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摘要：斜爆轰发动机结构简单、热循环效率高，其在高超声速吸气式推进领域具有重大潜在应用。斜爆轰

发动机往往是在较高飞行马赫数条件下设计的，为了减小阻力和压缩损失，发动机的压缩角相应地设计得

较小。此时，当飞行马赫数下降时，由于压缩不足而使得斜激波后预混可燃气体的静温过低，将导致斜爆

轰波在燃烧室内的诱导距离显著增大甚至不起爆，使发动机失效。因此，为了适应斜爆轰发动机在宽速域

下的应用，我们提出一种通过在燃烧室内壁面设置一个半圆柱形小鼓包而使斜爆轰波提前起爆的方案。数

值模拟结果表明，在低马赫数条件下，所引入的半圆柱小鼓包能使斜爆轰波在一个固定位置实现提前起爆，

且所形成的斜爆轰波仍是驻定的。
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引 言

爆轰的本质是激波诱导燃烧，其是一种高效的燃烧形式[1-3]。因此，人们早就有将爆轰应用于吸

气式高超声速推进系统的想法[4]。到目前为止，研究人员共提出了三种利用爆轰燃烧作为动力的爆

轰发动机形式，分别是斜爆轰发动机(Oblique Detonation Engine, ODE)、脉冲爆轰发动机(Pulsed
Detonation Engine, PDE)和旋转爆轰发动机(Rotating Detonation Engine, RDE)[5-8]。本文研究的对象是

斜爆轰发动机。

斜爆轰发动机与一般的超燃冲压发动机结构类似，采用机身/发动机一体化设计。机身前段下斜

面设计为外压缩或混合压缩的进气道，以实现对来流压缩。机身中段为燃烧室，机身后段为尾喷管。

利用飞行器前体/进气道细长的特点，在该位置就开始喷注燃料，并采取一定措施增强燃料与空气的

混合，使超声速来流与燃料在进入燃烧室前就达到了较好的预混效果，预混气体流在燃烧室前端较

短的一段距离内发生斜激波到斜爆轰波的转变，预混气体以爆轰形式燃烧，并经过尾喷管膨胀喷出

以提供推力[9-11]。斜爆轰发动机的结构如图 1所示。

图 1 斜爆轰发动机示意图

Fig.1 The schematic of a typical oblique detonation engine.

斜爆轰发动机往往是在较高飞行马赫数条件下设计的，为了减小阻力和压缩损失，发动机的压

缩角相应地设计得较小。此时，当飞行马赫数下降时，由于压缩不足而使得斜激波后预混可燃气体

的静温过低，将导致斜爆轰波在燃烧室内的诱导距离显著增大甚至不起爆，使发动机失效。因此，

为了适应斜爆轰发动机在宽速域下的应用，必须考虑使斜爆轰波加速起爆的方式。

曾有研究者提出采用钝头体诱导斜爆轰波起爆的方案。如图 2所示，当可燃气体高超声速流过
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钝头体时，钝头体前会产生一道弓形激波，弓形激波后会形成高温高压区，可燃气体燃烧从而形成

爆轰波[12]。钝头体诱导斜爆轰波起爆有较多的实验与数值计算[13-15]。但是这种起爆方案在工程应用

时，仍存在一些问题。钝头体要固定在燃烧室入口，则必须引入杆等支撑部件。在高超声速飞行时，

杆及钝头体会产生较大的阻力且阻碍了发动机的进气量。另一方面引入的支撑结构在高超声速气流

中会承受较大的力、热负荷，易断裂和烧蚀等[16]。

图 2 圆球诱导斜爆轰波的示意图

Fig.2 The schematic of oblique detonation wave induced by spheres.

在突跃型起爆的流场中，爆燃波汇聚与斜激波相交从而形成斜爆轰波。因此如果在未起爆的诱

导区流场中人为地提前形成一道激波，使这道激波与斜激波相交，即有可能提前形成斜爆轰波。因

此我们提出在发动机内壁设置一半圆柱小鼓包，利用小鼓包产生的弓形激波，使其与斜激波相交时

形成斜爆轰波，从而加速了斜爆轰波的起爆。

本文所研究的斜爆轰发动机采用两级压缩构型，压缩角均为 9° 。飞行高度为 30千米，（大气

参数：静压：1197 Pa，静温：226.51 K），以氢气(H2)为燃料。假设进入燃烧室入口的预混气体是以

完全燃烧的比例均匀预混。

本文首先计算了不同马赫数下的斜爆轰波流场，随后在马赫数为 9的情况下计算了不同半径鼓

包下的斜爆轰波流场以选定恰当的鼓包半径，最后在选定的鼓包半径下，计算不同马赫数下的斜爆

轰流场。

1 计算方法与物理模型

1.1 数值计算方法

本文采用商业软件 CFD++对斜爆轰流场进行计算。CFD++可以较好地计算爆轰，超声速燃烧等

复杂的流场[17]，数值格式采用二阶守恒 TVD 有限体积法，TVD 格式能直接抑制数值震荡的产生
[18-20]。计算忽略粘性，控制方程采用耦合化学反应源项的真实气体欧拉方程；入口为超声速入口，

壁面为无粘反射壁面，出口为线性外插边界。氢气-氧气燃烧的基元反应模型采用文献[21]给出的基元

反应模型。

1.2 算例验证

本文研究的是爆轰现象，其本质为激波诱导燃烧。本节在正式计算之前选取了经典的激波诱导

燃烧实验作为验证算例，以验证计算方法的可靠性。该实验由 Lehr[22]在 1972年完成，其将一个马

赫数为 4.18的高速球头弹丸射进压力为 0.421 atm、温度为 292 K的氢气-空气预混气体中，在弹丸

头部出现了不稳定的激波诱导燃烧现象，如图 3.a 所示。图 3.b为采用 CFD++模拟的温度云图，采

用的燃烧机理为文献[21]给出的燃烧机理。可见，数值结果与实验结果符合得较好。以上结果说明了

CFD++以及所采用的氢气-氧气燃烧机理在激波诱导燃烧现象模拟中的准确性。
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图 3 激波诱导燃烧现象(a是 Lehr[22]实验的阴影图，b是采用文献[21]所给出的燃烧机理模拟的温度云图)

Fig.3 The phenomena of combustion induced by shock wave (a: the shadow figure of Lehr's experimental
results; b: the numerical temperature field that combustion mechanism was given in reference [21]).

1.3 物理模型与来流条件

为了进行数值计算，应对燃烧室抽象简化。我们忽略了燃烧室上壁面与尾喷管对流场的影响。

在没有鼓包加速起爆的情况下，所计算的情况与楔面起爆的情况一致。气流与壁面的夹角均为 18° ，

附加的半圆柱鼓包的圆心在距离壁面左端 30 mm处。

图 4 无鼓包时与有鼓包时的计算域

Fig.4 The ODW computation area, induced by wedge (left) and induced by a semi-cylindrical bump (right).

斜爆轰发动机在 30 km高度飞行时，在不同的飞行速度下，发动机燃烧室入口的参数是不同的。

表 1统计了不同飞行马赫数条件下的燃烧室入口参数。

表 1 不同飞行马赫数下的入口参数

Table 1 Inflow parameters under different flight Mach numbers
Ma P (kPa) T (K) V (m/s)

8 17.67 557.46 2273.92

9 22.38 618.12 2568.26

10 27.88 683.33 2862.23

11 34.17 752.90 3155.93

12 41.29 826.69 3449.41
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1.4 网格无关性验证

本文对无鼓包时，飞行马赫数为 10与鼓包半径为 4 mm，飞行马赫数为 9这两个算例进行了网

格无关化的验证，计算结果为图 5与图 6。
图 5与图 6比较了不同网格尺寸下的压力场，在两种网格尺寸的计算域中，分别取三条不同高

度的水平线，比较相同位置不同计算域中氢气质量分数的分布。可以发现计算所采用的网格尺寸可

以满足数值结果的网格无关性。

图 5 无鼓包，马赫数为 10 算例的网格无关化验证

Fig.5 Results from the grid resolution study (without semi-cylindrical bump and Ma = 10).

图 6 鼓包半径为 4 mm,马赫数为 9 算例的网格无关化验证

Fig.6 Results from the grid resolution study (a semi-cylindrical bump with a radius of 4 mm and Ma = 9).

2 结果与讨论

2.1 无鼓包时的起爆距离

随着飞行马赫数的下降，斜爆轰波的起爆形式由光滑型起爆转变为突跃型起爆，且起爆距离急

剧增大。起爆距离增加，诱导区的范围增大会使燃烧室内以斜爆轰燃烧的比例降低，甚至在燃烧室

内出现不点火的现象，这对斜爆轰发动机而言是不利的。
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图 7 不同马赫数下的起爆流场（等压线与氢气质量分数云图）

Fig.7 The ODW flow flied under different Mach numbers (Isobaric line and the mass fraction of hydrogen).

图 8 起爆点坐标与马赫数的关系

Fig.8 Relationship between the coordinates of the detonation point and the Mach number.

2.2 马赫数为 9 时，不同鼓包半径下的流场

无半圆柱鼓包、马赫数为 9时，起爆距离为 263毫米。数值计算结果表明半径为 1 mm、2 mm、

4 mm、12 mm 的半圆柱鼓包均可使斜爆轰波提前起爆。但是半径过小的半圆柱鼓包会造成激波面与

燃烧面的局部解耦(如鼓包半径为 1 mm时的流场)，而过大的半圆柱鼓包又会导致阻力过大(如图 10
所示)，回流区的产生(如图 11所示)，甚至造成爆轰波脱体(如鼓包半径为 12 mm时的流场)。因此，

我们选择半径为 2 mm 的半圆柱鼓包加速斜爆轰波起爆。
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图 9 飞行马赫数为 9，不同半径下的流场（等压线与水的质量分数云图）

Fig.9 Flow fields under different radii at Mach 9 (Isobaric line and the mass fraction of water).

图 10 飞行马赫数为 9时，阻力随鼓包半径的变化

Fig.10 Resistance changes with the bump's radius, Ma = 9.

图 11 鼓包半径为 4 mm与 12 mm 时，鼓包后方的回流区

Fig.11 The backflow area behind the bump: R = 4 mm (left), R = 12 mm (right).



中国力学大会-2019

2.3 鼓包半径为 2 mm 时，不同马赫数下的流场

如图 12所示，引入的半径为 2 mm的鼓包可以加速斜爆轰波的起爆。对于马赫数为 8的情况，

在斜爆轰波的波面上出现了一个解耦的区域，其后的波面上出现了解耦，耦合，再解耦，再耦合的

现象。图 13是解耦区域下游的数值纹影图与温度场图，通过观察发现这个解耦区域后出现了类似正

爆轰传播中的胞格结构。这种现象在楔面诱导的斜爆轰波结构中也出现过[23]。

图 12 鼓包半径为 2 mm,马赫数为 8、10 的流场(等压线与水的组分云图)

Fig.12 Flow fields with a bump radius of 2 mm, Ma = 8, 10 (Isobaric line and the mass fraction of water).

图 13 马赫数为 8时，斜爆轰波下游的流场(数值纹影图与温度云图)

Fig.13 The flow field downstream of the oblique detonation wave at Ma = 8 (numerical schlieren and
temperature field).

如表 2所示，引入的半圆柱鼓包使起爆距离显著减小。附加半圆柱鼓包后，马赫数越大，起爆

距离反而越大。

表 2 不同马赫数下楔面起爆距离与附加半径为 2 mm 鼓包后起爆的距离

Table 2 The distances of wedge-induced oblique detonation waves and semi-cylindrical bump with a
radius of 2 mm induced oblique detonation waves at different Mach numbers

Ma 楔面起爆的距离 (mm) 附加鼓包后的起爆距离 (mm)

8 > 500 16.5

9 262.6 23.1

10 103.0 25.2



中国力学大会-2019

3 结论

在飞行速度为 9马赫时，附加的不同半径的半圆柱鼓包均可以加速斜爆轰波的起爆。但过小半

径的鼓包会造成斜爆轰波局部的解耦，过大半径的半圆柱鼓包会造成斜爆轰波的脱体。半径过大的

半圆柱鼓包会在其后方产生回流区，回流区的产生不利于充分燃烧。在实际工程应用时可考虑将半

圆柱鼓包做成流线型，以减弱回流区的产生。

在不同马赫数下，半径为 2 mm 的半圆柱鼓包都可以使斜爆轰波加速起爆；对可以正常起爆的

情况，引入的半圆柱鼓包对燃烧并没有太多正面影响，且会产生较大阻力。在实际工程应用时可以

考虑将半圆柱鼓包做成收放型的，在飞行马赫数下降时释放以加速起爆；在正常起爆的情况下收起，

不干扰流场。
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Abstract：Oblique detonation engines (ODEs) are characterized by simple structures and high thermal

cycle efficiency, which possess significant potential applications in the development of air-breathing

hypersonic aircrafts. As ODEs are always designed at high flight Mach numbers, compression angles of

the engine are designed at relatively smaller values to reduce drags and compression losses. At this time,

when flight Mach number decreases, the static temperature of the premixed combustible gas behind the

oblique shock wave would decrease accordingly because of insufficient compression, leading to large

induction distance of the oblique detonation wave in the combustion chamber or even failure of initiation.

Therefore, for wide-range Mach number applications of ODEs, this paper proposes a method for initiation

acceleration of oblique detonation wave by setting a semi-cylindrical bump on the inner wall of the ODE

combustor. The numerical simulation results show that the introduced semi-cylindrical bump can

accelerate oblique detonation wave at a fixed position under the condition of low Mach number, and the

oblique detonation wave is still stability.
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