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冲压发动机燃烧引起激波运动过程一维分析
姚照辉，吴宝元，梁俊龙

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：分析了冲压发动机喷油燃烧引起内流道内正激波运动的机理，采用一维激波捕

捉方法，建立了燃油喷入对正激波运动位置影响的一维仿真模型。通过仿真发现：喷入燃油

并逐步增大燃油一空气当量比时，正激波逐步向上游运动；燃油一空气当量比越大，正激波越

接近进气道喉道；当燃油一空气当量比增大到一定程度时，正激波距离进气道喉道最近，但并

未越过喉道；进一步增大燃油一空气当量比，正激波开始向下游回退。进一步分析发现：冲压

发动机流道及燃烧组织匹配设计直接影响到正激波在流道内的运动位置，需要在设计中格外

重视。燃油一空气当量比与激波位置的关系分析可为冲压发动机设计提供一定的理论参考。
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One．．dimensional analysis of shock movement

caused by combustion in ramj et
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Abstmct：The mechanism of normal shock movement due to fuel injecting combustion in ramjet

burner is analyzed in this paper．By one—dimensional
shock wave automatic captunng method，a

one—dimensional simulation model was built to analyze the impact of the fuel-air equivalence ratio on

the location of the normal shock wave motion in ramjet duct．It is drawn by the simulation results that

the normal shock moves upstream at the reversed flow direction
in the case of an increase of the

fuel．air equivalence ratio；the higher the fuel—air equivalence ratio is，the
nearer the normal shock

wave approaches to the inlet throat；the distance
between the normal shock wave and the inlet throat

is shortest when the fuel．air equivalence ratio reaches to a certain extent，(however，the normal shock

wave never exceeds the inlet throat)；the normal shock wave moves back to the downstream when the

fuel一air equivalence ratio is further increased．It is concluded by further analysis that
additional atten。

tion must be paid to the flow channel and combustion
in ramjet design to determine the location of the
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normal shock wave in duct．The results and conclusions in the paper can be referenced in ramjet de—

sign．

Keywords：ramjet；mechanical chocking；back pressure combustion；moving normal shock；surge

0引言

亚燃冲压发动机结构简单，比冲和推重比综

合性能高，适用马赫数范围宽，是高空高速飞行

器的理想动力装置。自上世纪50～60年代以来，

美国和俄罗斯等国在冲压发动机技术方面开展了

大量研究工作并形成一系列武器型号，包括美国

的“黄铜骑士”舰空导弹、Bomarc导弹以及英国

的Bloodhound导弹；此后冲压发动机逐渐发展为

一体化构型，比如美国的Talos、英国的Sea Dart

及前苏联的Ganef导弹；近年来，冲压发动机发

展为整体式结构，如美国的ALVlLI、ASALM，

法国的ASMP，俄罗斯的X一31、3M一80E以及俄

印联合研制的BrahMos导弹等岬1。我国也于上世

纪50～60年代开始了冲压发动机的研制工作。

亚燃冲压发动机将高速自由空气来流经进气

道压缩、滞止为高压、高温、低速气流并在燃烧

室内组织亚声速燃烧，由于尾喷管存在物理喉

道，为了匹配进气道流动状态与燃油喷人发生燃

烧导致的燃烧室压力变化，冲压发动机内将存在

一道正激波M。随着吸气式发动机飞行状态的变

化，燃油喷注规律也随之改变，进而燃烧状态也

发生变化，从而使得正激波在冲压发动机流道内

前后移动”0]。

进气道容纳正激波的能力存在极限，一旦超

出这个极限，正激波将被推出进气道唇口，使得

进气道工作在亚临界边缘甚至发生危险的喘振状

态。因此，研究发动机喷油燃烧与正激波运动之

间的关系并确认发动机的工作边界就显得尤为迫

切。本文通过一维数值模拟方法，研究了喷油燃

烧与激动运动之间的关系，从而为冲压发动机的

燃油控制提供理论支撑。

1求解问题与模型

1．1物理模型及问题简化

图1为冲压发动机的物理模型及流道结构。

lip ti 2 3 4 tn 5

0一自由来流；lip一进气道唇口；ti-进气道喉部；2-燃烧室人口；

3一喷油位置；4-燃烧室出口；tn一尾喷管喉道；5-尾喷管出口

图1冲压发动机流道及激波运动简化示意图

Fig．1 A sketch for ramjet flow duct and shock motion

自由来流空气以‰，P。及死进入发动机进
气道外压缩段，在进气道喉道处仍然为超声速

流；由于进气道喉道后为扩张通道，因此未喷人

燃油前，气流将继续加速，直到尾喷管物理喉道

的壅塞作用使得马赫数降低为1。此时正激波存

在于扩张段出口处。喷入燃油后，燃烧使得总温
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升高，由于喉道的壅塞作用，燃烧室压力将提

高，为匹配燃烧室压力与进气道压力，正激波将

向前运动到进气道扩张段。燃油流量越大，燃烧

释放热量越多，则正激波越接近进气道喉道。如

果燃油供应控制不恰当，一旦正激波被推出喉

道，则会发生危险。反之，随着燃油流量的减

小，正激波将越远离进气道喉道。图1中符号a，

b，c及d给出了燃油流量改变时正激波在流道内

的运动位置。其中位置a，b及C位于进气道喉

道与尾喷管喉道之间，为稳定状态；位置d位于

进气道喉道前，进气道在亚临界下的稳定工作范

围非常狭窄，参数稍有扰动，正激波将被推出进

气道唇口。

因此，问题的本质在于确定燃油流量的改变

与正激波在发动机流道内位置之间的关系。本文

采用一维时间一空间相关法求解流动方程，由于

含质量添加、动量添加及能量添加的流动方程耦

合求解困难，这里将问题简化为燃烧室反压对正

激波在进气道内运动过程的影响分析，而燃烧室

反压则通过物理喉道壅塞作用计算得到。由于本

文的宗旨在于通过理论分析确定燃油流量与正激

波位置关系及其安全边界，因此上述分析方法并

不失一般性。

1．2数学模型

1．2．1外压缩流动模型

冲压发动机一般采用轴对称环形进气道，锥

形压缩流动过程复杂，理论计算结果与试验数据

有较大误差。基于部分CFD数值模拟结果及部

分试验数据，拟合得到唇口处马赫数及总压恢复

系数与自由来流马赫数的函数关系式：

系数与自由来流马赫数之间的关系。

Mao

图2进气道唇口处马赫数及总压恢复系数与

自由来流马赫数的关系

Fig．2 Mach number and total pressure recovery coefficient at

throat lip versus incoming airflow Mach number

进气道捕获流量：

gma2素东如i^一A lip (5)

式中：p。i，为进气道唇El处的静压；TIi，为静温；

崛i，为马赫数；‰为当地声速；A。i，为流通面积。
其中唇口处的静压、静温、当地声速在唇13马赫

数及总压恢复系数确定的情况下为已知。

1．2．2内流道流动模型

如前所述，为了捕捉正激波，本文研究的内

部流动通道为进气道唇口至燃烧室人口，燃油在

燃烧室入口喷入。流动控制方程为可压缩气体的

连续方程、动量方程和能量方程组，下式为一维

管道内流动的雷诺N—S平均方程，该方程的特点

为不含质量添加及能量释放：

一O。u．+立掣：G(二) (6)

讹i，=c。‰(1)‰2+c。efM。,．(2)Mao+c。efM‰(3)(1) 其中
2

orljp=coef。。(1)Mao+coef，。(2)Mao+coef，。(3) (2) +

其中
@)=

co‰=[o．1465 0．0840 0．6746] (3)

c。吮。=[一0．0203 0．0710 0．9288]1 (4)

式中：‰i，为进气道唇口处的马赫数；盯。i。为进
气道总压恢复系数；Mao为自由来流马赫数。

图2给出了进气道唇口处马赫数及总压恢复

pA

∥A
2＼

p(e专卜

{0

。广、{aA
，G(妨2|p等
0

(7)

式中：4为沿流动方向的流通面积；P为静压；

P为密度；秽为流速；e为内能；H为焓值；粤
(IX

为流通面积沿一维方向的变化率。
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采用适当的求解方法，可自动捕捉到流道内

的正激波。

1．2．3反压模型

燃烧室喷^燃油后组织燃烧，总温升高，总温：

Tt4：Tt，+(}) (8)

其中

Q：!量叼HH (9)

9mg

qd却g。Z。 (10)

式中：Q为能量注入量；q耐为燃油流率；q。为

空气流率；‘为恰当化学当量比；沙为燃油一空气

当量比；；。。=；耐+；。为燃气流率；H，为燃油低热

值，采用燃油火箭煤油；叼，为燃烧效率，为燃

油一空气当量比的函数。

燃烧室总温升高后，在尾喷管喉道的壅塞作

用下，喉道总压升高，进而燃烧室压力升高。尾

喷管喉道总压：

诘＼／惫(青)苷钆埘蒜⋯，
式中：A。删为尾喷管喉道的有效流通面积，该参

数需要经过大量的试验数据进行标定；氏为尾

喷管喉道处的总温，一般可近似取燃烧总温。

在燃烧室总压、总温及马赫数确定的情况

下，即可求得燃烧室室压。

2求解方法

2．1离散方程

通过MacCormark方法迎风格式捕捉激波动

态，迭代格式为空间两步显式差分格式⋯]。以第

二个控制方程为例，预报步的迭代格式：
d沈．
d￡

dU2．

山

dU2～一l

出

式中：缸为空间步长；N为沿一维方向的节点

数，Ⅳ越大，细化程度越高，计算精度越高，同

时所需的计算资源越多。

根据公式(12)，首先计算3xN项空间差分，

然后对3xN个方程进行一步积分，获得积分后的

流动状态参数，再对3xN项空间差分进行校正。

校正步的差分格式：

d眈．
山

d沈．
山

dU2～_1

山

f fF2，]fF2．]】f32，]
～—L F23—1 F22⋯1723
一血 i i ；

lF2、一。J lF2、一2 J!132N一，J

(13)

预报、校正差分交替进行，并反复进行积

分，直到流动参数沿一维方向的分布稳定。

2．2边界及初始条件

求解一维问题，需要给定人口及出口的边界

条件。人口边界条件按进气道唇口处流动状态给

定；出口边界条件按反压给定，反压模型由燃油

调节规律确定。

需要给定沿一维方向所有空间点的求解初始

条件，初始条件按照入口流动状态下的一维冷态

流动状态给定。

3仿真结果与分析

根据求解问题的数学模型原理，建立了冲压

发动机内部流道的一维流动模型，并进行了仿真

计算。图3所示为求解过程中主要流动参数的动

态响应。图3(a)为燃油一空气当量比指令阶跃输

入，由0增大到2．3，增大幅度为0．1-0．2。图3(b)

为指令激励条件下，燃烧室总温的动态响应过

程，由图3(b)易见，随着燃油一空气当量比的增加，

总温持续增加，但增大幅度减缓；但当燃油一空

气当量比增大到1．7以后，总温并未增加，反而

开始下降。这是由于燃烧效率依赖于燃油一空气

当量比，对于一个设计好的发动机，存在一个最

佳燃油一空气当量比，此时燃烧效率最高，偏离

砣砣；砣

一

砣砣．．．砣
上血一
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最佳燃油一空气当量比后，燃烧效率急剧下降。

由图3(b)易见，随着燃油一空气当量比的增加，总

温增加减缓，这就是燃烧效率下降的表现。燃烧

效率下降到一定程度时，喷人燃油释放的能量甚

至不足以使总的燃气质量的温度增加。这就是图

3(b)中当燃油一空气当量比增大到1．7以后总温

下降的原因。图3(C)为内流道出口即燃烧室反

压比的动态响应，由于物理喉道的壅塞作用，在

(a)燃油一空气当量比指令

燃气总质量流率变化不大的情况下，燃烧室反压

比的变化趋势与总温变化趋势基本一致。图3(d)d

为内流道内正激波位置的动态响应过程，在初始

冷态流场下，正激波位于流道出口处，随着输入

激励，即燃油一空气当量比的增加，正激波沿流

动的逆方向，由燃烧室、进气道扩张段一直向上

游移动，并接近进气道喉道。其中虚线为喉道的

物理位置。

t{S

(b)燃烧室总温

(c)内流道出口反压比 (d)正激波位置

图3求解过程中主要流动参数的动态响应

Fig．3 Dynamic response of main flow parameters in solving process

图4进一步给出了每一个燃油一空气当量比

输入激励下，内流道流场稳定后主要流动参数沿

一维方向的稳态分布趋势，其中图4(a)为马赫

数沿一维方向的分布，图4(b)为静压比沿一维

方向的分布，两幅图中同时给出了沿一维方向的

无量纲面积。图4可结合图3(d)分析，由图4

可见，在初始冷态流场下，正激波位于内流道出

口处，马赫数及静压比沿一维方向的分布遵循当

前一维面积规律下的超声速一维流动规律；随着

燃油一空气当量比的增加，流动参数在某一位置

发生突跃，即马赫数由超声速突然下降为亚声

速，静压比也急剧增大为原来的数倍。这就是正

激波强间断的典型特征。正激波前后的流动参数

分别遵循超声速一维流动规律及亚声速一维流动
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规律。

随着燃油一空气当量比的进一步增大，正激

波持续向上游推进并接近进气道喉道位置。由于

在冲压在设计时充分考虑了正激波的这一运动特

征，因此，即使当燃烧室总温升高到最高值时，

正激波仍然处于进气道喉道下游，且极为接近喉

道。这表明，冲压发动机的设计是本质安全的，

不会出现正激波被推出进气道喉道进而出现喘振

的现象；同时发动机工作在贴近临界状态，具有

最大的性能。从而实现了进气道最大抗反压能力

与燃烧室燃烧组织的最佳匹配。

可以预见，如果设计不合理，燃烧室总温的

升高导致的反压升高超出了进气道的最大抗反压

能力，正激波将被推出喉道从而出现不稳定的亚

临界工作状态甚至出现危险的喘振现象。这在设

计中应尽量避免。

a)马赫数 (b)静压比

图4不同燃油流率下主要流动参数的～维稳态分布

Fig．4 One-dimension steady state distribution of main flow parameters at different fuel—air equivalence ratio

4结论与展望

本文分析了冲压发动机燃烧引起内流道内正

激波运动的机理，建立了一维流动模型。通过一

维数值仿真，捕捉到了正激波在内流道内的运

动。分析指出：

1)燃烧室不喷入燃油时，正激波位于内流道

出口处，一维流场遵循超声速流动特征。

21喷人燃油并逐步增大燃油一空气当量比

时，将出现运动正激波并逐步向上游移动；燃

油一空气当量比越大，则正激波越接近进气道喉

道；当燃油一空气当量比增大到1．7时，-正激波距

离进气道喉道最近，但并未越过喉道；进一步增

大燃油一空气当量比，则正激波开始向下游回退。

31冲压发动机流道及燃烧组织匹配设计不合

理将导致正激波被推出进气道喉道。

冲压发动机内流道内正激波的运动位置与燃

油喷射规律及发动机安全运行边界密切相关，因

此正激波的精确捕捉是一项非常重要但却十分复

杂的工作，需要进一步提高激波捕捉精度并加强

试验验证，以期为发动机的设计工作提供理论参

考。同时，如何尽可能充分提高发动机性能并保

证发动机的安全运行也是值得探讨的问题。
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