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基于推力潜能的燃烧室性能评估
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摘 要 ： 为 了更好的研究超燃冲压发动机 ， 需要选取合适的参数指标对其性能进行评估 。 该研究基于超燃冲压发

动机中工质做功原理 ， 引入推力潜能的概念 。 通过对这
一

新参数的分析 ， 对超燃冲压发动机的性能给予评价 ， 既

能反映 出发动机总温增加带来的推力性能变化 ， 也能反映出 总压损失等带来的做功能力损失 。 通过对具体发动机

模型 的性能分析 ， 说明其在发动机性能分析上的优势 。 相比于现有评价参数 ， 新的基于推力潜能的性能评价方法

能更好的用于发动机局部部件及流场性能评估 。
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0弓 丨 言能的发动机性能评价方法 。

超燃冲压发动机作为可行的超声速推进方案之 1 现有评价参数

一

，

一

直以来都受到研究者们的关注 。 为更好研究 1 ． 1 总压损失

超燃发动机 ， 对其性能评估需要有合适的评价标准 。在绝热不可逆过程中 ， 熵的增加与总压下降时

推力性能是发动机性能好坏最为直接的指标 ， 但 由联系在一起的 。 因此总压之 比可以作为描述机械能

于条件限制 ， 很多实验和数值模拟都无法直接得到可利用率的
一

个指标
［
5
］

。 工程上也常采用总压恢复

发动机推力 。 同时有些针对发动机主要部件的研究 ，系数 ， 其表达式为 ：

如燃烧室 、 进气道等 ， 也没法得出其与推力的直接＿
ｐ 0 ｏ ｕ

（ｆｌｏｗ

⑴

关联 。 因此人们采用了其他
一

些参数来侧面反映发
Ｐ

Ｐｏ
’—

动机性能 。 常用的有总压损失 、 燃烧效率 、 推力增或者釆用总压损失 ， 表达式为 ：

益和动量 比 ［
Ｗ

］等等 。

ｐｎｍ

超燃冲压发动机为获得更大推力 ， 应本着提高仏
’一

燃烧效率而不带来过大的总压损失这
一

原则 ［

4
］

。 实其 中 为 总压恢复 系数 ， 为 总压损失 ’

际上超声速流动中燃烧放热必然会导致总压损失 。

Ｐ
ｏ ， ｏ ｕｔｆｌｏｗ

为 出 口截面总压 ， Ｐ ｏｊｎＪｌｏｗ
为入 口截面总压 。

评估超燃冲压发动机性能需要同时考虑两者变化 ，

此ｈ 丨
（ 日糾 ： ＋ 7 ？宙Ａ而总压损失的产生主要由于气动和燃烧过程 。 反

而现有评价参数存在着
一

些局限性 。 为 了 能更全面

ｉＶ，
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1
ｌ
ｒ
－ Ｈ ｉ映了气流＞能量；

Ｓ质的变化。

的反映出发动机性能 ， 本文从气流做功本质出发 ，

选取了推力潜能作为评价参数 ， 提 出 了基于推力潜
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1 ． 2 燃烧效率动量比表示了气流经过燃烧室后做功能力的增

燃烧效率主要表示 了燃烧室中燃料化学能的利加比例 ， 综合考虑了总温总压变化的影响 。

用程度 ， 常见的燃烧效率为参加反应的燃料占燃料 1 ． 5 现有评价标准的局限性

总量的比例 ， 表达式为 ：超燃冲压发动机在工作过程中 ， 燃料燃烧的能

ｍ ｆ
， ｄ量释放同时也伴随着总压损失的增加 。 单从燃烧效

Ｔ
］

＝ｆ ＇ ｒｅａｃ ，ｅｄ

（ 3 ）

ｍ
ｆ率或者总压损失分析 ， 无法得出最终发动机性能的

其中 ／
／ 为燃烧效率 ’为参加反应燃料的质 好坏 。 实验中也可以看出 ， 提高燃烧效率往往也会

增大总压损 失
［
6
］

。 推力增益仅反映了发动机推力性
量 ， ／？

＾ 为燃料总质量 。

能 ， 并未反映出阻力性能 。 特别是在直连式发动机

燃烧效率体现了燃料反应的程度 ’ 反映 了发动ａ切： 士 ？

口ｔ嫩 泊右关 ｔ
实验中 ， 推力增益只与燃烧室的进口 总温有关 ， 与

总压无关 ， 只能反映出燃料燃烧性能 ， 不能反映流

1 3

动损失大小 ［
1
］

。 动量比能综合考虑总温总压变化的

发动机点火燃烧与冷态流动时 ， 模型对支撑作ｗ…影响 ， 能反映燃烧室整体性能 ， 不能分析流动过程

田 力的罢佶

中 的变化 。 前提假设过多 ， 也影响了其适用性 。 为

＾￣

＾
ｃｏ ｌｄ

）
＋

 ｉ
Ｐ
Ｈｏ ｔ



￣

Ｐ
ｃｏＵ（ 4 ）分析不 同工况下发动机性能 ， 综合考虑燃料燃烧带

其中 ＡＦ 为推力增益 ， ｍ 为发动机质量流量 ， ％ 和来的总温增加 ， 以及
、

流动燃烧带来总压变化的影响 ，

需要提出
一

种新的评价参数作为评估标准 。

？⑷分别 为燃烧和冷态下发动机 出 口 气流速度 ，

2 推力潜能
ｐ
ｈ ｏ ｔ


ｍｐ

ｃｏｌｄ 分另 ｉ

ｊ为燃烧和冷态下发；动机出 口静压 ，

基于以上分析 ， 从超燃冲压发动机做功原理出

＾ 口—Ｉ发 ， 本文提出 了新的参数推力難 ， 作为性能评价

推力增益反映出燃料燃烧产生的推力增加 ， 并
参数。

——＿力 °

来流空气通过前体压缩进入发动机 。 在燃烧室

1 4

中燃料与空气反应放热 ， 化学能转换为 内能 。 反应

选取发动机出 口动量为评价参数 ， 定义为 出 口

后 咼温高压气体膨胀做功 ， 内能转换为发动机机械

能 ， 发动机推力即細于此 。 不同于传统热机 ， 发

＾
＝

細
。

（ 5 ）动机出 口工质温度压力通常高于环境温度压力 ， 因

＾
ｉｎｆｌｏｗ

而传统热力学并不适用 。 对于超燃冲压发动机 ， 工

其中 ｆ 为动量比 ’和 士Ｍ
。邮。⑷

分别为入
质所能做的最大的功 ， 为气体等熵膨胀到环境压力

口动量与出 口 动量 。时所能做的功 。 定义气体等熵膨胀到环境压力时能
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对发动机做的最大功即为其推力潜能 Ｅ
ｗ

。从表达式中 可以看 出 ｅ
ｗ
反映了总温总压变化

发动机中气体膨胀做功时 ， 表达式如下 ：时的综合影响 。 可以综合反映出燃烧性能和总压损

Ｗ
ｉ
＝Ａ／ｆ

－ ｒＡｙ＋
Ａ ＰＴ （ 6 ）失对发动机性能的影响 。

其中巧 为气体对外做功 ，
Ａ／ｆ 为其静恰变化 ，推力■＆是

—

个状＿数 ’ 与—内 能Ｓ

Ｔ 为膨胀后气体温度 ， ＾ 为綱 ， Ａ ＰＴ 为气流机
类状态参翻似。 比推力難。则是

－

个强度量 ，

械能变化。与所取系统大小及其包含质量无关 。 因此推力潜能

对于超燃冲压发动机中气体 ， 膨胀到环境压力可 以用于对发动机中气流流动过程的研究 。

后即不再继续膨胀做功 。 当熵增为零时 ， 对外做功 3推力潜能的应用

最大 ， 即前面定义的推力潜能＆ 。
‘

 3 ． 1

Ｗ
ｉ ｎｍ

＝ Ｅ
ｗ（ 7 ）本文采用的计算格式为二阶精度ＮＮＤ格式；

， 控

假定气体为量热完全气体时 ， 代入等熵关系力

型为ｋ－

ｆ双方程湍流模型 。 化学反应模型为氢气／氧
可 以得到单位质量气体推力潜能 ， 即 比推力潜能

气／氮气 1 1组元 2 3步反应化学反应模型 。

表达式如下 ：

 3 ． 2 程序验证

ｅ＝ ｑ一

（

上 2 ＿

）

ｒ

］

＿ 丄 ［／
2

 （ 8 ）选取Ｂ ｏｒｒｏｗｓ
［
7
］

等人实验作为验证算例 。 实验模

Ｐｘ

型如图 1所示 ：

其中 7
；

、 ｐ 0
为气体总温总压 ， Ｐａ＞

为环境静压 ’Ｕ
ｘ

Ａ
｜ ｒＩ 1

为来流速度或超燃冲压发动机所在飞行器飞行速
Ｉ

＊ 8

，
－
， ？ 4 ．Ｌｍ

Ｉ 4 ｍｍ

度 。 Ｃ
ｐ
Ｓ气体定压比热 ， ， 为气体比热比 。
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对于超燃冲压发动机工作状态 ， 燃烧室温度通

常在 1 5 0 0ｋ到 2 5 0 0 ｋ ， 此时不满足量热完全气体假设

而是属于热完全气体假设 。 其区别在于此时气体定ｆｉｇ
＿ ｌＭｏｄｅｌ （ｊｆＢＯＴｒｏｗｓ

’

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

氢气从下壁面的台 阶平行于来流喷入 ， 空气混
压比热 及比热 比 ｙ 不再是常数 ， 而是

一

个与温度

合后点火燃烧 。 表 1 为冷态和燃烧时的实验条件 ，

■？
在计算 中采用 了棚的条件 。

仍然是 2
1

、 Ｐｏ
、 以及 ￡／

？
的函数 ， 在程序计算表 ｌ Ｂｏｍｎｖ＾验条件

Ｔａｂ ｌｅ ． 1Ｃｏｎｄｉｔ ｉｏｎｏｆ Ｂｏｒｒｏｗｓ

’

ｅｘ
ｐ
ｅｒｉｍ ｅｎｔ

中可以迭代求解。




氧气射流 冷态实验 燃烧实验
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压力 ／ａ ｔｍ 1 ． 0 1 ． 01 ． 03 5 0 0 ｒ
－
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2 质量分数 1 ． 0 0 ． 0 0 ． 0

＾
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°
 3 ． 3 推力潜能的应用

1

0 ． 6
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ｔ：Ｗ选取 了 
Ｈｙ ｓｈｏｔｌ ｌ超声速燃烧实验条件作为应用

ｆ 0 4－ｆ

八。
。
° °°°

算例计算条件 ， 其飞行实验设计工作状态为 2 3 ｋｍ至

□Ｉ 3 6 ｋｍ高空 ， 飞行马赫数 7 ． 6 ， 来流空气总温 2 7 6 4 Ｋ ，
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总压 
1 0 ． 6 7ＭＰａ 。 计算区域选取其燃烧室 。 长 3 0 0ｍｍ ，

Ｙ

图 2 冷态时出 口截面组分分布高 1 0 0ｍｍ 。 燃料为氢气 ， 在入 口下游 6 0 ｍｍ处喷入 。
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 ｉｎｃｏ ｌｄ ｓｔａ ｔｅ计算条件取其地面实验时燃烧室入 口参数及燃料射
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图  3燃烧时出 口截面组分分布
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图 2和图 3分别为冷态和燃烧时出 口 截面处组分

分布 。 图 4 为有燃烧时总温分布 。

可以看到 出 口截面处组分分布冷态和燃烧时的＾
？

議彻

图 5 冷态时推力潜能

计算结果与实验结果吻合较好 。 总温分布除 了靠近Ｆｉ
ｇ 

5 Ｇｒａｙ 
ｓ ｃａ ｌｅ ｉｍａ

ｇ
ｅ ｏ ｆ ｅｗ ｉｎ ｃｏ ｌｄｓｔａｔｅ

麵处外 ’ 自、馳与实验结果碰 。 酬辦ＴＯ图 5糊 6分别为絲輔舰雌力潜能 ｅ
Ｍ

．

准确模拟氢气空气混合及燃烧。

云图 。 图 7 为冷态和燃烧时延流向 总温总压 以及推力
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潜能截面平均大小的变化 。总温下降 ， 而燃烧时 ， 化学能释放使得总温在燃料

ｍ— Ｉ Ｉ 1 1喷入后逐步上升 。 对于推力潜能 ， 冷态时燃料喷入 ，
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上升后缓慢下 降 ， 燃烧时则是随着燃料燃烧不断增
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图 6 燃烧时推 力潜能Ｘ
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图 8 燃烧时 ＯＨ 云图
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ｅｏｆＯＨ ｗｉ ｔｈｃｏｍｂｕｓｔ ｉｏｎ改变来流条件 ， 在来流中分别混入1 0

°

／。 、 2 0％

可以看到由于有高压的氢气燃料喷入 ， 在燃料和 3 0 ％水蒸气 ， 保持氧气体积分数不变 ， 来流其他

喷入后推力潜能有小幅上升 ， 主流场 中 由于激波 、状态参数如温度 、 压力 、 马赫数等保持不变 。 燃料

回流区等流动现象带来的熵增 ， 使得 比推力潜能下射流状态保持不变 。 图 9 为不同来流下氢气质量流

降 。 燃烧时 ， 氢气燃烧化学能释放 ， 比推力潜能增量 ， 图 1 0 为不同来流下推力潜能 。

大 。 增大的主要区域与 ＯＨ分布基本
一

致 （图 8 为ＯＨ推力潜能为状态量 ， 其大小变化反映了气体做

云图 ） 。 图 7 中可以看到 ， 无论冷态还是燃烧 ， 总压功能力 的变化 ， 也体现出 了发动机性能变化 。 随着

均处于下降趋势 ， 而燃烧时总压损失更严重 。 由于水蒸气增加 ， 氢气燃烧效率增加 ， 推力潜能也随之

燃料总温低于来流总温 ， 在冷态时燃料 的喷入使得增大 ， 燃烧室性能提升 。 但具体考察 出 口处氢气质
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量流量及推力潜能 （见表 3 ） ， 会发现推力潜能的增本文基于超燃冲压发动机工作特点 ， 基于气流

加的 比例不如燃烧效率的增加 。 说 明在燃烧效率增做功原理提出 了推力潜能的概念 ， 并给出了推力潜

加时 ， 总压损失也在增大 ， 总能量增加 的同 时能量能的推导 。 该参数是气流总温总压的综合反映 ， 能

品质在下降 ， 推力潜能增加不多 。体现出推力性能及阻力性能的变化。 同时作为
一

个

表 3 出 0 状态状态参数 ， 不仅可以分析发动机整体性能 ， 也能用
Ｔａｂ ｌｃ ． 3 Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｏｕｔｆｌｏｗ



于部件及流场细节研究 。

出 口 处空气 1 0％Ｈ 2
0 2 0％Ｈ 2 0 3 0 ％Ｈ 2 0



以Ｈｙｓｈｏｔ ｌｌ为例 ， 比较了冷态 、 燃烧以及不同
Ｈ 2 质量流

1 － 0 0 1 0 ． 9 6 6 0 ．
9 3 2 0

．
8 5 9来流状态下燃烧室性能 。 基于推力潜能分析的超燃

量（
ｋ
ｇ
／ｓ

）

冲压发动机性能评价 ， 相比总压损失 、 燃烧效率等
燃烧效率 1 2 ． 2 0％ 1 5 ． 9 5％ 1 8 ． 9 5％ 2 5 ． 3 3 ％

 传统分析方法 ， 得到的结论更为全面 。

相对增加 0 3 0 ． 7 8％ 5 5 ． 2 9％ 1 0 7 ． 6％
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发动机推力或者阻力其中之
一

的性能 。 但实际中推

力与阻力性能变化存在
一

定相互关联 ， 孤立考察其

中之
一

无法全面正确评估发动机性能 。 现有评价参

数存在着局限性 。

2 1 7



Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｓｃｒａｍ
ｊ
ｅｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｒｕｓｔ

ｐｏｔｅｎｔｉａｌ

Ｙａｏ Ｘｕａｎ－ｙｕ
】

， Ｗａｎｇ
Ｃｈｕｎ

1

’Ｊｉａｎｇ
Ｚｏｎｇ

－

ｌｉｎ
1

（ ＬＩｎｓｔ ｉｔｕｔｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃｓ ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙ 

ｏｆＳｃ ｉｅｎｃｅｓ ，Ｂｅ ｉｊｉｎｇ 

1 0 0 1 9 0 ，Ｃｈｉｎａ
）

Ａｂｓｔｒａｃｔ ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｄｅｓｉｇｎｂｅｔｔｅｒ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｓｃｒａｍ

ｊ
ｅｔｅｎｇｉｎｅ

，ｐｒｏｐｅｒ ｐａ ｒａｍｅｔｅｒｓ ｃｈｏｓｅｎｔｏｅｖａ ｌｕａｔｅ ｉｔｓ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｓｖｅｒｙ

ｉｍｐｏｒｔａｎｔ
．
Ｔｈｉｓｗｏ ｒｋｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｈｅ ｃｏｎｃｅｐｔｏｆｔｈｒｕｓｔｐｏｔｅｎｔｉａｌｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｃｗｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔｈｅｓｃｒａｍ

ｊ
ｅｔｅｎｇｉｎｅ．

Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆ ｓｃｒａｍｊｅ
ｔｅｎｇ

ｉｎｅ ｂａｓｅｄｏｎｔｈｉ ｓｎｅｗ
ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｃｏｕｌｄ ｒｅｓｐ

ｏｎｓｅ ｎｏｔｏｎｌ

ｙ
ｔｈｅｃｈａｎｇ

ｅｏｆ ｔｈｒｕｓｔｃａｕｓｅｄｂ
ｙ 

ｔｏｔａ ｌ

ｔｅｍ
ｐｅｒａ

ｔｕｒｅ ｉｎｃｒｅａ ｓｅ
，
ｂｕｔａｌ ｓｏ ｔｈｅｔｈｒｕｓｔｌｏｓｔｃａｕｓｅｄ ｂｙ

ｔｈｅ ｌｏ ｓｓｏｆｔｏｔａｌ
ｐｒｅ ｓｓｕｒｅ ．Ｂｙ

ａｎａｌｙｓｉ ｓ ｔｏ ｔｈｅｍｏｄｅｌｏｆ ａｔ
ｙｐｉｃａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｏｆ

ｓｃｒａｍ
ｊ
ｅｔ

，
ｔｈｉｓｎｅｗｍｅｔｈｏｄｓｈｏｗｓｉ ｔｓ ａｄｖａｎｔａｇｅ． Ｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｅｖａｌｕａｔ ｉｏｎ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
，
ｔｈｉｓｎｅｗｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ ｔｈｒｕｓ ｔ

ｐｏ ｔｅｎｔ ｉａｌ ｅｘｈｉｂ ｉｔ ｍｏｒｅｃｏｍｐｒｅ
ｈｅｎｓ ｉｖｅ

ｐｅｒｆｏ ｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｓｃｒａｍｊ ｅ
ｔ ｔｈａｎｅｘｉｓ ｔｅｄ ｍｅｔｈｏｄ

．

Ｋｅｙ 

ｗｏｒｄｓ ：ｓｃｒａｍ
ｊ
ｅｔ

；
ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

 ；
ｔｈｒｕｓｔ

ｐｏｔｅｎｔｉａ ｌ
；

2 1 8


