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尾喷管对 ２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ 性能影响的数值模拟
张　强，　何立明，　李海鹏，　陈　鑫

（空军工程大学工程学院，陕西　西安　７１００３８）

摘要　为研究尾喷管长度和扩张角度对两级脉冲爆震发动机凹面腔内激波会聚起爆及推力性
能的影响，选取了一系列不同尾喷管长度和扩张角度的 ２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ模型进行数值模拟。 单次
爆震结果表明，尾喷管长度和扩张角度对 ２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ凹面腔中的射流碰撞和起爆过程影响很
小。 凹面腔的壁面压力和单位面积冲量随尾喷管长度增大而增加，且在较长形式的尾喷管中会
出现多次激波相交和会聚，但是频率随尾喷管长度增大而减小。 尾喷管壁面压力和冲量的轴向
分量随扩张角度增大，凹面腔内的激波会聚和起爆频率不变。 考虑凹面腔和尾喷管的综合作
用，带有 ４５°扩张角的尾喷管的 ２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ性能最好。
关键词　两级脉冲爆震发动机；激波会聚；射流；数值模拟
DOI　１０畅３９６９／ｊ畅ｉｓｓｎ畅１００９ －３５１６畅２０１１畅０１畅００３
中图分类号　Ｖ２３１畅２２　　文献标识码　Ａ　　文章编号　１００９ －３５１６（２０１１）０１ －００１０ －０５

脉冲爆震发动机作为一种新型的动力装置，因其结构简单、循环效率高、工作范围广和推重比高等潜在
的优势有着良好的应用前景。 传统的脉冲爆震发动机存在高频点火困难和工作频率过低等瓶颈［１ －３］ 。 俄罗
斯 Ｌｅｖｉｎ等人研究的 ２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ 使用常规燃料，无需额外的点火装置即实现了连续高频爆震燃烧。 该
ＰＤＥ在冷态条件下压力振荡频率可达 ７畅５ ｋＨｚ，热态条件下工作频率可达 １４ －１５ ｋＨｚ［２，４］ 。 其后，美国的 ＧＥ
研究中心对 ２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ进行了冷态和热态实验［５ －６］ 。 ２ －ｓｔａｇｅＰＤＥ凹面腔中激波的相互作用及伴随的化
学反应十分复杂，对其进行数值模拟可以初步掌握气动热力及几何参数对其中物理化学过程的影响规律。
国内的数值模拟研究工作

［７ －１０］
主要关注凹面腔内的激波会聚爆震起爆，没有考虑凹面腔和尾喷管的耦合作

用。 本文采用基元反应模型和 ＣＦＤ软件研究尾喷管长度和扩张角度对凹面腔中激波碰撞、会聚过程及推力
性能的影响规律。

１　物理化学模型及初始条件

　　２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ中激波会聚的物理模型见图 １。 图中凹面
腔壁面采用抛物线形式，凹面腔顶点为 A，喷嘴宽度为 d，凹面
腔深为 h，出口半径为 r，直喷管长度为 L，其中 d∶r∶h ＝
１∶５∶５。为节约计算资源，计算采用 １∶５ 的缩比模型，考虑到
结构的对称性采用轴对称模型进行简化计算。 为有效地捕捉
到爆震波，网格尺寸 δ ＝０畅１ ｍｍ。 入口和填充气体都为 Ｈ２ －
Ｏ２ －Ｎ２ 混合气，其中 Ｈ２ 和 Ｏ２ 为化学当量比，Ｎ２ 为惰性气

体。 入口气体温度为 ５４０ Ｋ，压力为 ０畅４５ ＭＰａ，马赫数M＝１，
图 １　２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ 计算模型
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填充区域静止气体温度为 ４５０ Ｋ，压力 ０畅１ ＭＰａ。 所有壁面均为无滑移绝热壁面边界，反应机理采用
ＣＨＥＭＫＩＮ格式的９组分３１个化学反应的有限化学反应速率模型［６］ 。 为研究尾喷管长度对激波会聚及凹面
腔压力的影响，选取不同尾喷管长度（L＝２d，３d，７d和 １０d，α＝０°）和尾喷管扩张角（α＝０°、２０°、３０°和 ４０°，L
＝３d）进行单次爆震的模拟计算。

２　模拟结果分析

2畅1　激波会聚起爆爆震波过程模拟和分析
２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ凹面腔中的激波会聚起爆爆震波过程数值模拟的结果见图２。 Ｈ２ －Ｏ２ －Ｎ２ 混合气从位于

凹面腔出口处的环形喷口注入腔内，在压差的作用下形成超声速的射流，一方面填充凹面腔，另一方面形成
封闭凹腔的气幕（t ＝１２畅４ μｓ）。 轴对称环形超声速射流在中心轴处碰撞，被气幕完全封闭的凹面腔内产生
复杂的激波系。 腔内混合气经该激波及其反射激波的两次压缩，温度和压力得到提高，此为碰撞压缩过程（ t
＝１４畅５ μｓ）。 激波经过凹面腔内的反射后在腔内的某个位置会聚，会聚点处产生的高温高压在可燃混合气
中直接起爆爆震波（t ＝１８畅８ μｓ）。 随着爆震波在凹面腔内的扩展和传播（ t ＝２３畅６ μｓ），混合气的化学能迅
速释放。 爆震波到达凹面腔壁面产生推力，同时在壁面形成反射波，反射波到达凹面腔出口处冲开环形射流
形成的气幕，进入排气过程。

图 ２　不同时刻凹面腔内的压力等值线（单位：Ｐａ）
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2畅2　尾喷管长度的影响分析
实验得到不同尾喷管长度的凹面腔内射流碰撞和起爆时刻及其最大压力和温度见表 １。

表 １　不同喷管长度下射流碰撞和起爆时刻及最大压力和温度
Ｔａｂ畅１　Ｔｈｅ ｔｉｍｅ， ｍａｘｉｍｕｍ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｆ ｊｅｔ ｃｏｌｌｉｓｉｏｎ ａｎｄ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｏｚｚｌｅ ｌｅｎｇｔｈ

碰撞时刻／μｓ 碰撞最大压力／ＭＰａ 碰撞最高温度／Ｋ 起爆时刻／μｓ 起爆最大压力／ＭＰａ 起爆最高温度／Ｋ
L ＝２d １４ BB畅１ １ 湝湝畅５５ ９８１ 浇１８ >>畅７ １４ #４ ６４０

L ＝３d １４ BB畅１ １ 湝湝畅５５ ９８０ 浇１８ >>畅７ １４ #４ ６４０

L ＝７d １４ BB畅１ １ 湝湝畅５５ ９８０ 浇１８ >>畅７ １４ #４ ６１０

L ＝１０d １４ BB畅１ １ 湝湝畅５５ ９７９ 浇１８ >>畅７ １４ #４ ６４０

　　可以看出尾喷管长度对凹面腔内的射流碰撞和起爆的时刻及两次产生的最大压力没有影响，最大温度
的差别也非常小，所以尾喷管长度对射流碰撞和起爆过程基本没有影响。 但是喷管长度对爆震波后凹面腔
内的压力和喷管内激波的相互作用影响较大，从而影响到凹面腔壁面产生的推力。
凹面腔壁面顶点 A的压力在初始阶段不随喷管长度变化，但是在爆震波传出尾喷管后，喷管越长压力

越大，A点处出现二次峰值的时间越靠前（见图 ３），但是峰值较低。 由于长喷管不利于高温燃气的排出，凹
面腔内的压力保持在较高水平，所以随着尾喷管长度增加，凹面腔壁面的平均压力和单位面积冲量上升，爆
震频率下降比较严重（见图 ４）。 频率下降的主要原因是长喷管导致凹面腔内压力较高，环形喷嘴入口的压
力要超过凹面腔内压力时气体才能再次进入凹面腔中，使得下一个循环开始时刻推迟。
　　喷管内激波主要受到爆震波前导激波与壁面和马赫盘的相互作用及喷管出口对超音速射流的扰动等 ３
个因素的影响。 在它们的共同作用下，激波会在喷管内多次反射和会聚，形成复杂的激波系，见图 ５。 L ＝２d
时，在爆震波传出以后对称轴线出现了 ３次会聚中心，第一次在喷口轴线靠凹腔壁面处，是凹腔壁面的反射
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激波与射流之间作用的结果；第二次出现在喷管出口，是喷管壁面反射的激波在轴线处的交汇；最后一次是
射流碰撞后在凹面腔壁面顶点处的再次相交会聚。 在 L ＝７d时对称轴上出现了 ５ 次压力中心，与 L ＝２d不
同的是喷管的反射激波有 ２次相交，而在凹面腔壁面顶点处第二次会聚之后形成的激波会聚未能冲破射流
形成的气幕，被反射回凹面腔再次会聚。 从图中还可以看出由于激波强度减弱，会聚中心的压力不断下降。
尾喷管的长度增加，会引起一个工作循环内喷管壁面对激波的反射次数增加，在中心轴处形成的高压区域次
数也增多，导致喷管有效流动面积减小，气流流动受阻，使得凹面腔内压力上升。

图 ３　 喷管长度不同时尾凹面腔壁面的平均压力时序
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ｈｉｓｔｏｒｙ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｏｚｚｌｅ ｌｅｎｇｔｈ

图 ４　周期及频率随喷管长度的变化
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图 ５　不同喷管长度不同时刻凹面腔内的压力等值线（单位：Ｐａ）
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2畅3　尾喷管扩张角的影响分析
不同尾喷管扩张角α主要影响排气阶段的喷管壁面压力和喷管内的压力场和速度场，基本不影响凹面

腔内射流碰撞和激波会聚过程。 尾喷管扩张角α对凹面腔顶点 A的压力和激波会聚起爆的频率和周期基
本没有影响，只有α＝０°时频率稍高。 α＞０°后凹面腔壁面的平均压力（图 ６）在 t ＝３５ μｓ开始减小，这是扩
张角有利于气体的排出，从而导致压力的下降。 但α＝２０°－４５°基本没有变化，说明扩张角对排气过程的影
响会受到射流在喷口两侧产生的涡的限制，而凹腔壁面单位面积上的冲量也有相同的规律。 喷管壁面的平
均压力随着α增大而减小，但其轴向分量随着α增大而增大。 考虑到频率的影响，单位时间内作用于单位
面积的总冲量也有相同的规律。 综合凹面腔和尾喷管的作用，将尾喷管扩张角产生的轴向压力分配到单位
凹面腔的迎风面积上，如图 ７所示。 从图中可知，带有扩张角尾喷管的凹面腔的性能得到了提高，扩张角增
大，有利于利用凹面腔内高压燃气产生轴向的推力，角度越大，总冲量越大。
　　爆震波后的膨胀气流进入喷管时会形成涡，且扩张角越大形成的涡就越大。 受射流产生涡的影响，各个
模型中爆震波传出后，膨胀气流在尾喷管壁面都未能形成贴壁气流。 同时，在凹面腔几何参数和射流气动热
力相同的情况下，爆震波冲开环形射流气幕形成的排气通道宽度基本相同，并未受到喷管扩张角度的影响，
而是由射流与爆震波相对强度决定。
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图 ６　尾喷管角度不同时凹面腔壁面的

平均压力时序
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图 ７　单位迎风面积上总的

轴向冲量随角度的变化
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３　结论

本文对 ２ －ｓｔａｇｅ ＰＤＥ中凹面腔内射流碰撞和激波会聚进行了数值模拟，并对喷管长度和尾喷管扩张角
度对其性能的影响进行了模拟和分析。 单次爆震模拟结果表明喷管长度和扩张角度对射流碰撞和激波会聚
的过程基本没影响；较长的喷管形式有利于推力壁面压力的保持，提高推力性能，但是会引起频率下降；尾喷
管扩张角度越大，其产生的轴向压力和冲量也越大，频率基本不变。 同时，较长喷管内激波反射相交的次数
较多是凹面腔内保持较高压力的原因之一，尾喷管角度对爆震波形成的排气通道宽度没有影响。 初步分析
结果表明增加尾喷管长度不能有效提高两级脉冲爆震发动机凹面腔的性能，而安装带有 ４５°扩张角的尾喷
管能较好达到该要求。
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