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冲压发动机线性动力学
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一、前　　言

Willoh
[ 1] 70年代在超音速进气道动态建模中提出分段集总参数建立子系统的传递函数,

并以串联系统的传递矩阵方法求解进气道结尾正激波位置的频响函数, 此法较适用, 并得到

NASA48cm 进气道的实验验证。管彦深教授扩展了此法的应用
[ 2～3]
。

本文以超音速冲压发动机各部件的基本气动- 热力学方程为出发点, 在小偏差条件下作

线性化处理, 取拉氏变换, 按串联子系统在S 域建立进口结尾正激波位置X s与挠动变量的关

系, 再导出发动机沿程参数、加热比 �、余气系数 e及推力 F 与 X s 的关系, 则可得到它们对

挠动变量的传递函数。挠动量为: 飞行马赫数 Ma、大气压力P H、大气温度 TH 和供油量 W f。

二、数 学 模 型

冲压发动机简图如图 1所示, 调节方案为临界调节。

图 1　冲压发动机简图

1. 假设条件: 发动机轴向均匀进

气, 气流为无粘性准一元管流, 进气

道与尾喷管中为绝热过程, 适用于理

想气体的状态方程; 燃烧室前段只有

供油量变化, 加热过程在燃烧室后段

完成, 忽略燃烧延迟的影响; 仅考虑

小挠动情况下的动力学问题。

2. 进口结尾正激波对挠动参数的

传递函数　在发动机上取若干截面,

每二截面间为一子系统。记正激波位

置的相对挠动量为X s

～

, 截面上压力、流量和熵组成的状态向量为T。对正激波前后及超音速段、

亚音速段应用连续方程、动量方程及能量方程,按前叙方法即可得正激波位置X s 对供油量W f

的传递函数:

X s

～

( s) / W f

～

( s) = - FB
- 1
n- 1H/ FEG ( 1)　

其中 E= EnEn- 1⋯⋯E 3E2, Ei= ( i= 2, 3, ⋯⋯n) 为第 i个子系统的传递矩阵, 它综合反

映了气体压缩性的影响和挠动波传递过程的时延。

本文于 1989年 3月收到。



若记上游挠动参数为 � ( s) ( Ma, 或 P H , 或 T H ) , 则正激波位置 X s对上游挠动参数的

传递函数:

X s

～

( s) /  
～

( s) = CuFEQEH I/ FEG ( 2)　

其中Cu和 I 的值取决于挠动参数

Cu =

- 1

- 5( 1 - M- 2
a) / ( 5 + M- 2

a)

- 1

　, 　I =

〔1　0　0〕T

〔0　1　0〕T

〔0　0　1〕
T

　;　当  
～

( s) =

PH

～

( s)

Ma
～

( s)

TH

～

( s)

F、B、H、Ei、G和 Q均为与各截面几何尺寸及气动热力学参数有关的矩阵。G反映了结尾正

激波位置的影响, H反映了供油量挠动的作用, Q反映了上游挠动参数的作用, F反映了尾喷

口的边界条件。

3. 沿程参数对挠动参数的传递函数　现在, 上游挠动参数和挠动燃油流量均以  
～

( s) 表

示。在 i截面应用连续方程、熵方程和滞止参数与静参数的关系方程, 作线性化处理并取拉氏

变换, 得 i 截面上静压P s, i、静温 T s, i及马赫数 Ma, i对挠动参数的传递函数:

P
～

s, i ( s) / 
～

( s) = Ci �
i- 1

j = 2
E

T
j

T
G( X s

～

( s) / 
～

( s) ) + K ( 3)　

T
～

s , i ( s) / 
～

( s) = J i �
i- 1

j = 2
E

T
j

T
G( X s

～

( s) / 
～

( s) ) + K ( 4)　

M
～

a, i ( s) /  
～

( s) = Li �
i- 1

j= 2
E

T T
G( X s

～

( s) /  
～

( s) ) + K ( 5)　

其中Ci、J i 和L i 为与该截面马赫数有关的矩阵。当 i= 2时, �
i- 1

j = 2
E

T
j

T = I , 此处 I 为单位矩阵。

K =
0　　　　　　当 i < n时

B
- 1
n- 1H　　　　仅为上游挠动, 且 i = n - 1时

　　4. 性能参数对挠动参数的传递函数　推力 F 对挠动参数的传递函数为

F
～

( s) /  
～

( s) = A �
n- 1

j = 2
E

T
j

T
G( X s

～

( s) /  
～

( s) ) + C ( 6)　

其中A为与出口速度, 温度等参数有关的矩阵, C的值取决于挠动参数:

C =

- P
-

H ( A e - A 1) / F-

- CE/ 2

- 2CE (!-H - 1/!-H ) / F-Z(!-H )〔2 + ( k - 1) M
-
a

2
〕

AB
- 1
n- 1H + CFW

-
f / F- ( W- E + W

-
f )

　;　 当  
～

( s) =

∀
～

# ( s)

T
～

H ( s)

Ma
～

( s)

W f

～

( s)

A e和 A 1为对应截面面积, Z ( !) 为气动函数, CE 和 CF 为与气动- 热力学参数及空气流量、

燃油流量有关的系数。

5. 时间响应　当挠动参数为阶跃小挠动时, 由正激波位置 X s、沿程参数 ( P s, i、T s, i、

Mai ) 和性能参数 ( F、e、�) 对挠动参数的频响函数, 按下式计算其动态时间响应:

h( t ) =
2
 ∫

∞

o

Q ( ∃)
∃ sin( ∃t) dw ( 7)　

其中Q ( ∃) 为被挠动量的实频特性, h ( t ) 为被挠动量的动态时间响应。 为圆周率。
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三、仿真计算结果

以一典型冲压发动机为算例, 取非设计点 Ma= 1. 814, H = 300m , 由静态平衡方法计算

初始状态参数, 喷管前截面数取为 n= 7。

图 2为正激波位置 X s对各种挠动参数的幅频特性, 挠动量为初始值的+ 2%。从图中可

以看出对各挠动量的动态响应范围, 以及各自的谐作频率。

图 3　推力对挠动的参数的动态响应 图 4　发动机参数对供油量挠动的动态响应

图 3为推力 F 对各挠动参数的时间响应, 挠动量均为初始值的+ 2%。

Willoh 的方法用于冲压发动机的动力学建模是合理的, 仿真计算结果的规律是正确的,

准确度有待实验验证。

图 4为供油量挠动下发动机有关参数的时间响应, 挠动量为 %W f= 0. 081kg/ s。供油量挠

动时, 正激波位置响应的延迟时间约为 0. 005s

对虞中岳同志的热情支持和进行的有益讨论, 在此一并致谢!
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A CALCULATION METHOD FOR INFLAMMABILITY LIMIT

OF MIXTURE WITH NONINFLAMMABLE GASES
Su Dawei ( Light-Duty Gas Turbine Development Cenf er)

ABSTRACT　　　　This paper provides a calculation m ethod which can estimate the

inf lamm ability lim it o f mixture w ith noninf lamm able gases w ith mo re accuracy than the

available methods.

MEASUREMENT OF TRANSIENT BURNING RATES

OF COMPOSITE PROPELLANTS IN FAST DEPRESSURIZATION
Wang Junye ( Laxi Inspect ion Instilute of Boiler and Pressure)

Sang Bingcheng ( Harbin Shipbuilding Engineering Institute)

ABSTRACT　　　　A cont inuous laser beam is tr ansm itted through the burning surface of a

pr opellant str and and conver ted in to v oltage signal by photocell . T he vo ltag e different iation

w ith respect to t ime is propor tional to the burning rate of the propellant st rand. The experi-

mental results show that the burning r ate at the star t o f depressurizat ion rem ains unchanged,

and then decreased w ith very low frequency oscillat ion. During the w ho le depressurization

pr ocess the t ransient burning r ate is not higher than the quasi-steady burning rate at the cor-

responding pressure and oscillates around quasi-steady burning rate, except for a short t ime

after the start of the depressurizat ion.

OPTIMIZATION DESIGN OF THE SOLID ROCKET MOTOR
Fang Guoyao and Guo Zhiyong

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　This paper presents the optim ization design of a tw o-stage solid

rocket mo to r for a air-to-air m issile. There are eight variables in the optim ization pr ocess.

The m athemat ical model of the solid r ocket motor is form ulated. A variable-sim plex method

has been used. F inally , the opt imum results for a r eal sol id ro cket motor are obtained.

LINEAR DYNAMICS OF SUPERSONIC RAMJET
Qian Boshun and Zeng Qingfu ( Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　T his paper presents a mathemat ical model o f a supersonic ram jet .

The basic thermoaerodynamical equat ions of r am jet components ar e linearized in confo rmity

w ith small perturbat ion. T hen the t ransfer funct ions of the components are deduced on the S

domain. With the m ethod of subsy stem in series, the dynamical m athemat ical m odel of the

ramjet w ith the inlet nor mal shock posit ion, the param eters along duct and thrust is for mulat-

ed under the perturbat ion of upstr eam M ach number , temper ature, pressure and dow nst ream

fuel f low rate of the ram jet . A numerieal ex ample of digital imitation of a real ramjet is com-

pleted and gives reasonable results.
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