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脉冲爆震燃烧室出口燃气能量分布特性

李晓丰，肖俊峰，王　玮，王　峰，段静瑶

（西安热工研究院有限公司 燃气轮机技术部，西安７１００３２）

摘　　　要：为了提高脉冲爆震燃烧室出口燃气能量转换效率，采用数值计算方法，研究了带气动阀和爆震

增强结构的脉冲爆震燃烧室出口燃气能量分布特性，结果表明：脉冲爆震燃气的膨胀过程先后经历一次膨胀、

二次膨胀和过度膨胀３个阶段，单个周期内二次膨胀阶段的时间和能量占比最大；燃烧室出口燃气压力势能、

动能、内能和能流密度的分布主要受燃气压力的影响，且变化规律与燃气压力一致；一次膨胀阶段燃气增加的

压力势能、动能、内能分别占单个周期的４７．９％、２５．９％、２５．１％；二次膨胀阶段燃气增加的压力势能、动能、

内能分别占单个周期的５０．２％、５７．６％、５８．１％。
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　第１１期 李晓丰等：脉冲爆震燃烧室出口燃气能量分布特性

　　爆震燃烧是一种由引导激波绝热压缩可燃混

合物，诱导可燃混合物产生高温高压引燃区，进而

发生剧烈化学反应的燃烧方式，化学反应所释放

的能量反过来维持并推动引导激波继续向前发

展，激波和释热两者相互促进，相辅相成。与缓燃

燃烧相比，爆震燃烧具有自增压、火焰传播速度快

等优点［１］。脉冲爆震燃烧是一种较为成熟的爆震

燃烧方式，发展基于脉冲爆震燃烧室（ＰＤＣ）的动

力装置有望提高现有动力装置的总体性能。

国内外学者采用理论计算和试验的方法研究

了基于ＰＤＣ的发动机综合性能，在理论计算方

面，Ａｎｄｒｕｓ、Ｃａｒｌｏｓ等
［２３］通过计算分析了用ＰＤＣ

替换高涵道涡扇发动机主燃烧室后的发动机性

能，结果表明采用ＰＤＣ后涡扇发动机单位燃油消

耗率可下降８％。Ｇｉｕｌｉａｎｉ等
［４］分析了采用爆震

燃烧后发动机的总体性能，结果表明发动机的单

位燃油消耗率比等压燃烧降低５．４％，发动机质

量减小６％。Ｂｅｌｌｉｎｉ等
［５］对比研究了爆震燃烧循

环和等压燃烧循环的热效率，在假设压气机和涡

轮效率分别为７５％、８５％的条件下，计算得到爆

震循 环 热 效 率 为 ７９．１％，而 等 压 循 环 仅 为

３８．３％。Ｌｕ、李晓丰、邱华等
［６１０］也对比分析了爆

震循环和等压循环的热效率，指出爆震循环在单

位燃油消耗率和推力性能方面均优于等压循环。

在试验方面，Ｓｃｈａｕｅｒ等
［１１］开展了ＰＤＣ与涡轮相

互作用的试验研究，研究了高流率、高压比和高转

速等多种涡轮／压气机工作状态下发动机的热效

率问题，发现ＰＤＣ带涡轮时，最高热效率仅为

６．８％。日本 Ｎａｇｕｍｏ等
［１２］研究了ＰＤＣ填充比

对脉冲爆震发动机热效率的影响，试验结果表明

发动机热效率随着ＰＤＣ填充比的减小而下降，且

发动机热效率波动介于２．２％～４．７％之间。日

本Ｓｈｉｎｉｃｈｉ等
［１３］在单管脉冲爆震燃烧室与涡轮

增压器组成的试验器上试验测得发动机热效率为

１％～５％。

图１　ＰＤＣ物理模型

Ｆｉｇ．１　ＰＤＣｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

上述研究表明，基于脉冲爆震燃烧室的发动

机性能的试验测试结果远低于理论分析结果。这

主要是因为理论分析中假设的涡轮效率较高，而

实际中由于脉冲爆震燃烧室出口燃气压力、速度

等参数具有强脉动特性，涡轮的工作效率较低，进

而影响发动机的整体性能。李晓丰等［１４１７］研究了

ＰＤＣ与涡轮相互匹配的问题，通过数值与试验研

究发现在脉冲爆震燃烧波的冲击下，现有涡轮的

工作效率不高，涡轮叶片对爆震波具有强衰减作

用，脉冲爆震燃气能量转换率低，Ａｎａｎｄ等
［１８］也

发现了类似的问题。

因此，研究燃烧室出口脉冲爆震燃气的能量

分布特性，根据燃气能量变化规律设计特殊涡轮

结构，有助于提高基于脉冲爆震燃烧室的发动机

总体性能。本文采用数值计算方法，研究脉冲爆

震燃烧室出口单个周期内燃气压力势能、动能、内

能和能流密度的分布特性，为转换脉冲爆震燃气

能量的涡轮设计提供参考依据。

１　物理模型及计算方法

本文采用Ｆｌｕｅｎｔ软件进行数值研究，脉冲爆

震燃烧室物理模型见图１，爆震燃烧室头部进气

段内径为１００ｍｍ，内部安装有进气锥和气动阀，

燃料和雾化空气由进气锥内部通道经尾部喷嘴喷

入燃烧室，主空气经气动阀进入燃烧室。爆震燃

烧室内径为６０ｍｍ，长为１２８０ｍｍ，内部安装有圆

形截面的爆震增强弹簧结构，弹簧螺距为４０ｍｍ，

火花塞安装在距气动阀为２２０ｍｍ的位置，在距

爆震燃烧室出口为１２５ｍｍ 位置处设计有压力

测点。

计算域及网格离散结果见图２，计算域包括

爆震燃烧室区域和燃烧室出口远场区域两部分。

为了模拟燃料和空气的填充过程，对进气锥尾部

喷嘴和气动阀进行了建模，建模过程同时也考虑

了圆形弹簧爆震增强结构。另为了模拟爆震波离

开爆震燃烧室后的膨胀过程，在爆震燃烧室出口

设置了一个宽为７６０ｍｍ，长为１０００ｍｍ的计算

７５３２
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远场区域，远场区域与爆震燃烧室轴向重叠长度

为３００ｍｍ。数值模型的计算网格全部采用结构

化四边形网格，爆震燃烧室计算区域网格尺寸为

１ｍｍ，爆震燃烧室出口远场计算区域网格尺寸为

３ｍｍ。在燃烧室出口和压力测点位置设置有压

力、温度、速度等参数的监测面。

图２　计算域及网格

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄｇｒｉｄｓ

数值模型采用非稳态二维 ＮＳ（Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ）方程及有限体积法求解。化学反应采用

５组分单步不可逆有限速率模型。考虑到计算模

型中存在曲率变化较大的圆形弹簧爆震增强结

构，ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ犽ε模型较标准犽ε模型在强流线

弯曲、旋涡和旋转方面有更好的表现，湍流模型采

用ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ犽ε模型，近壁面利用标准壁面函数

处理。非定常数值模拟求解方法采用ｃｏｕｐｌｅｄ算

法，压力采用 ＰＲＥＳＴＯ！（ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｔａｇｇｅｒｉｎｇ

ｏｐｔｉｏｎ）格式插值离散，密度采用ｑｕｉｃｋ格式插值

离散，动量和能量方程采用２阶迎风格式插值离

散。时间离散格式选择２阶隐式格式。

数值模型的边界条件设置为：燃料和空气的

入口均设为质量流量入口边界条件，主空气入口

的质量流量为０．２７３ｋｇ／ｓ，温度为３００Ｋ；燃料喷

射口质量流量为０．０３２ｋｇ／ｓ，温度为３００Ｋ，其中

燃料质量流量为０．０１７ｋｇ／ｓ，燃料为正辛烷（狀ｏｃ

ｔａｎｅ），雾化空气质量流量为０．０１５ｋｇ／ｓ，燃烧室

内可燃混气的当量比为０．８９。远场计算区域边界

按照无反射边界条件设置，远场区域边界设为压力

出口边界，压力值设为１０１３２５Ｐａ，温度为３００Ｋ。

在开始非定常填充过程计算前，先用给定的

边界条件计算出稳态流场，待计算收敛后，再在稳

态流场的基础上进行后续的填充、点火和爆震燃

烧非定常数值计算。填充阶段非定常计算的时间

步长为１×１０－３ｓ，点火和爆震燃烧阶段非定常计

算的时间步长为１×１０－６ｓ。填充阶段完成后，在

火花塞安装位置处设置直径为１０ｍｍ、温度为

２０００Ｋ的局部高温点火区。

２　结果与分析

２１　计算模型验证

为了验证所建立数值模型的正确性，采用与

数值模型计算工况相同的试验数据对数值计算结

果进行验证。为便于验证，在与物理模型相同压

力测点位置处设置有压力监测点，图３给出了压

力测点位置处的压力数值模拟结果与试验测量结

果的对比曲线。对比结果表明，数值模拟获得的

压力变化趋势与试验结果相同，压力测点位置处

数值计算的爆震压力峰值为３．４４ＭＰａ，试验测量

的爆震压力峰值为３．１２ＭＰａ，说明数值结果与试

验结果吻合较好。

图３　压力测点处压力数值计算与试验结果对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄ

ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓａｔｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔ

同时采用ＮＡＳＡＣＥＡ（ＮａｔｉｏｎａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ

ａｎｄＳｐａｃｅＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｃｈｅｍｉｃａｌｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

ｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ）软件对数值模型计算获得的爆

震波速进行了验证。图４给出了燃烧室尾部压力

测点与燃烧室出口位置处的压力变化曲线，数值

计算结果表明爆震波从压力测点传至燃烧室出口

所用的时间Δ狋＝７．８９９×１０
－５ｓ，压力测点距燃烧

室出口的距离为１２５ｍｍ，计算获得爆震波速为

１５８２．５ｍ／ｓ，而采用 ＮＡＳＡＣＥＡ软件计算得到

的爆震波速为１７３６．９ｍ／ｓ，略高于数值计算结

果。这主要是因为ＮＡＳＡＣＥＡ软件是通过计算

可燃混合物的化学平衡组成和性质，获得Ｃｈａｐ

ｍａｎＪｏｕｇｕｅｔ爆震波速，计算过程未考虑任何耗

散作用，且数值仿真涉及爆燃向爆震转变程，在燃

８５３２



　第１１期 李晓丰等：脉冲爆震燃烧室出口燃气能量分布特性

烧室尾部还未形成充分发展的爆震波，所以数值

仿真获得的爆震波速略低于ＣＥＡ计算结果，但

从数值看两者计算结果接近，也说明建立的数值

模型是合理的。

图４　燃烧室出口、压力测点位置压力变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓａｔｃｏｍｂｕｓｔｏｒｏｕｔｌｅｔａｎｄ

ｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔ

图５　燃烧室出口燃气速度、压力变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓａｔｃｏｍｂｕｓｔｏｒｏｕｔｌｅｔ

２２　爆震燃气膨胀过程分析

在爆震燃气膨胀过程及爆震燃气能量分布特

性分析中，将时间除以单个爆震循环周期，对时间

进行无量纲化处理。燃烧室出口压力和速度的变

化曲线见图５，图中狋指当前时间，狋ｃｙｃｌｅ为爆震燃

烧单个周期时间。分析燃烧室出口压力和速度变

化规律，爆震燃烧后高温燃气先后经历一次膨胀、

二次膨胀和过度膨胀３个阶段，当爆震波传至燃

烧室出口时，燃气压力和速度升高，爆震波过后压

力和速度快速下降，且压力的下降幅度较燃气速

度大；当压缩波传至燃烧室出口时，燃气压力和速

度再次升高，压缩波过后，燃烧室出口压力和速度

整体呈下降趋势；当燃烧室出口速度低于零时，代

表燃烧室出口燃气倒流，燃烧室进入过度膨胀

阶段。

图６　爆震波形成与膨胀过程压力云图

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄｏｆｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ａｎｄｅｘｐａｎｓｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

燃烧室内爆震波形成与膨胀过程的压力云

图见图６，图中狓、狔分别指燃烧室在狓和狔方向

的尺寸。爆震波首先在燃烧室尾部形成，然后

往燃烧室出口以激波速度传播，由于燃烧室头

部压力较爆震波低，爆震波在往出口传播的同

时，也以强压缩波形式往燃烧室头部传播，并在

传播过程中逐渐减弱。一次膨胀完成后，前传

压缩波经燃烧室头部壁面反射，形成新的压缩

波往燃烧室出口传播，进入二次膨胀阶段，该阶

段燃烧室内压力云图见图７。二次膨胀阶段燃

烧室头部压力大于燃烧室尾部，这与一次膨胀

时不同，一次膨胀阶段是燃烧室头部压力小，爆

震波位置处压力大。二次膨胀完成后，燃烧室

进入过度膨胀阶段，图８是该阶段燃烧室压力

分布云图。燃烧室在过度膨胀阶段，燃烧室出

口压力高于燃烧室内压力，结合图５中燃气速

度变化曲线，再次验证在过度膨胀阶段，燃烧室

出口出现了燃气倒流现象。

９５３２
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图７　二次膨胀过程压力云图

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｅｘｐａｎｓｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

图８　过度膨胀过程压力云图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄｏｆｏｖｅｒｅｘｐａｎｓｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

２３　脉冲爆震燃烧室出口燃气压力势能分布

根据伯努利方程，燃气的压力势能可表示为

犠ｐ＝狆·犞 （１）

式中狆为压力，犞 为体积。

为了研究脉冲爆震燃烧室出口燃气压力势能

随时间的变化，利用微分方法把单个爆震燃烧周

期划分成多个时间间隔为ｄ狋的微元段，则在微元

时间段内燃气的压力势能可表示为

狑ｐ＝狆·犃·狌狓·ｄ狋 （２）

式中犃为爆震燃烧室出口面积，狌狓 为爆震燃烧室

出口狓方向速度。

考虑ｄ狋时间间隔的选取会影响压力势能的

绝对值，在研究能量分布时采用狑ｐ／ｄ狋表征压力

势能。

图９给出了燃烧室出口燃气压力势能狑ｐ／ｄ狋

和压力势能累积∫
狋

０
狑ｐ 的变化曲线。根据式（２），

压力势能主要与燃气压力与速度有关，然而对比

燃烧室出口压力、速度和压力势能变化曲线发现，

压力势能的变化规律与燃气压力一致，即燃气压

力势能的分布主要受燃气压力的影响。

图９　燃烧室出口燃气压力势能变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｐｏｔｅｎｔｉａｌｅｎｅｒｇｙｃｕｒｖｅｓｏｆｇａｓａｔ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｕｔｌｅｔ

分析图９压力势能累积变化曲线发现，在一

次膨胀、二次膨胀和过度膨胀３个阶段中，二次膨

胀阶段的时间和压力势能占比最大，二次膨胀约

占单个周期的２３．２％，压力势能增加了１２１８Ｊ，约

占单个周期压力势能的５０．２％。一次膨胀阶段

虽然压力峰值大，但压力下降很快，且膨胀时间占

比最小，约占单个周期的７．３％，压力势能增加了

１１６３Ｊ，约占单个周期压力势能的４７．９％。过度

膨胀阶段约占单个周期的２２．０％，压力势能减小

０６３２
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了１２２Ｊ，约占单个周期压力势能的５．０％。

分析图５发现，当一次膨胀至与压缩波峰值

（０．３０６５ＭＰａ）相等时对应的无量纲化时间为

０．１８３，若针对二次膨胀阶段设计涡轮，则爆震

波后期膨胀的这部分能量也可有效转换利用。

将０．１８３至二次膨胀结束这段时间称为能量有

效利用段，则能量有效利用段的总时长约占单

个周期的２９．０％，压力势能增加１５４０Ｊ，约占单

个周期的６３．５％。

２４　脉冲爆震燃烧室出口燃气动能分布

根据动能定义，燃气微元段的动能可表示为

狑ｕ＝
１

２ρ
·犃·狌狓·ｄ狋·狌

２
狓 ＝

１

２ρ
·犃·狌３狓·ｄ狋

（３）

式中ρ为燃气密度。

图１０给出了燃烧室出口燃气动能狑ｕ／ｄ狋和

动能累积∫
狋

０
狑ｕ变化曲线。根据式（３），燃气动能

与燃气密度和速度的三次方成正比，但对比燃烧

室出口动能和压力变化曲线发现，燃气动能的变

化规律与燃气压力一致，这主要是因为燃气密度

跟随燃气压力变化，即燃气动能的分布仍主要受

燃气压力的影响。

图１０　燃烧室出口燃气动能变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙｃｕｒｖｅｓｏｆｇａｓａｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｏｕｔｌｅｔ

分析图１０燃气动能累积变化曲线，在二次膨

胀阶段，燃气动能增加了１１９７Ｊ，约占单个周期燃

气动能的５７．６％。一次膨胀阶段燃气动能增加

了５３８Ｊ，约占单个周期燃气动能的２５．９％。过度

膨胀阶段燃气动能减小了１４Ｊ，约占单个周期燃

气动能的０．７％。能量有效利用段的燃气动能增

加了１５４０Ｊ，约占单个周期的７４．１％。

２５　脉冲爆震燃烧室出口燃气内能分布

根据内能的定义，燃气微元段的内能可表

示为

狑ｖ＝犮犞·犜·ρ·犃·狌狓·ｄ狋 （４）

式中犮犞 为燃气比定容热容，犜为燃气温度。

图１１给出了燃烧室出口燃气内能狑ｖ／ｄ狋和

内能累积∫
狋

０
狑ｖ变化曲线。根据式（４），燃气内能

与燃气比定容热容、密度和速度成正比，对比燃烧

室出口燃气内能和压力变化曲线发现，燃气内能

的变化规律与燃气压力一致，这说明燃气内能的

分布也主要受燃气压力变化的影响。

图１１　燃烧室出口燃气内能变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｔｅｒｎａｌｅｎｅｒｇｙｃｕｒｖｅｓｏｆｇａｓａｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｏｕｔｌｅｔ

分析图１１燃气内能累积变化曲线，在二次膨

胀阶段燃气内能增加了７８００Ｊ，约占单个周期燃

气内能的５８．１％。一次膨胀阶段燃气内能增加

了３３７６Ｊ，约占单个周期燃气内能的２５．１％。过

度膨胀阶段燃气内能减小了７０５Ｊ，约占单个周期

燃气内能的５．３％。能量有效利用段的燃气内能

增加９８９８Ｊ，约占单个周期的７３．７％。

２６　脉冲爆震燃烧室出口燃气能流密度分布

燃气能流密度定义为单位时间内流过燃烧室

出口单位面积的燃气所具有的总能量，包括压力

势能（犠ｐ）、动能（犠ｕ）和内能（犠ｖ），即

狑＝
犠ｐ＋犠ｕ＋犠ｖ

犃·ｄ狋
＝

狆·狌狓＋
１

２ρ
·狌３狓＋犮犞·ρ·狌狓·犜 （５）

　　单个周期内燃烧室出口燃气能流密度随时间

变化曲线见图１２。燃烧室出口燃气能流密度的

变化规律与燃气压力势能、动能和内能的变化规

律一致。燃烧室出口燃气能流密度在爆震波传至

１６３２
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时突然升高，最大值达１４７７０ＭＪ／（ｍ２·ｓ），随后

快速下降，在狋／狋ｃｙｃｌｅ＝０．２２３时降至一次膨胀阶段

最小值４８０ＭＪ／（ｍ２·ｓ），紧接着压缩波传至燃烧

室出口，进入二次膨胀阶段，燃气能流密度再次升

高，最大值达２４０６ＭＪ／（ｍ２·ｓ），为一次膨胀时能

流密度最大值的１６．３％。虽然二次膨胀阶段燃

气能流密度的最大值远低于一次膨胀阶段，但二

次膨胀阶段能流密度的下降速度较慢，且膨胀时

间占比最大。

图１２　燃烧室出口燃气能流密度变化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｅｎｅｒｇｙｆｌｏｗｄｅｎｓｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆｇａｓａｔ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｕｔｌｅｔ

单个周期内经过燃烧室出口的燃气总能量为

１７９３１Ｊ，在二次膨胀阶段燃气总能量增加了

１０２１５Ｊ，约占单个周期燃气总能量的５７．０％。一

次膨胀阶段燃气总能量增加了７５１８Ｊ，约占单个

周期燃气总动能的４１．９％。过度膨胀阶段燃气

动能减小了８４１Ｊ，约占单个周期总能量的４．７％。

能量有效利用段的燃气总能量增加１２９７８Ｊ，约占

单个周期的７２．４％。

３　结　论

本文建立了燃气压力势能、动能、内能和能流

密度的计算方法，采用数值方法研究了单个周期

脉冲爆震燃烧室出口燃气能量的分布特性，得出

如下结论：

１）脉冲爆震燃气的膨胀包括一次膨胀、二次

膨胀和过度膨胀３个主要阶段，其中二次膨胀阶

段的时间占比最大，约占单个周期的２３．２％，一

次膨胀阶段的时间占比较小，约占单个周期的

７．３％；

２）燃烧室出口燃气压力势能、动能、内能和

能流密度的分布主要受燃气压力的影响，且变化

规律一致，均是在爆震波传至时升高，然后快速下

降，随后二次膨胀时再次升高，并逐渐下降；

３）燃气压力势能、动能和内能在一次膨胀、

二次膨胀阶段增加，在过度膨胀阶段减小；

４）在一次膨胀阶段，增加的燃气压力势能、

动能、内能分别约占单个周期的４７．９％、２５．９％、

２５．１％；

５）在二次膨胀阶段，增加的燃气压力势能、

动能、内能分别约占单个周期的５０．２％、５７．６％、

５８．１％；

６）在能量有效利用段，增加的燃气压力势

能、动能、内能分别约占单个周期的 ６３．５％、

７４．１％、７３．７％。

基于上述分析结论，考虑一次膨胀阶段燃气

压力、速度等参数变化大，这部分能量很难较好利

用，针对脉冲爆震燃气设计涡轮时，建议主要针对

二次膨胀阶段，因为二次膨胀阶段的压力势能、动

能和内能均占比最大，时间占比最长，且一次膨胀

阶段后期的压力与二次膨胀时相当，这部分能量

同时可被利用。在能量有效利用段增加的燃气总

能量约占单个周期总能量的７２．４％。
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