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曲面激波诱导斜爆轰的数值模拟 *

李俊红，沈 清，程晓丽

（中国航天空气动力技术研究院，北京 100074）

摘 要：为了研究恰当比预混氢气-空气斜爆轰流场的波系结构和流动特征，基于带化学反应的Na⁃
vier-Stokes方程，对弹头及楔穿越预混气体时诱导的斜爆轰进行了数值模拟。对流项的离散采用Steger-
Warming格式，时间项采用二阶Runge-kutta方法。结果表明，对于弹头：（1）在亚爆轰条件下，能够模

拟氢气-空气预混诱导爆轰流场的精细结构；（2） 在超爆轰条件下，通过精细调整网格，能够很好地分

辨强烈耦合的激波和燃烧波，且与Lehr实验吻合良好。对于楔结构：捕获到了清晰的三波点及其复杂精

细的斜爆轰流场结构，预测的诱导燃烧距离、激波角和斜爆轰角与实验吻合良好；通过对流场波系结构

变化过程的研究，获得了流场三波点随时间的演化过程。
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Numerical Simulation on Shock-Induced Detonation

LI Jun-hong，SHEN Qing，CHENG Xiao-li
（China Academy of Aerospace Aerodynamics，Beijing 100074，China）

Abstract：Numerical simulations were performed on the oblique detonation wave structures and features in⁃
duced by hypervelocity conical projectile and wedge while passing through premixed stoichometric hydrogen-air
flowfield based on Navier-Stokes equations considering chemical reaction. The numerical methods used here
were Steger-Warming scheme for the convection fluxes discretization and second-order Runge-Kutta iterate for
time discretization. Results show that，for the projectile：（1）under subdetonative speed condition，the method
mentioned above and the grid can describe the fine detonation structure，（2）under superdetonative speed condi⁃
tion，the strongly coupled shock and combustion wave can be resolved with carefully adapted mesh，well in accor⁃
dance with Lehr’s experimental data. For the wedge detonation，distinct triple point and complicated oblique det⁃
onation structure can be captured，the predicted induction distance，shock wave angle and oblique detonation an⁃
gle are in consistent with experiment data；the evolution process of the oblique detonation wave is represented
based on the method mentioned above，and the variation of the triple point location with time is obtained.
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1 引 言

以爆轰燃烧为基础的推进系统在高马赫数飞行

器中存在巨大的应用潜力［1］，目前，以爆轰燃烧为基

础的推进系统及应用主要有脉冲爆轰发动机、旋转

爆轰发动机、斜爆轰发动机等。其中，斜爆轰发动机

燃烧迅速、热效率高，关于斜爆轰技术在高马赫数飞

行器动力装置中的应用，近年来已经开展了多方面
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的基础理论与工程应用的数值和实验研究［2-4］。

爆轰波是一道耦合了激波和波后剧烈化学反应

的燃烧波。然而在高速来流的条件下形成驻定的斜

爆轰波非常困难，斜爆轰推进系统的设计面临诸多

的困难与挑战。因此，进一步研究斜爆轰的波系结

构以及发展过程，对于斜爆轰发动机设计具有重要

的参考意义。

从 20世纪 60年代［5-6］中期到 70年代早期，人们

针对驻定斜爆轰的研究进行了相当深入的实验，其

中最为详细的为 Valentino等［7］和 Lehr［8］的实验，他们

通过实验图像给出了附体和脱体斜爆轰的结构特

征。随着计算机技术的发展，数值方法成了模拟这

种现象的主要手段。Youngster等［9］和 Lee等［10］针对

弹头进行了数值模拟，但他们都没有能够计算出Ma=

6.46状态下弹头准确的激波脱体距离以及燃烧阵面

位置。Kazuya等［11］针对恰当比预混氢气-空气混合

物流经楔面时的斜爆轰流场进行了详细的数值模

拟。Wilson等［12］也对激波诱导燃烧进行了数值模拟，

研究表明，化学动力学模型和网格精度对模拟这种

爆轰流动非常重要。Choi等［13］用数值计算研究了斜

爆轰波的非定常结构，捕获了单头三波点和双头三

波点结构。Ahuja等［14］对氢-空气预混爆轰进行了详

细的参数化研究。

本文采用数值模拟方法研究了弹头、楔穿越氢

气-空气预混物时的燃烧流场，着重分析弹头在不同

飞行马赫数时的爆轰流场结构，并分析了网格对其

结构的影响；分析了楔穿越此预混物时的激波诱导

爆轰流场结构以及波系随时间的变化过程，为进一

步分析爆轰提供合理的数值方法。

2 控制方程和方法

2.1 控制方程

本文采用考虑非平衡化学反应的多组分可压缩

Navier-Stokes（N-S）方程作为控制方程，在直角坐标

系下，其表达式为［15］
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式中 U为因变量通量，E，F，G为无粘通量，E v，

F v，G v为粘性通量，S为源项通量，具体可写为
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S = [ ω̇ 1 ,⋯ ,ω̇ ns ,0,0,0,0] T （9）
式中 ns为组分数，ρe为单位体积气体的总能量，

τij 为粘性应力张量的分量，qi 为热流通矢量分量，ω̇ i

为 i组分的化学反应生成源项，Dim 为组分扩散系数。

状态方程为

p =∑
i = 1

ns ρi
M i

R uT （10）
定压比热 cpi采用以下拟合多项式获得，相关系数

见文献［16］中的 JANNAF表。

cpi /R u = a1 + a2T + a3T 2 + a4T 3 + a5T 4 （11）
2.2 化学及热力学模型

氢气-空气燃烧机理采用 Clutter等［17］的 7组分

（N2，O2，H2，OH，H，O，H2O）8步化学反应模型，第 i种

组分的化学生成源项可表示为

ω̇ i = Wi∑
r = 1

nr

( )νbir - ν fir ( ρW̄ )
n

[R fr - R br ] （12）
Rfr，Rbr分别为以摩尔浓度表示的第 r个基元反应

正反应和逆反应速率（mol/（m3·s））。

2.3 计算方法

采用有限体积求解器进行方程求解

∭ΔV
∂Û
∂t + ∯S ( )f ⋅ n dS = ∭ΔV

ŜdV （13）
文中采用 Steger-Warming格式［18］对对流项进行

求解，对时间项离散采用二阶显式 Runge-Kutta格
式［19］进行推进求解。

计算中采用以下边界条件：壁面为绝热壁，且为

非催化壁面。
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3 结果及分析

3.1 弹头激波诱导燃烧

Lehr［8］针对直径 15mm弹头以超声速飞行穿越化

学当量比的氢气/空气预混物激波诱导燃烧进行了详

尽的实验研究，发现当弹丸飞行速度大于混合气体

CJ爆轰速度时，激波诱导燃烧流场稳定，并且燃烧阵

面与激波阵面相互耦合［20］；当弹丸飞行速度低于混合

气体 CJ爆轰速度时，流场又变得稳定，但激波阵面与

燃烧阵面相互分离。对于H2/O2，在压力为 24.8kPa、温
度为 293K时，其爆轰速度 VD为 2.55km/s；对于H2/Air，
在压力为 40kPa、温度为 293K时，其爆轰速度 VD 为

2.05km/s。
3.1.1 弹丸飞行速度小于混合气体 CJ爆轰速度

在 U=1892m/s（Ma=3.55）时，对 H2/O2混合物激波

诱导燃烧进行数值模拟。网格为 321×201×121（见图

1），壁面第一层网格为 10μm。

图 2为 Ma=3.55时温度等值线中激波面和燃烧

阵面与实验结果的对比。从图中可以看出，数值计

算预测的激波、诱导区和燃烧阵面清晰可见，而且与

实验结果的激波面（∇）和燃烧面（○）符合良好。从

图中还可以看出，脱体激波后温度明显上升，但由于

弹头速度相对较低，激波压缩作用弱，波后温度仍较

低，化学反应较慢，经过一段时间后，放热化合反应

剧烈进行，温度迅速上升，形成激波和燃烧阵面分离

的波系结构。

图 3为驻点流线上压力、温度和组分分布曲线。

从图中可以看出，温度经过激波后发生突跃，在诱导

燃烧期间基本保持不变，直到燃烧开始后才骤然升

高；压力经过激波后升高，但对燃烧热量释放不是很

敏感；燃烧阵面后 H2O的质量分数缓慢増加，并非迅

速达到平衡状态，这表明了亚爆轰状态下反应强度

相对较弱。

3.1.2 弹丸飞行速度大于混合气体 CJ爆轰速度

基于图 1网格对 U=2605m/s（Ma=6.46）时 H2/Air
混合物激波诱导燃烧流场进行数值模拟。

图 4为基于图 1中网格的超声速爆轰温度等值

线及其与实验结果的对比。从图中可以看出，采用

该网格，文中数值计算方法可以很好地预测弹头滞

止线附近耦合在一起的激波和爆轰波；随着燃烧向

Fig. 3 Physical quantities along the stagnation line for

Mach 3.55

Fig. 1 Grid with 321×201×121 used for Mach 3.55

Fig. 2 Temperature contours for Mach 3.55
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下游发展，基于该网格的数值计算没有能够很好地

区分出激波和燃烧波，而且，数值计算的激波远没有

实验的激波型面弯曲度大。为此，文中将计算网格

根据原有计算结果进行局部加密，以便更好地捕捉

并分辨激波和燃烧波，自适应后的网格如图 5所示，

网格为 321×241×121，壁面第一层网格为 10μm。

图 6为采用自适应网格的温度等值线计算结果

与实验结果的对比。从图中可以看出，对网格进行

修正后，可以从图中清楚地分辨出激波以及燃烧阵

面，并且激波和燃烧阵面的位置与试验测得的位置

符合良好。在弹头头部滞止线附近，激波和燃烧阵

面重合，沿头部直到 60°左右两者开始被诱导区域分

离开，这一点与文献［21］一致。对于 Ma=6.46，由于

滞止区域附近波后温度非常高，如图 7（a）所示，导致

其诱导距离非常小，离开滞止线后，诱导距离随着激

波强度以及波后温度下降而逐渐增大。沿驻点流线

的温度分布曲线上可以看到一个不很明显的诱导

区，在诱导区域，生成物浓度急剧增大。

图 7（b）是 Ma=6.46时沿驻点流线的压力及组分

分布。从图中可以看出，由于该状态时化学能量和

动能的比值很小，能量释放没有能够引起很强的爆

轰，热释放对流场的影响不是很大，冯诺曼峰值（压

力曲线上的极值点）不是很明显。

3.2 楔诱导斜激波燃烧［22］

当斜劈与可燃气体间的相对运动速度足够高

时，其表面可形成斜爆轰［23］。Viguier等则进行了详

细的实验研究［24］，而 Li等对楔引起的斜爆轰进行了

详细的数值模拟［25］。

Fig.5 Adapted mesh for Mach 6.46

Fig. 6 Temperature contours for Mach 6.46 with adaptive

mesh

Fig. 4 Temperature contours for Mach 6.46

Fig. 7 Physical quantities along the stagnation line for

Mach 6.46
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本文计算外形：尖楔倾角 δ=25°，自由来流为等

化学当量比的氢气 /空气预混气体，马赫数 Ma=7.5，
压力 p=40kPa，温度 T=293K。在计算过程中，将网格

置于水平线上，则设置气流入射角为 25°，如图 8所
示。计算网格如图 9所示，流向、法向和展向的网格

分别为 1101×501×11，壁面第一层网格为 10μm，Δt =
1μs。

3.2.1 斜爆轰流场波系结构演化

本节对楔穿越氢-空气预混气体时的斜爆轰流

场波系结构演化进行了分析。

图 10为斜爆轰流场波系结构（以温度场表示）及

主三波点随时间的演化历程。从图中可以看出，高

速预混氢气-空气经过楔的压缩形成惰性斜激波，

波后预混气体温度升高，波后温度约 1200K，但仍不

足以诱导预混气体燃烧并发生剧烈化学反应（t=
0.04s）。在经过一定长度的诱导段后，形成爆轰波，

波后温度发生突跃，约 3500K（t=0.046s）。在反应放

热的作用下，其倾斜角大于惰性激波的倾斜角，且强

度也大于惰性激波。两者的碰撞点为三波点。三波

点后存在一道入射激波，该入射激波在斜劈表面发

生反射后（t=0.1s），与滑移间断面相互作用，再次发

生发射，并在滑移线上方产生一道透射激波。透射

激波增加了混合气体的反应强度，波后温度、压力进

一步上升。

图 11为主三波点 x向位置随时间的变化历程。

从图中可以看出，在斜爆轰流场发展初期，三波点形

成于 x=44.58mm的位置，随着燃烧流场流动的发展，

三波点逐渐向上游移动，并在后期趋于基本稳定。

3.2.2 斜爆轰流场分析

图 12为 t=0.3s时楔对称面上斜爆轰流场温度、压

力和组分 H2O等值线分布。从图中可以看出，楔爆轰

波流场中形成了复杂的波系结构，计算的斜激波角

和斜爆轰角分别为 33.1°和 50.3°，与 Viguier实验结果

（斜激波角 32.5°；斜爆轰角 49°）非常接近。诱导区长

度约 22.7mm，与实验结果（22mm）接近。

从图 12中还可以看出，基于本文的数值计算方

法和网格，从温度和组分 H2O等值线中可以观察到燃

烧爆轰流动的不稳定性，二次漩涡位于三波点的滑

移面上。

Fig. 8 Schematic of the computation domain

Fig. 9 Mesh used for the 3-D wedge

Fig. 10 Evolution process of the triple point with time
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图 13为楔面压力和温度分布。从图中可以看

出，经过反射爆轰波后楔面压力陡升，且压力峰值之

前压力分布很光滑，经过反射爆轰波后，楔面压力逐

渐下降，后经过三波点的入射斜激波，压力又升高，

之后又逐渐下降。从温度分布也可以看出类似压力

分布的特征，而且从图中还可以清楚地看出楔面诱

导燃烧的诱导距离。

4 结 论

本文研究表明：

对于 Lehr实验中的弹头结构：

（1）在亚爆轰条件下，文中方法和网格能够模拟

氢气-空气预混诱导爆轰流场的精细结构；计算所得

的激波面和燃烧面位置与 Lehr实验结果吻合良好。

（2）在超爆轰条件下，由于波后温度很高，激波

和燃烧波耦合结构的分辨受到网格的影响；网格没

有经过调整时，激波面和燃烧面耦合在一起，无法精

确分辨。

（3）依据上述计算结果，精细调整网格，利用文

中计算方法则能够很好地模拟弹头诱导爆轰流场的

激波和燃烧波结构，激波面和燃烧面的位置与 Lehr
实验结果吻合良好。

对于楔结构：

（1）文中方法捕获到了清晰的三波点及其复杂

精细的燃烧流场结构。

（2）预测的斜爆轰诱导燃烧距离、激波角和斜爆

轰角的结果与实验结果吻合良好。

（3）基于文中方法，获得了流场三波点随时间的

演化过程。
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