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摘  要：为了合理地评价固体火箭冲压发动机补燃室内一次燃气/空气掺混燃烧过程，提出了一种基于颗粒质量浓度的颗粒掺混度及颗粒燃烧效率。建立了发动机数值模拟方法并通过了地面试验验证；针对不同工况条件下补燃室掺混燃烧过程，通过数值模拟，分析对比了不同定义方式掺混度与燃烧效率的变化趋势。结果表明，提出的颗粒掺混度与颗粒燃烧效率二者间显示出最大程度的相关性，不同工况下的平均最大信息系数达到了0.9163；并且一次燃气/空气掺混与燃烧过程体现出以下相关性规律：颗粒燃烧效率随颗粒掺混度的增大而增加，当颗粒掺混度超过一定阈值后，颗粒燃烧效率保持相对稳定。并通过试验验证了该规律。
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Evaluation method of gas-solid two-phase mixed combustion process in solid rocket ramjet
HUANG Liya, XUE Honghan, ZHANG Jiarei, MENG Liang, YANG He
(College of Aerospace Science and Engineering, National University of Defense Technology, Changsha 410073, China)
Abstract: In order to reasonably evaluate the primary gas/air mixing combustion process in the secondary combustion chamber of solid rocket ramjet, a particle mixing degree and particle combustion efficiency based on particle mass concentration was proposed. The numerical simulation method of engine was established and verified by ground test. Aiming at the mixing combustion process in the afterburner under different working conditions, the changing trend of mixing degree and combustion efficiency in different definitions was compared by numerical simulation. The results show that the proposed particle mixing degree and particle combustion efficiency shows the greatest correlation, and the average maximum information coefficient reaches 0.9163 under different working conditions. Moreover, the primary gas/air mixing and combustion process show the following correlation laws: the particle combustion efficiency increases with the increase of particle mixing degree, and when the particle mixing degree exceeds a certain threshold, the particle combustion efficiency remains relatively stable; And the law is verified by experiments. 
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固体火箭冲压发动机具有比冲高、结构简单、工作可靠和使用方便等优点，是战术导弹动力装置的重要发展方向之一[1-2]。补燃室中一次燃气与冲压空气的气固两相掺混燃烧是决定固体火箭冲压发动机性能的关键过程。研究结果表明，补燃室内一次燃气/空气的掺混程度与发动机燃烧效率紧密相关[3]，确定补燃室内掺混程度、了解掺混燃烧过程机理对于提升固体火箭冲压发动机性能具有重要的研究价值。对于补燃室内一次燃气/空气的掺混程度，设立合理的评价方法，是研究掺混燃烧过程的首要条件。
针对动力装置掺混燃烧过程的研究中，多种掺混度评价方法[4-12]曾被提出。Glasgow等[4]基于统计的方法提出了一种用于评价不同固体颗粒间混合过程的掺混程度。但是该定义方式需满足每个取样单元的体积和颗粒质量流率相同。黄群星[5]提出了一种表示局部区域组分掺混程度的无量纲掺混度，并在轴向和径向上进行了区分，但这两种掺混度均没有考虑气相组分的影响。吕惠苗[6]基于孙慧娟定义的掺混度[7]研究了补燃室的掺混燃烧过程。结果表明，增大空气进气道角度，有利于颗粒与氧气的掺混燃烧。刘杰[8]对黄生洪[9]、WeiDong[10]、陈斌斌[11]等人提出的掺混度定义准则的合理性和预示能力进行了评估，同一工况下陈斌斌定义的气相掺混度变化趋势与燃料质量消耗率基本一致，另两种掺混度的变化趋势与燃料消耗率没有明显关联。
除此之外，众多学者[13-18]利用地面试验和数值模拟开展了多种因素对固体火箭冲压发动机补燃室掺混燃烧过程的影响规律的研究。凹腔稳焰结构[13-15]能够提高一次燃气中气相和颗粒相的燃烧效率。燃气与颗粒燃烧效率随着燃气喷射角度与轴向夹角的增大而逐渐增加[16]。减小一次燃气入口直径可以提高固体燃料的平均回归速率，但对性能有负面影响[17]。二次进气虽然略微降低了补燃室的燃烧效率，但有效减轻了射流对内壁面的冲刷与烧蚀[18]。
现阶段掺混度定义的描述对象多为纯气相组分，然而固体火箭冲压发动机一次燃气内含有大量未燃尽的含能金属固体颗粒，这部分固体颗粒经过补燃室内二次燃烧释放大量反应热，是发动机重要的能量来源。针对固体颗粒与空气的掺混过程，当前可供使用的掺混度评价方法较少，掺混和燃烧相互影响的耦合规律尚未明确。为了表征固体火箭冲压发动机补燃室内一次燃气/空气掺混与燃烧程度，提出一种基于颗粒质量浓度的固体火箭冲压发动机掺混燃烧过程评价方法。
1  仿真模型与评价方法
1.1  气相模拟
固体火箭冲压发动机补燃室内燃烧流动过程较为复杂，基于非平衡流有限速率反应和平衡流无限速率反应计算所得的结果相近[19]。因此，利用RANS方法模拟固体火箭冲压发动机补燃室内部气固两相流掺混燃烧过程，湍流模型采用RNG模型，气相燃烧模型采用ED模型。
1.2  颗粒相模拟
1.2.1  颗粒相控制方程
一次燃气中含有数量较多的固体颗粒，未燃尽金属固体颗粒和凝相惰性燃烧产物，建立的数值模拟模型仅求解未燃尽金属固体颗粒部分。采用离散相模型（DPM）预测颗粒燃烧流动过程，假设颗粒呈均匀球形，使用拉格朗日方法描述颗粒运动，仅考虑颗粒自身重力和气相流动对颗粒产生的拖曳力。
1.2.2  碳颗粒点火燃烧模型
碳颗粒的点火燃烧模型发展较为成熟，已有许多相关研究，本文采用改进的MMF模型[20]，考虑表面碳与O2和CO2反应。
1.2.3  硼颗粒点火燃烧模型*
图 1为硼颗粒点火燃烧机理，硼颗粒的点火燃烧过程分为两个阶段：第一阶段，即硼的点火阶段。被液态氧化物包覆的硼颗粒在对流和辐射作用下逐渐吸热升温，同时与氧气反应。期间氧化层在扩散和反应消耗的双重作用下，厚度逐渐减小，当硼颗粒氧化层完全挥发时，点火阶段结束。第二阶段，即硼的燃烧阶段。纯净的硼在氧化性氛围下持续反应，生成一系列燃烧产物。
[image: ]
[bookmark: _Ref123321066][bookmark: _Ref139364519]图 1  硼颗粒点火燃烧机理
Fig. 1  Combustion mechanism of boron particles
硼颗粒点火燃烧模型以当前颗粒粒径为判断标准，当颗粒粒径大于10 μm时，采用King模型[14,16,21-23]；当颗粒粒径小于10 μm时，采用Williams模型和 L-W 模型[11,24-25]描述硼颗粒燃烧过程；并且在硼颗粒燃烧模型中引入了King熄火边界条件对颗粒燃烧速率系数加以限制。
当颗粒温度小于硼的熔点（2450K）时，颗粒在对流和辐射方式吸热提高自身温度，颗粒自身温度的变化遵循以下规律：

		(1)
当颗粒温度等于硼熔点时，颗粒氧化层开始熔化，纯净硼在颗粒中的质量占比逐渐增加，颗粒温度始终保持在熔点温度：

		(2)
当颗粒温度大于硼熔点时，颗粒已完全熔化为液态，之后将继续从环境吸热升高自身温度，同时氧化层质量和颗粒半径开始降低：

		(3)
式中rp、x、Tp、Trad、ωB分别表示硼颗粒半径、氧化层厚度、颗粒温度、辐射温度以及硼颗粒中液态硼的质量占比。
RB、RE分别表示硼消耗速率和三氧化二硼蒸发速率，求解形式如下：

		(4)

		(5)
式中h表示点火阶段硼颗粒的对流换热系数：

		(6)
当颗粒氧化层厚度减少为0时，硼颗粒完成点火，并转入燃烧阶段。
当颗粒粒径大于10 μm时，采用King模型：

		(7)
式中ωO2表示颗粒周围环境气体中氧气的质量分数，DO2为扩散系数，取值为1.5×10-5 m2/s。
当颗粒粒径小于10 μm时，硼颗粒燃烧过程采用Williams模型：

		(8)
式中Myk表示求解所需的中间变量，其值与颗粒温度相关。
当颗粒温度大于2450K时：

		(9)
当颗粒温度大于1750K且小于2450K时：

		(10)
当颗粒温度小于1750K时：

		(11)
在硼颗粒燃烧模型中引入了King熄火边界条件对颗粒燃烧速率系数加以限制。当满足条件ωO2+0.18/1800×(T0-1800)<0时，硼颗粒燃烧阶段中止，燃烧速率系数降为零，即RB=0。
基于上述公式确定硼颗粒的燃烧速率系数RB后，通过区分颗粒温度所处范围，可求解颗粒温度变化速率以及颗粒内部熔融态硼含量。
当颗粒温度低于硼颗粒熔点，颗粒温度遵循以下规律：

		(12)
当颗粒温度等于硼颗粒熔点，此时颗粒处于部分熔化状态，内部的硼逐渐熔化并转为液态：

		(13)
当颗粒温度大于硼颗粒熔点，说明颗粒已完全熔化，颗粒温度变化规律按下式计算：

		(14)
式中h表示燃烧阶段硼颗粒的对流换热系数：

		(15)
1.3  评价方法
1.3.1  颗粒掺混度
在霍东兴等[12]提出的纯气相流动掺混度定义方式的基础上，选择计算单元内（即网格单元）所有颗粒计算质量及颗粒浓度（包含B颗粒和C颗粒），提出一种基于当前计算单元内颗粒总质量的掺混度定义方式（后文简称为颗粒掺混度），定义方式如下：

		(16)

		(17)

		(18)
式中：φ表示进入补燃室时氧气质量浓度与颗粒质量浓度的比值；Ymax表示补燃室指定横截面内计算单元中某组分的最大质量浓度；Ymin表示补燃室指定横截面内计算单元中某组分的最小质量浓度；Yave表示补燃室指定横截面内计算单元中某组分的平均质量浓度；Ed表示补燃室指定横截面内计算单元中某组分质量浓度的离散程度；下标O表示氧气；下标P表示颗粒。
计算单元中颗粒质量浓度的计算方式如下：

		(19)
式中：mi表示计算单元中所有颗粒的当前颗粒质量的和，V表示计算单元的体积。
1.3.2  颗粒燃烧效率
假设同一工况下进入补燃室时所有颗粒的初始质量相同。基于当前计算单元内颗粒质量，以及进入补燃室时的颗粒初始质量，计算该单元内的颗粒燃烧效率，针对任意补燃室横截面，对截面内颗粒燃烧效率求取平均值，作为本截面的颗粒燃烧效率。计算方式[11,14,16]如下：

		(20)

		(21)
式中：ηpi表示指定截面中某计算单元的颗粒燃烧效率；n表示指定横截面内的计算单元数量；mri表示当前计算单元中颗粒总质量；moi表示进入补燃室时颗粒的初始质量。
2  仿真方法验证与计算工况
2.1  发动机结构
用于补燃室掺混燃烧过程研究的发动机结构及尺寸建立如图 2所示。补燃室入口直径D1=10 mm，补燃室横截面直径D2=120 mm，补燃室喉部直径D3=40 mm，补燃室轴向长度L1=500 mm，一次进气入口的轴向距离L2=100 mm，与补燃室轴线方向的夹角为75°，二次进气入口的轴向距离L3=200 mm，与补燃室轴线方向的夹角为60°，空气进气入口直径D4=25 mm。
[image: ]
[bookmark: _Ref141801275]图 2  发动机结构示意图
Fig. 2 Schematic diagram of solid rocket ramjet configuration
2.2  网格划分及边界条件
2.2.1  计算网格
根据发动机结构尺寸建立几何模型并划分计算网格，采用非结构化网格，如图 3所示，计算区域由燃气发生器出口起始，直至发动机尾喷管出口，包含一部分进气道出口区域和补燃室的全部空间。
[image: ]
[bookmark: _Ref139364563]图 3  固体火箭冲压发动机模型网格划分
Fig. 3  Grid division of solid rocket ramjet model
2.2.2  计算边界条件
1) 壁面边界条件
固体火箭冲压发动机补燃室壁面上速度采用无滑移条件；温度采用绝热壁条件；压力、各组分质量分数梯度为零；颗粒采用反射壁面。
2) 入口边界条件
试验发动机仿真模型中包含一次燃气和空气的入口边界条件，采用质量流量边界，其中一、二次进气入口的空气流量一致。
对于一次燃气入口，选择含硼固体推进剂自维持燃烧的热力计算结果。为降低计算成本，数值模拟中一次燃气入口边界条件仅包含燃烧产物中含量较多的组分，其中气相组分的质量占比为m(H2):m(CO):m(MgCl2)=10:63:27，颗粒相组分的质量占比为m(B):m(C)=70:30，颗粒相在总燃烧产物中的质量占比为47%，能量占比为75%，总温为2217.6 K。
3) 出口边界条件
发动机主喷管出口指定压力出口边界条件，出口静压值等于当地大气压力。
2.2.3  网格无关性
开展网格无关性验证，空气入口流量为1.296kg/s，其余入口边界条件与2.3节一致。结果如图 4所示，网格量设置为25万、86万、176万、341万共四组，随着网格量的增加，补燃室平均静压逐渐稳定，在网格量达到176万后，压力变化范围小于2%。综合考虑计算能力和精度，本文选用176万网格进行计算。	Comment by Ren: 请问2.3节有讲边界条件吗？而且如果有讲的话，应该在这里详细说明边界条件，然后2.3节略讲
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[bookmark: _Ref139376193]图 4  网格无关性验证
Fig. 4  Grid independence verification
2.3  方法验证
为了验证一次燃气/空气掺混燃烧过程数值模拟方法的准确度，本文采用国防科技大学固体火箭冲压发动机地面直连式试验系统，试验系统主要包括空气加热器、进气道、燃气发生器、补燃室和喷管，通过加热空气来模拟来流总温。试验系统如图 5所示。	Comment by Ren: 这个应该不涉及秘密吧？如果涉及秘密的话，就直接说固体火箭冲压发动机地面直连式试验系统
[image: ]
[bookmark: _Ref139364576]图 5  固体火箭冲压发动机掺混燃烧试验系统示意图 
Fig. 5  Schematic diagram of mixed combustion experimental system of solid ramjet
[bookmark: _Ref139365081][bookmark: _Ref139751204]为了保证验证算例的工况与试验的工况的一致性，根据验证试验工况，通过热力计算确定验证算例的入口边界条件。对于一次燃气入口，组分与总温如2.2.2节所示，包含气相与颗粒相，总压为2.42 MPa，平均流量为0.108 kg/s。对于空气入口，选择酒精0.015 kg/s、氧气0.08 kg/s和空气1.338 kg/s混合燃烧的热力计算结果，各组分质量占比为m(CO2):m(H2O):m(N2):m(O2)=2:1.2:71.6:25.2，总温为571 K，总压为2.3 MPa，总流量为1.433 kg/s。对比结果如表 1所示，该数值模拟方法能够用于预示固体火箭冲压发动机补燃室的性能。
[bookmark: _Ref142737703]表 1  验证结果
Tab. 1  Verification results
	参数
	试验值
	仿真值
	相对误差/%

	平均推力
	1632.89 N
	1665.14 N
	+1.97

	补燃室平均静压
	0.57 MPa
	0.61 MPa
	+7.36

	比冲
	15166.78 N•s/kg
	15460.92 N•s/kg
	+1.94

	特征速度
	1018.20 m/s
	1025.80 m/s
	+0.746

	特征速度燃烧效率
	88.13%
	88.79%
	+0.75


2.4  计算工况
本文采用颗粒掺混度和颗粒燃烧效率，对不同工况条件下发动机补燃室内一次燃气/空气掺混燃烧过程开展数值仿真分析，计算时考虑的影响因素、参数范围及分布方式如表 2所示。
[bookmark: _Ref139365148]表 2  计算工况
Tab. 2  Calculation condition
	影响因素
	参数范围
	参数分步间隔
	工况编号

	空气入口角度
	一次进气45°二次进气30°~一次进气75°二次进气60°
	一次、二次进气同时增加15°
	1~3

	空燃比
	14~35
	3
	4~11

	进气口间距/mm
	100~200
	50
	12~14

	一次进气口距补燃室头部距离/mm
	50~150
	50
	15~17

	空气入口马赫数
	0.3~0.7
	0.2
	18~20

	一次燃气入口马赫数
	0.3~0.7
	0.2
	21~23

	空气入口总温/K
	600~800
	100
	24~26


3  掺混燃烧增强试验
3.1  多喷嘴结构
通过增加燃气发生器的喷嘴数量，改变一次燃气进入补燃室时的位置与速度，构建回流区，形成局部高温并延长硼颗粒的滞留时间，提高一次燃气/空气掺混程度，促进硼颗粒的二次燃烧。不同喷嘴数量的燃气发生器出口结构如图 6所示，两种出口结构的等效出口面积相同。
[image: ]		[image: ]
(a)单喷嘴			(b)多喷嘴	Comment by Ren: 请补充子图名的相应英文图名
[bookmark: _Ref139748979]图 6  不同喷嘴数量的燃气发生器出口结构
Fig. 6  Outlet structure of gas generator with different nozzle numbers
3.2  试验工况
试验发动机燃气发生器采用含硼贫氧固体推进剂。该推进剂中各组分的质量占比为m(B):m(AP):m(Mg):m(DOS):m(HTPB)=33:33:5:4:25，密度为1.59×103kg/m3，燃速常数为6.37，压力指数为0.49，燃面直径为93 mm，药柱长度为100 mm。本文所开展的地面直连式试验设计工况见表 3。
[bookmark: _Ref139790405]表 3  固体火箭冲压发动机流掺混燃烧试验设计工况
Tab. 3  Experimental condition of mixed combustion experimental system of solid ramjet
	参数
	参数值
	参数
	参数值

	空气静压/MPa
	0.0265
	空气静温/K
	223.0

	空气总压/MPa
	0.97
	空气总温/K
	625.0

	空燃比
	7.5
	补燃室压强/MPa
	0.5


4  结果与分析
4.1  补燃室流场结构
图 7为硼颗粒质量随运动轨迹变化图。如图所示，硼颗粒在空气来流作用下与进气口另一侧的补燃室壁面发生撞击，不同颗粒间的分布相比燃气更加分散，一部分硼颗粒转向另一侧壁面运动，在达到壁面附近后紧贴壁面运动直至从喷管喷出；另一部分硼颗粒沿轴线附近区域离开补燃室。当硼颗粒经过一次进气入口后，一次进气促使硼颗粒点火，颗粒质量开始减小。在补燃室出口截面处，硼颗粒接近充分燃烧。
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[bookmark: _Ref141801303]图 7  硼颗粒质量随运动轨迹变化图
Fig. 7  Variation diagram of boron particle mass with motion trajectory
图 8为燃气静温在轴向截面的分布云图。如图所示，位于二次进气入口下游的轴向截面中，空气占据截面的中心位置，燃气受空气挤压后位置更加靠近补燃室壁面附近，高温燃气与低温空气之间存在明显界限。随着轴向距离增加，一次燃气/空气逐渐掺混燃烧，截面中的气体温度逐渐趋近一致，高温与低温燃气之间的过渡平缓，没有明显界限，燃气的平均静温为2000 K左右。
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[bookmark: _Ref141801322]图 8  燃气静温在轴向截面的分布云图
Fig. 8  Distribution nephogram of gas static temperature in axial section
4.2  掺混度与颗粒燃烧效率变化趋势
统一选取与补燃室入口截面的轴向距离大于300 mm（二次进气入口）的补燃室区域作为研究范围，选取多个轴向横截面，并计算各截面上多种定义方式的掺混度与颗粒燃烧效率，掺混度分别为1：Glasgow掺混度[4]，2：黄群星掺混度[5]，3：黄生洪掺混度[9]，4：颗粒掺混度。图 9为空燃比为26时不同掺混度相对值随轴向距离变化的曲线图（掺混度相对值为M/Mmax，其中M为某截面的掺混度，Mmax所有截面中最大的掺混度）。图 10为空燃比为26时颗粒燃烧效率随轴向距离变化的曲线图。
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[bookmark: _Ref139364696]图 9  不同掺混度相对值随轴向距离变化的曲线图
Fig. 9  Curve of relative values of different mixing degrees with axial distance
[image: ]
[bookmark: _Ref139364729]图 10  颗粒燃烧效率随轴向距离变化的曲线图
Fig. 10  Curves of particle combustion efficiency with axial distance
如图 9、图 10所示，第2和第3种掺混度定义与颗粒燃烧效率未表现出明显相关性；第1种掺混度随轴向距离增加而持续减小；第4种掺混度（即颗粒掺混度）随轴向距离增加逐渐升高，该阶段对应一次燃气与空气掺混后，颗粒之间分布逐渐分散的过程，当轴向距离达到400 mm附近时，两种掺混度的变化速率放缓，接近500 mm后基本保持不变，对应此时一次燃气与空气的掺混过程趋于完成，硼颗粒在横截面内的分布情况逐渐稳定。颗粒燃烧效率变化趋势与颗粒掺混度一致，随轴向距离增加逐渐升高。该结果说明颗粒掺混度和颗粒燃烧效率能够反映补燃室中一次燃气/空气的掺混及燃烧程度，并且一定程度上体现了两者间的耦合关系。
4.3  掺混度与颗粒燃烧效率相关性
多种定义方式的掺混度与颗粒燃烧效率之间的协方差代表值的分布百分占比如图 11所示。图中可以看出，不同工况下第2、3种掺混度与燃烧效率间的协方差不具有一致的正负性，说明此类掺混度与燃烧效率间的相关性不确定，受具体工况影响，而第1种呈现出较高的负相关性。第4种掺混度与燃烧效率的协方差在所有工况下均保持正值，即颗粒掺混度的变化趋势均与燃烧效率一致，说明二者间具有一定的相关性，并且受到工况因素的影响较小。
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[bookmark: _Ref139364777]图 11  不同掺混度与颗粒燃烧效率间协方差的分布百分比堆积图
Fig. 11  Distribution percentage accumulation diagram of covariance between different blending degrees and particle combustion efficiency
本文选用一种常用的非线性相关系数计算方式—最大信息系数MIC[26]，度量颗粒掺混度与颗粒燃烧效率之间的相关性大小。MIC越大说明两个变量之间的相关性越强，最大取值为1。

		(22)
式中p(X,Y)表示变量X和Y之间的联合概率。
如图 12所示，所计算的工况下颗粒掺混度与燃烧效率间的MIC均在0.9以上，不同工况下的平均MIC达到了0.9163，该结果说明了颗粒掺混度与颗粒燃烧效率之间的相关性较强。
[image: ] 
[bookmark: _Ref139364802]图 12  不同计算工况下的MIC直方图
Fig. 12 MIC histogram under different calculation conditions
如图 12所示，所计算的工况下颗粒掺混度与燃烧效率间的MIC均在0.9以上，不同工况下的平均MIC达到了0.9163，该结果说明了颗粒掺混度与颗粒燃烧效率之间的相关性较强。
4.4  颗粒掺混度与颗粒燃烧效率耦合规律
将计算工况中颗粒掺混度与颗粒燃烧效率构成的数据点进行汇总，并形成一条拟合曲线，绘制如图 13所示的曲线图。
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[bookmark: _Ref139364821]图 13  颗粒燃烧效率随颗粒掺混度变化图
Fig. 13  Graph of particle combustion efficiency with particle mixing degree
如图 13所示，当颗粒掺混度小于5×10-6时，补燃室内一次燃气与空气的掺混程度较低，此时提高掺混程度能够促进二次燃烧过程，颗粒燃烧效率随着颗粒掺混度的增加以较快速率增长；当掺混度大于5×10-6时，继续提高掺混程度对二次燃烧过程的促进效果减弱，燃烧效率随掺混度增加的增长速率放缓；最终燃烧效率保持相对稳定，不再随掺混度的升高产生变化。此时较高的掺混程度无法弥补例如温度、氧气含量等其它影响燃烧效率的因素对二次燃烧速率的限制，导致颗粒燃烧效率的取值趋于稳定。
4.5  掺混燃烧增强试验与仿真结果
图 14为试验发动机实时特征速度效率对比图。如图所示，随着工作时间的增加，两种试验发动机的燃烧效率都呈先增长后稳定的趋势，说明发动机进入工作状态至补燃室内建立起稳定的掺混燃烧流场，需要一定的工作时间。多喷嘴出口形式提高了一次燃气后续与冲压空气的掺混程度，到达稳定阶段后的燃烧效率要略大于单喷嘴出口的发动机。
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[bookmark: _Ref139752715]图 14  试验发动机实时特征速度燃烧效率曲线
Fig. 14  Real-time characteristic speed combustion efficiency curve of solid ramjet
固体火箭冲压发动机掺混燃烧增强试验的参数测量结果如表 4所示。表中可以看出，采用单喷嘴和多喷嘴两种出口形式燃气发生器的一次喷射效率均在93%左右，性能较高，说明该工况下推进剂的一次燃烧过程较为充分。在燃气流量和空燃比基本一致的情况下，增加燃气发生器的出口孔个数将发动机特征速度燃烧效率提升6.5%。多喷嘴出口形式通过增强一次燃气/空气的掺混程度，提高了二次燃烧效率。
[bookmark: _Ref139752656]表 4  固体火箭冲压发动机掺混燃烧试验过程测量参数
Tab. 4  Measurement parameters of mixed combustion experiment process of solid ramjet
	参数
	单喷嘴
	多喷嘴

	燃气发生器出口孔直径(mm)
	20
	6.1

	药柱平均直径(mm)
	96.8
	96.8

	推进剂净重(g)
	1764.40
	1730.30

	残药净重(g)
	123.80
	120.58

	燃烧推进剂重(g)
	1640.60
	1609.72

	一次喷射效率(%)
	92.98
	93.03

	药柱燃烧时间(s)
	9.192
	9.357

	燃气流量(g/s)
	178.48
	172.03

	加热器空气平均流量(g/s)
	1263.2
	1269.4

	加热器酒精平均流量(g/s)
	12.0
	11.3

	加热器氧气平均流量(g/s)
	72.2
	72.7

	空燃比
	7.55
	7.87

	补燃室平均压力(MPa)
	0.6646
	0.6784

	特征速度(m/s)
	1231.5
	1257.4

	特征速度燃烧效率(%)
	84.06
	89.55


根据试验工况，开展相应的数值仿真，验证之前所得耦合规律的适用性。图 15、图 16为补燃室内颗粒掺混度和颗粒燃烧效率随轴向距离变化图。结果显示，增加出口孔数量后，补燃室出口截面的颗粒掺混度提高了16.3%，颗粒燃烧效率提高了5.9%，特征速度燃烧效率提升了6.5%，说明增加出口孔数量可以增强一次燃气/空气的掺混程度，提升燃烧效率，与地面试验结果一致。
[image: ]
[bookmark: _Ref149251575][bookmark: _Hlk149251807]图 15  不同喷嘴下颗粒掺混度随轴向距离变化图
Fig. 15  Graph of particle mixing degree with axial distance under different nozzles
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[bookmark: _Ref149251576]图 16  不同喷嘴下颗粒燃烧效率随轴向距离变化图
Fig. 16  Graph of particle combustion efficiency with axial distance under different nozzles
5  结论
在现有掺混度的基础上，提出一种基于颗粒质量浓度的掺混度评价方法，采用数值模拟和试验相结合的方法，对固体火箭冲压发动机补燃室内一次燃气/空气的气固两相掺混燃烧过程进行了研究，得到以下结论：
1) 分析一次燃气/空气掺混燃烧流场特点：燃气与冲压空气开始二次燃烧过程并逐渐实现充分掺混，促进燃气二次燃烧放热；直至补燃室出口，硼颗粒趋于充分燃烧，出口截面内气相燃烧产物的温度近似一致。
2) 经验证该评价方法能够反映补燃室内一次燃气/空气的掺混程度变化情况，确定颗粒掺混度与燃烧效率在不同工况下保持一致的变化趋势。
3) 采用统计分析方法确定颗粒掺混度与燃烧效率间具有较强的相关性，最大相关系数保持在0.9以上。
4) 获得颗粒掺混度与燃烧效率之间的相关性规律为：存在一个颗粒掺混度的阈值，当颗粒掺混度小于该阈值时，颗粒燃烧效率随颗粒掺混度的增大而增加；当颗粒掺混度超过该阈值，颗粒燃烧效率保持稳定不再改变。
5) 用多喷嘴形式出口的发动机，特征速度燃烧效率相比单喷嘴提升了6.5%，发动机达到稳定工作状态所需的时间更长，同时稳定段工作性能更强，发动机出口颗粒掺混度提高了16.3%，颗粒燃烧效率提高了5.9%，验证了颗粒掺混度与燃烧效率的耦合规律。
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