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固体燃料冲压发动机燃速理论分析
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摘要: 从理论和数值模拟两方面探讨了固体燃料冲压发动机( SFRJ)燃速影响因素, 给出了平均燃速与入口空

气流量、空气温度以及燃烧室压强之间的指数关系式, 同时考虑了燃速沿轴向的变化。与实验数据的比较表

明, 本文提出的模拟方法是正确而且可靠的。所得结果对于固体燃料冲压发动机设计和实验均具有一定指导

意义。
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1　引　言

　　燃速是固体燃料冲压发动机研究中最为关注

的性能参数。突扩台阶(如图 1)使得在附着点前

后存在不同燃烧机理。G. Schulte 指出
[ 1] : 在回流

区,由于湍流和涡旋作用,氧化剂和燃烧剂可以充

分混合, 因而反应受动力学控制; 在附面层, 反应

受扩散控制。同时附着点位置与燃烧及流动状况

有关。这就给燃速的理论分析和数值模拟带来了

较大困难,特别是建立在静止流场中的燃烧模型

和零维内弹道模型明显与实际不符。

本文从流动和燃烧两方面考虑了燃速影响因

素,应用 PHOENICS软件,模拟了以 HTPB 为燃

料的固体燃料冲压发动机的二维流动燃烧情况,

以期能够获得较准确的平均燃速及燃速沿轴向的

分布。本文还将模拟值与实验值进行了比较,以检

验数值模拟的准确性。

2　理论分析

　　对于图 1所示的发动机内流场, 引入以下简

化假设: ( 1)燃烧及流动均为定常单相流,气体为

理想气体; ( 2)推进剂燃速符合阿累尼乌斯热分解

公式,燃速依赖于气相向固相表面的传热。热传递

仅考虑对流,不考虑辐射; ( 3)燃烧不改变流动状

况。燃料气体和空气流之间的扩散系数为常数;

( 4)化学反应为简单反应,速度无限快,因而推进

剂的消耗由扩散控制。

图 1　固体燃料冲压发动机结构和流场示意图

首先从燃烧方面考虑。固壁吸收的热量一部

分用于加热燃料使之达到汽化温度, 另一部分用

于补偿汽化吸收的热量。燃料汽化后,只能够通过

扩散与氧气混合并发生反应, 扩散时间可以用

Einstein 经典表达式计算。于是, 在壁面附近, 一

方面由壁面推进剂燃烧传来燃气, 一方面通过扩

散消耗燃气。平衡状态时, 通过计算扩散速率, 即

可知道燃烧速率为(详细推导参见文献[ 2] ) :

r ∝ p
1/ 3

( 1)

　　其次从流动方面考虑, 传给壁面的热量为:

qw = h( T s - T r ) =



m�[ cs( T s - T 0 ) + Qs] ( 2)

式中: m�是单位时间内燃烧的推进剂质量, Qs 是

汽化热, T s 是汽化时的温度, T 0 是燃料初温, T r

是恢复温度, T r= Pr ( T
0
c- T c) + T c。T c是主流

温度, T
0
c 是主流滞止温度。根据假设( 3)式,火焰

对于流动的影响只在于它影响流动温度而不影响

速度, 于是将燃烧所释放出来的热量作为主流热

的一部分, 则主流温度 T c= f 1( T f , T air , x ) , T air是

入口空气温度, T f 是燃烧温度,由推进剂的定压

爆热决定。h是对流换热系数。对于高速流体, 埃

克特指出[ 3] : N u= 0. 332 Pr
1/ 3

Re
1/ 2。根据努塞特数

和雷诺数的定义,可以得到: h∝G
0. 5

d
- 0. 5
p 。式中dp

是燃烧室内径,在图 1中为 0. 048, G 是入口空气

体积流量, G= �u。考虑到 m
�= r�p ,并假设 T f 和T s

为定值,即可得到燃速的表达式:

r ∝ G
0. 5

d
- 0. 5
p f 2 ( T air, x ) ( 3)

　　定义平均燃速 r
-=
∫

lp

0
rdx

l p
, 其中 lp 是燃烧室

长度。综合( 1)式和( 3)式, 即有:

r
-∝ p

1/ 3
G

0. 5
d

- 0. 5
p f 3( T air ) ( 4)

　　根据国外的实验数据[ 4～6] ,可以推出:

r
-= Cp

0. 26～0. 42
G

0. 26～0. 51
dp

- 0. 4～0. 4
T

0. 36～0. 5
air ( 5)

　　由此可见, 本文提供的分析方法与实验数据

较为吻合。不足之处在于它没有给出燃速与温度

的关系,没有具体分析燃烧和流动的介质特性。在

数值模拟中, 将针对 HTPB 推进剂, 分析 p , G 和

T air的影响,而不考虑燃烧室尺寸影响。

3　数值模拟

　　本文应用 PHOENICS 程序对发动机内流场

进行模拟。PHOENICS是由Spalding 等人开发的

大型流场计算软件,采用 SIMPLEST 算法, 求解

了连续、动量、能量、组分和湍流 k- �方程。在二
维情况下,控制方程统一形式为:

�
�x (�u ) +

�
�y ( �v ) =

对流项　

�
�x !  

� 
�x +

�
�y !  

� 
�y + S 

扩散项 源项

这里  是各变量, !  是湍流交换系数, S 是源

项。其各自的对应值见表 1。

表 1　控制方程变量和参数表
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　　上表中, 有效粘性系数 ∀ef f = ∀l+ ∀t, 层流粘

性系数 ∀l = 2. 366×10- 5, 湍流粘性系数 ∀t =

0. 09�k2
/ �; qr 是燃烧反应时的热量流率, f 是组分

浓度, 包括氧化剂组分 Fuel和燃烧剂组分 Ox id,

∃f 是该组分的消耗率。#f = 0. 8, #k = 1. 0, #�=

1. 1314 分别是相应量的湍流普朗特数或施密特

数[ 7] ; C1= 1. 44, C2= 1. 92为 k- �模型常数。

PHOENICS 程序将所有的边界条件作为源

项输入。本文在模拟中,考虑了发动机的实际飞行

情况,采用如下边界条件:

入口:温度 T air= 400～600 K,压强 p = 5. 2×

105～7. 2×105
Pa,入口速度 uin= 100～200 m / s,

入口氧气的质量百分数 Oxid= 0. 232。

出口反压: p ex t= 1. 0125×10
5
Pa。

假设燃料为不含氧化剂的端羟基聚丁二烯。

根据文献[ 2] , 其分子式为 C4H6. 052O 0. 052, 分子量
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为 54. 884, 密度为�p= 930 kg / m
3。燃料热分解符

合阿累尼乌斯公式 r= A exp( - E/ R
0
T w ) ,指前因

子 A = 2. 5×104
kg/ m

2·s, 活化能 E= 6. 9×107

J/ kg。壁面传热由( 5)式确定,其中推进剂比热 C s

= 1. 5×103
J/ kg·K, 汽化热 H v= 2. 09×106

J/

kg,反应热为Q f = 2. 0×107
J/ kg。反应方程式为:

C4H6. 052O 0. 052+ 5. 487O2= 4CO 2+ 3. 026H2O+ Qf

4　结果及讨论

　　本文对于图 1所示实验发动机, 模拟了 60种

不同的入口条件,所用网格为 68×39。在PⅡ166

上,每次运行时间为 3小时 30分钟左右。部分计

算结果如表 2所示。

表 2　不同条件下的燃速

№
T ai r

( K )

G

( kg/ m2·s)

p

(×105 Pa )

r-

( mm/ s)

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

400

400

450

450

500

500

550

550

600

600

627. 18

836. 24

731. 71

940. 77

627. 18

836. 24

731. 71

940. 77

627. 18

836. 24

5. 204

6. 747

5. 987

7. 708

5. 204

6. 947

6. 161

7. 929

5. 350

7. 141

1. 2827

1. 5567

1. 5401

1. 8365

1. 4647

1. 8014

1. 7537

2. 1259

1. 6878

2. 0879

根据前面的分析, 将 dp 作为常数。则假设固

体燃料冲压发动机的平均燃速为:

r
-= Cp

x1
G

x2
T

x3
air ( 6)

　　两边取对数, 有:

lnr-= lnC + x 1 �lnp + x2 �lnG +

x3 �lnT air ( 7)

　　对于模拟结果,用最小二乘法对( 7)式中的未

知数进行辨识, 得结果如下: C= 0. 0126; x1= 0.

35; x2= 0. 37; x3= 0. 66。将这些数据代入( 6)式

中可得:

r
-= 0. 00126p 0. 35

G
0. 37

T
0. 66
air ( 8)

　　比较模拟结果( 8)式与实验结果( 5)式可知:

( 1)压强 p 和入口流量 G 的指数都在实验所

得范围之内, 与分析结果也比较吻合,说明模拟是

成功的,它反映了压强和流量对平均燃速的影响

程度。

( 2) T air的指数比实验所得指数大。这是燃烧

模型过于简单的缘故。首先,燃烧不可能是简单反

应,产物可能有很多种; 其次,反应速度不是无限

快,燃气和氧气在空间中是可以同时并存的。但是

空气温度的影响还需要进一步讨论。

( 3)在所有影响因素中,温度影响是最大的。

这就要求实验时, 必须提高入口温度,否则不能维

持燃烧。在实际飞行状况下,就是要使进气道尽量

采用等熵压缩。提高入口流量和燃烧室压强也有

助于提高燃速,从而提高发动机的比冲。

( 4)固体燃料冲压发动机的自适应性主要表

现在燃速随着入口流量变化而变化, 从而使燃料

得到最佳利用。

图 2　不同入口温度下的燃速分布

图 3　不同空气流量下的燃速分布

本文还计算了燃速沿轴向的分布。不同条件

下的分布情况如图 2和图 3所示。从图中可以看

出: ( 1)燃速沿轴向有较大变化,因此采用零维内

弹道计算是不适宜的。( 2)燃速在某点有一最大

值,可以认为该点是附着点。因为在附着点处对流

换热最大,所以燃速最大。( 3)当离开入口台阶足

够远, 附面层充分发展之后,燃速变化比较平缓。
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( 4)燃速沿轴向的分布与入口温度和流量关系不

大,表现在图中即是具有相同的形状。

5　结　论

　　本文在理论分析基础上,对固体燃料冲压发

动机内流场进行了数值模拟,从而得到了燃速的

具体表达式。通过比较和分析,可以看出: ( 1)基于

流动和燃烧两方面进行理论分析和数值模拟能够

较好地揭示发动机内部工作状况, 与实验结果较

为一致,对于发动机设计和实验具有一定指导作

用。( 2)固体燃料冲压发动机燃速的影响因素包括

入口流量、温度和燃烧室压强。燃速沿轴向变化明

显,即使在发动机初步设计中也不能把它作为零

维处理。
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Theoretical Analysis and Numerical Simulation

of Regression Rate in SFRJ

Tan Jianguo,　Chen Xiaoqian,　Yang T ao,　Zhang Weihua

( Dept . of Aerospace T echnology, Nat ional Univ . of Defense T echnology , ChangSha　410073, China)

Abstract: Factors which af fect regression rate in solid fuel ramjet ( SFRJ) are explored through

theoretical analysis. The exponent relat ionship of the mean regression rate w ith combustor pressure, inlet

air mass flux and air temperature is derived. SFRJ model based on combustion and flow is established. Then

the reg ression rate is simulated numerically by using PHOENICS softw are. Comparison between the

calculated results and the experimental data confirms the eorrectness and reliability of the presented

simulat ion method.

Key words: solid fuels; combust ions; numerical simulat ion; solid fuel ramjet
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