
第 23卷 第 8期
2008年 8月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 23 No. 8

Aug . 2008

文章编号: 1000�8055( 2008) 08�1541�05

碳氢燃料超燃冲压发动机燃烧室控制试验
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摘 � � � 要: 设计了超燃冲压发动机燃烧室控制回路,采用基于可调气蚀文氏管的燃料流量调节系统动态调

节燃料流量, 根据反馈的推力和隔离段压强等测量数据进行燃烧室推力增益控制和燃烧室- 隔离段干扰控

制,并在直连式超燃冲压发动机试验系统上进行了推力单水平控制试验和推力多水平/燃烧室- 隔离段交互

控制试验.试验表明: 燃料流量调节系统工作稳定,文氏管按指令行程作动,流量调节过程清晰; 测量推力随流

量变化基本上同步变化;对目标推力增益和燃烧室- 隔离段交互的控制有效, 并为进一步深入研究超燃冲压

发动机燃烧室控制问题奠定了基础.
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Experimental on control of liquid hydrocarbon

fueled scramjet combustor
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Abstract: The contr ol loop of scramjet combusto r w as designed to contro l the thrust

for ce increment and combustor�isolator interact ion ( CII) by feedback of force and isolato r

pressure measurements, w her e the fuel mass flow w as regulated by fuel mass f low contro l

system based on contro llable cavitat ing Venturi. On the direct�connect test system, tw o ex�
periments w ere conducted to implement sing le level thr ust force contro l and mult i�level
thrust force/ CII cont rol, respect ively. The test results show that: the fuel mass flow contro l

system w orks reliably w ith fuel regulated accurately by directed movement of V enturi; the

thrust fo rce var ies with fuel mass f low almost synchr onously; and the thrust force increment

and CII ar e control led eff icient ly. T his w ork lay s a foundation for further study of scram jet

combustor cont ro l.
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� � 超燃冲压发动机是高超声速飞行器理想的

动力装置.超燃冲压发动机控制技术是解决高超

声速飞行器实用性的关键技术之一. 由于超燃冲

压发动机的工作过程与常规火箭发动机或航空发

动机有很大区别, 这使得超燃冲压发动机控制研

究极具挑战性.

超燃冲压发动机控制主要包括推力控制和进

气道起动控制.推力控制可以通过调节燃料流量

或喷注区域来实现; 进气道起动控制也即为燃烧

室- 隔离段干扰 ( Combustor�iso lator inter ac�
tion,简称 CII)控制, 其目标是防止隔离段内斜激

波串在燃烧室高反压作用下推出进气道而导致进
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气道不起动.

国内外已开展了相应的研究工作. CIAM 在

Kho lod轴对称双模态超燃冲压发动机中应用了

具有燃烧模态控制、超温控制和进气道起动控制

等功能的发动机控制系统 [ 1] . NASA在 X�43A 中
实现了发动机推力控制和进气道起动控制[ 2] . 崔

涛等分析了宽马赫范围工作的超燃冲压发动机分

布参数控制问题
[ 3]

,并基于一维分析模型研究了

燃烧模态控制和进气道激波控制方法[ 4] .

本文基于马赫数 6� 0的直连式碳氢燃料超燃
冲压发动机试验系统, 对超燃冲压发动机燃烧室

推力和 CII 控制进了试验研究,为进一步深入超

燃冲压发动机控制问题奠定了基础.

1 � 试验系统与研究方法

1. 1 � 直连式超燃冲压发动机试验台

直连式超燃冲压发动机试验台由燃烧室、空

气加热器、测量与控制系统、燃料供应调节系统及

台架等组成.空气加热器采用燃烧加热方式, 以空

气、氧气和酒精为燃料, 可模拟飞行马赫数 6. 0、

高度 25 km 条件下燃烧室入口流状态, 其总温为

1 505 K、总压为 2. 8 M Pa、马赫数为 3. 0.

图 1所示为燃烧室构型与燃料喷注点位置示

意图.燃烧室为二维构型,由上壁面扩张角分别为

0. 0�, 1. 5�, 2. 5�, 3. 5�, 16. 5�的 5段组成, 第 1段

实际上为隔离段. 燃烧室入口高度 H i、宽

1� 88H i、长 33. 8H i、出口高3. 5H i .燃烧室上壁面

分布 4个喷注点(记为 T 1 ~ T 4) ,下壁面分布 3个

喷注点(记为 B1~ B3 ) . 采用一体化凹腔实现燃料

喷注、点火以及火焰稳定[ 5] .选择不同喷注点组合

可改变燃烧释热的分布.燃烧室上壁面压强采用

Pressur e System. Inc的 9116智能紧凑型压力扫

描阀,精度为 0. 05% FS, 并在隔离段中上游第 5

个测压点附近增加一个压阻式压强变送器,测量

精度为 0. 5% FS, 反馈隔离段压强数据用于 CII

控制.采用拉压力式传感器测量台架推力,测量精

度为 0. 5%FS,反馈推力数据用于推力控制.

图 1 � 燃烧室构型与燃料喷注点位置示意图

F ig . 1� Schematic of scramjet combusto r

configuration and fuel injection locations

1. 2 � 燃料流量调节设备

采用基于可调气蚀文氏管
[ 6]
的燃料流量调节

控制系统来调节煤油流量.该系统主要由控制部

件和执行机构组成, 其核心部件即为可调气蚀文

氏管,如图 2所示.

图 2 � 燃料流量调节系统及文氏管

F ig . 2 � Fuel mass flow contr ol sy stem and

throt tling Venturi

驱动控制器则将工控机的控制指令编码成步

进电机的运行指令, 从而控制文氏管针锥的位置;

针锥位置的变化导致文氏管喉部流通面积变化,

从而实现流量的调节控制.

2 � 控制回路设计

直连式超燃冲压发动机燃烧室控制试验目标

主要包括:  可靠点火; ! 达到目标推力; ∀预防

和消除燃烧室- 隔离段干扰( CII) . 图 3所示为燃

烧室控制试验的控制回路.

1) 子回路 1

检测反馈的隔离段监控点压强, 判断 CII 是

否产生; 若 CII 产生, 则减小流量并保持 �t1 时

间;再次检测 CII是否产生, 若 CII 仍未消除, 则

继续减小流量直至 CII 消除; 在无 CII 产生的情

况下,转入子回路 2.

2) 子回路 2

点火氢气关闭后立即进入燃烧室控制时序,

其中包括 3个控制子回路:

检测反馈的推力增益,并与目标推力比较;若

未达到推力目标, 则按控制律调节流量并保持

�t2 时间, 并转入子回路 1检测 CII 是否产生,若

无 CII 产生,继续检测目标推力,通过流量调节直

至达到目标;其中需要判断调节指令是否在设定
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图 3 � 燃烧室控制试验的控制回路

Fig . 3 � Contro l loop of combustor cont rol test

边界内.

3) 子回路 3

若目标推力达到或子回路 2中调节指令超过

边界,则保持流量 �t3 时间; 转入子回路 1, 开始

下一个目标推力的控制, 同时对 CII 进行监控.

通过试验数据反馈和相应控制律可获得文氏

管调节指令,从而控制文氏管针锥位置,实现发动

机控制.控制律则可根据预设文氏管行程的多当

量比试验来建立.

3 � 试验结果与分析

3. 1 � 建立控制律的多当量比试验

选择 B1 , B2 , T 1 , T 3 等 4个位置喷注燃料,预

设文氏管的 3个行程(即步进电机运行步数)分别

为 L1 = 12, L 2= 16, L 3= 20,可实现 3个当量比的

工况.图 4所示为相应试验曲线,其中图中推力参

考值 F r ef取 L 2= 16时燃烧室推力增益 Fgain ,压强

参考值 p ref取燃烧室入口冷流状态下压强.

可知,随着文氏管行程增大, 燃料流量增大,

调节过程比较平稳; 台架推力 Fped增大,且具有较

好的跟随性;燃烧室上壁面压强有所提高,并使预

燃激波串位置前移, 且在 L3 = 20时隔离段入口受

到干扰.

流量调节控制律主要是确定文氏管的指令行

程 �L ,即

�L = Lobj - L test =
Fgain, obj - Fgain, test

k
(1)

其中 Fgain, obj , Fgain, test分别为目标推力增益和反馈

的试验推力增益, Lobj , L test分别为文氏管的目标

图 4� 预设文氏管行程的燃烧室试验曲线

Fig . 4 � Test cur ves of the scramjet combustor

with pr e�sett ing movement o f Venturi

行程和当前行程. k 为由根据试验结果确定的比

例因子,即

k =
Fgain, L

2 - Fgain, L
1

L 2 - L 1
=

F ref - 0� 737 06F ref

4
= 0� 065 74F ref (2)

� � 对于 CII控制,可按下述判据进行

� � if :
p CII, tes t

p ref
#�

then: �L = - d (3)

其中 p CII, test燃烧室- 隔离段交互测压点(即隔离

段上壁面第 5测压点)的反馈压强, �为交互判据

罚值, d 为交互产生时文氏管指令行程.根据前述

试验,可取 �= 4, d= 4.

由于试验误差影响,设定推力控制精度  ,其

值取  = k.

在 B1 , B 2 , T 2 , T 3 等 4个位置喷注燃料时,由

于燃料喷注分布更为集中且处于燃烧室中游, 燃

烧室推力增益更大, 且在高当量比 ER 时无 CII

发生,此时可获得 k= 0. 052 59F ref .

3. 2 � 推力单水平控制试验

选择 B1 , B2 , T 2 , T 3 等 4个位置喷注燃料,对

推力单水平控制逻辑进行试验确认.

设定文氏管初始行程 L0 = 12,设定 1个目标
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推力增益,表 1给出了目标推力增益和文氏管行

程以及测量推力增益,图 5所示为推力单水平控

制试验曲线.

表 1� 1 个目标推力增益与文氏管行程及测量推力增益

Table 1� Objects of thrust force increment, Ventrui

movement and test results of thrust force increment

目标推力增益/F re f 文氏管行程 测量推力增益/ F ref

1. 377 82 12 0. 792 63

1. 377 82 23 1. 329 51

1. 377 82 23 1. 359 06

燃烧室初始推力增益 Fgain, L
0
= 0� 792 63F ref ,

则文氏管指令行程 �L 为

�L =
1� 377 82F ref - 0� 792 63F ref

0� 052 59F ref
∃ 11 (4)

� � 文氏管指令作动 �L 后, 判断推力增益已达

到目标值,则维持一段时间后,再次判断推力增益

在误差范围内, 仍保持流量不变直至关机,试验中

燃烧室- 隔离段无交互产生.

图 5� 推力单水平控制的燃烧室试验曲线

Fig . 5 � Test curves of the scramjet combustor with

sing le level thrust fo rce increment cont rol

3. 3 � 推力多水平与 CII控制试验

选择 B1 , B2 , T 1 , T 3 等 4个位置喷注燃料,对

推力控制和 CII 控制逻辑进行试验确认.

设定文氏管初始行程 L0 = 12,给定 3 个目标

推力增益,表 2给出了目标推力增益、文氏管行程

以及测量推力增益. 图 6所示为推力控制与 CII

控制试验结果.

可知,当燃烧室进入发动机控制回路后,检测

出第 1个推力增益目标已经在控制误差范围内,

即开始第 2推力增益目标控制, 文氏管获得前进

指令 �L 1 = 5; 文氏管到达行程 L0 = 17后,检测

出已经达到第 2推力增益目标, 即开始第 3推力

增益目标控制, 文氏管获得前进指令 �L 2= 5; 文

氏管到达行程 L0 = 22后,检测出燃烧室- 隔离段

交互产生,则文氏管指令作动 �L 3 = - 4,即步进

电机回退 4步使燃料流量减小消除了燃烧室- 隔

离段干扰,此时未达到第 3个推力增益目标.

表 2� 3 个目标推力增益与文氏管行程及测量推力增益

Table 2� Objects of thrust force increment, Ventrui

movement and test results of thrust force increment

目标推力增益/F re f 文氏管行程 测量推力增益/ F ref

0. 765 46 12 0. 719 53

1. 071 64 17 1. 074 34

1. 377 82 22 1. 298 78

图 6 � 推力多水平与交互控制的燃烧室试验曲线

Fig . 6 � Test cur ves of the scramjet combustor

w ith mult i�lev els thrust for ce incr ement/ CII contr ol

4 � 结 � 论

设计了超燃冲压发动机燃烧室控制回路, 并

在直连式试验系统上进行了推力单水平控制试验
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和推力多水平/燃烧室- 隔离段交互控制试验,可

获得如下结论:

1) 燃料流量调节系统工作稳定, 文氏管按指

令行程作动,流量调节过程清晰.

2) 测量推力随流量变化基本上同步变化,且

线性性较好;流量稳定后,测量推力仍会有小幅度

增加,但基本上在控制误差范围内.

3) 根据反馈的测量推力增益与目标推力增

益的差值,可获得文氏管指令行程,在一次作动后

一般可达到目标推力增益;在比例因子不合适的

情况下,需要多次调节才能达到控制目标.

4) 当隔离段有干扰产生时, 将降低推力目标

控制的优先级, 文氏管获得回退指令,可消除隔离

段干扰;在设置更小的交互判据罚值时,可以预防

隔离段干扰产生.

5) 通过修改比例因子和交互判据罚值等控

制参数,可以适应其它构型和燃料喷注情况下的

燃烧室控制;控制回路进一步扩展,增加对燃料喷

注分布的控制, 可以实现燃烧室模态控制.

研究过程中主要困难在于建立准确的控制逻

辑、实时测量并反馈推力和压强数据.要实现更实

用的燃烧室控制,还需解决如下关键问题:

1) 准确地获得燃烧室工作的动态特性, 对推

力和压强的反馈数据进行有效地滤波;

2) 改进燃料动态调节性能, 提高燃烧室控制

的实时性和精度;

3) 扩展燃烧室控制回路,使其满足在宽范围

工作时的发动机控制要求.
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