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冲压发动机燃烧室压力脉动
对进气道的影响分析
王玉峰，郭斌，吴宝元

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：冲压发动机燃烧室燃烧时产生的振荡会以声波的形式对进气道结尾激波产生干

扰。本研究采用数值方法模拟了不同燃烧室压力脉动频率和振幅对进气道工作状态的影响情

况。计算模型为轴对称混压式进气道，控制方程采用雷诺平均N—S方程，湍流模型为标准k一

8模型。求解时时间推进采用二阶隐式格式，空间离散采用AUSM格式。计算结果表明，燃

烧室压力振荡频率越大进气道结尾激波运动幅度越小，而振荡幅值越大进气道结尾激波的运

动幅度越大。
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Abgtmet：Pressure oscillations induced in ramjet combustion chamber may influence the inlet

terminal shockwave．This paper describes numerical simulations of interactions between shockwave

and acoustic wave at different oscillation amplitudes and frequencies．The AUSM scheme is used in

finite volume method to solve unsteady Navier—Stokes equations．The results show that the response

of the terminal shockwave increases with amplitude increasing of the imposed disturbance，but de-

creases with the frequency increasing．
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0引言

冲压发动机进气道与燃烧室的协调工作特性

是发动机设计时需要考虑的一个重要因素。冲压

发动机进气道的功能是为燃烧室提供一定流量

的、总压较高、品质较好的空气。进气道的性能

或出口流场品质都会在一定程度上影响发动机性

能和燃烧室工作，而燃烧室由于燃烧产生的纵向

振荡也会以声波的形式在进气道通道内传播。当

声波与激波相遇时，会使得进气道结尾激波前后

移动，如果移动距离较大则可能导致进气道结尾

激波推出唇口，引发喘振。为尽可能降低这种振

荡带来的危害，在发动机设计时一般会留有一定

的裕度，但这种方法是建立在牺牲一定发动机性

能的基础上的，余量是否能够满足要求也需要进

行大量的地面试验。为了较为满意地预测余量的

大小，需要全面了解燃烧室纵向压力振荡产生的

声波与进气道结尾激波的相互干扰特性。

早在上世纪50年代，国外学者就进行了一

系列带有激波的进气道非定常流动试验和数值研

究。M sajben，T J Bogar和J C Kroutil对超声速

扩压器的简化模型进行了受迫振动的试验研究。

该试验采用拉瓦尔喷管来代替扩压器，在喷管出

口用一个随时间转动的阻塞装置来模拟燃烧室压

力振荡产生的扰动。通过该试验研究了结尾激波

和声波的相互干扰以及在不同激波强度下的振动

频率。T Hsieh，T J Bogar和T J Coakley对上述

简化模型进行试验和基于N—S方程的数值研究，

但与上述试验不同的是本次试验出口没有给定压

力脉动，而是给定出口压力。试验和计算发现，

即使没有出口的压力扰动，整个流场也处于振荡

状态，即自激振荡。通过比较计算和试验的结

果，给出了振荡频率，并发现振荡与分离涡的

产生、发展和脱落有关。

Culick和Rogers采用小扰动方法对进气道内

激波与声波的相互干扰进行了理论分析。给出了

激波与声波相互作用的计算模型，这种模型可以

预测受迫振动下激波的位移。T J Bogar，M

Sajben和J C Kroutil将进气道作为一个声腔，认

为进气道中的纵向声波振动与进气道长度有关，

并给出了预测振荡频率的简单关系式，但这种关

系式仅能用于弱激波隋况。

前人对自激振荡的研究都是采用简化的拉瓦

尔喷管模型，这种模型只能模拟超声速情况下的

振动情况；并且这种模型不能考虑正激波前气流

参数对振荡情况的影响，这与实际使用的进气道

有较大的差别。本研究采用非定常计算方法模拟

了不同振幅和频率下燃烧室压力脉动进气道内结

尾激波串的影响，以及激波的振荡对进气道出口

流场的影响。

1控制方程与数值方法

计算采用的控制方程在直角坐标系下的积分

形式为：

砉扣y+j方(Q)．施=』否(Q)．ndS(1)¨
dn dn

Q=∞，肚，矽，舢，pe)7 (2)

式中，a力为任意控制体力的外廓，n为其表面外

法线单位矢量。队u、移、埘、e分别表示流场的

压力、密度、沿空间坐标轴方向的速度和单位体

积流体的总内能，Q为解向量，F(Q)为无粘通量

项，G(Q)为粘性通量项。

方程的空间离散格式采用AUSM格式，时间

推进采用二阶精度的隐式格式。计算时选用的湍

流模型为标准k-8模型，内迭代取200步。

2计算模型与边界条件

本研究采用的计算模型为二维轴对称中心锥

中心进气道。进气道超声速段采用两级锥压缩，

两级锥半角分别为190、250。进气道的唇口直径

为380mm。

图1给出了计算模型的计算网格划分、计算

时划分的区域。在进气道人口外流边界采用压力

远场条件，进气道出口采用压力出口，对称轴采

用轴对称条件，进气道壁面采用无滑移壁面条件。
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图1进气道计算模型网格划分

Fig．1“et computation domain

3算例与结果分析

由于模型是轴对称的，故只计算半模就足够

了，计算域共划分的空间计算网格为90856个。

计算状态为：来流马赫数3．2，静压35599Pa，

静温236K。

首先计算的是进气道出口压力给定时的定常

流场，然后在定常流场的基础上将出口压力按给

定规律进行变化，计算了由于出口压力变化引起

的进气道内流场随时间的变化过程。进气道出口

压力的变化规律为给定幅值和频率的正弦波。

以下分别给出了进气道定常流场和非定常流

场的计算结果，并对结果进行了初步的讨论。

3．1定常流场

本节计算了上述条件下超声速进气道的定常

流场。计算时给定进气道出口压比为20。图2中

给出了进气道头部的压力等值线分布图，图3给

出了进气道头部唇口以后上壁面压力分布。

图2定常状态下进气道头部压力等值线分布

Fig．2 Pressu陀eonmurs for tlle ifla steady flow

图3进气道头部上壁面压力分布

Fig．3 Pressure contours for steady flow On top wall of tlle iIllet

由图2、3能够看出，当出口压比为20时，

进气道工作在超临界状态，结尾激波串较长，第

一道结尾激波位于160mm处。超声速来流经两

级锥面压缩后进入唇口，在唇口处形成一道斜激

波。该斜激波经过几次反射后与喉道下游结尾激

波串相交。

3．2振荡频率对进气道工作状态的影响

在上述定常流场的基础上，分别计算了振幅

为5％，频率160Hz及振幅10％，频率2000Hz

两种情况下进气道结尾激波的响应情况。

图4给出了按振幅5％，频率160Hz振荡时，

进气道出口压力随时间的变化。

图4振幅5％、频率160Hz时进气道出口

截面压力随时间的变化

Fig．4 Inlet exit plane pressum variation witll time

为清楚描述进气道内激波运动情况，在定常

状态计算的激波位置处设置了截面A，约166mm

处。图5给出了A截面平均压力随时间变化曲线。

0·021 0·025
f／3
O·029 0·033

图5 A截面平均压力随时间的变化

Hg．5 Pressure variation of Asection诵t}l time

由图5的压力曲线可以看出，进气道结尾激

波受进气道出口扰动波的影响而前后移动，其振

荡频率与出口给定条件相同。由于结尾激波串较

长，截面A位于激波串中间，因此当激波运动的

同时，激波串又与声波相互干扰就产生了图5中

的波峰形式。
’
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图6给出了一个振荡周期内进气道头部上壁

面压力随时间的变化。由图6看出，结尾正激波

在150ram．180mm之间变化。相对于定常状态的

激波位置，当激波振荡时前移距离为lOmm，而

后移距离为20mm。激波前移距离短而后移距离

长可能与激波所在位置的型面有关。稳态时激波

所处的位置正好处于喉道的下游，激波后为直

段，激波前为扩张段，因此对于同样的压力变化

在直段中的移动距离大而在扩张段中的移动距离

小。因此，相对于稳态位置激波串前移的距离短

而后移的距离长。图7给出了进气道出口压力按

频率2000Hz，振幅10％振荡时，进气道结尾激

波随时间的变化。

比较图6和图7可以看出，当进气道出口压

力振荡频率增大后进气道结尾激波串振荡幅度减

小，其最大移动距离只有2mm。也就是说，燃烧

室产生的高频振荡对进气道工作状态影响较小，

而低频振荡对进气道的工作状态影响较大。
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(a)t=0．02472s时的上壁面压力分布(最小位移) ∞t=0．0275s时的上壁面压力分布(最大位移)

图6在一个振荡周期内进气道上壁面压力分布

Fig．6 Top wail pressure distribution within one cycle of oscillation
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(a)t=O．00813s时的上壁面压力分布(最大位移) ∞t---O．00837s时的上壁面压力分布(最小位移)

图7振幅10％、频率2000Hz时不同时刻的进气道上壁面压力分布

Fig．7 Top wall pressure distribution for amplitude at 10％and frequency at 2000Hz
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进气道出口参数的品质对燃烧室有很大的影

响，图8给出了当进气道出口压力按频率

2000Hz，振幅10％振荡时不同时刻点进气道出口

速度和温度场的比较。

当进气道出口压力脉动幅度较大时出口速度

场和温度场相对于稳定状态也有较大变化。在激

波运动最大和最小位移处，相对于稳态情况，出

口截面的速度脉动幅度约为2％，温度的脉动幅

度约为3％。但比较不同时刻出口截面速度和温

度曲线可以看出，压力脉动虽然影响了温度和速

度的大小，但对截面上的温度分布没有影响。

3．3振幅对进气道工作状态的影响

本节在3．1节定常流场的基础上，使进气道

出口压力以160Hz，10％的振幅进行正弦振荡。

图9给出了进气道头部的激波位置。

图9振幅10％、频率160Hz时进气道

头部压力等值线分布图

Fig．9 Inlet pressure contours for amplitude at 10％
and frequency at 160Hz

比较图9与图2可以看出，当振荡幅值加大

后，进气道的结尾激波移动幅度加大，激波被推

出唇口。

4结论

通过上述计算分析，可以得出以下结论：

(1)燃烧室的低频压力脉动对进气道的影响

更大；

(2)燃烧室的压力脉动频率很高时，对进气

道的结尾激波几乎没有影响，但会影响进气道出

口的温度和速度场；

(3)燃烧室的压力脉动引起的进气道结尾激

波前后移动距离与进气道型面有关；

(4)振幅越大，进气道结尾激波的移动幅度

也越大。
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