煤油喷注方式，开展了长时间闭环燃烧试验。
1 实验装置
图1中给出的是亚燃发动机俯视图。发动机分为进气道和燃烧室两部分，进气道长度为1500mm，通过加热器内“烧氢补氧”获得的热空气通过发动机两侧的进气道进入燃烧室，燃烧室由230mm长的进气道接口段和300mm长的圆柱形燃烧腔和270mm长的尾喷管组成。其中，燃烧室带有冷却通道，煤油流经其内冷却通道对其进行热防护，进气道因为工作时总温约为800K，不需要冷却故没有冷却通道。冷煤油喷孔、氢引/热煤油喷孔、进气道总温测量点和燃烧室总温测量点位置如图所示。其中冷煤油喷孔布置在进气道末端，每侧有4个Φ0.4mm的喷孔。氢引/热煤油喷孔布置在燃烧室堵板法兰上，其具体参数在下文详述。进气道总温和燃烧室总温通过热电偶测量，进气道总温热电偶为K型热电偶，燃烧室总温热电偶为钨铼热电偶。
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图1 亚燃发动机俯视图
2 实验进展
2.1 闭环系统
为了控制煤油流经燃烧室冷却通道对燃烧室进行冷却并将煤油通过喷孔喷入燃烧室进行燃烧。我们设计了一套煤油闭环输运控制系统，其示意图见图2。
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图2 煤油闭环输运控制系统示意图

煤油闭环输运控制系统工作原理如下：实验开始前，煤油开关打开，油泵将储油罐中的煤油通入燃烧室冷却通道对燃烧室进行保护防止装置点火瞬间燃烧室温度过高，冷却煤油从燃烧室冷却通道出口流出后经过音速喷管流量计，再经过闭环切换开关进入冷凝器将煤油回收；从实验开始时计算，第5s加热器点燃，第8s氢引开关打开，闭环切换开关切换，此时氢引进入燃烧室，煤油流经燃烧室冷却通道、音速喷管、闭环切换开关后，通过冷油喷孔进入燃烧室，此时打开位于燃烧室氢引喷孔附近的点火器将氢引点燃进一步将冷煤油点燃，煤油点燃后氢引关闭；当冷却煤油出口温度达到切换要求时，冷/热煤油切换阀打开，此时，煤油通过冷煤油喷孔和热煤油喷孔喷入燃烧室，由于冷热煤油喷孔面积约为1:10，故大部分煤油通过热煤油喷孔喷入燃烧室；实验结束时，闭环切换阀进行切换，冷却煤油排入冷凝器回收，实验结束后煤油闭环输运控制系统继续工作一段时间，以对燃烧室进行冷却，待燃烧室冷却后，关闭煤油闭环输运控制系统。
煤油闭环输运控制系统主要作用有：(1) 控制煤油流量；(2) 检测煤油温度实施冷热煤油喷油切换。
2.2 热煤油喷孔优化
由于室温下的液态煤油和超临界态煤油密度相差近一个数量级，因此冷态煤油和超临界煤油喷孔的尺寸也相差极大3，为了实现冷态煤油和超临界态煤油的切换，至少要设计两套煤油喷孔。因此，我们将冷、热煤油分别从不同的位置喷入燃烧室。冷煤油喷孔定为8个Φ0.4mm，分别位于两侧进气道与燃烧室接口附近，冷态煤油喷入后，跟随来流进入燃烧室点火燃烧。热煤油喷孔设计在燃烧室喷油盘法兰上（见图1），喷孔为4个Φ2.5mm，在法兰盘Φ90mm的同轴圆环上均布。
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图3 喷油孔初始设计图纸
根据试验发现，如此设计喷油孔时，切换至热油时，燃烧推力增益降低（见图4）。实验中第4s加热器点燃，第8s冷煤油喷入燃烧室点燃，第26s进行闭环切换，第35s实验停止。从图4中可以看出，在闭环切换后燃烧室推力增益（第30s）比冷煤油燃烧时（第15s）推力增益要低约100N。因此，需要进一步优化热煤油喷孔喷油方式。
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图4 喷油盘未优化时，推力随时间变化曲线
考虑到需要将热煤油与来流充分混合，故将四个热煤油喷孔由垂直法兰盘改为与法兰盘成45°角斜向内喷射，见图5。这样四个喷孔的煤油喷入燃烧室后相交于燃烧室内一点，以期其对撞有利于煤油的雾化和与主流充分混合，提高燃烧效率。
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图5 喷油孔一次优化图纸
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图6喷油孔一次优化后，推力随时间变化曲线
第一次优化后，仅将喷油孔的喷油方向做了调整，对喷油孔的尺寸和数目并未改动。根据第一次优化后的实验发现切换至热煤油燃烧后推力增益低于冷态煤油的燃烧推力增益，见图6。这表明我们的设计方案仍然不能满足实验所需，应当进一步进行设计优化。

为此我们对喷油孔做了进一步优化。首先，将4个Φ2.5mm的热煤油喷孔改为8个Φ1.5mm的热煤油喷孔，其次，将其中相互间隔90°的4个喷孔设置为与法兰盘成45°角斜向内喷射，另外4个喷孔改为与法兰盘成135°角斜向外喷射，这样使得燃烧室内热煤油与主流充分混合。第二次优化后，热煤油燃烧推力增益高于冷煤油燃烧推力增益（见图7），且燃烧室总温高于（见图8）。
从图7中可以看出在实验开始第15s时推力增益约为730N，之后推力增益在缓慢上升，这是由于燃烧油温度在逐渐提高，燃烧效率提高，导致推力增益略有提高，实验开始第36s时进行闭环切换，切换后，推力增益约为790N，比冷态煤油燃烧推力提高8.2%。同时，从图8中根据燃烧室总温可以看出，在冷煤油燃烧时燃烧室总温约为1600K，切换后超临界煤油燃烧总温高于1900K，燃烧温度提高约300K，证明超临界态煤油燃烧效率比冷煤油有明显提高。鉴于热煤油喷孔经过二次优化已经获得明显进步，下面将采用该装置开展长时间闭环实验。
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图7 第二次优化后，燃烧室推力随时间变化曲线
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图8 第二次优化后，燃烧室总温随时间变化曲线
2.3 长时间闭环实验

利用上述装置开展了112s的长时间闭环实验，将实验启动作为第0s，加热器从第6s点燃，煤油燃烧时间8~110s，第38s进行冷、热煤油切换。图9中给出了加热器总压随时间变化曲线，从图中可以看出加热器总压为2.5±0.1atm，在整个实验过程中加热器总压保持稳定。图10中给出了加热器总温、进气道总温和燃烧室总温随时间变化曲线。从图中可以看出加热器总温为1000±50K，由于进气道较长，热损失较大，进气道温度为800±50K，在整个实验过程中加热器总温和进气道总温保持平稳，说明了来流条件比较稳定。燃烧室总温在冷、热煤油切换后，有明显变化，热煤油燃烧时燃烧室总温比冷煤油燃烧时提高11.1%，表明热煤油燃烧效率有很大提高。
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图9加热器总压随时间变化曲线
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图10 加热器总温、进气道总温和燃烧室总温随时间变化曲线

图11~图13分别是冷却煤油流量、冷却煤油进出口温度和冷却煤油进出口压力随时间变化曲线。从图11中可以看出除了在冷、热煤油切换时冷却煤油流量有突变之外，其他时间冷却煤油流量保持在136±5g/s，冷却煤油流量稳定。从图12中可以看出在实验结束时冷却油出口温度接近800K，在第90~110s冷却油出口温度上升趋势已经比较缓慢，表明燃烧室结构基本达到热平衡。从图13中可以看出在冷、热煤油切换瞬间冷却油进出口压力会有瞬间降低的动作，切换之后随着实验进行冷却油压重新建立起来。在第90~110s冷却油压上升趋势变缓，这与冷却油出口温度变化规律是一致的。根据冷却油出口温度和冷却油进出口压力的变化趋势可以预见经过20~30s整个燃烧室结构应当完全达到热平衡，冷却油温度和冷却油进出口压力也会达到平衡。
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图11 冷却油流量随时间变化曲线
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图12 冷却油进出口温度随时间变化曲线
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图13 冷却油进出口压力随时间变化曲线

图14给出的是进气道和燃烧室静压的空间分布曲线，以加热器出口为基准，进气道长度为1500mm，1500mm以前为进气道静压分布，1500mm以后为燃烧室静压分布。图中第2s代表的是加热器未点火时的静压分布，第6s代表的是仅有加热器点燃时的静压分布，第30s代表的是冷油燃烧时的静压分布，第40s代表的是冷、热油切换时的静压分布，第100s代表的超临界煤油燃烧的静压分布。从图中可以看出，在整个燃烧过程中进气道静压是不变的，燃烧室静压在超临界煤油燃烧时静压比冷煤油燃烧时有一定的提高。这也说明超临界煤油的燃烧效率比冷态煤油有所提高。
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图14 静压空间分布曲线
3 结    论

本文通过大量的实验实现了主动冷却亚燃冲压发动机的闭环切换实验，优化了热煤油喷孔，通过实验测得超临界煤油燃烧推力提高8.2%，燃烧温度提高11.1%。同时，开展了长时间主动冷却闭环实验，测量了一系列参数，验证了主动冷却亚燃冲压发动机的可靠性。
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EXPERIMENT STUDY OF SUBSONIC COMBUSTION RAMJET WITH ACTIVE COOLING
Yuan Tao1    Lu Yang1    Li Long1    Wang Jing1    Fan Xuejun1    Situ Ming2
 (1 Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, C A S, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China)

 (2 Beijing Institute of Power Machinery, Yungan, Fengtai, Beijing 100070, China）
Abstract Experiment study of subsonic combustion ramjet with active cooling has been done in this paper. The transport and control  program of kerosene has been designed, the injection of hot kerosene has been optimized, the closed-loop switching control technology for cold and hot kerosene has been solved and the long time combustion experiments has been done. In the experiment, the total pressure of heater, the total temperature of heater, the total temperature of inlet, the total temperature of combustion chamber, static pressure distribution, thrust, inlet and outlet temperatures of cooling kerosene, inlet and outlet pressures of cooling kerosene and flow of cooling kerosene have been measured. It has been found by experimental measurements that combustion thrust and combustion temperature of supercritical kerosene were significantly higher than cold kerosene.
Key words   active cooling, subsonic combustion ramjet, closed-loop switch
