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超声速进气道与脉冲爆震燃烧室
匹配工作特性研究
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摘　 要：为探索设计点马赫数为 ２．５ 的三波系二元混压式超声速进气道与脉冲爆震燃烧室的匹配工

作特性，设计了 ３ 种工作方案，采用带有化学反应的非定常数值仿真方法，研究了多循环工作过程。
结果表明：燃烧室出口泄压与燃烧室进口机械阀均能抑制反传压缩波向上游的传播，拓宽进气道稳定

工作裕度，且能提高循环频率；但前者会损失推力，而后者能大幅增加推力。 机械阀会对燃气中的压

缩波产生反射作用，增大燃烧室内湍流度，使得在开阀瞬间燃气被卷吸至上游扩张段内，但燃气中的

反射压缩波不会影响爆震波波速与形态。 在爆震波起爆与传播过程中，燃烧室进口应尽可能扩大物

理遮挡物阻塞比，且不应对进气道出口流动造成堵塞，增加流动阻力。
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　 　 一 般 而 言， 吸 气 式 脉 冲 爆 震 发 动 机 （ ａｉｒ⁃
ｂｒｅａｔｈｉｎｇ ｐｕｌｓｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅ，ＡＰＤＥ）由进气道、
燃烧室与尾喷管组成。 典型的脉冲爆震发动机循环

包括爆震波起始、爆震波传播、燃烧产物的排出以及

混气的填充过程［１］，其非稳态的工作过程导致进排

气系统的设计与现有的稳态设计存在很大差别。 当

工作频率很高时，可以近似认为 ＡＰＤＥ 的工作过程

是连续的，基于此假设可以借鉴现有的稳态设计方

法来进行 ＡＰＤＥ 的进气系统设计。 即便如此，亦须

考虑进气道与爆震燃烧室相互作用的问题。 例如，
在无阀工作模式下，反传高压气体可能从进气道进

口溢出，产生负推力，在超声速来流工况下，甚至会

直接破坏进气道进口激波系，导致进气道无法起动；
同时，进气道内流场结构的变化会影响燃烧室的性

能，进气道与燃烧室间形成的上述反馈机制会导致

两者之间产生严重的耦合作用［２⁃３］。 目前，已有不

少学者采用数值模拟与实验的方法对 ＡＰＤＥ 超声速

进气道进行了研究。 Ｏｈ 等［４］ 对轴对称超声速进气

道扩张段内激波与声波的相互作用进行了详细的非

定常数值模拟，将稳态计算结果的出口背压作为基

准量，在此基础上施加了正弦压力脉动分量，分析了

由声 波 振 荡 引 起 的 激 波 ／边 界 层 相 互 作 用。
Ｍｕｌｌａｇｉｒｉ 等［５⁃６］在进气道出口安装了 ４ 个具有 ９０°相
位差的活塞，模拟了多管 ＡＰＤＥ 进口工作状态，发现

压力振荡的幅度随着阻塞比的增大而增大，随着激

励频率的增加而减小。 上述研究对反传压缩波进行

了大幅简化，仅考虑了压力对进气道的影响，且在压

力波形相似性上也有很大提升空间。 后来，Ｓｅｇａｌ
等［７］通过在扩压器出口横截面拐角处向主流周期

性喷注二次流模拟脉冲爆震燃烧室反压，研究了振

荡背压对脉冲爆震发动机超声速进气道的影响。 结

果表明，楔板上的分离泡会破坏流动，形成复杂的压

缩波与膨胀波系。 关祥东等［８］ 在瞬态数值模拟过

程中将进气道出口边界条件设定为压力出口 ／固体

壁面，模拟机械阀门开闭形式的推力壁对进气道内

部流场的影响。 虽然该假设略显粗糙，但计算结果
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仍有助于获得流场变化规律的初步认识。 王丁喜

等［９］通过数值模拟在某轴对称超声速进气道出口

处添加了 ３ 种不同的扰动，得到了进气道内结尾正

激波随出口条件变化的运动规律。 以上研究对反传

压缩波的模拟更加逼真，但未考虑脉动燃气温度等

因素的影响，与实际情形存在一定差异。
基于上述问题，出现了一批将进气道与燃烧室

相接以保证反压真实性的研究。 Ｗａｎｇ 等［１０］通过实

验研究了无阀式 ＡＰＤＥ 反压传播的规律，结果表明，
进气道中的扰动强度随填充度的变化呈非线性波

动，未进一步深入分析进气道内流动机理。 Ｃｈｅｎ
等［１１］设计了进气道中心锥与气门结构，通过实验研

究了其对 ＡＰＤＥ 推力与压力 ／燃气反传的作用。 结

果表明，中心锥对进气稳定性有积极影响，气动阀会

增加进气道阻力，但对抑制反压有明显效果。 上述

研究虽获得了真实的反压，但对进气道结构考虑不

周，均采用皮托式进气道。 除此之外，中心锥对流道

的堵塞作用会使得燃烧室进口流场分布不均匀，总
压畸变程度增大。

近年来，涌现出若干真实进气道与燃烧室匹配

工作的研究。 温玉芬等［１２］采用非定常仿真方法，在
混压式进气道与燃烧室、尾喷管耦合模型上组织了

单次爆震，得到了超声速进气道在反传压缩波作用

下的内部流场及工作特性，对比了不同扩张段进气

道与燃烧室匹配工作的差异。 然而，其研究的重心

是进气道工作过程，并未分析推力与比冲等性能参

数。 Ｚａｎｇｉｅｖ 等［１３］设计了带有往复式机械阀的燃烧

室与超声速进气道模型，模拟了马赫数为 ３．０ 与 ５．０
条件下的多循环爆震。 结果表明，在 ２８ ｋｍ 高空、马
赫数为 ５．０ 条件下，ＡＰＤＥ 的比冲（１ ６００ ｓ）和比推

力（１．０３ ｋＮ ／ （ ｋｇ·ｓ）） 均大于冲压发动机的比冲

（９００～１ ２００ ｓ）和比推力（０．５ ｋＮ ／ （ｋｇ·ｓ）），而耗油

率与冲压发动机相当，均为 ０．２１ ｋｇ ／ （Ｎ·ｈ）。 该研

究结果证明了 ＡＰＤＥ 采用冲压进气方式工作的潜在

优势，但未对进气道工作过程进行分析。 Ｑｉｕ 等［１４］

一维数值模拟的结果表明，与孔板型气动阀相比，超
声速内压式进气道使 ＡＰＤＥ 有可能获得与理想

Ｂｒａｙｔｏｎ 循环相当的推力增益，能否与 Ｂｒａｙｔｏｎ 循环

效率相当取决于结构优化是否能够最大程度地减小

总压损失，指出了 ＡＰＤＥ 超声速进气道优化的必

要性。
综上所述，国内外在 ＡＰＤＥ 超声速进气道的研

究方面积累了一些经验，但仍存在以下问题：①由于

对燃烧室复杂的进口条件简化程度过大，得到的结

果与真实进气道的工作情况差异较大；②目前大多

数研究均采用无阀方案，侧重分析反压对进气道的

影响，很少有学者考虑研究机械阀对进气道与燃烧

室的影响；③兼顾进气道与燃烧室的研究或侧重进

气道的工作，或侧重燃烧室的性能，未对二者相互作

用的影响做出详尽分析。 为此，有必要研究二者的

匹配工作特性。 本研究建立了以马赫数 ２．５ 为设计

点的三波系混压式进气道与脉冲爆震燃烧室模型，
并在此基础上设计了 ３ 种工作方案。 采用带化学反

应的非定常仿真方法，模拟通过直接起爆方式形成

的自持传播爆震波，并分析不同方案中的反传效应

对进气道内流场的非定常干扰过程及对燃烧室内流

动特性与推进特性的影响。

１　 物理模型

本文的仿真对象为由进气道与燃烧室构成的内

流 域 及 部 分 远 场 流 域。 进 气 道 外 压 段 根 据

Ｏｓｗａｔｉｔｃｈ 最佳波系理论计算获得。 针对该模型设

计了 ３ 种工作方案，如图 １ 所示，燃料选择氢气，氧
化剂为来流空气。 待进气道建立起稳定的波系后，
３ 种方案均按图 ２ 所示的循环工作，其中，填充混气

指自加入氢气质量源项起，至混气填充至燃烧室出

口止；点火与爆震波传播阶段指自设置高温高压区

起，至混气燃烧完止；泄压阶段指自燃气完全排出燃

烧室起，至反传压力对上游的影响消失时止。 方案

Ａ 与方案 Ｂ 均为无阀方案，燃烧室与进气道内流域

连通，方案 Ｂ 较方案 Ａ 的燃烧室在出口壁面上增加

了 ５ 个泄压小孔，旨在加快泄压过程，提高工作频

率；泄压孔在进气、起爆、爆震波传播与排气阶段关

闭，仅在泄压阶段打开。 方案 Ｃ 为机械阀方案，在
进排气与泄压阶段，燃烧室头部阀门打开，与进气道

内流域连通，进气道出口泄压孔关闭；点火时燃烧室

头部阀门关闭，作为燃烧室头部推力壁，同时为了减

图 １　 ３ 种工作方案示意图

·５５３·
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图 ２　 一个循环内的不同阶段

小进气道冲压阻力，将其出口泄压孔打开。 ３ 种方

案中，Ｈ２ 质量源项与高温高压区的起始位置均

相同。
三波系进气道设计马赫数为 ２．５，设计点飞行高

度为 １１ ｋｍ，其几何参数见表 １，一维等熵计算所得

的气动参数见表 ２。
表 １　 进气道几何参数

捕获高度

Ｈ ／ ｍｍ
喉道高度

ｈ ／ ｍｍ
扩张段扩

张角 β ／ （°）
内收缩比

Ｒｉｃ

总长度

Ｌ ／ ｍｍ
５０ ２３ １．６２ １．０５ ５９４．５

表 ２　 进气道气动参数

激波

序号
楔角 ／ （°）

激波

角 ／ （°）
波后马

赫数

波后静

压 ／ ＭＰａ
波后静

温 ／ Ｋ
１ ７．２９ ２９．３７ ２．２０ ０．０３６ ２４８．１
２ ８．０５ １１．８３ １．８９ ０．０５７ ２８３．９
３ ８．８６ １４．４７ １．５８ ０．０９１ ３２４．９

３ 种方案的燃烧室长高比 Ｌｃ ／ Ｈｃ 均为 ９．７，方案

Ｂ 与方案 Ｃ 中燃烧室出口的泄压小孔均为 ５ 个，中
心位于距燃烧室出口 ２５％ Ｌｃ 处，单个泄压孔宽

４ ｍｍ。 方案 Ｃ 中，阀门关闭时其顶端距燃烧室出口

３９８ ｍｍ，与燃烧室中轴线夹角 ３０°，进气道泄压孔宽

３８ ｍｍ，参数如图 ３ 所示。

图 ３　 方案 Ｃ 燃烧室尺寸示意图

２　 数值模拟方法

２．１　 网格无关性验证

本研究在上述模型的基础上，将进气道进口分

别向上游和外侧延长 ２Ｈ 和 Ｈ，燃烧室出口分别向下

游和外侧延长 １０Ｈ 和 Ｈ 之后的流体域作为计算域。
在整个计算域中填充结构化网格。 网格单元总数约

１２ 万。 对流体域中所有的近壁面网格沿垂直于流

动的方向进行加密，内流域大部分近壁面网格的 ｙ＋

保持在 ３５ 左右，外流域大部分近壁面网格的 ｙ＋ 为

４０ 左右，方案 Ａ 的计算网格如图 ４ 所示。

图 ４　 方案 Ａ 计算网格

为排除网格对仿真结果的影响，分别采用网格

单元总数为 １５ 万（细网格）、１２ 万（中网格）与 ８ 万

（粗网格）的 ３ 套网格在如 ２．２ 节中所述的计算设置

与边界条件下进行了仿真对比，选取对网格疏密程

度较敏感的壁面静压进行分析。 图 ５ 给出了通过

３ 种网格计算的进气道建立起激波系后压缩面的静

压分布，可以看出细网格与中网格的计算结果在量

级与分布规律上一致性较高，粗网格的计算结果较

其余两者偏差较大，为降低仿真过程的总体计算量，
同时不致对结果带来较大误差，选用中网格进行

计算。

图 ５　 ３ 种网格计算出的压缩面上的静压分布

２．２　 控制方程、湍流模型及边界条件

本研究采用商业 ＣＦＤ 软件进行仿真，对流项采

用隐式格式进行计算，Ｎ⁃Ｓ 方程的求解采用有限体

·６５３·
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积法，其中无黏对流通量采用 Ｒｏｅ 平均方式进行

ＭＵＳＣＬ （ ｍｏｎｏｔｏｎｉｃ ｕｐｗｉｎｄ ｓｃｈｅｍｅ ｆｏｒ ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ
ｌａｗｓ）插值，黏性通量采用 ２ 阶中心差分方式进行离

散，湍流模型选用 ｋ⁃ε 模型。
仿真时，设置自由来流马赫数为 ２．５，静参数按

１１ ｋｍ高度标准大气（ｐ０ ＝ ２２ ６７０ Ｐａ）条件给定。 进

气道建立起波系后，监测燃烧室进口空气流量，按化

学恰当比将氢气质量源项添加在燃烧室进口。 当氢

气基本充满燃烧室时，在燃烧室头部添加压力为

２ ＭＰａ，温度为 ３ ０００ Ｋ，宽度约为燃烧室长度 ５％的

高温高压区，模拟直接起爆过程。 化学反应机理采

用 ＦＬＵＥＮＴ 中的氢气－空气单步反应机理，组分输

运模型中的化学反应项选择体积反应模型，湍流－
化学相干模型选择有限速率模型，化学反应求解器

选择刚性求解器。 根据阿累尼乌斯定律计算得到的

化学反应特征时间约为 １×１０－６ ｓ，选取计算时间步

长为化学反应特征时间的 １０％，即 １×１０－７ ｓ。 在一

个循环周期里，方案 Ｂ、Ｃ 中燃烧室出口泄压小孔处

边界条件在燃烧产物基本排出燃烧室，即排气过程

完成时由壁面改为压力出口，方案 Ｃ 中燃烧室进口

阀门在点火时刻由内部面改为壁面，同时进气道出

口侧壁上泄压孔由壁面改为压力出口。 在有效推力

由正变为负时，燃烧室进口阀门由壁面改为内部面，
同时进气道出口侧壁上泄压孔由压力出口改为

壁面。

３　 算例检验

为检验数值模拟方法对进气道内非定常流动计

算的准确性，采用上述方法对文献［１５］中的二元混

压式超声速进气道进行了仿真，并将仿真结果与实

验结果进行对比。 在文献［１５］的研究结果中，改变

了进气道出口背压，获得了进气道从不起动到再起

动的工作过程，对进气道内非稳态流动特性也有较

详细研究，故该文献中的实验结果可以用来检验本

文第 ２ 节中的研究方法。
图 ６ 为自由来流马赫数 ２．５１，攻角 ２°，进气道

处于亚临界状态时，使用本文仿真方法获得的压缩

面静压分布规律与文献［１５］中实验测得的进气道

压缩面静压分布规律一致。
图中，纵坐标表示压缩面静压，通过来流总压对

其进行无量纲化（ｐ ／ ｐ０）；横坐标表示进气道沿流向

的位置，通过进气道长度对其进行无量纲化（ｘ ／ Ｌ），

图 ６　 Ｍａ＝ ２．５１，α＝ ２°抬高背压过程进气道处于亚临界

状态时实验与仿真获得的压缩面静压

将外压面顶点作为横坐标零点。 可以看出通过数值

仿真方法获得的压缩面静压分布与实验测量值的分

布规律相符，最大相对误差存在于 ｘ ／ Ｌ ＝ ０．３，约为

１３．６％，１５ 个测点的平均相对误差为 ４．３％。 综上，
可以认为本文仿真方法能够较准确地获得进气道内

非定常流动特性。

４　 结果与分析

４．１　 爆震波传播特性

图 ７ 是爆震波与反传压缩波无量纲轴向位置及

两者波锋面无量纲压强（通过来流静压进行无量纲

化）随时间变化的曲线。 可看出，自点火开始，反传

压缩波与爆震波锋面均具有稳定的移动速度。 爆震

波相对于地面参考系的绝对速度为 ２ ６０２．６１ ｍ ／ ｓ，
减去当地气流速度 ８５７．５ ｍ ／ ｓ 后，爆震波相对于未

燃混气的移动速度为 １ ７４５．１１ ｍ ／ ｓ。 数值模拟计算

得到的未燃混气压强为 ５６ ５１４．３ Ｐａ，对应条件下使

用 ＣＥＡ 估算的波速为 １ ６８６． ４ ｍ ／ ｓ，相对误差为

３．５％。 根据文献［１６］，数值模拟所得波速较 ＣＥＡ
计算的波速高出 ５％以内是可以接受的。 采用 ２．２
节中的仿真方法无法获得爆震波胞格结构，但对于

研究所关注的爆震波物性参数，可以认为本文模拟

方法获得的爆震波特性可靠。 从爆震波形成至传出

燃烧室出口，爆震波锋面与反应区都未发生解耦，波
后已燃气体相对于波前未燃气体的静压比值 ｐ ／ ｐ１

约为 １５．８７，静温比 Ｔ ／ Ｔ１ 约为 １０．８１，如表 ３ 所示，与
ＣＥＡ 计算结果基本一致。 综上，可以认为数值研究

可以较准确地模拟爆震波的直接起爆与传播过程。

·７５３·
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图 ７　 爆震波锋面与反传压缩波锋面轴向位置

及波锋面无量纲压强的时间历程

表 ３　 ＣＥＡ 计算与数值模拟所得的爆震波参数

方法 ｐ ／ ｐ１ Ｔ ／ Ｔ１ ｕｄｅｔ

ＣＥＡ １６．６１３ １０．１２２ １ ６８６．４０

数值模拟 １５．８７３ １０．８１２ １ ７４５．１１

相对误差 ／ ％ －４．５ ６．８ ３．５

４．２　 进气道内流动特性分析

图 ８ 为点火前进气道喉道截面（ｘ ＝ ０．１７ ｍ）与
燃烧室进口截面（ｘ ＝ ０．５９ ｍ）处气流沿水平方向的

速度。 可以看出，在进气道喉道处，上下边界层厚度

不一，且主流区流速也有较大的空间不均匀度，这是

进气道内流道的几何不对称性导致的。 气流经过

０．４２ ｍ长的扩张段，到达燃烧室进口时，主流区速度

基本保持在 ６６８．３ ｍ ／ ｓ，且上下壁面边界层厚度也基

本一致，故由进气道几何结构不对称性对爆震燃烧

带来的影响可以忽略不计。

图 ８　 点火前进气道喉道截面（ｘ＝ ０．１７ ｍｍ）与燃烧

室进口截面（ｘ＝ ０．５９ ｍｍ）气流 ｘ 方向速度

方案 Ａ 与方案 Ｂ 中进气道内流动特征相似，仅
反传距离有所不同；而方案 Ｃ 中机械阀的关闭会导

致机械阀前产生斜激波，与方案 Ａ 与方案 Ｂ 进气道

内流动特征有较大差别。 故在本小节主要对方案 Ａ
与方案 Ｃ 进气道内流动特性进行分析。

在方案 Ａ 中，自点火开始，高压燃气形成的反

传压缩波与爆震波便分别向上下游传播。 波锋面轴

向位置及压强的时间历程如图 ９ 所示，自起爆后爆

震波波峰压强始终保持在 １．３ ｋＰａ 左右，反传压缩

波波峰压强持续减小，且该过程在爆震波传出燃烧

室后仍在持续进行。 受燃气高压的影响，反传压缩

波形成初期以正激波形态存在，在逐渐向上游传播

过程中与边界层发生干扰，以分叉激波形态存在，后
随着进气道出口背压的降低，形成了“莲藕状”的激

波串结构。 图 １０ 为反传压缩波到达最大位置处时

扩张段内的数值纹影，可以看出分叉激波的 ２ 个分

叉点已远离壁面，相交于中轴线附近，在其后形成了

一系列斜激波串，诱导附面层发生分离，使附面层厚

度增加，主流区流道变窄，流速增大，增加了进气道

出口截面流场的不均匀度。 此外，激波串中各级激

波由后至前依次向后移动，激波强度减小，间距增

大，整个流场表现出较强的湍流特征。 点火初期，反
传压缩波波峰压力为 ０．５２ ｋＰａ，当爆震波传播至燃

烧室出口时，反传压缩波波峰压力降低至 ０．３９ ｋＰａ，
持续向上游传播的同时压强减小，波锋面压强的时

间历程见图 ７。

图 ９　 方案 Ａ 点火后不同时刻燃烧室与

扩张段中轴线上压强分布

图 １０　 方案 Ａ 反传压缩波到达最大位置处时的数值纹影

在方案 Ｃ 中，当阀门关闭时，进气道出口空气
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冲击在阀门上，在阀门前形成一道 ２１°的斜激波，波
后马赫数降低至 １．０３ 且流动方向改变，从进气道侧

壁上的泄压孔流出。 在斜激波后靠近阀门顶端的位

置还形成了一道弓形激波，气流在弓形激波后被滞

止，形成流动分离范围较小的回流区，如图 １１ 所示。
在整个阀门关闭的过程中，斜激波未向进气道上游

移动，未破坏进气道内流场结构。

图 １１　 方案 Ｃ 阀门关闭时进气道出口流线及马赫数分布

３ 种方案中，反传压缩波能达到的最大位置分

别为 ６２．６％Ｌ、５７．４％Ｌ 与 ２６．２％Ｌ，均位于扩张段内，
进气道喉道及上游的流动未受到反传效应的影响，
见图 １２。

图 １２　 ３ 种方案反传压缩波到达最大位置处时的静压分布

４．３　 燃烧室内流动特性分析

３ 种方案中，燃烧室内高压区的压力波均会在

上下壁面间反射振荡。 由于燃烧室几何结构具有对

称性，且进口不存在遮挡，方案 Ａ 与方案 Ｂ 燃气中

的压力振荡仅存在于竖直方向；而在方案 Ｃ 中，由
于燃烧室头部与水平方向有一夹角，压缩波在头部

壁面被反射，同时具有水平与垂直于爆震波方向的

速度，在爆震波传出燃烧室前共形成了 ３ 级反射压

缩波，如图 １３ 所示。 随着时间的推移，一系列反射

压缩波逐渐追赶上爆震波，在爆震波后方形成弓形

高压区，但自始至终反射压缩波均未与爆震波波面

重合，且爆震波波速与方案 Ａ、Ｂ 中没有反射压缩波

作用的波速相当。 爆震波与各级反射压缩波轴向位

置及与水平方向夹角如图 １４ 所示，在反射压缩波形

成初期，燃气温度较高，故波速也较大，追赶上爆震

波后与爆震波保持同速，同时各级反射压缩波与水

平方向夹角也逐渐增大，最后保持在 ９０°左右。

图 １３　 方案 Ｃ 起爆后 ４０，７０ 与 １００ μｓ 时刻

３ 级反射压缩波静压分布

图 １４　 方案 Ｃ 爆震波与各级反射压缩波轴向位置

及与水平方向夹角（θ１，θ２）的时间历程

在阀门打开前，燃烧室头部边界层附近形成了

顺时针回流区，阀门打开后回流区中心移动至主流

区，且影响范围扩大，同时将下方燃气卷吸至上游，
进入扩压段内，如图 １５ 所示。

图 １５　 方案 Ｃ 阀门开启后 ２．２５×１０－６ ｓ 时燃烧室

与进气道出口处流线

回流区上方燃气从阀门打开瞬间开始始终具有

与主流方向相同的速度，故可以认为方案 Ｃ 中的燃

气未因压力驱动而反传，下壁面附近的燃气向上游

移动是由湍流脉动导致的。 然而，方案 Ｃ 中阀门关

闭时，燃烧室内燃气无法迅速排出，主流区燃气在点

火后 ３．８９×１０－３ ｓ 时才被完全吹除。 而在方案 Ａ、Ｂ
中，燃气反传的最大距离为 ０．０３％Ｌ，主流区的燃气
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在点火后 ２．８５×１０－３ ｓ 时就被完全吹除。
４．４　 燃烧室推力特性分析

为衡量 ３ 种方案性能，需要对有效推力进行分

析，有效推力 Ｆｅｆｆ由（１）式计算

Ｆｅｆｆ ＝ ｑｏｕｔｕｏｕｔ － ｑｉｎｕｉｎ ＋ ｐｏｕｔＡｏｕｔ － ｐｉｎＡｉｎ － ∫ｏｕｔ
ｉｎ
ｐｏｕｔｅｒｄＡ

（１）
　 　 式中： ｑ 表示流量；ｕ 表示气流轴向速度；Ａ 表示

截面积；下标 ｏｕｔ 表示燃烧室出口截面；ｉｎ 表示进气

道进口截面；ｏｕｔｅｒ 表示进气道外壁面，故∫ｏｕｔ
ｉｎ
ｐｏｕｔｅｒｄＡ

表示外流作用于进气道外壁面上的压力在发动机轴

线上的投影。
图 １６为通过（１） 式计算出的方案Ａ、Ｂ与方案Ｃ

２ 个循环内的有效推力，可以看出，方案 Ｂ 在工作过

程中几乎未获得正向的瞬态有效推力，仅在排气与

泄压过程中受到的阻力有所减小，平均有效推力约

－ １．４４６ ｋＮ，方案 Ｃ 的平均有效推力约为１．１２５ ｋＮ，
见表４。 方案Ｂ的有效推力较方案Ｃ小的原因在于，
方案 Ｂ 中点火后形成局部高压区， 其上下游均为低

压区，高压燃气会同时向上下游膨胀。 反传燃气中

一部分压力势能通过逆流向上游膨胀被耗散， 将燃

气中沿 ｘ 轴负方向的动量传递给来流空气， 使燃

气与来流空气形成的混气沿水平轴正方向的速度降

图 １６　 ３ 种方案 ２ 个循环内的推力

表 ４　 ３ 种方案性能参数

方案
循环周

期 ／ ｍｓ
工作频

率 ／ Ｈｚ
推力峰

值 ／ ｋＮ
时均推

力 ／ ｋＮ
比冲 ／ ｓ

Ａ ４８．３６ ２１ １．９８４ －１．３８２ －１４６．９

Ｂ ４６．２５ ２２ ０．０１６ －１．４４６ －１４７．１

Ｃ １２．７７ ７８ ９５．５９３ １．１２５ 　 ３１．６

低，但其并未作用在固体壁面上，不仅无法产生推

力，还会影响进气道正常工作。 由于进气道喉道之

后是扩张型通道，反传燃气中仅很少一部分能量可

以作用在壁面沿 ｙ 方向的投影上，产生部分推力，这
也是方案 Ｂ 在点火时阻力稍稍减小的原因。

在方案 Ｃ 中，燃烧室头部阀门打开时，反传压

缩波仍会向上游移动，但移动距离较方案 Ｂ 短，反
传压缩波能达到的最大位置也较方案 Ｂ 靠后，且平

均移动速度也更低，如图 １２ 所示。 表明反传燃气传

递给来流空气的动能与压力势能更少，正是由于可

以作用在固体壁面上，燃气才会更少地向上游膨胀

做负功，将绝大部分能量用来向燃烧室出口膨胀做

正功产生推力。
在超声速工况下，机械阀不仅能最大程度地利

用燃气做功，还能加快循环速度。 如表 ４ 所示，方案

Ｃ 中单个循环的时间约为 １２． ７７ ｍｓ，较方案 Ｂ 的

４６．２５ ｍｓ减少了约 ７２．４％。 原因在于，方案 Ｂ 中，循
环频率受限于泄压过程，而方案 Ｃ 中的机械阀能对

高压燃气起到遮挡作用，可以使更多的压力势能通

过在燃烧室出口膨胀的方式转化为动能，削弱了高

压燃气向上游缓慢的膨胀作用，加快了泄压过程持

续的时间。
综上所述，在超声速来流工况下，尽管机械阀带

来了一定阻力，但在增推与提高工作频率方面具有

一定优势。
４．５　 阀门开闭的影响

由图 １６ｂ）可以看出，阀门关闭时推力由－２ ｋＮ
骤降为－６ ｋＮ。 因起爆位置距阀门有一定距离，阀
门关闭与点火同时进行，阀门关闭时反传压缩波无

法有效作用在推力壁上，增加的 ４ ｋＮ 阻力是由阀门

关闭导致的，对应的瞬态流场见图 １２。 从现有结果

看，增加的额外阻力并不大，但其在时间上的积累很

可观。 减小该阻力影响的途径有 ２ 种：一是通过合

理的阀门型面设计等方法实现；二是减小该瞬时阻

力持续的时间，即在反传压缩波正好移动到阀门位

置时再关闭阀门。 在实际应用中，阀门的精确控制

很难实现，所以应尽量在设计过程中缩短起爆区域

到阀门的距离，缩短阻力持续的时间。
此外，阀门打开瞬间，推力由 １ ｋＮ 骤降为

０．５ ｋＮ。 在本方案中，阀门打开的依据是有效推力

由正变负，实际上在该时刻阀门两侧尚存在压力差，
虽然固体结构不再获得正向推力，但燃气仍对固壁

做功，起减小阻力的作用。 判断阀门开启时间的正
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确方法应该是，待阀门后高压燃气的压力降至与阀

门前冲压作用产生的压力相当时打开阀门，充分利

用燃气中的压力势能。

５　 结　 论

针对设计点工况马赫数为 ２．５ 的三波系二元混

压式超声速进气道与脉冲爆震燃烧室进行建模，并
在此基础上设计了 ３ 种工作方案，通过数值仿真方

法模拟了其多循环工作过程，并分析了反传效应对

进气道与燃烧室的非定常干扰过程及其对燃烧室内

流动特性与推进特性的影响。 主要结论如下：
１） 燃烧室出口泄压与燃烧室进口机械阀均能

缩短反传压缩波向上游传播的距离，且能加快工作

频率。 与基准方案 Ａ 相比，燃烧室出口泄压措施会

使时均推力损失 ６４ Ｎ，比冲减小 ０．２ ｓ；机械阀遮挡

措施会使时均推力增大 ２ ５０７ Ｎ，比冲增大 １７８．５ ｓ，

且频率也会由 ２１ Ｈｚ 增加至 ７８ Ｈｚ。
２） 机械阀会对燃气中的反传压缩波产生反射

作用，增大燃烧室内的湍流度，在开阀瞬间使燃气被

卷吸至上游进气道扩张段内。 燃气中的反射压缩波

会追赶上爆震波，但不会对爆震波形态与波速产生

影响。
３） 在 ３ 种方案中，推力大小不同是因为向上游

膨胀损耗的程度不同，反传距离不同是因为燃烧室

前方存在不同程度的固体阻塞，固体阻塞能够抑制

压力反传，同时加快循环频率。 故为了增大推力、缩
短反传距离与获得更高的循环频率，在点火及爆震

波传播过程中，应在燃烧室进口尽可能多地扩大物

理遮挡物阻塞比，但不应对进气道出口流动造成堵

塞，增加流动阻力。 这样一方面爆震波可以更少地

向上游膨胀损耗，另一方面可以削弱反传对进气道

的影响。 此外，在不对推力产生可观损耗的前提下，
泄压过程应尽可能地快，以提高频率。
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