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三维磁流体强化超燃冲压发动机数值模拟

郑小梅，杨兴宇
（北京航空工程技术研究中心，北京１０００７６）

摘　　　要：建立了三维磁流体强化超燃冲压发动机内部黏性流场的求解模型．针对马赫数为６设计了联合

应用磁控进气道和磁流体能量旁路的磁流体强化超燃冲压发动机模型．针对该模型进行了数值模拟研究，分

析其中的三维流场结构、电参数分布规律以及能量转换特性．结果表明：当飞行马赫数为８时，磁控进气道的

应用能够使头部压缩激波回到唇口，使分离区消失，内进气道中的流动恢复到设计状态．磁流体能量旁路可

有效降低燃烧室入口处的马赫数，从而改善发动机性能．其中发生器中的流动参数和电参数的分布比较理

想，效果显著；而加速器要取得显著的加速效果则需要大量的能量输入．在加速器中，电极附近焦耳耗散严

重，导致局部高温以及流动的复杂性，性能不够理想．
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　　高超声速飞行器在未来军事斗争中有着巨大
的战略意义，因此受到各军事大国的重视．超燃冲

压发动机是其中最关键的部件，也是其研究的难
点之一．大量理论分析、数值模拟、地面风洞试验

DOI:10.13224/j.cnki.jasp.2012.10.025



　第１０期 郑小梅等：三维磁流体强化超燃冲压发动机数值模拟

以及飞行试验所取得的研究成果充分证明了超燃

冲压发动机的可行性．然而到目前为止仍然存在
很多技术问题有待解决，包括非设计状态下性能
恶化、高热载、燃烧效率低等．
磁流体动力学（ｍａｇｎｅｔｏｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃ，简称

ＭＨＤ）技术为解决这些难题提供了可行方案．
Ｆｒｅｉｓｈｔａｄｔ在上世纪８０年代提出了 ＡＪＡＸ（古希
腊一个神的名字———埃阿斯）概念，从此启动了一
轮磁流体技术的研究热潮，其应用形式扩展到许
多方面，包括飞行器的气动减阻、前缘气动加热的
热管理、气动减速、高超声速进气道激波位置控制
（磁控进气道）、磁流体能量旁路推进、机载供能系
统、控制边界层分离、加强混合与燃烧等［１］．其中
磁控进气道可对头部压缩激波的位置进行调节，
改善非设计状态下进气道性能，受到广泛关注．而
磁流体能量旁路则可降低燃烧室入口处流体的总

温，并提取出能量，提取出来的能量可用于机载供
能，也可从燃烧室后通过磁流体加速器返回到燃
气中，从而提高高马赫数下发动机的性能．
针对磁控进气道的应用开展了一些数值模拟

和试验研究，充分表明电磁力的作用可以对激波
的位置进行有效调节．Ｍａｃｈｅｒｅｔ，Ｓｈｎｅｉｄｅｒ等采用
二维无黏模型对磁控进气道性能进行了研究，并
对关键作用参数的影响进行了定性的分析［２－３］．
Ｂｏｂａｓｈｅｖ等采用稀有气体为工质，试验证明了

ＭＨＤ技术对激波的有效控制［４］．文献［５］分析了
磁流体作用位置、宽度和深度等关键控制参数对
进气道性能的影响，并研究了黏性下磁控进气道
的性能，结果表明在优化参数下磁流体作用可使
激波回到唇口处，从而抑制边界层分离，使燃烧室
入口处的流动变均匀，并减小进气道流道中的最
高温度．ＬＨａｏｙｕ等［６］采用三维无黏模型行了
数值模拟研究．众所周知，在高超声速环境下，黏
性和三维效应对流动有突出的影响，要想深入探
索磁控进气道的性能必须采用黏性模型进行三维

数值模拟研究．
磁流体能量旁路是ＡＪＡＸ概念的核心技术，

对此开展了许多研究．准一维和一维研究结果表
明磁流体能量旁路的应用可以扩大超燃冲压发动

机的工作马赫数范围，在一定的飞行范围内能够
提高发动机的比冲［７－１２］．Ｇａｉｔｏｎｄｅ等对磁流体能
量旁路进行了三维数值模拟研究，分析了通道中
的三维黏性流动现象和电参数的分布规律［１３－１４］．
本文在前期研究的基础上设计联合应用磁控

进气道和磁流体能量旁路的三维超燃冲压发动

机．进气道设计马赫数为６，当飞行马赫数为８时
应用磁控进气道使激波回到唇口处，并联合应用
磁控进气道进一步改善发动机性能．

１　求解模型

１．１　磁流体动力学方程组

由文献［１５］可知：由于受到流动条件和材料
耐热性的制约，流场的气体电导率很低，即使采用
电离效率最高的电子枪在通道的两侧对气体进行

电离，ＭＨＤ通道中磁流体流动的磁雷诺数Ｒｅｍ
１．因此，在磁流体强化超燃冲压发动机内的流动
一般都是低磁雷诺数流动．假设气体为理想气体，
且比热比恒定，则包含电磁源项的Ｎ－Ｓ方程组可
写为
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其中ρ为流体密度，ｔ为时间，ｕ为流体速度矢量，

ｕ为流体速度的大小，ｐ为流体压强，τ为黏性应
力张量，ｅｉ＝ｃｖＴ 为流体的内能，λ为导热系数．Ｆｅ
为洛仑兹力，表示外加电磁场对流体微团所施加
的电磁力，Ｅｅ为由于电磁作用流体微团和外界的
能量交换，ｑｃ为燃烧室加入的热量．
理想气体状态方程

ｐ＝ρＲＴ （４）

　　由于磁雷诺数很小，因此可忽略电流引起的
感生磁场，另外假设外加磁场固定不变，即Ｂ／ｔ＝
０，则广义欧姆定律可写为

ｊ＝σ（Ｅ＋ｕ×Ｂ）－βｊ×ｂ （５）

　　同样，洛仑兹力可简化为

Ｆｅ ＝ｊ×Ｂ
　　从而推导出电势泊松方程
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１．２　电导率模型

根据参考文献［１６］，电导率的分布采用高斯
分布

σ（Ａ，ａ，ｓ，ｓ０，ｎ）＝Ａｅ－ａ（ｓ－ｓ０）
ｎ （７）

其中Ａ为电导率的峰值，ａ为确定曲线分布的参
数，ｓ为位置参数，ｓ０ 为电导率分布的中心位置，ｎ
为指数参数，设为６．假设某一点到中心的距离为

１９３２



航　空　动　力　学　报 第２７卷

δ，该点的电导率为ε，则有

ａ＝ （１／δｎ）ｌｇ（Ａ／ε） （８）
由式（７）可得

σｘ ＝Ａｅ－ａｘ（ｘ－ｘ０）
６

σｙ ＝Ａｅ－ａｙ（ｙ－ｙ０）
６

σｚ ＝Ａｅ－ａｚ（ｚ－ｚ０）
烍

烌

烎
６

（９）

σ＝ １Ａ２σｘσｙσｚ ＝

Ａｅ－［ａｘ（ｘ－ｘ０）
６＋ａｙ（ｙ－ｙ０）

６＋ａｚ（ｚ－ｚ０）
６］ （１０）

其中σｘ，σｙ，σｚ 分别为电导率在ｘ，ｙ，ｚ方向中心
线上的函数，σ为电导率的空间分布函数．

１．３　燃烧室加热模型

在能量方程式（３）右边加入能量项ｑｃ来表示
燃烧所加入的热量．同样，假设ｑｃ 的分布为高斯
分布，采用和确定电导率分布相同的方法来确定
的ｑｃ分布．

１．４　磁流体强化超燃冲压发动机设计

超燃冲压发动机设计马赫数为６，飞行高度
为２２．４７ｋｍ．其中进气道采用参考文献［１７］的设
计，由头部的压缩楔面产生的４道斜激波汇聚于
唇口处，唇口处产生的反射激波打到肩部转折点
处，使得激波被膨胀波完全吸收．发动机全长为

１５ｍ，高度为１．１９４　４ｍ，宽度为１ｍ，其中进气道
长度为７ｍ，ＭＨＤ发生器长度为１ｍ，燃烧室长度
为２ｍ，ＭＨＤ加速器长度为１ｍ，喷管长度为４ｍ，
如图１所示．

图１　磁流体强化超燃冲压发动机外形

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｏｆ　ＭＨＤ　ｅｎｈａｎｃｅｄ　ｓｃｒａｍｊｅｔ

在进气道压缩楔面的侧壁上装有１对电极，
可对激波的位置进行调节并控制进气道流量．磁
控进气道电极位置的根文献［１７］的结果确定，电
极中心位置ｘｃ＝１．０ｍ，宽度为０．２ｍ，深度为１．０
ｍ．根据文献［１８］，为避免霍尔效应的不利影响，
磁流体能量旁路中的电极采用分段电极．在燃烧
室前的等截面通道中安装５对发生器电极，燃烧
室后的扩张通道中安装５对加速器电极，电极宽

度和间距都为０．１ｍ．发生器从流体中提取出电
能，提取出来的能量通过安装在燃烧室下游的加
速器返回到流体中，从而构成能量旁路系统．

２　求解方法和边界条件

２．１　电势方程的求解

忽略霍尔效应并假设磁场强度Ｂ＝（０，Ｂ，０）
为固定值时，电势方程可以简化为

－

Δ

·（σφ）＝－

Δ

·（σｕ×Ｂ）＝

Ｂ ｗσｘ ＋
σｗ
ｘ －

ｕσ
ｚ－

σｕ
（ ）ｚ （１１）

　　为了求解该方程，需要给出电导率在３个坐
标方向的梯度，由式（９）、式（１０）可得

σ
ｘ＝－

６ａｘσ（ｘ－ｘ０）５ （１２）

σ
ｙ＝－

６ａｙσ（ｙ－ｙ０）５ （１３）

σ
ｚ＝－

６ａｚσ（ｚ－ｚ０）５ （１４）

　　将上述３个方程代入式（１１），利用Ｆｌｕｅｎｔ软
件中用户自定义标量（ｕｓｅｒ－ｄｅｆｉｎｅｄ　ｓｃａｌａｒ，ＵＤＳ）
输运方程求解出流场中的电势分布．

２．２　Ｎ－Ｓ方程组的求解

对Ｎ－Ｓ方程组的求解采用２阶迎风差分格
式，求解器采用Ｆｌｕｅｎｔ软件隐式耦合求解器．电
势方程采用Ｆｌｕｅｎｔ软件中 ＵＤＳ的输运方程求
解．Ｆｌｕｅｎｔ中ＵＤＳ输运方程为


ｔ
＋ ｘｉ ρ

ｕｉ－Γ

ｘ（ ）ｉ ＝Ｓ （１５）

其中为任意标量，Γ为扩散系数，Ｓ为源项．对
于稳定流动，且无对流项时，方程可以简化为

－

Δ

·（Γ

Δ

）＝Ｓ （１６）

　　对于本文所需要求解的电势方程，等式左边
的为扩散项，扩散系数为σ，方程右边为源项．电
磁参数由用户自定义函数（ｕｓｅｒ－ｄｅｆｉｎｅｄ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ，

ＵＤＦ）表达和计算；动量守恒和能量守恒方程中
电磁 力 所 表 达 的 项 由 ＵＤＦ 的 源 项 （ｄｅｆｉｎｅ－
ｓｏｕｒｃｅ）引入．

２．３　边界条件

对于Ｎ－Ｓ方程组，通道入口采用压力入口边
界条件，出口为压力出口边界条件；壁面处采用无
滑移速度边界条件，热边界条件为等温壁，设为

１　０００Ｋ．对于电势方程，通道进出口以及绝缘壁电
流通量密度为０Ａ／ｍ２，电极处电势根据负载系数
和当地平均速度给定．

２９３２
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计算网格如图２所示，网格尺寸为３６×３６×
３４１，壁面处有边界层，电极附近也进行了加密处
理．电极和绝缘壁处的突跃会导致计算的不稳定
性，局部网格加密可在一定范围内有效解计算不
稳定的问题．

图２　磁流体强化超燃冲压发动机网格结构图

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ＭＨＤ　ｅｎｈａｎｃｅｄ　ｓｃｒａｍｊｅｔ

２．４　电导率和燃烧室加热量的分布

在磁流体发生器中电极的起止位置分别为

７．０４８　５ｍ和７．９４８　５ｍ，为了使电极区域有足够的
电离度，电离区域在ｘ方向上的起止位置分别为

ｘ１＝７．０４８　５－０．２ｍ，ｘ２＝７．９４８　５＋０．２ｍ，设边界
处电导率和峰值的比值为ε／Ａ＝０．００１．在ｙ方向
的边界为壁面，起止位置分别为ｙ１＝－１．１９４　４
ｍ，ｙ２＝－１．０１７　８ｍ，设壁面处电导率和峰值的比
值ε／Ａ＝０．１．ｚ方向的边界处为壁面，包含电极
和绝缘壁，设边界处电导率和峰值的比值为０．３．
同样的，磁流体加速器中电极的起止位置分

别为１０．０ｍ和１０．９ｍ，电离区域在ｘ方向上的起
止值分别为ｘ１＝１０．０－０．２ｍ，ｘ２＝１０．９＋０．２ｍ，
边界处的电导率为ε／Ａ＝０．００１．在ｙ方向的边界
为壁面，起止位置分别为ｙ１＝－１．１９４　４ｍ，ｙ２＝
－０．８４４　４ｍ，壁面处的电导率ε／Ａ＝０．１．ｚ方向
的边界处为壁面，包含电极和绝缘壁，设边界处的
电导率和中心处电导率的比值为０．３．
在磁控进气道中，电极的起止位置分别为

０．９ｍ和１．１ｍ，电离区域的起止值分别为ｘ１＝
０．８ｍ，ｘ２＝１．２ｍ，边界处的电导率为ε／Ａ＝
０．００１．ｙ方向电离区域的起止值分别为ｙ１＝０ｍ，

ｙ２＝－１．１ｍ，边界处的电导率ε／Ａ＝０．００１．ｚ方
向的边界处为壁面，设边界处的电导率和中心处
电导率的比值为０．３．
若取Ａ＝２０，则磁控进气道、ＭＨＤ发生器和

ＭＨＤ加速器同时开启时通道中电导率的分布如
图３所示．
燃烧室加热区的起止位置分别为８ｍ和１０

ｍ．若采用液氢为燃料，且燃烧效率为１，则当量燃

图３　电导率在ｚ＝０截面上的分布图

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ　ｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙ　ｏｎ

ｓｅｃｔｉｏｎ　ｚ＝０

料／空气比为ｆ０＝０．０２２　９．根据文献［１２］，ｆ＝
０．０１时加入的热量足够体现燃烧室加热的现象，
又不至于导致拥塞，对应的平均加热量珔ｑｃ 约为

３×１０８　Ｗ／ｍ３．因此，假设ｑｃ的峰值为３×１０８　Ｗ／ｍ３，
得到的燃烧室加热量分布如图４所示．

图４　燃烧室加热量ｑｃ的分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｈｅａｔ　ａｄｄｉｔｉｏｎ　ｑｃ

３　超燃冲压发动机流场

飞行马赫数Ｍａ０ 等于设计马赫数Ｍａｄ 都为

６，且不考虑黏性和燃烧室加热进行计算时，发动
机流道中的激波系结构如图５所示．由压缩楔面
产生４道压缩激波汇聚到唇口处，反射激波打在
肩部转折点处，内进气道中流场均匀，符合设计
初衷．
同样是在设计马赫数下，采用黏性计算模型

３９３２
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图５　Ｍａ０＝Ｍａｄ不考虑黏性时通道中的激波系

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｗｈｅｎ

Ｍａ０＝Ｍａｄａｎｄ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｉｓ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ

并考虑燃烧室加热对发动机通道的流场进行计

算．由于壁面边界层的存在使得实际可用的流通
面积减小，导致在设计马赫数下，压缩斜激波并没
有打在唇口上．由于侧壁黏性力的影响，靠近侧壁
的激波的角度较大，离唇口的距离较远，而中心处
的激波角度较小，离唇口的距离较近，整个激波面
成弧形．由唇口处所产生的斜激波打到肩点前部，
内进气道中产生复杂的激波系．图６给出了ｚ＝０
截面上的压强分布，可以比较清楚地观察通道中
截面上的压强分布以及激波反射的情况．进气道
内肩部转折点附近及下游截面上的马赫数分布如

图７所示．壁面附近可以明显观察到边界层，在通
过肩部转折点的横截面上有两个小范围的低马赫

数区域，为二次流区域．

图６　Ｍａ０＝Ｍａｄ＝６时ｚ＝０截面上的压强分布

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｏｎ　ｓｅｃｔｉｏｎ

ｚ＝０ｗｈｅｎ　Ｍａ０＝Ｍａｄ＝６

图７　Ｍａ０＝Ｍａｄ＝６时通道中的马赫数分布

Ｆｉｇ．７　Ｍａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｗｈｅｎ　Ｍａ０＝Ｍａｄ＝６

４　磁流体强化超燃冲压发动机
特性分析　

　　当飞行马赫数大于设计马赫数时，激波进入
进气道内部并且不断反射，引起边界层分离，甚至
有可能导致发动机不启动．这时可采用发生器模
式的磁控进气道来对激波位置进行调整，使激波
回到唇口处．同时采用磁流体能量旁路来控制燃
烧室入口的速度、马赫数以及温度，并将提取出来
的能量通过加速器从燃烧室后加入到流体中，以
提高发动机的性能．
为了比较各磁流体单元所起的作用，计算

Ｍａ＝８时以下５种情况：ｂａｓｅ为无 ＭＨＤ的情
形；ｃａｓｅ　Ａ为只开启磁控进气道的情况，磁场强
度为１．２Ｔ，电极间电压为１　４４０Ｖ；ｃａｓｅ　Ｂ为开启
磁控进气道和磁流体发生器的情况，磁流体发生
器中的磁场强度为４Ｔ，电极间电压为３　４００Ｖ；

ｃａｓｅ　Ｃ和ｃａｓｅ　Ｄ为磁控进气道、磁流体发生器和
磁流体加速器全都开启的情况，ｃａｓｅ　Ｃ的磁流体
加速器中磁场强度为２Ｔ，电极间电势差为５　０００
Ｖ；ｃａｓｅ　Ｄ的磁流体加速器中磁场强度为４Ｔ，电
极间电势差为１０　０００Ｖ．

４．１　流场结构

当马赫数为８，无 ＭＨＤ作用时，通道中截面
上的压强分布如图８所示．可见由前体产生的压
缩激波进入进气道内部，其反射波与膨胀波相交，
并在内部通道中不断反射，在肩部转折点的下游
存在局部低压区．图９中所示的是中截面上的局
部流线图，可以更清楚地观察到肩部转折点下游
的流动分离现象．在分离区内流体的温度比较高，
最高温度达到２　６００Ｋ，使附近壁面的热流增加，
给冷却带来困难．图１０所示的是分离区附近横截
面上的马赫数分布．可见，分离区只发生在上壁面
的中心区附近，靠近侧壁的区域受到侧壁黏性的
影响没有发生分离．

图８　Ｍａ０＝８时通道中截面的压强分布

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｇｉｎｅ

ｗｈｅｎ　Ｍａ０＝８

４９３２
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图９　ｚ＝０ｍ截面电流流线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｒｅｎｔ　ｌｉｎｅｓ　ｏｎ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｚ＝０ｍ

图１０　肩部转折点附近的的Ｍａ分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｎｅａｒ　ｔｈｅ　ｓｈｏｕｌｄｅｒ

图１１中所示的是应用磁控进气道并调节电
磁作用强度使激波回到唇口时（ｃａｓｅ　Ａ）通道中截
面上的压强分布．由图中可见，由压缩楔面产生的
激波回到唇口处，唇口处的反射激波打到肩点处
被膨胀波吸收，内进气道中的流动回到设计状态，
分离区消失．燃烧室入口处的马赫数均匀系数［１８］

由０．１３６减小到０．１０９．这表明：磁控进气道的应
用使燃烧室入口处的流动参数变均匀了．

图１１　Ｃａｓｅ　Ａ通道中截面的压强分布

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　Ａ　ｏｎ

ｍｉｄｄｌｅ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｈａｎｎｅｌ

图１２中所示的是ｃａｓｅ　Ｄ所对应的通道中截
面上的压强分布，和ｃａｓｅ　Ａ所对应的激波结构相
比较可以发现，在 ＭＨＤ发生器中流体被显著压
缩了；和ｃａｓｅ　Ｂ所对应的激波结构相比较可知流
动在 ＭＨＤ加速器中得到了一定程度的膨胀．
下面比较 Ｍａ＝８ 时所计算的 ５ 种情况

（ｂａｓｅ，ｃａｓｅ　Ａ～ｃａｓｅ　Ｄ）中流体参数沿通道中线的
分布．由于发动机外形的不对称性，不存在严格意

义上的中心线，因此设经过点（７．５，－１．１０６　１，０）
的流线为发动机的中线，如图１３所示．图１４中所
示的为以上计算的５种情况下流动参数沿所定义
中心线的分布．从图中可见：没有电磁作用时
（ｂａｓｅ），速度曲线在发动机内通道中有明显的波
动，这是由于通道中的激波串所引起的．应用磁控
进气道使激波回到唇口时（ｃａｓｅ　Ａ），内通道中的
速度波动明显减弱．磁控进气道的应用使流体速

图１２　Ｃａｓｅ　Ｄ时通道中截面的压强分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　Ｄ　ｏｎ

ｍｉｄｄｌｅ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｈａｎｎｅｌ

图１３　通道中心线示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｃｅｎｔｅｒ　ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｈａｎｎｅｌ

５９３２
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图１４　５种情况下通道中心线上的参数沿

ｘ轴变化的比较

Ｆｉｇ．１４　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｅｒ　ｌｉｎｅ
ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｈａｎｎｅｌ　ｆｏｒ　ｆｉｖｅ　ｃａｓｅｓ

度和马赫数减小，压强和温度增加，总温和总压减
小．ＭＨＤ发生器的应用（ｃａｓｅ　Ｂ）使流体的速度、
马赫数、总温降低，温度和压强增加，且效果比较
明显．燃烧室前速度和马赫数的降低有利于燃烧
效率的提高；温度和压强的增加，则有利于发动机
循环效率的提高；总温降低则可以往燃烧室中加
入更多的能量．但是 ＭＨＤ发生器中的总压损失
也比较明显．在 ＭＨＤ加速器中（ｃａｓｅ　Ｃ，ｃａｓｅ　Ｄ），
流体的速度、温度和总温显著增加，马赫数的增加
却不明显，压强也有所提高，总压则是进一步
减小．

４．２　电场参数分析

图１５中给出了ｃａｓｅ　Ｄ条件下发动机通道中
的电流流线和电势分布图，其中 ＭＨＤＩ指的是磁
控进气道，而 ＭＨＤＧ和 ＭＨＤＡ分别指能量旁路
系统中的 ＭＨＤ发生器和 ＭＨＤ加速器．为了便
于观察，只画出了部分电流流线，并且用不同的色
阶来区分电流密度的大小．可见在磁控进气道和

ＭＨＤ发生器中电流由阴极流向阳极，而在 ＭＨＤ
加速器中电流由阳极流向阴极．磁控进气道事实
上也是磁流体发生器的应用，因此其中的电参数
分布规律和 ＭＨＤＧ类似，因此下面只分析能量
旁路中 ＭＨＤＧ和 ＭＨＤＡ的电场参数分布．

图１５　Ｃａｓｅ　Ｄ发动机流道中的电参数分布

Ｆｉｇ．１５　Ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ

ｃａｓｅ　Ｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｈａｎｎｅｌ

图１６（ａ）和图１６（ｂ）中所示的为ｙ＝－１．１ｍ
截面上 ＭＨＤ发生器和加速器中的电流矢量图．

６９３２
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由于电导率的分布采用高斯分布（如图３所示），
电流密度的分布也是在电磁作用区域的中间较

大，在作用区域上下游以及上下壁面处较小．在电
极和绝缘壁的交会处由于电流集中效应电流密度

达到最大．电流的绝大部分都是通过电极流通的，
只有少数会通过绝缘壁，这是由于网格划分和数
值计算的精度有限所引起的．在电极和绝缘壁之
间电流密度由０跃变为最大值，而且在边界层内
速度急剧减小，从而导致的计算不稳定给收敛带
来困难．增加电极和绝缘壁附近以及边界层内的
网格密度可以有效缓解该问题，但是由此所带来
的计算量会大大增加，在目前是单机计算所难以
承受的．在 ＭＨＤ发生器作用区域的上下壁面附
近存在反向电流（没有画出），这是由于壁面处速
度减小为０所引起的．在 ＭＨＤ加速器通道中电
极之间的绝缘壁附近存在反向电流，是由于该处
的电场强度减小不足以克服电动势．

图１６　Ｃａｓｅ　Ｄ中 ＭＨＤ发生器和加速器中的

电流密度分布

Ｆｉｇ．１６　Ｃｕｒｒｅｎｔ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　Ｄ　ｉｎ

ＭＨＤ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒ　ａｎｄ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ

图１７中所示的是ｙ＝－１．１ｍ截面上 ＭＨＤ
发生器和加速器中的电场矢量图．在 ＭＨＤ发生
器通道的中心区域电场的方向和电极上电势差的

方向相同，但是在电极附近电场方向和中心区域
的相反．这是由电流守恒定律和边界处的无滑移
条件所决定的，在边界处流体速度减小为０，电场
反向是为了保持电极附近电流守恒．在加速器通
道中电场的方向则相当的一致，都是由电极的阳
极指向阴极．加速器中的电场比发生器中的要大
得多，因为它需要克服电动势使电流流向和电动
势相反的方向．

图１７　Ｃａｓｅ　Ｄ中 ＭＨＤ发生器和加速器中的

电场分布

Ｆｉｇ．１７　Ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｆｉｅｌｄ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　Ｄ　ｉｎ

ＭＨＤ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒ　ａｎｄ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ

图１８中所示的是ｙ＝－１．１ｍ截面上 ＭＨＤ
发生器和加速器中的洛仑兹力矢量图．由于磁场
的大小和方向都不变，ｆ＝ｊ×Ｂ，洛仑兹力可由电
流直接得到．由图中可见：在 ＭＨＤ发生器中洛仑
兹力的方向和流动方向相反，且方向较为一致，只
是在通道上下壁面的边界处方向相反，指向ｘ轴
的正方向，这和电流的分布规律是一致的．在

ＭＨＤ加速器中，洛仑兹力的方向指向流体流动
方向，从而使流动加速．

４．３　能量分析

在 ＭＨＤ通道中，根据欧姆定律有

Ｅ·ｊ＝ （ｊ／σ－ｕ×Ｂ）·ｊ＝
ｊ２／σ－ｕ×Ｂ·ｊ

７９３２
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　　因此，

ｕ·（ｊ×Ｂ）＝－ｕ×Ｂ·ｊ＝－ｊ２／σ＋ｊ·Ｅ
其中ｕ·（ｊ×Ｂ）为洛仑兹力对流体所做的功，记
为ｑｆ；ｊ２／σ为焦耳热，记为ｑｊ；ｊ·Ｅ为外部系统和
流体的能量交换，记为ｑｇ．即

ｑｆ＝－ｑｊ＋ｑｇ
　　由于电导率、速度等参数的不均匀分布，以及
电极和绝缘壁之间电流密度的不均匀分布，电参
数的分布也很不均匀，这样就导致了能量项的不
均匀分布．下面分别给出上述能量项沿３条直线
的分布，首先我们定义了这３条线：

Ｌｉｎｅ　１　ｚ＝０ｍ，ｙ＝－１．１ｍ，ＭＨＤ发生器的
中心线；

Ｌｉｎｅ　２　ｚ＝０ｍ，ｙ＝－１．１９ｍ，ｚ＝０ｍ截面上
接近下壁面的直线；

Ｌｉｎｅ　３　ｚ＝０．４９ｍ，ｙ＝－１．１ｍ，ｙ＝－１．１ｍ
截面上接近电极的直线．

图１８　Ｃａｓｅ　Ｄ中 ＭＨＤ发生器和加速器中的

洛仑兹力分布

Ｆｉｇ．１８　Ｌｏｒｅｎｔｚ　ｆｏｒｃｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　Ｄ　ｉｎ

ＭＨＤ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒ　ａｎｄ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ

图１９中所示的为ｑｊ，ｑｇ 和ｑｆ沿上述３条直
线的分布．图１９（ａ）代表了能量项在通道中线上
沿ｘ轴的分布，在ＭＨＤ发生器中ｑｊ和ｑｇ的大小

相当，这表示电磁制动功率中几乎有一半耗散于
焦耳热，另外一部分输送到外部电路中．ｑ的值在
两端处较小是由于电导率的高斯分布所引起的，
在中间的波动是由激波所引起的，中间段ｑ的值
逐渐减小是由于电磁的制动作用使流体的速度减

小．在 ＭＨＤ加速器中ｑｆ大约是ｑｊ的２倍，这表
明外部所加入的能量中的大部分用于使流体加

图１９　ｑｊ，ｑｇ和ｑｆ沿３条直线的分布

Ｆｉｇ．１９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｑｊ，ｑｇａｎｄ　ｑｆａｌｏｎｇ　ｔｈｒｅｅ　ｌｉｎｅｓ

８９３２
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速，小部分耗散与焦耳热．ｑ的值逐渐减小是由于
电磁力的加速作用使流体的速度增加．图１９（ｂ）
图所示的表示贴近上下壁面处能量项沿ｘ轴的
分布，发生器中的分布规律和图１９（ａ）中的相似，
只是量级要小一些；在加速器中ｑｊ和ｑｆ相当．图

１９（ｃ）中所示的表示贴近电极处能量项沿ｘ轴的
分布，其规律与图１９（ａ）和图１９（ｂ）有明显的不
同．能量项的波动非常剧烈，分别在电极的两端达
到局部最大值；在 ＭＨＤ发生器通道电极附近，ｑｊ
的值超过ｑｆ和ｑｇ；在 ＭＨＤ加速器通道电极之间
的绝缘壁附近，ｑｆ 的值存在负值，这是因为在电
极之间的绝缘壁附近存在反向的电流．ＭＨＤ加
速器电极附近的焦耳热的最大值约为中心区域的

１５倍，这就导致了加速器电极附近的局部高温．

４．４　性能比较

在不同算例条件下发动机性能参数如表１，
其中参数下标２，３，５分别表示磁控进气道入口、
燃烧室和入口和磁流体加速器的出口，下标ｉ，ｇ，ａ
分别表示磁控进气道、磁流体发生器和磁流体加
速器．在ｃａｓｅ　Ａ中只开启磁控进气道，磁控进气
道的应用使磁流体发生器入口处的速度和马赫数

减小，温度和压强增加，总温和总压减小．磁控进

气道的电效率为０．４８１，提取出来的能量为４．３０
ＭＷ．在ｃａｓｅ　Ｂ中开启磁控进气道和能量旁路中
的 ＭＨＤ发生器，ＭＨＤ发生器的应用使燃烧室
入口处的马赫数由３．３６减小到２．０３，可见其减
速的效果是非常明显的．ＭＨＤ发生器的电效率
为０．４８３，提取出来的能量为２３．３７ＭＷ．ｃａｓｅ　Ｃ
和ｃａｓｅ　Ｄ中加速器开启，加速器中磁场强度分别
为２Ｔ和４Ｔ．在ｃａｓｅ　Ｃ中加速器出口处的马赫数
由１．９３增加到２．０４，电效率为０．６９９，加入的能
量为２３．０７ＭＷ，略小于发生器提取出来的能量．
在ｃａｓｅ　Ｄ中加速器出口处的马赫数增加到２．２９，
电效率为０．７４６，加入的能量为７０．９４ＭＷ．比较
可见，在 ＭＨＤ加速器中，马赫数的增加并不显
著，这是因为流体的速度和温度都增加了．加速器
的电效率在０．７到０．７５之间，损失较小．值得注
意的是：ＭＨＤ发生器提取出来的能量为２３．３７
ＭＷ，而加速器中磁场强度为４Ｔ时需要加入的
能量为７０．９４ＭＷ，大大超过了所提取出来的能
量，这表明加速器需要额外的能量源．若限制加速
器中加入的能量小于发生器提取的能量，例如

ｃａｓｅ　Ｃ，则加速器的效果就不太明显了．

表１　计算的几种情况的发动机性能比较

Ｔａｂｌｅ　１　Ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｓｅｖｅｒａｌ　ｃａｓｅｓ

Ｃａｓｅ　 Ｍａ２ Ｖ２／（ｍ／ｓ） Ｔ２／Ｋ　 ｐ２／Ｐａ　 Ｔｔ２／Ｋ　 ｐｔ２／Ｐａ ηｉ Ｐｉ／ＭＷ

Ｂａｓｅ　 ３．８１　 ２　１２０．０　 ７９６．８　 ５７　００４．１　 ３　０４１．０　 ６　９１６　１５３．０

Ａ　 ３．５２　 ２　０５３．１　 ８７７．９　 ５８　５８８．１　 ２　９８６．５　 ４　６６９　１３４．９　 ０．４８１　 ４．３０

Ｃａｓｅ　 Ｍａ３ Ｖ３／（ｍ／ｓ） Ｔ３／Ｋ　 ｐ３／Ｐａ　 Ｔｔ３／Ｋ　 ｐｔ３／Ｐａ ηｇ Ｐｇ／ＭＷ

Ｂａｓｅ　 ３．６６　 ２　０８３．１　 ８５０．４　 ６３　８４０．７　 ３　０２２．４　 ７　５４５　８６２．１

Ａ　 ３．３６　 ２　０１８．９　 ９２８．８　 ６２　５０７．７　 ２　９６７．７　 ４　０２４　５７７．４

Ｂ　 ２．０３　 １　５４１．３　 １　４８７．６　 １３３　１２５．４　 ２　６８２．９　 １　０７８　６４９．９　 ０．４８３　 ２３．３７

Ｃａｓｅ　 Ｍａ５ Ｖ５／（ｍ／ｓ） Ｔ５／Ｋ　 ｐ５／Ｐａ　 Ｔｔ５／Ｋ　 ｐｔ５／Ｐａ ηａ Ｐａ／ＭＷ

Ｂａｓｅ　 ２．５９　 ２　０６９．３　 １　６２７．３　 ５３　６２７．８　 ３　７７３．７　 １　０７４　４０３

Ａ　 ２．４２　 ２　０２１．３　 １　７４５．９　 ５２　７０１．３　 ３　７９３．３　 ８１７　２２８．７

Ｂ　 １．９３　 １　７２５．６　 ２　０１２．６　 ７１　０２０．５　 ３　５０４．１　 ５００　４５８．５

Ｃ　 ２．０４　 １　８５５．０　 ２　０８４．６　 ６８　３１７．２　 ３　８０７．９　 ５７２　０５４．３　 ０．６９９　 ２３．０７

Ｄ　 ２．２９　 ２　１１５．２　 ２　１７７．１　 ６２　４２８．８　 ４　４１８．０　 ７６５　０５５．１　 ０．７４６　 ７０．９４

５　结　论

针对马赫数为６设计了适用于进行初步研究
的磁流体强化超燃冲压发动机外形，在该设计下

采用三维黏性磁流体动力学模型研究了应用磁控

进气道和磁流体能量旁路的发动机的流场结构特

性、电磁场参数的分布规律，以及能量转换特性：

１）当飞行马赫数为８时，头部压缩激波进入

９９３２
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进气道内部，肩部转折点的下游产生分离流动；应
用磁控进气道能够使头部压缩激波回到唇口，使
分离区消失，且燃烧室入口处的流动参数变均匀．
２）应用磁流体能量旁路可以有效降低燃烧
室入口处的马赫数，并使燃烧室入口处的温度增
加，这有利于燃烧的组织并可以增加热循环效率．
而 ＭＨＤ加速器要取得显著的加速效果则需要大
量的能量输入．
３）在 ＭＨＤ发生器中，流动参数和电参数的
分布比较理想，焦耳热损耗的比率可以由负载系
数来控制．在加速器中，中心流动区的损失不大，
加入的能量主要用于使流体加速；然而在边界层
中，电极附近焦耳耗散严重，导致了加速器电极附
近的局部高温以及流动的复杂性，从而降低了加
速器的性能．
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