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连续爆轰发动机的二维数值模拟研究
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摘 � � � 要: 介绍了连续爆轰发动机( Continuous deto nation eng ine, 简称 CDE)的物理模型及爆轰波传播的

物理机理,并对 CDE 流场的波结构进行了分析.使用两步化学反应模型对简化的 CDE 模型做了二维数值模

拟研究.计算了圆柱面展开二维平面的多个爆轰循环过程 .模拟结果较好地匹配了相关 CDE 实验所获得的流

场结构.数值计算结果使我们可以更加透彻地理解 CDE 各方面的参数, 对于 CDE 的进一步研究具有一定的

指导意义.
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Abstract: Physical m odel and propag at ion m echanism of cont inuous deto nat ion eng ine

( CDE) w ere int roduced. T he w av e str ucture of CDE w as physically analysed. T w o dimen�
sional sim plif ied m odel of CDE w as sim ulated by tw o step chemical reaction mo del. T he sim�
ulat io n results show a serial of deto nat io n w av es repetit ion processes along a 4cm perim eter

circle surface w hich is ext racted f rom the cylindrical combust ion chamber. T he simulat ion re�
sults of the w av e st ructur es ag ree w ell w ith the co rresponding exper im ental results. T he nu�
m er ical simulat ion r esults allo w us g et m ore detailed par am eters o f CDE and ar e g ood for fur�
ther study o f the CDE.
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� � 爆轰是一种高效的预混合燃烧放热方式. 按

工程热力学理论,爆轰过程可以近似为等容循环.

相对于传统的喷气发动机的等压循环过程,在相

同情况下,等容循环产生的熵较小,具有更高的热

效率. 在标准大气状态下, 满足化学当量比的氢

气�氧气混合气,在压缩比为 12时,等容循环效率

比等压循环效率提高 18%~ 37% [ 1] . 又因结构简

单、具有矢量推力等特点,爆轰燃烧方式的脉冲爆

轰发动机 ( Pulse detonat io n engine, 简称 PDE)

在国内外被广泛研究. 姜宗林[ 2] 介绍了目前研究

中的主要爆轰推进概念, 如脉冲爆轰发动机、斜爆

轰推进、冲压加速器等,并从热效率和比冲的角度

把脉冲爆轰发动机和传统的喷气推进发动机作了

比较.王建 [ 3]最近对脉冲爆轰发动机的技术原理

及我国和国外的 PDE 实验研究进展进行了综述.

美国海军研究院 Roy[ 4] 在 2004年对爆轰及 PDE

研究的机理与最新应用做了最为全面的综述, 指

出了 PDE遇到的问题与挑战.

PDE 研究现阶段遇到的主要问题是比较难

实现瞬时且稳定的爆轰起爆. 通常的低能量火花
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塞一次放电的能量在几毫焦耳量级, 然而通过计

算与实验获得的爆轰直接起爆的能量都在几焦耳

甚至几千焦耳[ 5] ,很难实现直接起爆.另一种途径

是使用爆燃向爆轰转涙( DDT )的方法来实现爆

轰.此方法虽可缩短爆轰起爆距离,但会伴随较大

的能量损失. F rolo v[ 6]通过实验发现,光滑爆轰管

加螺旋后 DDT 起爆相对不加螺旋直接起爆其特

征能量损失至少在两成以上. 此外,如使用预爆轰

管起爆[ 7�8] ,或是使用其它的活性更强的混合燃料

快速起爆的方法,虽然克服了难以起爆的困难,但

会增加结构的复杂性,还需进一步完善.

本文研究一种新的爆轰燃烧方式发动机�连
续爆轰发动机( CDE) .所谓连续爆轰:即只需起爆

一次,爆轰波即可持续地传播下去. 相对 PDE,连

续爆轰发动机具有以下几方面的优势:

1) 不必多次点火, 省去了直接起爆的瓶颈

困难.

2) 燃烧效率对推力十分重要,但推力更取决

于燃料流量.燃料连续填充,相对脉冲的间歇填充

可较大地提高燃料的平均流量, 即可获得更大的

推力.

3) 连续爆轰具有稳定传播的特性,减小了震

动与噪声.这些优点对于开发新型高效航空航天

发动机极具吸引力.

CDE最早由 Voitsekho viskii
[ 9�10]
提出, 实现

了乙炔、乙烯预混燃料在圆管内连续传播,但当时

的实验维持时间很短. Bykovskii[ 11]总结了近年俄

罗斯 Lavrent� yev 流体力学研究所对各种气体、

液体燃料的连续爆轰进行的系列实验研究结果,

分析了一些特征参数变化对连续爆轰特性的影

响.使用通常航空燃料即可获得长时间稳定的爆

轰传播. 实验中直径 100 m m 的 CDE 中, 煤油与

氧混合物做燃料时比冲为 1 600 m/ s, 与相同条件

时传统燃烧方式获得的比冲基本相同.法国 Dav�
idenko[ 12]近期做了CDE 的二维数值模拟研究,计

算了氢、氧燃料连续爆轰现象,但计算结果较少.

国内的姜孝海、范宝春等 [ 13]对连续爆轰的点燃方

面进行了二维数值模拟, 计算了 CDE闭口端圆环

面区域内从点燃至形成爆轰的过程, 但未对连续

传播的循环过程进行计算.至今连续爆轰的研究

成果仍较少,直到最近才引起人们的注意.本文不

同于[ 13] 取垂直切面的做法,而是从周向抽取圆筒

面展开为平面进行计算,用以模拟爆轰传播的多

个循环过程.本文研究的目的是数值验证连续爆

轰的传播过程,探索波系结构,探索各参数对计算

结果的影响.

1 � 物理模型

� � CDE物理模型为一个圆柱环结构. 图 1、图 2

分别为连续爆轰发动机三维传播结构示意图及其

侧视图.图 1中两个同轴圆管之间的腔作为燃烧

室.上端封闭, 开有分布均匀的密集小孔以喷射预

混燃料.本文在数值模拟中假设燃料通过整个闭

口端圆环截面均匀入射,不考虑射流扩散及混合

问题.图中 1为沿轴线入射的按当量比预混合的

氢�氧混合气体. 当管头部已充入一段燃料时, 从

侧部沿周向点燃爆轰.计算时可将一段未燃气替

图 1� CDE 传播示意图

Fig. 1� CDE propag ation schematic f igure

图 2 � CDE 的侧视图

Fig. 2� CDE� s flank v iew figure
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换为一维 CJ 爆轰波, 代表利用预爆轰支管从侧

部引入初始点燃爆轰.随后爆轰波面 3 开始绕圆

环周向旋转传播并燃烧波前燃料. 波后燃烧产物

4随爆轰波面周向运动, 在一系列压缩波作用下

沿轴线方向从开口端喷出燃烧室. 爆轰波传播一

周后,爆轰波前的上次循环时波扫过区域在闭口

端头部已经重新充入了足够的燃料, 爆轰可继续

连续地传播.这样就可实现了一次点燃爆轰后爆

轰波连续传播的构思.

为减小计算量, 简化本文研究的物理模型.取

出圆柱环体中间层的圆柱面, 从任意一条母线展

开成为平面矩形. 这样就可将上述的三维物理空

间内的爆轰波传播过程简化为二维模型.

2 � 数值方法

� � 爆轰反应模型采用二维守恒型的欧拉方程,

化学反应使用 Kor obeinikov 两步化学反应模型,

混合气体假设为理想气体,忽略扩散、粘性和热传

导.控制方程如下:
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式中 �为密度, u为速度, p 为压强, e为单位体

积总能, T 为温度, ∀为比热比,  为诱导反应阶

段的化学反应进行度参数, �为放热反应阶段化

学反应进行度参数, k1 和 k2 是常系数, E1 和 E2

为活化能, R为理想气体常数, ! 和 !�为反应速

率.文中 k1 , k2 , E1 和 E 2 的值由文献[ 14]给出, ∀

与 q 的值由文献[ 15] 给出.文献[ 16] 对此模型进

行了详细分析. 对流项用 5 阶保单调的 MPWE�
N O ( M onotonicity preserv ing w eighted essen�
tially non�oscillatory)格式求解, 时间方向采用 4

阶 Rung e�Kutta 法离散. 网格取结构正交网格,

#x = #y = 0. 1 mm. 当外界压强大于燃烧室压强

时,燃料不能喷入,此时设当地闭口端为反射边界

条件;但外界压强小于管内压强时, 燃料可喷入,

此时当地边界取常值.入口端使用 1. 05倍声速的

超声速入口边界条件.出口端边界条件为:压强项

设为 101. 325kPa, 其它使用零梯度边界条件. 上

下界面由于来自自圆环的展开, 使用周期边界条

件.其它条件如图 3 所示. 计算详细参数如表 1

所示.

表 1� 初始与边界条件

Table 1 � Initial and boundary condition

参 � 数 数 � 值

入流马赫数 1. 05

入流总压/ kPa 303. 975

入流总温/ K 300

出口边界/ kPa 101. 325

网格规模 400  400

图 3� 初始时刻的压强分布

F ig. 3� Init ial pr essure distribustio n
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3 � 数值计算流场分析

� � 图 3 为燃烧初始时刻的压强分布设置. 图 4

和图 5为别为 4∃s及 70∃s时的压强分布.从图 5

可见,稳定后爆轰波波面与入射方向有一定角度,

这是由于 CJ爆轰波速度与入射气速度之间经矢

量相加后才可与入射方向垂直所致. 合成后波面

传播速度略小于 CJ爆轰速度 DCJ .由于爆轰波后

产物的温度极高,可诱使入射燃料产生爆燃燃烧.

直观上看,新入射的燃料会随即被波后高温气体

迅速燃尽,以至旋转一周以后,爆轰波面前不再有

未燃燃料.但由于爆燃的传播速度与爆轰的传播

速度相差几个量级, 以致爆轰波旋转一周后只有

很薄的一层状态, 可使爆轰波实现连续稳定的传

播.经过一段时间以后,爆轰波波面稳定在一定宽

度.图 6 为 Bykov skii[ 11] 实验中利用速度补偿法

拍摄的连续爆轰结构图.图中高亮部分表示正在

燃烧状态的气体. 可见到规则的爆轰波波面与入

射燃料被燃掉, 绝大部分入射燃料保持未燃斜激

图 4 � t= 4∃s 时的压强分布

F ig . 4 � Pr essure distributio n at t= 4∃s

图 5� t= 70∃s 时的压强分布

F ig . 5� Pressure distributio n at t= 70∃s

波.黑色部分为新充入的燃料.因为实验中圆环半

径的尺寸较大,圆环一周可以有几个波头.本文的

数值模拟只考虑一个波头的情况. 由于计算与实

验使用燃料不同,难以定量比较,但计算与实验在

定性上获得了一致的结果,证明了计算结果的可

靠性.

图 7为各个时刻 CDE 中化学反应进行度参

数图像.可以看到腔内未燃气体分布随时间变化

的情况.初始阶段,爆轰波前的未反应气体带宽度

还有较大波动. 至 t= 15∃s 时, 爆轰已旋转近一

周,这一宽度逐渐稳定到不足初始宽度的 1/ 3.此

宽度与初始给定的 CJ面宽度无关, 只与入射气

体的静压与入射速度有关.根据15~ 70∃s时间内

爆轰波波头传播的位移,计算得爆轰波面传播速

度约为 2232m / s,略低于 CJ爆轰波的传播速度.

这主要是由于 CJ爆轰与入射气体矢量相加造成

的. 图 8 为 t= 70∃s时的温度分布示意图. 从图

中可清晰地看到斜激波线与接触间断线, 均与

By ko vskii[ 11] 实验所获得的波结构符合良好.图 9

图 6� C3 H 8/ O2 燃料 CD E 通过观察窗照到的实验图像[11]

Fig. 6� Ex per iment result w hich takes C3 H 8 / O 2 as fuel [11]
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和图 10 分别为 70∃s 时, 计算坐标系中沿 y =

0. 0375 m 直线上的压强分布与温度分布. 从两图

可以看到爆轰波前沿高温面与高压面紧紧耦合在

一起,具有爆轰波的典型特征.虽然爆轰波头部压

力峰值处压强极高, 大于外部压强, 燃料无法喷

入,但是爆轰波后燃烧产物在稀疏波作用下压强

迅速下降,波后大部分区域压强小于外部压强,一

周的平均压强并不大,可成功实现燃料的充入.结

合图 7的组分分布示意图可见, 只要外界压强大

于爆轰产物压强,即可成功喷入燃料,验证了之前

的分析.图 11为 70∃s时爆轰流场速度矢量分布.

爆轰波后产物速度主要是随爆轰波周向运动, 但

是经过一系列压缩波作用,至管尾时爆轰产物基

本平行管口射出,可提供较大的推力.

图 10� t= 70∃s 时, 计算域 y= 0. 038m 水平线上的

温度分布

Fig . 10� T emper atur e dist ribution along a hor izontal

line at y= 0. 038 m

图 11� t= 70∃s 时, 爆轰的流场分布

Fig . 11� V elo city vector distr ibut ion at t= 70∃s

4 � 结 � 论

� � 连续爆轰是爆轰发动机研究中十分新颖的一

个方向.本文从物理外形,入射机理等方面透彻的

对新型的旋转燃烧连续爆轰发动机进行了分析.

并通过二维数值模拟,从数值方面对 CDE的可行

性进行了验证,获得了流场的详细参数及爆轰的

典型流场结构.计算取得了与相关实验研究定性

一致的结果.计算结果经长时间循环保持稳定.为

今后开展进一步连续爆轰研究提供参考.
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