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爆震发动机超声速进气道的非定常耦合流场

数值研究

温玉芬，谭慧俊，张启帆，程代姝
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：采用带化学反应的非定常数值仿真方法，对爆震发动机（ＰＤＥ）内进气道、燃烧室、尾喷管的耦合

流场进行了分析，并着重研究了爆震压力波及其反射波对超声速进气道内流动结构的非定常干扰过程，对比

了３种进气道／燃烧室耦合方式下进气道流动特性的差异．结果表明：通过在燃烧室内填充以化学恰当比预混

的燃料和氧化剂，数值仿真可获得稳定自持的爆震波．在爆震波压强作用下所产生的结尾波系和反射激波会

发生耦合干扰作用，它们在流道内的运动传播影响了结尾波系的前传幅度．通过对比不同进气道／燃烧室耦

合方式的流场特征发现：采用突扩式进气道／燃烧室连接段可利用燃烧室头部固壁的阻碍以及其对爆震高压

波的反射作用将大部分的压缩气体存储于燃烧室内，进而减弱进气道与燃烧室之间的耦合干扰作用，对提高

进气道的工作稳定性有利．另外，内凹式燃烧室头部段的引入还为压缩气体提供了额外的存储空间，故可以

进一步缓冲爆震高压，提高进气道的稳定工作裕度．
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　　与常规的发动机不同，脉冲爆震发动机
（ＰＤＥ）的工作具有高度的非定常性［１－４］．爆震燃烧
所产生的周期性压力振荡会向上游传播到进气

道，使得其气流发生振荡．与此同时，在进气道内
产生的流动振荡又会向下游传播，进而强化燃烧
室的不稳定性［５］．进气道与燃烧室之间建立起来
的这种反馈环可能会导致两者发生破坏性的耦合

作用，从而使得发动机无法正常工作．至今为止，
国内外已经有较多的研究者对ＰＤＥ超声速进气
道进行了数值仿真和实验研究，其中大部分的研
究工作［６－９］均是在进气道出口简单施加了正弦压

力波扰动，结果获得了进气道内复杂的非定常流
动现象．但由于这些研究所模拟的进气道出口反
压与实际爆震燃烧所产生的复杂高压扰动具有很

大的区别，因而其得到的进气道流动特性可能与
真实的ＰＤＥ进气道流动特性有较大的不同．后
来，Ｖｅｎｋａｔａ等人［１０］通过在某ＰＤＥ二元超声速进
气道出口喷射气流来模拟爆震管的工作．实验虽
然获得了变化较为复杂的扰动反压，但其仍与实
际爆震波扰动反压存在着一定的区别，且实验模
拟的爆震波频率较低，最大仅为１０Ｈｚ．为了获得

ＰＤＥ进气道在真实爆震波作用下的流动特性，国
内西北工业大学［１１］在某轴对称超声速进气道出

口平面施加一实验获得的ＰＤＥ爆震室头部表压，
研究了进气道扩压段内结尾正激波的运动情况．
然而，该研究将进气道与燃烧室相隔离，并未考虑
两者的耦合作用．目前仅文献［１２－１３］对无阀式

ＰＤＥ超声速进气道与燃烧室在点火条件下的耦
合流场进行了研究，但该研究仅着重于分析ＰＤＥ
内的爆震波特性，尚未考虑耦合方式对进气道流
动带来的影响．综上可以看出，目前国内外对无阀
式ＰＤＥ超声速进气道虽然开展了较多的研究，但
针对其在爆震波作用下的研究还比较有限，尤其
是对进气道／燃烧室的耦合流场研究还极为少见．

考虑到无阀式ＰＤＥ进气道与燃烧室之间缺少缓
冲下游爆震高压的机械隔离部件，点火起爆后爆
震室内所形成的压力波会向上游回传，进而破坏
进气道内的结尾波系，甚至在某些极限的情况下
会导致进气道不起动．为此，有必要结合实际

ＰＤＥ点火、喷油等的需要，将ＰＤＥ进气道与燃烧
室进行耦合，研究其在爆震高压扰动作用下的流
动结构及工作特性．
本文首先设计了工作马赫数为３的轴对称混

压式超声速进气道，然后将其与简化的燃烧室、尾
喷管进行耦合，采用带化学反应的非定常仿真方
法，在燃烧室内模拟形成稳定自持的爆震波，以分
析爆震压力波及其反射波对进气道内流动结构的

非定常干扰过程，并进一步对比不同进气道／燃烧
室耦合方式之间的差异．

１　研究对象

本文共设计了３种不同的进气道／燃烧室耦
合方式，所采用的仿真对象包括了进气道、燃烧
室、尾喷管在内的爆震发动机基本流道，且各气动
部件均为轴对称形式，如图１所示．其中，方案１
的进气道与燃烧室直接对连，其耦合方式简单，是
本文研究中的基准方案．与基准方案不同，方案２
和方案３的设计则与实际ＰＤＥ更为接近，它们均
引入了回流区设计，以满足喷油、掺混、点火以及
维持稳定燃烧等的需要，其进气道出口通过突扩
的方式与燃烧室耦合．
图２进一步给出了基准方案的关键设计参

数．轴对称混压式进气道的设计马赫数为３，使用
三锥外压缩方案，各级半锥角依次为１０°，１８°，

２７°．进气道唇罩捕获半径Ｒ为５０ｍｍ，喉道高度
为０．１７Ｒ，面积总收缩比约为０．３３，进气道的总
长度Ｌｉｎｌｅｔ为１０．６８Ｒ．三种方案均采用等直燃烧
室，喷管为收敛－扩张型式．但３种方案进气道亚

２１５２
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图１　不同方案的计算模型

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌｓ

图２　基准方案计算模型

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂａｓｅ　ｍｏｄｅｌ

声速扩压段的扩张角各不相同，分别为８°，４°，

０．４°，且进气道出口面积与燃烧室横截面积之比
也不相同，其对应值分别为：１．００，０．８１，０．７３．另
外，在方案３中还进行了专门的回流区设计：燃烧
室的头部向进气道中心体的尾部内凹，内凹段长
度为０．７Ｒ．

２　数值模拟方法

２．１　计算网格

由于计算模型为轴对称形式，故只对它们的

１个剖面进行网格划分．在进行计算域选取时，在
进气道的进口分别向上游和向外侧延长Ｒ，并在
喷管出口向下游延长３０Ｒ，向外侧延长６Ｒ（如图３
（ａ）所示）．整个计算域采用结构化网格填充，网格
单元总数约为６．５万．考虑到在超声速进气道内
存在着激波／边界层相干涉现象，对进气道的近壁
网格单元进行了加密，其大部分网格单元的ｙ＋保
持在４０附近．燃烧室分为高温区和燃料区，其中
高温区为爆震波的起爆区域，面积较小，网格布置
也较为细密．基准方案的计算网格如图３所示．

图３　基准方案的计算网格

Ｆｉｇ．３　Ａｄｏｐｔｅｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂａｓｅ　ｍｏｄｅｌ
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２．２　边界条件及计算设置

本文采用商业软件ＦＬＵＥＮＴ进行仿真，使
用了基于有限体积法的Ｎ－Ｓ方程求解器，其中无
黏对流通量采用 Ｒｏｅ平均方式进行 ＭＵＳＣＬ
（ｍｏｎｏｔｏｎｉｃ　ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎｔｅｒｅｄ　ｓｃｈｅｍｅ　ｆｏｒ　ｃｏｎ－
ｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）插值，黏性通量采用２阶中心差
分方式进行离散，时间推进采用隐式格式，湍流黏
度采用ｋ－ε模型计算．
仿真中，自由来流马赫数设为３，来流静参数

按照１０ｋｍ高度标准大气（２６５００Ｐａ）条件给定．同
时，采用以化学恰当比预混的氢气、空气作为燃料
和氧化剂填充于燃料区．为了能够成功地模拟起
爆，并产生良好的爆震波，在燃烧室头部的高温区
内填充以化学恰当比预混的高温高压氢气和氧

气，其压强为１ＭＰａ，温度为１　５００Ｋ．由于燃烧反
应物的温度较高，其比定压热容以温度的多项式
表示（见式（１）），式中各项系数根据文献［１４］
设定．

ｃｐ ＝ａ０＋ａ１Ｔ＋ａ２Ｔ２＋…＋ａｎＴｎ （１）

　　由文献［１５］可知，爆震燃烧数值计算的时间
步长由化学反应的特征时间决定，通常计算时间
步长设定为化学反应特征时间的几分之一．根据
阿累尼乌斯定律可计算得到在上述初始条件下氢

气与氧气的化学反应特征时间约为１０－６　ｓ量级，
因此本文选取的计算时间步长为１×１０－７　ｓ．
为了获得流场内的一些参数变化规律，在流

道内沿流向设置了４个监测面，它们分别位于进
气道出口面上游附近（ｘ１＝１０．５Ｒ）、燃烧室中部
（ｘ２＝１７．２Ｒ）、喷管喉道位置（ｘ３＝２５．１Ｒ）、喷管
出口处（ｘ４＝２７．４Ｒ）．在实际的计算中，首先进行
定常计算，然后在其流场基础上进行燃料和氧化
剂的填充，最后再进行非定常计算．非定常计算开
始即相当于直接进行了点火，可模拟实际过程中
的直接起爆方式．

３　算例检验
采用上述仿真方法，对文献［７］中的ＰＤＥ二

元超声速进气道（见图４）内的非定常流动现象进
行了分析，并将仿真结果与实验结果进行了对照，
以校验仿真手段的可靠性．在文献［７］的实验中，
由于对进气道出口截面进行了周期性堵塞，进气
道扩压段内产生了结尾激波串，并且该结尾激波
串随着出口堵塞度的增大而持续向上游运动．因
此，文献［７］中的实验结果可以用来校验研究

ＰＤＥ进气道的非定常仿真方法．

图４　文献［７］中的二元超声速进气道

Ｆｉｇ．４　Ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ　ｉｎ　Ｒｅｆ．［７］

图５给出了自由来流马赫数为２．５，攻角为

０°，堵塞度为３２％，背压扰动频率为１５Ｈｚ的条件
下，本文仿真与文献［７］实验获得的进气道下壁面
沿程静压分布规律．图中纵坐标表示壁面静压，以
来流总压对其进行无量纲化（表示为ｐ／ｐ０＊）；横
坐标表示沿流向的位置，以喉道高度对其进行无
量纲化（表示为ｘ／ｈ），并且以喉道位置为零点．图

５表明无论从趋势上还是数值上来看，仿真结果
均与实验结果吻合良好．特别是仿真获得的壁面
沿程静压分布在后段出现了明显的上升，这表明
仿真正确地捕捉到了位于扩压段尾部的结尾激波

串．仅在ｘ／ｈ＝２处，仿真数据与实验数据出现了
一定的偏差，这可能是由于仿真仅对进气道的二
维流场进行了数值模拟，忽略了实际中的三维效
应所导致的．

图５　堵塞度为３２％时仿真和实验获得的下壁面沿程

静压（ｐ／ｐ０＊）对比（Ｍａ＝２．５，ｆ＝１５Ｈｚ）

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＣＦＤ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｗａｌｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｂｌｏｃｋａｇｅ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ

３２％ （Ｍａ＝２．５，ｆ＝１５Ｈｚ）

另外，作者在文献［１６］中还采用了与本文相
同的仿真方法对ＰＤＥ亚声速轴对称进气道在冷
流和点火条件下的三维非定常流场进行了数值模

拟．结果表明：数值仿真较好地模拟了实验中

ＰＤＥ进气道的出口压力条件，且其获得的进气道
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内流动与实验基本一致．综上可见，本文所采用的
非定常仿真方法可较准确地模拟进气道内的非定

常流动．

４　结果与分析

４．１　基准方案的流动特性分析

仿真结果表明：在点火（ｔ＝０）后的极短时间
内，高温区内的气体迅速燃烧，反应物开始不断地
转化为燃烧产物．已燃气体急剧膨胀，并在火焰锋
面上形成了高温高压波．当ｔ＝０．０５ｍｓ时，已燃
气体相对于未燃气体的静压比值为２５．６，速度比
值为０．６．根据文献［５］所述，一般的爆震波已燃
气体相对于未燃气体的的静压比值为１３～５５，速
度比值为０．４～０．７．可见，本文非定常仿真所得
到的高压波特性符合一般爆震波的特征．图６还
进一步对比给出了基准方案监测面２，３，４上已燃
气体相对于未燃气体静压比值（ｐ／ｐｓ）的时间历
程．可以看出，受燃烧反应区的高压驱动，燃烧室
内所产生的高压波以高速向下游传播，其速度约
为２　５９０．６７ｍ／ｓ，与文献［５］中氢气／空气混合物
（初始压强为０．２ＭＰａ）所得到的ＣＪ（Ｃｈａｐｍａｎ－
Ｊｏｕｇｕｅｔ）波理论传播速度（１　９８５．２ｍ／ｓ）量级相
当．其中，仿真值较理论值偏大，这可能是由于本
文非定常仿真的初始压强（为１ＭＰａ）较高且燃烧
室头部（填充了氢气／氧气混合物）氧气浓度较大
所导致的．综上所述，本文成功模拟了起爆过程并
在燃烧室头部形成了爆震波．

图６　基准方案不同监测面的静压比值
（ｐ／ｐｓ）时间历程

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ　ｓｕｒｆａｃｅｓ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｂａｓｅ　ｍｏｄｅｌ

由于空气与燃烧产物之间形成了一个接触间

断面，且爆震波后气流马赫数非常低，故自进气道
进口源源不断地流进来的空气开始在接触间断面

上游堆积，进而导致了进气道出口附近的静压迅
速升高．在该高压扰动作用下，进气道扩压段内首
先形成了一道结尾正激波．随着时间的推移，该结
尾正激波逐渐向上游传播，并与边界层发生作用，
从而逐渐衍变为莲藕状的激波串结构．并且在结
尾激波串逐渐向通道上游传播的同时，爆震波也
迅速向下游传播，而后在喷管收敛段形成了一道反
射激波．该反射激波又逐渐向上游运动，并对进气
道内流动产生了较大的影响．详细过程如下所述．
图７所示为结尾激波和反射激波起始位置随

时间的变化关系．图８则给出了各典型时刻流道
内的静压等值图谱，其中图８（ｂ）～图８（ｇ）分别与
图８（ａ）中所标示的ｂ～ｇ位置相对应，但时刻不
同．以上的图展示了反射激波不断地追赶扩压段
内结尾波系并与之相互作用的过程，该过程主要
可以分为以下３个阶段：①独立传播阶段（ｔ＝
０．２５～０．８５ｍｓ，见图７中ＭＡ段）；②相互干扰阶
段（ｔ＝０．８５～１．５０ｍｓ，见图７中ＡＢ段）；③合并
运动阶段（ｔ＝１．５０～３．００ｍｓ，见图７中ＢＮ 段）．

图７　基准方案结尾波系和反射激波的

位置（ｘ／Ｌｉｎｌｅｔ）时间历程

Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｓｙｓｔｅｍ　ａｎｄ　ｒｅｆｌｅｃｔｅｄ

ｓｈｏｃｋ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂａｓｅ　ｍｏｄｅｌ

１）独立传播阶段，ｔ＝０．２５～０．８５ｍｓ：由图８
（ａ）可以看出，当ｔ＝０．２５ｍｓ时，爆震波已传播至
喷管的收敛段．由于流道的收缩作用，随后（ｔ＝
０．３５ｍｓ）爆震波在喷管喉道处产生了一道反射激
波，该反射激波以高达１　２０３ｍ／ｓ的速度向上游传
播，约为结尾激波串运动速度（１８９ｍ／ｓ）的６倍，
故反射激波不断地追赶上游的结尾激波串，两者
间距逐渐减小．总的来看，在该阶段，反射激波尚
未受到结尾激波串的明显影响，其波面保持为平
直状态 （如图８（ｃ）），即结尾激波串和反射激波的
运动基本是相互独立的．
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图８　各典型时刻基准方案进气道的静压（ｐ／ｐ０）分布

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂａｓｅ　ｍｏｄｅｌ　ａｔ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｍｏｍｅｎｔｓ

　　２）相互干扰阶段，ｔ＝０．８５～１．５０ｍｓ：随着时
间的推移，反射激波逐渐靠近扩压段，并与结尾激
波串发生相互干扰．首先，由于结尾激波串及边界
层在通道内外侧分布不对称，反射激波波面出现
了明显的弯曲，甚至在ｔ＝１．３０ｍｓ时刻，其外侧
部分脱离上壁面并向下壁面卷曲（见图８（ｄ））；并
且受结尾激波串后部较高静压的影响，反射激波
前后的驱动压强差有所减小，故其向上游运动的
速度由原来的１　２０３ｍ／ｓ迅速下降至３８２ｍ／ｓ．另
一方面，反射激波所导致的当地静压上升则不断
推动着结尾激波串向上游运动，但由于此时反射
激波的运动速度仍较结尾激波串的运动速度要

大，故反射激波仍在追赶上游的结尾激波串．最
后，当ｔ＝１．５０ｍｓ时，反射激波传播至第１道交
叉激波处（ｘ／Ｌｉｎｌｅｔ＝０．５７），与结尾激波串完全合
并（对应于图７中的点Ｂ）．

３）合并运动阶段，ｔ＝１．５０～３．００ｍｓ：反射激
波与结尾激波串合并后，它们一起向上游运动，其
运动速度先快后慢（见图７中ＢＣ段）．至ｔ＝２．２０
ｍｓ时，结尾激波串已衍变为１道结尾正激波，且
其运动速度降为０，此时它位于最上游位置（对应
于图７中的点Ｃ）．随后，在进气道出口的低压扰
动作用下，结尾正激波开始反向以较低的速度向
下游运动（即图７中ＣＮ 段）．
综上所述，在本文的研究条件下，数值仿真成

功地模拟了爆震波的形成和传播过程，并获得了
在爆震扰动反压影响下进气道扩压段内结尾波系

的衍化及其与爆震反射激波的相互作用过程，这
对于了解爆震发动机超声速进气道内的非定常耦

合流场具有较重要的意义．

４．２　不同方案的流动特性分析

图９对比给出了３种方案监测面２的静压比
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值（ｐ２／ｐｓ２）时间历程．该图显示，３种方案已燃气
体相对于未燃气体的静压比值均在２５～３０之间．
图１０进一步对比了不同方案爆震波位置随时间
的变化关系．可以看出，３种方案的爆震波位置随
时间的变化曲线几乎重合，这表明３种方案爆震
波传播速度相当．因此，在数值仿真中３种方案均
得到了充分发展的爆震波，且它们的特性基本一
致，这为进气道／燃烧室耦合方式的对比研究奠定
了基础．

图９　不同方案监测面２的静压比值（ｐ２／ｐｓ２）

时间历程

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ　ａｔ

ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ　ｓｕｒｆａｃｅ　２ａｍｏｎｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌｓ（ｐ２／ｐｓ２）

图１０　不同方案爆震波位置（ｘｄ／Ｌｉｎｌｅｔ）的

时间历程

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｔｉｍｅ

ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ　ａｍｏｎｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌｓ（ｘｄ／Ｌｉｎｌｅｔ）

图１１给出了结尾激波串运动至最上游时刻
流道中心线上的马赫数沿程分布．由该图可以看
出受爆震高压的影响，３种方案的流道内均产生
了结尾激波串，但不同方案的结尾激波串特性却
存在着较大的差别：方案１和方案２的结尾激波
串均位于进气道扩压段内，而方案３的结尾激波
串则有部分延伸至燃烧室等直段内（图１１中燃烧
室前段马赫数波动段）；并且３种方案结尾激波串

所能到达的最上游位置也各不相同．若定义结尾
激波串的起始位置为ｘｓ，则３种方案结尾激波串
所能到达的最上游位置ｘｓ／Ｌｉｎｌｅｔ分别为：０．３８３，

０．７１６，０．９３４．可见方案３的结尾激波串位于最下
游位置，此时进气道的稳定工作裕度最大，方案２
次之，而基准方案的进气道稳定工作裕度最小．

图１１　３种方案进气道中心线马赫数沿程分布
（结尾激波串运动至最上游时刻）

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｒａｌ　ｌｉｎｅ　ａｍｏｎｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌｓ
（ｔｈｅ　ｍｏｍｅｎｔ　ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｓｈｏｃｋ　ｔｒａｉｎ　ｒｅａｃｈｅｓ

ｉｔｓ　ｆａｒｔｈｅｓｔ　ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ）

不同方案进气道稳定工作裕度的上述差异是

由于进气道与燃烧室耦合方式不同所引起的．基
准方案中进气道与燃烧室直接相接，即进气道出
口面积与燃烧室横截面积比为１．０，这就使得爆
震所形成的高压扰动尚未得到充分缓冲就直接作

用在了整个燃烧室进口面上（即进气道出口平
面）．如图１２所示，基准方案的爆震静压峰值约为

６０ｐ０，在经过燃烧室后，进气道出口附近的监测
面１仍承受着瞬态峰值高达３５ｐ０ 的高压作用．可
见，采用直接耦合方式的爆震瞬态高压在燃烧室
内的缓冲作用尚不到４２％，其大部分的高压仍需
要通过进气道内形成的结尾激波串来进行气动缓

冲．与基准方案不同，方案２和方案３采用突扩式
进气道／燃烧室连接段，其进气道出口面积均要显
著小于燃烧室横截面积，这一方面增加了进气道
出口的气流速度，另一方面使得部分爆震高压波
作用在了燃烧室的头部固壁上，削弱了爆震高压
导致的作用力．而在方案３中，燃烧室头部的内凹
回流区还能够起到类似于“气动弹簧”的缓冲作
用．因此，由图１２可以看出，方案２和方案３中监
测面１的静压峰值分别为２０ｐ０ 和１０ｐ０，较基准
方案分别下降了４２．８６％和７１．４３％．另外，３种
方案监测面１的压强峰值出现时间也不同，分别

７１５２
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为１．０３，１．２５，１．３８ｍｓ，方案２和方案３的静压峰
值出现较晚，这表明它们的压强扰动波前传速度
较基准方案也有所下降．

图１２　各方案进气道监测面１的静压比值（ｐ１／ｐ０）

时间历程

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ（ｐ１／ｐ０）

ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ　ａｍｏｎｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌｓ　ｏｎ

ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ　ｓｕｒｆａｃｅ　１

３种耦合方式在承受爆震瞬态高压能力上的
差异还可以从流量平衡的角度来理解．当爆震波
在燃烧室头部形成后，空气与燃烧产物之间产生
了一个接触间断面，气流在该接触间断面处被切
断．定义气流被切断的时刻为ｔ１，则３种方案的ｔ１
分别为０．０１，０．０１，０．０４ｍｓ．由于接触间断面的运
动速度非常小，故自进气道源源不断地流入的空
气开始在接触间断面上游堆积压缩，其密度和静
压明显上升．随着时间的推移，接触间断面在压缩
气体的高压驱动作用下逐渐向下游运动，结尾激
波串则不断地向上游运动，最终使得被压缩的高
密度气体分为３部分存储于进气道扩压段、燃烧
室等直段和内凹式燃烧室头部段内．图１３给出了

结尾激波串运动至最上游位置时刻（定义为ｔ２，３
种方案对应的ｔ２ 分别为２．２０，２．２０，１．６５ｍｓ）流
道内的密度等值图谱，由该图可以看出不同方案
压缩气体在流道内的存储情况．表１还进一步对

３种方案在ｔ２ 时刻的压缩气体存储情况进行了对
比，其中ｍ１，ｍ２，ｍ３ 分别表示ｔ２ 时刻存储于进气
道扩压段、燃烧室等直段、内凹式燃烧室头部段内
的压缩气体质量，ｍｔ１表示气流被切断（即ｔ１ 时
刻）之前存储于上述３个区间的气体总质量，而

ｍｄ，ｍｃ则分别表示在ｔ１～ｔ２ 时间段内进气道进口
捕获的气体质量和流道内堆积的气体质量（两者
在理论上应该完全相等），Δ表示ｔ１～ｔ２ 时间段内

ｍｄ与ｍｃ的相对误差．其中ｍｄ 和ｍｃ的计算如下
式所示：

ｍｄ＝ｍ０·（ｔ２－ｔ１） （２）

ｍｃ＝ｍ１＋ｍ２＋ｍ３－ｍｔ１ （３）
式中ｍ０ 为ｔ１～ｔ２ 时间段内进气道进口的捕获流
量．由表１数据可知，３种方案的压缩气体质量与
进气道捕获气体质量基本相等（相对误差在５％
左右），这表明了前文中关于流量平衡理论分析的
正确性．比较表１中３种方案压缩气体存储质量

ｍ１，ｍ２，ｍ３ 还可以发现：当结尾激波串运动至最
上游位置时，基准方案中大部分压缩气体存储于
进气道的扩压段内，约占总压缩气体质量的

６３．８５％；而方案２和方案３中大部分压缩气体则
存储于燃烧室等直段和内凹式燃烧室头部段，扩
压段内堆积的气体质量仅占总压缩气体质量的

２８．６６％和８．１７％．正是由于方案２和方案３中
燃烧室头部固壁的阻碍以及其对爆震高压波的反

射作用，大部分的压缩气体存储于燃烧室内，使得

图１３　当结尾波系运动至最上游位置时，不同方案流道内的密度等值图谱

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌｓ，ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｓｈｏｃｋ　ｔｒａｉｎ　ｒｅａｃｈｅｓ

ｉｔｓ　ｆａｒｔｈｅｓｔ　ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

８１５２
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表１　当结尾激波串运动至最上游位置时，不同方案气体压缩质量对比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｅｄ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌｓ（ｔｈｅ　ｍｏｍｅｎｔ　ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｓｈｏｃｋ　ｔｒａｉｎ

ｒｅａｃｈｅｓ　ｉｔｓ　ｆａｒｔｈｅｓｔ　ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ）

Ｍｏｄｅｌ　 ｍｄ／ｇ　 ｍ１／ｇ　 ｍ２／ｇ　 ｍ３／ｇ ｍｔ１／ｇ　 ｍｃ／ｇ Δ／％

１　 ９．１０　 ７．１７　 ４．０６　 ２．６０　 ８．６３　 ５．１６

２　 ９．１０　 ２．８２　 ７．０２　 １．２６　 ８．５８　 ５．７１

３　 ６．６９　 ０．５５　 ５．６４　 ０．５４　 ０．３２　 ６．４１　 ４．１９

其前传高压可以在较大程度上得到缓冲，因而这

２种方案的进气道出口所感受到的反压较小．另
外，方案３中还有部分压缩气体存储于内凹式燃
烧室头部段内，所占比例为８．０２％，相比方案２
而言这可进一步降低作用在进气道出口截面上的

压强峰值，因此，采用方案３耦合方式的进气道稳
定工作裕度最大．

５　结　论

本文设计了工作马赫数为３的超声速轴对称
混压式进气道，并将其与简化的燃烧室和喷管部
件相耦合，而后利用带有化学反应的非定常仿真
方法对其耦合流场进行了数值模拟，分析了进气
道在爆震压力波及其反射激波作用下的瞬态流动

结构，并对比分析了３种不同耦合方式下进气道
的工作特性．得到的主要结论如下：

１）仿真获得了静压比值峰值在２５以上的稳
定自持的爆震波．在其作用下，进气道出口截面形
成了一个高压扰动，并致使进气道扩压段内出现
了一个结尾波系．该结尾波系随着扰动反压的改
变而在流道内发生振荡，且其形态与结构也随之
发生了变化．
２）尾喷管收敛段的流道收缩作用使得爆震
波在该处形成了一道反射激波，该反射激波以较
高速度向上游传播，逐渐追赶上进气道扩压段内
运动速度较低的结尾波系并与之相干涉，最终与
结尾波系融合并同步运动，导致了当地静压上升，
进而影响了进气道结尾波系的前传幅度．
３）方案２和方案３中突扩式进气道／燃烧室
连接段利用燃烧室头部固壁的阻碍以及其对爆震

高压波的反射作用，可将大部分的压缩气体存储
于燃烧室内，进而大幅削弱前传的扰动压强峰值，
并降低扰动压强的前传速度，因而减弱了进气道
与燃烧室之间的耦合干扰作用．
４）方案３中内凹式燃烧室头部段的引入还
为压缩气体提供了额外的存储空间，故可以进一

步缓冲作用在进气道出口截面上的爆震高压，提
高进气道的稳定工作裕度．
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