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基于稀疏网格配置方法的超燃冲压发动机
高维不确定性量化 *

高嘉豪，何淼生，刘成诚，张 斌，刘 洪

（上海交通大学 航空航天学院 高超声速创新技术研究实验室，上海 200240）

摘 要：为了定量地研究随机不确定性对超燃冲压发动机性能评估及优化设计可能带来的影响及其

规律特征，基于高斯过程描述发动机工作状态及来流环境等控制参数随机误差，建立由自由来流条件、

进气道压缩系统以及燃烧加热等构成的发动机输入边界不确定性表征。耦合全局敏感度分析、稀疏网格

技术、概率配置方法及等压燃烧热力学分析模型，提出了面向超燃冲压发动机高维不确定性量化方法，

研究量化了上述随机不确定性输入对典型超燃冲压发动机性能的影响及其不确定性传递特征。结果表

明：马赫数6.0巡航条件下，发动机的比冲对进气道的压缩过程最为敏感，占比达到65%~70%，而对燃

烧加热的敏感性最低，进气道压缩系统的初始压缩激波以及来流马赫数对于整个超燃冲压发动机的比推

力敏感性要显著高于其他输入因素；随着燃烧室入口马赫数由 2.0增大到 3.0，单一因素存在 5%不确定

性导致的发动机比冲性能评估的不确定度由最小的5.5%快速放大到约7.63%，系统朝着不稳定的方向发

展，多种随机不确定性共同作用下的发动机性能不确定性传递存在一定的耦合效应；高速进气道正常工

作需要处理的空气动能与外部注入的燃料热能之比随飞行马赫数增加呈现近似2次方指数型增长，从能

量流视角开展进一步的分析研究，将有助于深度理解超燃冲压发动机性能不确定性的传递行为。
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Abstract：In order to quantitatively study the possible impact of stochastic uncertainty on the performance
evaluation and optimization design of the scramjet engine，based on the Gaussian process，the stochastic errors of
control parameters such as the engine operating conditions and the freestream flow parameters has been described
in this paper，and the uncertainty of the engine’s input boundary consisting of freestream flow conditions，the in⁃
take initial compression system，and combustion heating has been established. Coupled with global sensitivity

* 收稿日期：2019-11-23；修订日期：2020-04-02。
基金项目：国家自然科学基金（51906146；91741113）。
作者简介：高嘉豪，硕士生，研究领域为高超声速空气动力学。E-mail：chickenwest@sjtu.edu.cn
通讯作者：何淼生，博士，助理研究员，研究领域为燃烧空气动力学。E-mail：hms880912@sjtu.edu.cn
引用格式：高嘉豪，何淼生，刘成诚，等 . 基于稀疏网格配置方法的超燃冲压发动机高维不确定性量化［J］. 推进技术，

2021，42（6）：1201-1212. （GAO Jia-hao，HE Miao-sheng，LIU Cheng-cheng，et al. High Dimensional Uncertainty
Quantification in Scramjet Performance Analysis Using Sparse Grid Collocation Methods［J］. Journal of Propulsion
Technology，2021，42（6）：1201-1212.）



推 进 技 术 2021 年

analysis，sparse grid technology，probabilistic collocation method，and isobaric combustion thermodynamic anal⁃
ysis model，a high-dimensional uncertainty quantification method for the scramjet is proposed，and the transfer
characteristics of the above stochastic uncertainties input as well as their impact on scramjet performance are
quantified for typical scramjet. The results show that the specific impulse of the engine is most sensitive to the
compression process of the intake，accounting for 65% to 70%，and the least sensitive to combustion heating un⁃
der a cruise condition of Mach 6.0，and the uncertainties coming from the initial compression shock and incoming
Mach number of the high Mach number inlet compression system are significantly higher than the other input fac⁃
tors for the specific thrust sensitivity of the entire scramjet. As the combustor entrance Mach number increased
from 2.0 to 3.0，the uncertainty of the specific impulse performance evaluation of the engine induced by a single
factor of 5% will quickly increase from a minimum of 5.5% to 7.63%，indicating an unstable developing direc⁃
tion，and there is a certain coupling effect in the transmission of engine performance uncertainty under the combi⁃
nation of multiple stochastic uncertainties. The ratio of the kinetic energy of the air that needs to be processed to
the high-speed intake to the heat energy of the externally injected fuel exhibits an exponential growth of approxi⁃
mately square power as the freestream Mach number increases，further analysis and research utilizing an energy
and exergy analysis tool will be very helpful for a deeper understanding on the transfer behavior of the perfor⁃
mance uncertainty of the scramjet engine.

Key words：Scramjet engine；High-dimensional uncertainty quantification；Stochastic collocation meth⁃
od；Sensitivity analysis；Thermodynamic analysis model

1 引 言

在高超声速飞行器中，超燃冲压发动机由于其

自吸气的特性，相较于其他系统有着较大的优势［1］，

是未来高超声速动力系统的主要发展方向之一。然

而冲压发动机是一个多尺度多物理效应强耦合的高

维系统，对于其机理的研究较为困难，另外，在实际

的使用过程中，由于测量技术、制造工艺，飞行环境

等影响，超燃冲压发动机的输入因素都不可能是完

全理想化的，即存在一定程度的随机不确定性，这使

得实际情况下冲压发动机详细工作机理和性能优化

设计的研究变得更加困难。因此，对于超燃冲压发

动机来说，深入地认知可能存在的随机不确定性并

量化其对发动机工作过程和性能的影响与精细的流

动物理场分析同等重要。

通过大涡模拟（Large-eddy simulation，LES）数值

研究方法对超燃冲压发动机内/外流场进行高精度计

算是目前精度较高的流动物理场分析方法，Huan
等［2］首次尝试了基于 LES对超燃冲压发动机燃烧室

内流场进行不确定量化分析，因巨大的计算量需要

开展多重降维处理和分析，寻求更高效的分析模型

和方法仍然是该领域研究的重点。超燃冲压发动机

热力学性能分析作为一种简单快速的性能分析方

法，也有着较为深入的研究与发展。Roux等［3-5］提出

了一种简单的热力学分析方法，可以对超燃冲压发

动机的性能进行快速分析，提出不同燃烧室燃烧模

型来适应各种燃烧，并通过此方法对非理想流动进

行了探究，在热力学分析中加入了喷流等非理想因

素。Yang等［6］和 Zhang等［7］等发展了基于多种燃烧模

式的冲压发动机热力学分析模型，在考虑温度限制

约束下，对超燃冲压发动机在不同压缩比、不同当量

比条件下的性能进行了分析，得到了超燃冲压发动

机比推力随着压缩比和当量比的变化规律。Zhang
等［7］等通过考虑温度限制和壅塞限制的超燃冲压发

动机热力学性能分析，对不同马赫数中不同压缩比

和当量比的发动机性能进行了分析，得到了更为准

确的冲压发动机性能曲线以及极限边界。

Smart等［8］分析了澳大利亚昆士兰大学超声速中

心关于 Hyshot-II超燃冲压发动机的飞行试验数据，

其飞行马赫数在 Ma=7～8区间，得到了燃料管路压

力有 ±6.9kPa的不确定性。 Constantine 等［9］给出了

HyShot-II在 DLR的 HEG中的地面测试［10］来流条件

实验数据，结果表明，该实验测量喷管补给区的滞止

压力 p0、温度 T0和焓 H0、以及加注氢燃料的气室压力

pH2 等来流条件测量值存在随机波动。Ekoto等［11］研

究了不同形状但是具有周期性质的粗糙壁面对于超

声速边界层的影响，发现了方形凹槽类粗糙面和菱

形凹槽类粗糙面对边界层内应力造成不同的影响，

得到了仅壁面粗糙程度形式的不同，就可以对流动

造成较大影响的结论。而壁面粗糙程度的随机性是
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很大的，这也是不确定性的一个方面。这些不确定

量即使变化范围较小，也可能对发动机产生很大的

影响，甚至会导致超燃冲压发动机不启动［12］。

由于误差实际存在，在对超燃冲压发动机的研

究过程当中，对于这些不确定性的研究也是十分重

要的。目前，对于不确定性的研究主要是通过不确

定量化方法，即 Uncertainty quantification（UQ），是近

年来国际上热门的研究课题，其应用领域包括水文

学、流体力学、数据同化和天气预测等。由于 UQ问

题中的大量随机参数引起超大计算量，如何设计高

效的高精度数值方法变得非常重要，与其相关的计

算技术和数学理论也引起人们的高度重视。

不确定量化方法可以分为侵入式和非侵入式两

种，非侵入式有 Monte Carlo方法、Collocation和 Least
Squares 等 ；侵 入 式 则 主 要 指 generalized Polynomial
Chaos-Galerkin（gPC-Galerkin）方法。Monte Carlo方
法是一种传统研究不确定性量化问题的方法，有着

广泛的适用性和鲁棒性，但存在精度低，计算量大的

问题。在早期大多采用改进采样过程（如 Latin超立

方体采样［13］）的 Monte Carlo法，随后基于 Polynomial
Chaos Expansions，PCE方法逐渐取代了 Monte Carlo
法。2000年以后，Xiu等［14-15］先后提出了不确定量化

标杆性计算方法-加速收敛的不确定密度函数多项

式基类 gPC方法以及结合 Monte Carlo法、传统 Galer⁃
kin优点的 Collocation方法对于高维的不确定性问

题。Xiu等［15］在 2005年文中对比了三种配置点的选

择，证明了高维条件下 Smolyak稀疏网格的实用性。

在超燃冲压发动机的研究中，不确定量化方法

已经有了初步的应用。Witteveen等［16］介绍了燃料注

入过程不确定性对发动机性能包线的影响过程，结

合配置点法，文中发展了一套不确定量化解决方案，

能够对随机不确定性、主观不确定性和数值误差进

行量化分析，他们研究了 HyShot-II超燃冲压发动机

的实验数据［8］和不确定传播过程，得到结论：壁面压

力结果的 99%置信区间有 8.026%不确定度，其中主

观不确定性贡献最后结果不确定性的主要部分［17］。

Crow［18］研究了 Hyshot-II和 HyFire-2两种构型超燃冲

压发动机［19-20］中热辐射计算的不确定性问题。对于

热辐射的计算，作者使用了离散坐标方法，该方法涉

及到分子谱模型和网格加密，因此作者主要研究这

两种数值过程中参数的主观不确定性。通过将不确

定性当作线性扰动加入到计算当中，作者发现 DOM
计算的热辐射有 5%的不确定度。Gianluca等［21］引入

Multifidelity Multilevel Monte Carlo即多保真多重蒙特

卡洛方法用于对HiFire-2进行不确定性分析。

本文通过热力学方法建立超燃冲压发动机性能

分析模型，引入稀疏网格配置高精度不确定性量化

方法描述多种系统状态和工作环境随机不确定性的

传递，结合全局敏感度分析研究获得超燃冲压发动

机性能敏感的主要不确定性参数，在此基础上，进一

步研究多种主要不确定性输入变量之间耦合效应及

其对超燃冲压发动机比冲性能分析的影响规律。基

于 UQ的热力性能分析的本质是通过构建发动机系

统状态及工作环境与系统性能之间复杂而又确定的

物理关系，研究并量化系统状态及工作环境的不确

定性所引起的系统性能不确定度，进而得到系统性

能的不确定性传递行为及度量。

2 物理模型与计算方法

2.1 基于热力学方法的发动机性能分析模型

真实的超燃冲压发动机工作过程是一个高度非

线性的多物理、多尺度耦合复杂动力学过程，对其流

动物理过程的精细化数值解析伴随着计算成本的指

数化增长，对此图 1给出了非常形象化的展示。另

外，面向超燃冲压发动机的不确定性研究已表明，尽

管基于 NS方法的流场解析能够获得相对准确的流场

性能评估和不确定性传递行为特征，却面临着非常

庞大的“维数灾难”问题［2］。在此基础上，为了进一步

简化问题，本文基于经典的热力学方法建立发动机

性能分析模型。

图 2给出了本文采用的等压燃烧循环模型示意

图，作为一种简单快速的性能分析方法，在超燃冲压

发动机总体性能分析和优化设计研究中得到了广泛

的应用［6-7，21］。

该模型中，超燃冲压发动机燃烧室采用等压燃

烧方式，详细的数学模型推导过程可以进一步参考

相关文献［6-7，21］。整个热力学循环主要涵盖三个

Fig. 1 Contradiction between physical analysis and

computational cost on scramjet
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基本过程，即压缩、加热、膨胀。

2.1.1 压缩过程

考虑到高超声速飞行环境下，超燃冲压发动机

的进气道压缩系统与飞行环境和状态参数（尤其是

飞行攻角、来流马赫数等）之间存在强耦合效应，本

文引入多波系设计方法来表征进气道减速增压过

程，以明确压缩波系的设计不确定性对发动机性能

评估的影响。

如图 3所示，整个进气压缩过程（涵盖隔离段）包

含 6道压缩激波，以进气道的出口马赫数为输出变

量，波系结构的设计和计算过程满足以下三个基本

约束：（1）出口速度的方向要与来流方向一致。（2）出

口速度为一个给定的值。（3）给定激波角不应大于

90°。按照平面斜激波关系式，来流的出口角度可以

通过式（1）给出的几何关系和斜激波前后角度关系

求出，式中 δ，β，Ma1和 γ分别代表斜激波后气流偏转

角、激波角、波前马赫数和绝热指数。迭代计算出口

马赫数 Ma2，通过约束（2）~（4）进一步给出燃烧室入

口状态参数，式中 T*，u，h，R分别代表气流的总温、绝

对速度、静焓和气体常数，下标 2和∞分别代表燃烧室

入口和自由流截面，限于篇幅，详细的设计流程这里

不再赘述。

tanδ = Ma21 sin2 β - 1
é

ë
ê

ù

û
úMa21 ( )γ + 1

2 - sin2 β + 1 tanβ
（1）

T ∗
2 = T ∗

∞ （2）
h2 + 12 u22 = h∞ +

1
2 u2∞ （3）

u2 = Ma2 γ2RT2 （4）
2.1.2 燃烧加热过程

复杂燃烧过程被简化为等压加热过程，对于煤

油和空气燃烧系统，其放热反应可以通过式（5）进行

描述［6-7］，由此可以进一步通过式（6）确定给定当量比

下燃烧室的总温升比。对于等压燃烧过程，燃烧室

出口的状态参数将可以基于式（7），（8），（9），（10）计

算得出。式中 q，Cp分别为煤油的低热值和考虑燃烧

环境的燃气定压比热，下标 2和 4分别代表燃烧室入

口和出口截面。

C12H23 + 17.75(O2 + 3.762N2) →
12CO2 + 11.5H2O + 66.77N2

（5）

τ = ϕq
16.19CpT ∗

∞
+ 1 （6）

h4 + 12 u24 = h2 +
1
2 u22 +

ϕq
16.19 （7）

p4 = p2 （8）
u4 = u2 （9）

Fig. 2 Thermodynamic cycle analysis model of a hypersonic scramjet engine

Fig. 3 Compression shock system based on multi-wave

methods modeling for hypersonic inlet
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Ma4 = u4

γ4RT4
（10）

2.1.3 膨胀过程

尾喷管内的气流流动近似为等熵膨胀过程，且

认为喷管出口达到完全膨胀状态，即喷管出口静压

应等于外界自由来流静压，喷管出口状态参数将通

过式（11）~（13）确定，下标 5代表喷管出口截面。

h5 + 12 u25 = h4 +
1
2 u24 （11）

p5 = p∞ （12）
Ma5 = u5

γ5RT5
（13）

喷管的出口速度一旦确定，则发动机的比冲 Isp
（Specific impulse）可以通过式（14）给出，式中 ϕ，g分

别代表燃料当量比及重力加速度。

I sp = 16.19 ( )u5 - u∞
ϕg

（14）
图 4给出了本文热力学模型与文献结果的对比，

由于进气道压缩系统采用了不同的模型，局部压缩

比条件下发动机性能评估结果存在细微的差别，证

明了本文热力学分析模型的正确性。

2.2 不确定性因素的辨识及其高维特性

如图 5所示，描述湍流、燃烧及其相互作用等复

杂物理过程的认知不确定性因素不在本文讨论的范

畴。影响其热力学过程及性能的不确定性因素主要

为发动机系统状态及飞行环境带来的随机不确定

性，按照来源主要可以分为三部分：（1）跨大气层飞

行过程中，大气环境本身存在一定程度的随机波动

现象［23-24］，这就导致来流的静压、静温及马赫数均存

在一定的不确定性。（2）燃料喷注与燃烧过程，已有

的研究已经揭示，超声速燃烧过程存在不稳定振荡

会导致燃料喷注环境的局部振荡，进而影响燃料喷

注的真实压降，尽管这里涉及复杂的流体动力过程，

从简化问题的角度出发，在这里统一使用当量比和

燃烧效率参数的不确定性来分别描述这两个重要的

燃烧释热过程。（3）即为制造和加工引起的系统误

差，在这里主要是进气道的多波系组成的压缩系统

引起的不确定性。值得注意的是，来流状态的另一

个重要输入参数攻角也是引起发动机工作状态的重

要不确定性来源之一，著名的 HyShot-II飞行试验［8］

充分证明了这一点，当然，高超声速进气道特有的流

动物理特征可以将飞行攻角带来的不确定性耦合到

进气道的压缩波系中。综合上述分析，结合以往针

对超燃冲压发动机以及高超声速飞行器不确定性量

化的初步探索研究，本文选定自由来流状态参数静

压 p∞，静温 T∞，马赫数 Ma∞，进气道 6道压缩激波的激

波角 βi（i=1~6）以及燃料注入和燃烧释热相关的当量

Fig. 4 Comparison of specific thrust performance vs inlet

pressure ratio between the present model and results of

reference

Fig. 5 Thermal-dynamic process in a scramjet under multiple epistemic uncertainty boundary conditions
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比 ϕ和燃烧效率 η共 11个维度的随机不确定性输

入量。

2.3 高维不确定性量化的数学方法

基于上述发动机系统状态及飞行环境导致的多

种随机不确定性辨识，耦合全局敏感度分析、稀疏网

格技术、概率配置方法的高维不确定性分析方法与

发动机热力学性能分析模型，提出了多种随机不确

定性耦合导致的发动机性能不确定性量化方法，主

要分为 3个步骤：

（1）利用概率配置方法结合稀疏网格技术生成

不确定性输入参数的样本，如图 6所示。

（2）利用全局敏感度分析方法，结合发动机热力

学性能分析模型，对输入参数样本点所对应的发动

机比推力和比冲等主要性能进行敏感性分析，确定

主要的模型不确定性输入参数及其对发动机性能的

敏感性，对不确定性输入表征进行降维处理，如图 7
所示。

（3）再次利用概率配置方法结合稀疏网格技术

的不确定性量化方法对上述多种主要随机输入参数

耦合作用下的发动机性能不确定性传递行为及量化

指标进行分析。

其中，基于稀疏网格的配置方法是本文使用的

高维不确定性量化分析方法的核心模块。

2.3.1 概率配置方法

Probabilistic Collocation Method，PCM是对传统的

随机配置方法（Stochastic Collocation Method，SCM）的

一种改进，是当今最流行的 UQ计算方法之一，它结

合了 Monte Carlo方法和传统多项式 Galerkin投影方

法的优点。其主要思想是在高斯积分点中选取配置

点，计算随机系统的响应量，然后映射到多项式混沌

展开（PCE）模型上。Villadsen等［26］证明了在一维情

况下以正交多项式的根作为配置点的 PCM可以推广

到多维空间。这里简要介绍 PCM方法的构建过程，

详细的数学理论推导可以参阅文献［15，27］。

设输入参数变量 x的概率密度函数为 ρ (x)，则关

于函数 f的期望值 E ( f)和方差 D ( f)分别为

E ( f) = ∫f (x) ρ (x) dx （15）

Fig. 7 Dimensionality reduction process based on global sensitivity analysis method

Fig. 6 Construction process of high dimensional stochastic uncertainties input samples
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D ( f) = ∫( f (x) - ρ (x)) 2 ρ (x) dx （16）
由输入变量参数 x的区间和 ρ (x)对上述公式进

行积分，即可获得对应的平均值和方差。然而对于复

杂的响应系统，通常无法获得 f (x)和 ρ (x)的解析形

式，因此需要一个更为一般的响应面构造方式，如拉

格朗日插值方法。考虑输入参数 X = (x1，x2，⋯，xN)
和函数 f (x)，应用拉格朗日插值方法可以得到多项式

L (x) =∑
j = 1

N

fj lj ( )x （17）

lj (x) = ∏
i = 1,i ≠ j

N x - xi
xj - xi =

( )x - xi
( )xj - xi

⋯ ( )x - xj - 1
( )xj - xj - 1

( )x - xj + 1
( )xj - xj + 1

⋯ ( )x - xN
( )xj - xN

（18）

lj (xk) = {1, k = j0, k ≠ j （19）
从而 L (xj) = f (xj)，即 L (x)是对函数 f (x)的插值

拟合多项式。因此，期望 E ( f)可以表述为以下多

项式：

E ( f) = ∫f (x) ρ (x) dx =
∫L (x) ρ (x) dx =
∫∑
j = 1

N

fj lj ( )x ρ ( )x dx =

∑
j = 1

N

fj ∫lj ( )x ρ ( )x dx

（20）

令 ωj = ∫lj (x) ρ (x) dx为函数 f (xj)对应的积分权

重，则方差可以描述为以下多项式

D ( f) =∑
j = 1

N

( fi - E ( f)) 2ωj （21）
式（18）中，lj (x)表达式仅与输入参数变量 X =

(x1，x2，⋯，xN)有关，即为配置点，显然配置点的选择

对于计算精度至关重要。理论上使用拉格朗日插值

方法可以对任意选点进行计算，但是好的插值点能

够获得更好的计算精度，一般认为，当 ρ (x)满足高斯

分布时，应该选取配置点为 Gauss-Hermite点，课题组

针对 PCM方法在圆柱绕流［28］、超声速剪切层［29］以及

真空羽流［30］等问题上开展了一定程度的探索，验证

了该方法在描述输出量的不确定性方面具有良好的

可信度。如何处理由于随机输入带来的高维逼近同

时满足算法的高精度、稳定性以及最优的收敛性质

仍然是 UQ数学理论研究的前沿之一［27］。

2.3.2 稀疏网格技术

由于配置点方法的核心是基于张量积 Gauss点
和张量多项式插值，这就面临严重的维数灾难问题，

即所需要的张量积节点个数随着不确定性输入变量

维数的增加呈指数增长。考虑到对于每一个样本，

需要求解与随机问题同等规模的确定问题，这在实

际应用中是不能接受的。因此，本文引入 Smolyak稀
疏网格技术［31］进行高维求积，以减弱维数灾难问题。

该方法本质上仍然是一种张量方法，其基本思

想是采用一维求积公式的张量积组合来构造多维求

积公式。令 Ω ij
1 和 ωij1 分别表示一维数值积分的节点

和相应的积分权重，则 N维 k阶稀疏网格精度的数值

积分节点表示为

Ω k
N = ∪

k + 1 ≤ || i ≤ q
Ω i11 ⊗ Ω i21 ⊗ ⋯ ⊗ Ω iN1 （22）

式中 q = k + N，| i | = i1 + i2 + ⋯ + iN。对应的积

分权重表示为

ωl = ( - 1) q - || i ( )N - 1
q - || i (ωi1

ji1
⋯ωiN

jiN) （23）
高维积分式 ∫

Ω
yΨ j ρ (ξ) d ( )ξ 可以表示为：

∫
Ω
yΨ j ρ (ξ) d ( )ξ ≈∑

l = 1

NS

ylΨ j (ξl) ωl （24）
式中 ξ ∈ Ω k

N，N s为稀疏网格数值积分节点数，满

足 k + 1 ≤ | i | ≤ q。 图 6 对 比 了 全 张 量 积 方 法 与

Smolyak稀疏网格技术在二维条件下的计算节点分布

对比。由图 6可知，相对于全张量积数值积分方法，

稀疏网格技术能有效地减少数值积分节点数，相关

文献对这一过程进行了较为详细的展示［25，30］，限于篇

幅这里不再赘述，

对于 Scramjet高维系统面临的不确定性输入问

题，尽可能的弱化维数灾难问题是至关重要的。应

该说，稀疏节点的设计成功地减轻了张量积节点对

于维数的严重依赖，目前，基于稀疏节点的插值方法

已经在 UQ计算中取得了很大的成功［14-15，32-33］。

3 结果与讨论

选取典型的飞行工况开展不确定性量化分析，

以获得系统状态及来流环境的不确定性及耦合效应

对发动机比推力等主要性能的影响。表 1给出了基

准工况的相关参数，燃料为煤油（分子式取 C12H23），

考虑到不同燃烧室入口马赫数下对应的当量比特性

差异，本文取燃烧室加热至热壅塞状态下的临界当

量比（表中的 ϕ critical）为基准变量。对于输入变量的不
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确定性，结合国内外对相关问题的研究，本文统一取

5%的不确定度，并采用 Gauss过程进行描述。

3.1 随机不确定性输入变量的降维可行性

从热力学过程的角度，本文讨论的随机不确定性

输入变量涵盖三个类别，为此本文首先给出总体的敏

感性分析。图 8给出了发动机比冲性能对三种类型的

不确定性输入变量的总体敏感性分析。结果显示：

（1）发动机的比冲对进气道的压缩过程最为敏

感，占比达到 65%~70%，而对燃烧加热的敏感性最

低。发动机比冲性能对三种不同类型的不确定性输

入变量的总体敏感性差异较大，与吸气式冲压发动

机的热力学循环特征相关。

（2）随着燃烧室入口马赫数的增加，呈现出两个

显著变化特征，一是压缩过程与来流条件、燃烧加热

过程的敏感性呈现出截然相反的演化特征，表现为

对进气道压缩系统的敏感度逐渐提升，而对来流条

件和燃烧加热的敏感性均下降，二是三种不确定性

输入条件的敏感性均随燃烧室入口马赫数的增加非

线性演化，并逐渐趋于稳定。对于第一个变化特征，

需要结合热力学分析进行说明。根据已有针对高马

赫数超燃冲压发动机热力学分析的研究［6-7］，发动机

的比冲性能主要取决于三个方面，分别为循环效率、

热力学损失、加热量的大小。进气道的压缩激波导

致的熵增损失则随燃烧室入口马赫数的增大而逐渐

减少。根据 Reyleigh模型，等压燃烧造成的总压损失

随燃烧室入口马赫数的增大而迅速增大，量级上约

为马赫数 2次方关系。在本文的计算模型中，加热量

直接取决于当量比，考虑到当量比由热壅塞极限决

定，总体上燃烧室入口马赫数对加热量的大小影响

很小。另外，发动机的循环效率随着进气道压缩比

的减小逐渐降低，进一步削弱了加热量对发动机比

冲的影响。因此，燃烧室入口马赫数增加带来的加

热损失和进气道压缩损失主导了对发动机比冲的影

响程度，而这两个主要物理过程均直接受到进气道

压缩比的影响。

对于第二个特征，通过两个关键参数的定量化

结果进行分析。Michael通过对高巡航马赫数超燃冲

压发动机压缩系统效能的系统分析，在其 2012年的

经典论文中，给出了精度较高的压缩系统动能效率

预测模型［34］，如式（25）所示，式中 Ma2，Ma4分别和燃

烧室入口马赫数和出口马赫数，ηke代表进气压缩系

统的动能效率，下标即 Kinetic energy首字母缩写。

η ke = 1 - ( 9.0Ma∞ )
0.7

·
é

ë
ê
ê0.018{1 - Ma2

Ma∞} + 0.12{1 - Ma2
Ma∞}

4ù

û
ú
ú

（25）

等压燃烧导致的加热损失可以通过式（26），

（27）的加热效率进行描述［35］，其中，ηth，S，Cp，Qadd，Ma

分别代表等压燃烧加热效率、热力学熵、等压比热、

加热量及马赫数大小，下标 2和 4分别代表燃烧室进

口和出口截面。

η th = 1 -
exp ( )S4 - S2

Cp

- 1
Q add / ( )CpT∞

（26）

S4 - S2
Cp

= ln
é

ë

ê
êê
ê(Ma4Ma2 )

2

( 1 + γMa221 + γMa24 )
γ + 1
γ ù

û

ú
úú
ú （27）

对比两个关键的效率关系的计算公式不难发

现，进气道的动能效率与燃烧室加热效率均为进气

道压缩比的指数率关系，在此，以下仅以进气道压缩

系统动能效率为例，给出初步的分析和讨论。为不

失一般性，同时进行了自由来流马赫数分别为 7.0，
8.0，9.0计算，结果如图 9所示，计算结果表明，进气道

压缩系统的动能效率随燃烧室入口马赫数增大的增

长速率是逐步减小的，并且在燃烧室入口马赫数约

Table 1 Baseline state flow conditions

Parameter
Altitude/km

Dynamic pressure/kPa
Ma∞
P∞/Pa
T∞/K
Fuel

q/（MJ/kg）
Cp/（J/（kg·K））

ϕ critical

Value
30
30
6.0

1197.03
226.509
Kerosene
43.2
1140

Critical ϕ value under the thermal
choking condition

Fig. 8 Comparison of sensitivity under different

uncertainty input types
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为自由来流速度 1/2时出现曲率拐点，此后，随着燃

烧室室入口马赫数的进一步增大，进气道压缩动能效

率增长速率迅速衰减，这一特征与自由来流马赫数的

绝对值无关。这就从侧面解释了自由来流为马赫数

6.0工况下，进气道压缩系统对发动机比冲的敏感性在

接近马赫数 3.0时，开始逐步趋于稳定的原因。

图 10进一步给出了发动机比冲对每一个单一不

确定性输入变量的敏感性对比结果。计算结果显

示，不确定性输入变量存在显著的分区效应：发动机

比冲性能对进气道压缩系统的初始过程，即第一、二

道压缩激波以及来流马赫数的敏感性要显著高于其

它输入因素；而且随着燃烧室入口马赫数的增大，比

冲性能对压缩激波与马赫数的敏感性呈现相反的演

化特征，第一道激波的敏感度快速增加，第二道激波

的敏感度也在增加，来流马赫数的敏感度逐渐降低。

来流的其他条件（压力和温度）不确定性对于超燃冲

压发动机的比冲影响不大，即超燃冲压发动机的比

冲对于燃烧加热的微小范围变化并不敏感。

为了揭示进气道压缩波系变化导致的上述发动

机比冲敏感性影响，提取不同进气道压缩波系变化

下的总压恢复情况，表 2给出了部分压缩比下的结

果，由表格统计的结果可以看出，当前给定的 6波系

设计模型下进气道压缩系统的头两道激波构成了整

个进气道压缩系统的主要损失，因而发动机比冲性

能对该两道激波引入的不确定性最为敏感。

基于上述分析，发现尽管燃烧过程是构成超燃

冲压发动机推进性能的主要因素之一，燃烧加热产

生的不确定性带给超燃冲压发动机比冲的影响却显

著低于进气压缩系统，流动产生的轻微不确定性对

超燃冲压发动机性能影响更大。需要说明的是，对

于当量比本文仅讨论了临界状态下的计算结果。已

有的研究表明［6］，不同于比推力特性，考虑实际进气

道激波压缩导致的损失，高马赫数巡航状态下（Ma∞=
6.0以上）超燃冲压发动机的比冲在很宽的当量比范

围下不存在显著波动。因此，本文以临界当量比取

值展开讨论并不失一般性。

对于本文讨论的飞行工况条件，发动机性能对

多维度随机不确定性的敏感性结果使得可以进一步

对不确定性输入变量进行降维处理，有助于后续针

对更复杂物理模型开展深入的分析研究。

3.2 多种随机不确定性耦合作用下的量化分析

通过全局敏度分析，已经得到对超燃冲压发动

机性能影响较大的主要因素是进气道前两道初始压

缩激波和来流马赫数。选取上述三个主要不确定性

输入参数进一步分析多因素耦合作用下的不确定性

特征。这里主要关注不确定性的传递性，并通过计

算最后比冲的误差来衡量这种传递性［27］。

图 11（a），（b），（c）分别给出了燃烧室入口马赫

数分别为 Ma2=2.0，Ma2=2.5，Ma2=3.0下的误差分析结

果对比。计算结果显示，发动机系统中，这三个主要

因素的不确定度会被系统放大，但是多种因素误差

同时存在时，系统所带来的误差并不是对这些因素

诱导的单一系统误差的线性叠加，而是存在耦合效

应，发动机性能的总不确定度存在一定程度的减小。

在燃烧室入口马赫数改变的条件下，这一点是相似

的。但是随着燃烧室入口马赫数的升高，各因素所

带来的误差也会随之增大，且在 Ma2=3.0时出现了较

大的误差变化，说明燃烧室入口马赫数大于 3.0时，

系统的误差已经较大，不适合继续增加马赫数。误

差传递的比例（即各因素相耦合的误差与它们单独

Fig. 9 Inlet efficiency data compared with a number of free

stream Mach numbers

Table 2 Inlet total pressure recovery coefficient comparison

to variable combustor entrance Mach numbers

Ma2
1st shock
2nd shock
3rd shock
4th shock
5th shock
6th shock

2.0
0.523
0.638
0.928
0.928
0.996
0.982

2.2
0.513
0.646
0.927
0.930
0.995
0.984

2.4
0.500
0.654
0.927
0.932
0.994
0.986

2.6
0.487
0.662
0.927
0.935
0.994
0.988

2.8
0.472
0.670
0.927
0.938
0.993
0.990

Fig. 10 Sensitivity comparison of engine performance to

different uncertainty input variables
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造成的误差和的比值）增大，这说明随着燃烧室入口

马赫数的增大，系统朝着不稳定的方向发展。

为了探究发动机系统的上述不确定性传递特性

是否具有一般性，选取燃烧室入口为 Ma2=2.5时进气

道、来流、燃烧三方面中每个方面敏感度最小的输入

因素进行耦合分析，结果如图 12所示。结果显示，这

三个因素由于本身敏感度比较低，其不确定性对系

统误差的影响较小，系统会缩小这些因素带来的误

差，但是不确定性传递特性与主要输入因素具有一

致性。

3.3 基于能量流视角的进一步讨论

为了更深入地理解上述随机不确定性的传递特

征，本文尝试从能量流的视角给出初步的分析。作

为吸气式推进系统的关键部件，冲压发动机系统的

进气道大都工作在较高速度下，因此对推进效能的

影响比常规超声速下的进气系统更大，高速进气道

的主要功能是将气流减速增压，其使上游来流减速

所转换的动能（转化为压力势能）与发动机燃烧室注

入燃料加入的热能之比，能够大致地反映高速进气

道压缩系统在发动机热力学循环过程中的作用。对

于煤油与空气燃烧系统，其计算方法可以近似由式

（28），（29）表示，式中 Einlet，Ecombustion分别代表来流减速

所转换的动能（转化为压力势能）与发动机燃烧室注

入燃料加入的热能。

E inlet
E combustion

=
1
2 { }( )Ma∞ γ∞RT∞

2 - ( )Ma2 γ2RT2
2

( )ϕ criticalq 16.19

（28）

T2
T∞
=
1 + γ - 12 Ma2∞

1 + γ - 12 Ma22

（29）

为了给出一般性的量化分析，且尽可能简化计

算，自由来流及燃烧室入口的比热比均取 1.4，燃烧室

出口温度限制阈值取 2500K，则临界当量比取值约

ϕcritical=0.35［7］，图 13给出了不同自由来流马赫数下的

能量比值。计算结果显示：超声速情况下，高速进气

道正常工作需要处理的空气动能与外部注入的燃料

热能之比随飞行马赫数增加呈现近似 2次方指数型

增长，即

E inlet
E combustion

∝ (Ma∞)
2

（30）
实际上，由于通过进气道压缩系统之后进入燃

烧室入口的气体动能占自由来流的初始动能比例较

小，以 Ma∞=6.0工况下燃烧室入口马赫数 Ma2=3.0为
例，这一比例仅约为 7.8%，因此，可以认为进气道压

缩系统将自由来流的绝大部分动能转换成了内能，

因此式（28），（29）可以简单推导出式（30）。图 13所
示，自由来流马赫数 Ma∞=4.5工况下，进气道正常工

作需要处理的空气动能与外部注入的燃料热能相

当，Ma∞=6.0下这一比例系数则快速增大到约 1.77
倍，从侧面印证了高超声速巡航马赫数下进气道的

Fig. 11 Characteristics of uncertainty transmission under

the coupling of multiple major stochastic uncertainties

Fig. 12 Characteristics of uncertainty transmission under

the coupling of multiple minor stochastic uncertainties
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压缩系统因素不确定性对超燃冲压发动机推力性能

不确定性影响的主导性。

4 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）发动机的比冲对进气道的压缩过程最为敏

感，占比达到 65%~70%，而对燃烧加热的敏感性最

低；随机不确定性输入变量存在显著的分区效应，高

马赫数进气道压缩系统的初始压缩激波以及来流马

赫数对于整个超燃冲压发动机的比冲敏感性要显著

高于其他输入因素，可以进一步对高维随机不确定

性输入变量进行大幅度降维处理。

（2）随着燃烧室入口马赫数由 Ma2=2.0增大到

3.0，单一因素存在 5%不确定性导致的发动机比冲性

能评估的不确定度由最小的 5.5% 快速放大到约

7.63%，系统朝着不稳定的方向发展，多种随机不确

定性共同作用下的发动机性能不确定性传递存在一

定的耦合效应。

（3）超声速情况下，高速进气道正常工作需要处

理的空气动能与外部注入的燃料热能之比随飞行马

赫数增加呈现近似 2次方指数型增长，自由来流马赫

数 Ma∞=4.5工况下，进气道正常工作需要处理的空气

动能与外部注入的燃料热能相当，Ma∞=6.0下这一比

例系数则快速增大到约 1.77倍，从侧面印证了高超声

速巡航马赫数下进气道的压缩系统因素不确定性对

超燃冲压发动机推力性能不确定性影响的主导性。

从能量流视角开展进一步的分析研究，将非常有

助于建立对超燃冲压发动机性能不确定性传递行为

的更一般性认识。本文仅给出了初步的探索性研究，

基 于 发 动 机 高 维 物 理 模 型 的 进 一 步 分 析 仍 有 待

开展。
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