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Flow Mechanism of Oblique Detonation Engines
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摘 要: 为了研究高 Mach 数超燃冲压发动机和斜爆轰发动机的内流场燃烧流动机理，首先用 CJ 爆轰理论对超燃

冲压发动机的内流场特性进行了理论分析，给出了燃烧室流场的气动规律，理论分析结果与现有实验结果吻合得

非常好． 其次，根据理论分析结果，提出了高 Mach 数超燃冲压发动机和斜爆轰发动机的气动设计原则． 最后，根

据提出的气动设计原则，设计了高 Mach 数斜爆轰发动机，飞行 Mach 数为 9，对斜激波诱导燃烧机理开展了二维

数值模拟研究． 数值模拟结果表明，在高 Mach 数下，斜爆轰发动机燃烧室内可以得到稳定的燃烧流场．
关键词: 斜爆轰发动机; 超燃冲压发动机; 超声速燃烧; 爆轰波; 激波诱导燃烧
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Abstract: The theoretical analysis of the aerodynamic characteristics of high Mach number air-breathing engines is very im-
portant for the design and optimization of scramjet or oblique detonation engines． However，due to the varying incoming flow
conditions and the complexity of the flow dynamics inside the engines，establishing a satisfactory theoretical model is very
difficult． In this paper，firstly，the aerodynamic characteristics of scramjet engines were theoretically analyzed by using CJ
detonation theory and some general regulations were obtained． The analysis results are in good agreement with the experi-
mental results． Then，the aerodynamic design principles for oblique detonation engines were put forward based on these the-
oretical analysis results． Finally，an oblique detonation engine was designed according to these aerodynamic design princi-
ples． Two-dimensional numerical simulations were conducted to simulate its combustion flow field． The numerical results
demonstrate that steady combustion flow field can be obtained in oblique detonation engines at high flight Mach numbers．
Key words: oblique detonation engine; scramjet; supersonic combustion; detonation; shock induced combustion

引 言

超燃冲压发动机被认为是吸气式高超声速飞

行器中最具有潜力的推进系统，因为它可以充分利

用空气中的氧气来降低飞行器的重量，从而降低发

射成 本 \［1-2\］． 自 1965 年 至 今，美 国 先 后 开 展 了

IFTV， HＲE， SCＲAM， NASP， HyTech， HyFly，

Hyper-X 等计划． 但是，超燃冲压发动机的研究之

路却充满了困难与挑战． 经过 50 多年的艰苦历程，

超燃冲压发动机在美国才刚刚进入飞行实验验证

阶段 \［3 \］． 俞刚等 \［4 \］对超燃冲压发动机发展 50 多

年来遇到的问题以及以后的发展方向给出了综述．
超燃冲压发动机的研究之所以困难是因为有

很多复杂的空气动力学问题和燃烧问题没有研究

清楚 \［3-9\］． 第一个问题是超燃冲压发动机没有足够

大的推力 \［3 \］． 第二个问题就是超声速燃烧的不稳

定问题，严重时会引起发动机的不启动． 早期的研

究认为，超燃冲压发动机的不启动是燃烧室和隔离

段内的边界层分离造成的． 但是，相关实验研究表

明，发动机的不启动与热壅塞有关，而不是由边界
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层分离引起的 \［10-12 \］． 发动机的不启动总是伴随着

热壅塞的发生，声速燃烧决定了超燃冲压发动机的

当量比 ( Φ) 和推力大小的上限． Laurence 等 \［11 \］，

Hannemann 等［12］和 Oh 等 \［13 \］通过风洞实验和数值

模拟分别观察到了激波在隔离段内向上游传播的

物理现象．
如何用理论方法来评估超燃冲压发动机的气

动性能和推进性能是目前还没有解决的问题． 一维

加热管流理论是钱学森于 1949 年提出的，目的就

是为了研究超燃冲压发动机的推进性能 \［14 \］． 这一

理论直到今天还被采用 \［15-17 \］． 除此之外，还有热

力学循环理论． 然而，这两个理论都是针对定常流

场的，无法用来研究非定常流场和超声速燃烧在隔

离段内产生的激波强度． 超燃冲压发动机的内流场

总是非定常的 \［18-21 \］． 受发动机壁面的约束，当燃

烧室内的放热剧烈时，燃烧产生的压力就会产生激

波向上游传播，引起燃烧流场震荡或者发动机不启

动． 因此须发展一种理论，既可以预测超燃冲压发

动机燃烧室内的压力变化，又可以预测燃烧产生的

激波强度． 沈欢等 \［22 \］首次应用 CJ 爆轰理论来研

究超燃冲压发动机的气动性能． 既然发动机的不启

动总是伴随着热壅塞现象，而 CJ 爆轰波燃烧后的

Mach 数正好为 1，二者必然存在联系． 研究结果表

明，CJ 爆轰理论可以预测极限状态下的燃烧放热

产生的激波强度和压力大小，因此可以用来分析发

动机的极限推进性能．
本文主要包含两部分内容: 第一部分是在文献

\［22 \］已有研究结果的基础上，进一步提炼出了

超燃冲压发动机和高 Mach 数斜爆轰发动机的 5 条

气动设计原则． 第二部分是依据该气动设计原则设

计了一款斜爆轰发动机，飞行 Mach 数为 9，开展了

二维数值模拟研究． 数值模拟只是对斜爆轰发动机

的燃烧机理和流场稳定性进行了研究，并没有涉及

整个发动机的热循环效率及推进性能等． 斜爆轰发

动机的推进性能和热循环效率等问题还须开展更

加深入的研究． 第二部分内容一方面是对理论结果

的应用，另一方面也是对理论结果的验证．

1 流动机理理论分析

图 1 给出了超燃冲压发动机的物理模型． 发动

机分为 6 部分，分别为飞行器前体、内进气道、隔

离段、燃烧室、尾喷管和飞行器后体． 燃烧室内超

声速燃烧产生的压力产生了一系列激波，这些激波

在隔离段内震荡． 如果这些激波的强度足够强，就

会上传到进气道入口，引起发动机不启动．
这其中的理论问题就是如何预测这些激波的

强度以及激波强度受哪些参数的影响． 为了研究这

一问题，提出了一维模型． 超燃冲压发动机的内流

场简化成两道激波和一个火焰面，如图 1 下半部分

所示，气流从左向右流动． 第一道激波 SW 对应的

是前体压缩产生的主激波，第二道激波 SW'对应的

是隔离段内的激波，火焰面 Flame 对应的是燃烧室

内的火焰． 这两道激波既可以是正激波也可以是斜

激波，不影响结论，因为理论分析时只用到激波传

播速度，没有涉及激波 Mach 数． 隔离段内的激波

SW'强度是主激波 SW 和火焰面 Flame 的函数． 影

响 SW'强度的参数很多，无法准确给出其激波强度

的理论解． 但是，假设不考虑边界层分离，在发生

热壅塞的极限情况下，会形成 CJ 爆轰波，可以用

CJ 爆轰理论来分析超燃冲压发动机内流场的极限

气动性能．

图 1 超燃冲压发动机物理模型
Fig． 1 Physical model of scramjets

图 2 给出了 CJ 爆轰发动机的准一维物理模型．
发动机包括 3 部分，分别是隔离段、燃烧室和尾喷

管． 隔离段内预混的爆轰气体从左向右流动，初始

压力为 P1，初始温度为 T1，初始 Mach 数为 Ma1 ． 预

混气体在燃烧室内剧烈燃烧，发生热壅塞，形成 CJ
爆轰波，其速度和 Mach 数分别为 DCJ和 MaCJ ． Mach
数为 Ma2 的高温高压爆轰产物从尾喷管喷出，产生

推力． 显然，爆轰产物的压力越高，产生的推力越

大． 在理论分析中，不考虑边界层的影响．
该 CJ 爆轰发动机如果要稳定燃烧，理论上必

须要求爆轰波的速度等于隔离段来流的速度，即

DCJ =U1，爆轰波就会稳定在燃烧室内． 如果爆轰波

的速度大于隔离段来流速度，爆轰波就会向上游传

播，引起发动机不启动． 如果爆轰波的速度小于隔
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离段内来流的速度，爆轰波就不能在燃烧室内保持

稳定，火焰熄灭．

图 2 CJ 爆轰发动机物理模型
Fig． 2 Physical model of CJ detonation engine

在文献 \［22 \］中，利用该理论模型和 CJ 爆轰

理论，讨论了燃烧室入口压力、温度、速度、当量

比、燃料、氧化剂等参数对超燃冲压发动机的推进

性能和超声速燃烧不稳定性问题的影响规律，这些

规律如下:

( 1) 超燃冲压发动机燃烧室内燃烧前后压比随

燃烧室入口静温升高呈指数下降，燃烧室入口静温

越高，燃烧后压比越低． 对于满足当量比的氢气 /空
气，当燃烧室入口的静温为 1 000 K 时，等截面燃

烧室燃烧前后压比的最大值小于 4．5，这是理论极

限值，不可能再提高．
( 2) 超声速燃烧产生内能和动能，在运动方程

上，则表现为压力和动量，动量的方向永远与来流

方向相反． 燃烧会产生激波或燃烧波，当燃烧波速

度大于来流速度时，就会向上游传播，超声速流场

变得不稳定． 对巡航 Mach 数为 6 ～ 8 的高超声速飞

行器，超燃冲压发动机隔离段内流速较低，处于临

界不稳定范围． 当巡航 Mach 数超过 9，发动机流场

将变得稳定．
( 3) 采用降低当量比、多点分布释热和扩张型

燃烧室的方法，其本质都是降低燃烧波的传播速

度，使流场变得稳定． 对氢气 /空气混合气体，在当

量比低于 0．5 时，流场是稳定的． 但是降低当量比

的同时燃烧压力也相应降低，发动机推力减小．
( 4) 对超燃冲压发动机，燃烧放热产生动量和

压力，这部分动量是不能直接变成推力的，因此采

用燃烧产物压力高、动量低的燃料有利于提高发动

机的综合推进性能． 同氢气燃料相比，碳氢燃料燃

烧后的动量稍低、压力稍高，因此采用碳氢燃料的

超燃冲压发动机的流场要稍稳定一些，推力稍大

一些．
在上述研究结果的基础上，结合目前国内外超

燃冲压发动机的研究现状，本文进一步提出了 5 条

高 Mach 数超燃冲压发动机和斜爆轰发动机的气动

设计原则:

( 1) 隔离段气流速度要大于相应状态下的 CJ
爆轰波传播速度，保证燃烧产生的激波不会在隔离

段内上传而导致发动机不启动． 从另一个角度讲，

要通过采用降低当量比、扩张型燃烧室和分布缓慢

释热等方式，降低燃烧产生的激波速度，使其小于

隔离段内气流速度，保证激波不会上传．
( 2) 对于斜爆轰发动机，要使诱导燃烧的斜激

波后面的静温达到 1 400 K 左右，保证点火延迟时

间足够短，火焰不被气流吹走． 点火延迟时间主要

是压力、静温和当量比的函数，但是对静温最敏感．
( 3) 隔离段内的气流静温要尽可能低，使得燃

烧后压比尽可能高，提高发动机推力． 如果燃烧室

入口气流静温过高，燃烧产生的压比就会非常小，

因此推力就会非常小．
( 4) 采用边界层抽吸技术，减小边界层厚度，

避免边界层分离对流场的影响． 边界层分离会产生

分离泡，分离泡产生斜激波，与主激波发生激波 /
激波相互作用，一旦发生 Mach 反射，形成正激波，

就会破坏流场稳定性．
( 5) 通过采用扩张型燃烧室和分布缓慢释热等

方式来避免热壅塞的发生． 一旦发生热壅塞，会产

生激波，发生激波 /激波相互作用，增加激波强度，

引起激波上传．
在这 5 条气动设计原则中，第 1 条和第 5 条是

相互关联的． 如果第一条满足，第 5 条可以不用考

虑． 但是，如果第 1 条不满足，那么就须考虑第 5
条，保证燃烧不发生热壅塞，不产生爆轰波，保证

流场稳定．
除了上述 5 条气动设计原则以外，根据理论分

析结果并结合目前现有的国内外超燃冲压发动机

的研究结果，可以归纳出 3 条判断超燃冲压发动机

极限性能的判断标准:

( 1) 激波进入隔离段标准． 一旦激波进入隔离

段，表明超燃冲压发动机的性能达到极限． 因为激

波进入隔离段后，会增加隔离段内气流的压力和温

度． 根据理论分析结果，隔离段内气流的温度太高

时，继续增加当量比，燃烧产生的压比将不再明显

增加，推力也不再增加．
( 2) 当量比 Φ = 0．5 优化标准． 综合当量比Φ=

0．5 是一个比较优化的标准，继续提高当量比，燃

烧产生的压比不再明显增加，但是超声速燃烧流场

会变得更加不稳定，因为当量比对爆轰波的速度影

3
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响非常大．
( 3) 燃料多点喷射分布释热方法． 与燃料单点

喷射相比，燃料多点喷射分布释热方法可以提高当

量比，但是对推力的提高是有限的，因为下游的燃

料是在上游的高温燃烧产物中燃烧的，相当于燃烧

室入口静温增加，下游燃料燃烧后的压比很小． 所

以，多点喷射方法虽然增加了当量比，但是并没有

显著地提高发动机的推力．

2 斜爆轰发动机二维数值模拟

2．1 斜爆轰发动机几何构型

在这一部分中，对斜爆轰发动机的燃烧机理开

展了二维数值模拟研究，一方面是对理论结果的应

用，另一方面也是对理论结果的检验． 在高 Mach
数下，相比于超燃冲压发动机，斜爆轰发动机有一

定的优势 \［23-25 \］． 在高 Mach 数下，斜激波后面的温

度高，能够实现可燃气体的自点火燃烧，不需要扩

散、混合、热传导等过程，因此燃烧室的长度更短，

这一过程称作激波诱导燃烧． 对高 Mach 数斜爆轰

发动机，燃烧室入口的气流速度高，燃烧产生的激

波容易保持稳定，同时可以保持比较低的燃烧室入

口气流静温，提高燃烧后的压力和发动机推力．
图 3 给出了斜爆轰发动机的示意图，包括进气

道、燃料混合段、燃烧室、尾喷管等 4 个部件，利

用进气道压缩来流气体，在混合段的前端喷入燃

料，燃料与空气在混合段内混合后到达燃烧室，燃

烧室内的楔面产生斜激波诱导燃烧，燃烧产生的高

温高压气体通过尾喷管产生推力． 斜激波诱导燃烧

可以极大地减小反应区长度，进而缩短燃烧室的长

度，减轻发动机的重量，并减小摩擦阻力．

图 3 斜爆轰发动机示意图
Fig． 3 Configuration of the oblique detonation engine

目前，国际上已经开展了一些针对斜爆轰发动

机的研究． Alexander 等 \［24 \］完成了斜爆轰发动机在

飞行 高 度 为 34．5 km、飞 行 Mach 数 为 11 条 件 下

的三维数值模拟，得到了斜爆轰发动机的定常流场．

结果表明，燃料在混合段中混合均匀，燃烧室内可

以产生驻定的斜爆轰波． Chan 等 \［23 \］在飞行高度为

34．5 km、飞行 Mach 数为 11 的条件下，比较了两个

用相同方法设计的超燃冲压发动机和斜爆轰发动

机，结果表明斜爆轰发动机的总长度和燃烧室尺寸

均远小于超燃冲压发动机，前者燃烧室的长度只有

后者的 1 /5．
基于上面提出的斜爆轰发动机气动设计原则，

设计了一款斜爆轰发动机模型，并开展了二维数值

模拟研究，计算域如图 4 所示． 整个飞行器的总长

度为 5 m． 采用一级进气道压缩，进气道长度为

2 504 mm，角度为 13°． 混合段的高度为 60 mm，膨

胀角为 5°． 在进气道出口上壁面采用了边界层抽吸

技术，避免混合段上壁面的边界层过厚． 通过混合

段内的两个小支板来喷射燃料，小支板的高度和角

度分别为 3 mm 和 5°． 燃烧室前面的斜劈的角度是

20°． 尾喷管的长度为 1 500 mm，膨胀半角为 20°．

图 4 斜爆轰发动机计算域
Fig． 4 Computational domain of the

oblique detonation engine

2．2 数值方法

控制方程为二维可压缩形式的 Ｒeynolds 平均

Navier-Stokes ( ＲANS ) 方 程，湍 流 模 型 为 ( shear
stress transport，SST) k-ω 湍流模型，并加入 γ-Ｒe槇θt转

捩模型． 化学反应模型使用 9 组分 19 个基元反应

的氢氧燃烧详细化学反应机理 \［26 \］． 计算使用的来

流条件相当于 40 km 高空的参数，静压为 250 Pa，

静温为 287 K，来流 Mach 数为 9． 燃料为氢气，燃

料喷口的 Mach 数为 1，总温 300 K，当量比 Φ =
34．5 mH2

/ mair，其中， mH2
为氢气的质量流量， mair为

空气的质量流量． 发动机模型壁面边界条件为采用

300 K 无滑移、无催化等温壁．
可 压 缩 形 式 的 Ｒeynolds 平 均 Navier-Stokes

( ＲANS) 控制方程如下
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连续性方程

ρ
t

+ 
xi

( ρui ) = 0

动量方程


t

( ρui ) + 
xj

( ρuiuj ) = － p
xi

+ 
xi

( τij )

能量方程


t

( ρE) + 
xi

( ui( ρE + p) ) =


xi

( α + αt )
T
xi

+ uj( τij )[ ]
式中，τij 为应力张量，定义如下

τij = μ
ui

xj

+
uj

xi

－ 2
3 δij

uk

xk
( )

δij 为 Kronecker 函数． 理想气体状态方程如下

p = ρＲcT

湍流模型为 SST k-ω 湍流模型． 该模型兼具 k-ε
湍流模型的鲁棒性和 k-ω 湍流模型在近壁面区域的

精确性，能更好地模拟逆压梯度区． 湍流动能 k 和

比耗散率 ω 的输送方程如下


t

( ρk) + 
xi

( ρkui ) = 
xj

Γk
k
xj

( ) + Gk － Yk ( 1)


t

( ρω) + 
xi

( ρωui ) = 
xj

Γω
ω
xj

( ) + Gω － Yω + Dω

式中，Gk 和 Gω 分别为 k 和 ω 的生成项，Γk 和 Γω 为

有效扩散项，Yk 和 Yω 为湍流耗散项，Dω 为正交发

散项．
间歇因子 γ 和动量厚度 Ｒeynolds 数 Ｒe槇θt 的输运

方程如下

( ργ)

t
+
( ρujγ)

xj

= Pr － Er +

xj

( μ + μt )
γ
xj

[ ]
( ρ Ｒe槇θt )

t
+
( ρuj Ｒe槇θt )

xj

= Pθt +

xj

2( μ + μt )
 Ｒe槇θt

xj
[ ]

式中，μt 为湍流黏性，Pr 和 Er 为转捩源项，Pθt 为源

项． 同时，式( 1) 中的 Gk 和 Yk 也作相应的修正

G*
k = γeffGk

Y*
k = min( max( γeff，0．1) ，1．0) Yk

式中，γeff 为有效间歇因子． 湍流方程和边界层转捩

方程的具体参数详见文献 \［29 \］．

2．3 数值方法验证

湍流模型对高超声速流场的影响很大，为了验

证湍流模型和转捩模型的有效性，选用德国 DLＲ 的

HyShot II 超燃冲压发动机 \［12，27\］模型作为算例，进

行数值模拟． HyShot II 发动机模型及尺寸如图 5 所

示，模型分为进气道和燃烧室两部分，进气道长

345．5 mm，倾 角 为 18°，燃 烧 室 长 300 mm，宽

75 mm，高 9．8 mm． 4 个氢气声速喷口位于燃烧室

入口下游 57．5 mm处，喷口半径 1 mm，氢气总压

460 kPa，总温 300 K，当量比 Φ = 0．295． HyShot II
的实验状态为 28 km 高空、Mach 数为7．37和攻角为

3．6°． 表 1 给出了 HEG 激波风洞的实验条件． 其中

pt2和 qt2为文献［12］中定义的参考压力和参考热流．

图 5 HyShot II 超燃冲压发动机模型及尺寸( 单位: mm) \［27 \］

Fig． 5 Details of the HyShot II geometry ( unit: mm) \［27 \］

5
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表 1 HEG 激波风洞实验条件［12］

Table 1 Averaged free-stream conditions of
HEG shock tunnel \［12 \］

p∞ /Pa T∞ /K pt2 /kPa qt2 / ( MW/m2 ) Ma∞ Ｒem / ( 1 /m)

1 988 266 142 4．38 7．37 3．71×106

图 6 给出了燃烧室上下表面压力曲线比较，其

中 model 1 使用了 Gerlinger 等 \［26\］提出的氢氧燃烧

机理，model 2 使用了 Burke 等 \［28\］提出的氢氧燃烧

机理． 数值模拟结果与实验结果吻合得非常好，优于

DLＲ 在文献 \［12 \］中的计算结果． 由于燃烧室前缘

产生的激波在燃烧室内反射形成激波串以及激波与

壁面边界层的相互作用，模拟燃烧室内的流场需要

合适的湍流模型． 结果表明，使用 SST k-ω 湍流模型

和 γ-Ｒe槇θt 转捩模型能够很好地模拟超燃冲压发动机

燃烧室内的燃烧过程，氢氧燃烧机理对结果的影响

很小．

( a) Normalized pressure of the upper combustor wall

( b) Normalized pressure of the lower combustor wall

图 6 Hyshot II 数值模拟结果与实验结果比较
Fig． 6 Comparisons of CFD results of HyShot II with

DLＲ experimental results

2．4 结果与讨论

图 7 给出了当量比 Φ=1．0 状态下的斜爆轰发动

机整机的压力云图和 OH 质量分数云图． 在当量比

Φ=1．0 的状态下，数值模拟获得了稳定的燃烧流场，

燃烧波稳定在斜劈前面． Ma=9 的气流经过进气道压

缩后，混合段内的气流速度大于 2 000 m/s，而当量

比为 1．0 的氢气 /空气混合气体的 CJ 爆轰波的速度

为 1 950 m /s，根据上述气动设计原则，流场是可以

稳定的． 在斜爆轰波后面燃烧产物的 Mach 数小于

1，发生了热壅塞，但是对流场的稳定性不产生影

响，这是因为混合段内的气流速度大于相应状态下

的 CJ 爆轰波速度．

( a) Pressure contour

( b) Mass fraction contour of OH

图 7 斜爆轰发动机的压力云图和 OH 质量分数云图
Fig． 7 Contours of pressure and mass fraction of OH with Φ=1．0

为了研究氢气射流对燃烧室内激波的影响以

及激波诱导燃烧的演化过程，以冷流工况的流场为

初始流场进行计算． 图 8 为 0～0．7 ms 内不同时刻的

燃烧室温度图，t= 0 ms 是初始流场，燃烧室内的楔

面产生斜激波，打到喷管上壁面处产生反射激波，

此时氢气从喷口喷出． 当 t = 0．22 ms 时，氢气到达

燃烧室，混合段内流速 U 约为 2 500 m /s，混合段

长度为 0．5 m，这与 0．22 ms 的时间十分接近． 此时

在燃烧室上壁面，由于激波 /边界层的相互作用，

6
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形成一个温度较高的回流区． 当 t = 0．25 ms 时，氢

气穿过斜激波，来流的温度、速度和组分分布不均

匀，导致激波波面出现起伏． 当 t= 0．37 ms 时，由于

激波波面的起伏，上壁面的回流区向前移动，同

时，随着混合段内壁面边界层的发展，壁面附近的

温度逐渐升高，激波 /边界层相互作用使回流区继

续向前移动，最终在 t = 0．70 ms 的时刻流场变得

稳定．

( a) t= 0．01 ms ( b) t= 0．22 ms

( c) t= 0．25 ms ( d) t= 0．37 ms

( e) t= 0．45 ms ( f) t= 0．70 ms

图 8 不同时刻燃烧室温度图
Fig． 8 Temperature contours of the combustor at different instants

图 9 给出了燃烧室和喷管局部的放大流场，包

括温度云图和 H2O 质量分数等值线分布． 从图 9 中

可以看出，斜爆轰与喷管上壁面边界层的相互作

用，引起喷管上壁面边界层局部分离，产生一个小

分离泡，回流区内没有化学反应发生，仅是激波边

界层干扰引起的． 在分离泡前面产生斜激波，与斜

爆轰波发生激波 /激波相互作用． 但是整个流场并

没有受这个分离泡的影响，一方面是因为喷管的扩

张作用，降低燃烧产生的逆压梯度; 另一方面是因

为在进气道出口上壁面采用边界层抽吸，保证混合

段内边界层很薄的效果． 因此可以看出，边界层抽

吸对超燃冲压发动机和斜爆轰发动机的流场稳定

起到非常关键的作用．

图 10 给出了沿着燃烧室内一条流线的压力、温

度、H2O 质量分数和 OH 质量分数的无量纲参数分

布，图 11 给出了所采用的基元反应模型在不同温度

下的点火延迟时间． 无量纲参数的参考量分别为

P* = 60 kPa，T* = 1 600 K， \ ［H2 \］* = 0． 12，

\［H2O\］* = 0．2 和 \［OH \］* = 0．014． 从图 10 中可

以看出，燃烧室斜激波后面的温度和压力分别为

1 500 K和50 kPa． 从图 11 中可以看出，在相应状

态下的点火延迟时间为 16 μs． 斜劈前诱导燃烧的

斜激波后面的气流速度为 2 000 m /s． 因此，激波

和火焰面之间的诱导区长度为 0．03 m，与数值模

拟结果吻合得非常好．

7



气 体 物 理 2019 年 第 4 卷

( a) Temperature contour of the combustor ( b) Details of the flow field in the combustor

图 9 燃烧室内的温度云图和 H2O 质量分数等值线: 实线为流线; 虚线为 H2O 质量分数
Fig． 9 Temperature contours in the combustor and mass fraction of H2O: numbers and isolines

图 10 沿流线的无量纲参数分布
Fig． 10 Profiles of different parameters along a stream line

图 11 基元反应模型的点火延迟时间
Fig． 11 Ignition delay time of the detailed chemical model

3 结论

本文利用 CJ 爆轰理论对超燃冲压发动机内流

场的流动机理进行了理论分析，给出了燃烧室气流

参数随隔离段内气流参数的变化规律． 在理论分析

的基础上，提出了高 Mach 数超燃冲压发动机和斜

爆轰发动机的 5 条气动设计原则． 根据提出的气动

设计原则，对斜爆轰发动机开展了二维数值模拟研

究，飞行 Mach 数为 9，飞行高度为 40 km，当量比

Φ= 1．0，攻角为 0°． 数值模拟结果表明，在高 Mach
数下斜爆轰发动机可以获得稳定的流场结构，证明

了理论分析结果的正确性． 理论分析和数值模拟结

果均表明，在高 Mach 数下，斜爆轰发动机具有发

展潜力．

致谢 本 研 究 得 到 了 国 家 自 然 科 学 基 金
( 11672312，11532014 ) 的 资 助，在 此 表 示
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