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预混超声速气流斜激波诱导脱体爆轰研究
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摘 � � � 要: 为了研究高静温预混超声速气流中爆轰的机理问题,利用自主设计的连续式加热器来产生马

赫数为 2. 6, 静温大于 700K 的氢/空气预混超声速气流, 并采用高速纹影技术来观测斜激波诱导脱体爆轰的

直接起爆和发展的动态过程.研究表明, 实验得到的起爆前斜激波和起爆后脱体爆轰波的角度与理论分析结

果非常一致.并发现由激波诱导爆燃向激波诱导脱体爆轰的转变过程非常快; 而且对于当前初温较高当量比

较低的混合物,会出现爆轰波突然熄灭与重新起爆的现象.当前研究为爆轰燃烧在高超声速推进中的应用提

供了重要参考.
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Abstract: In o rder to study the detonat ion mechanism problems in the elevated init ial

temperature supersonic flow, a cont inuous heater w as designed and employed to produce su�
personic pr em ixed hydro gen/ air mix ture f low , w ith Mach number of 2. 6 and static tem pera�
ture above 700K; and the high speed schlieren w as used to observe and analyze the dir ect ini�
t iat ion and development pr ocess o f the detonat ion. The result show s that the oblique shock

ang le before the detonat ion initiat ion and the detached detonat ion ang le are consistent w ith

theoret ical analysis. It is also found that the t ransit ion fr om the def lagrat ion to detonat ion in�
duced by oblique shock is rapid, and the phenom enon of detonat ion failure and r e�init iat ion

w il l exit under the circum stances of high initial tem peratur e and low stoichiometric rat io of

com bust ible m ix tur e. T he r esults obtained here prov ide a reference fo r the application of det�
onat ion in the hypersonic propulsion.

Key words: detached detonat ion; shock induced combust ion; prem ixed supersonic

heater; elevated init ial stat ic temperature

� � 爆轰具有放热速率快、循环效率高等优点,在

推进领域中得到了极大的关注
[ 1�2]

. 冲压弹、预混

形式的超燃冲压发动机以及高马赫数的多模态脉

冲爆轰发动机( PDE)都需要考虑采用直接起爆的

方式
[ 3�4]

.而进入到燃烧室的都是经过进气道预压

缩的高静温气流( > 500K) ,因此对高静温超声速
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气流中的直接起爆机理问题进行研究非常重要.

但是爆轰的产生与发展是一个很强的非稳态

过程,首先,对爆轰机理的研究需要在连续工作的

预混超声速气流中进行.而当前常用的产生预混

超声速气流的实验设备主要为爆轰风洞[ 5]、高速

冲压弹 [ 3]等,这些设备共同的问题是,相对于观测

段的有效实验时间非常短,难以研究爆轰波发展

过程中的非稳定物理机理
[ 6�7]

. 此外,初始的高静

温对爆轰的起爆与发展过程有很重要的影响, 它

一方面可以提高预混气流的活性, 使得爆轰起爆

更加容易,另一方面却降低了爆轰起爆后的压升

比.目前已有学者研究高静温下爆燃向爆轰转变

( DDT )的过程并分析了初始静温的影响[ 8�10] . 但

是研究初始高静温下爆轰的直接起爆相关机理的

文献很少.本文利用自主设计的加热器产生了高

静温预混超声速可燃气流,在气流中加入斜劈诱

导脱体斜爆轰, 通过高速纹影技术初步研究了高

静温预混气流中爆轰的起爆与发展的相关过程.

1 � 实验系统与方案

� � 实验系统由加热器、实验件、测量控制系统以

及燃料的供应系统四部分组成. 图 1 为实验所使

用的加热器与实验件. 预混超声速加热器主要由

预热燃烧室,阵列喷管以及混合段三部分组成.为

了使燃烧产物的含氧量接近空气, 在预热燃烧室

中燃烧不同当量比的氢/空气再补氧,以得到总温

总压可调的气流. 高温高压气流再通过阵列的

Laval喷管膨胀加速, 并在气流静温降低到一定

程度后加入燃料. 通过阵列喷管面上的几排小孔

加入燃料,并考虑了一定的入射角度,以保证来流

的预混效果并减少燃料喷射对来流的干扰.加热

器的详细设计与分析见文献
[ 11]

. 实验段为一个高

度与俯仰角度可调节的斜劈, 用以研究不同斜劈

角度下的起爆现象. 为了纹影测量方便,当前试验

段直接放置在大气环境中.

测量设备包括压力传感器、涡轮流量计、热电

偶以及观测爆轰现象的高速纹影系统. 实验中通

过控制各路燃料的流量来调节加热器的工况. 在

混合段壁面上布置了 2个压力传感器与 1支热电

偶,根据壁面附近的压力与温度测量值来分析是

否在混合段发生预着火.由于热电偶测温直接与

高速燃气接触, 热电偶探头在壁面放置的位置不

同,会得到一定范围内变化的测量值,所以这只是

一种定性分析方法. 试验中的高速纹影的速率设

定为 8 000 帧, 相邻两幅照片的时间间隔与曝光

时间都为 0. 125 ms.

为了在一次实验中同时得到无燃烧的激波与

加入预混氢气后所形成的爆轰波, 实验分成两阶

段进行,先是预热加热器单独工作,经过一段时间

后保持加热器的工况不变再加入预混氢气.

图 1 � 加热器与实验设备

Fig. 1� H eater and experiment facility

2 � 试验工况与爆轰模态分析

2. 1 � 预混加热器工况分析

� � 图 2为实验得到的室压、预混氢喷前压力以

及喷管壁面的两个压力随着时间的变化.从图中

可以看出在 t1 时刻预热燃烧室室压上升, 工作大

概到 500 ms后到 t2 时刻预混氢气压力上升,这时

开始在来流中加入预混氢气, 并保持预热燃烧室

工况不变,再工作近 500ms到 t3 时刻加热器停止

工作.从喷管上压力的测量值来看,加入预混氢气

图 2 � 燃烧室与混合段压力随时间变化

F ig. 2� Change of combustor and mixing segment pressure

后,喷管上的压力只有略微上升,这说明在预混段

没有发生明显的燃烧, 较小的压力增加是由于加

入氢气,气流的流量增加所致.图 3为加热器各路

流量与预混段壁面靠近出口的温度变化过程. 由

于热电偶的响应过程较慢,而试车时间相对较短,

到试车结束时热电偶还未完全达到平衡.但是从

图中可见,在加入预混氢气的 t2 时刻, 温度没有

发生突变,这说明在预混段并没有发生预着火.表
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1中详细给出了加热器的工况, 其中出口温度与

速度是根据各路的流量与发动机结构参数热力计

算得到的(组分为摩尔分数) . 最后获得的可燃混

合物的氢氧当量比 �为 0. 285.

图 3� 温度与反应物流量随时间变化

F ig. 3� Change of temperatur e and reactant mass flux

表 1� 预混加热器实验工况

Table 1 � Experiment conditions of premix heater

p 0 / 106 Pa p e / 104 Pa T e / K V e/ ( m/ s) Ma �

1. 9 8. 4 731 1 450 2. 6 0. 285

2. 2 � 斜爆轰理论分析

� � 为了分析在当前的来流条件下所形成的爆轰

特性,根据斜爆轰理论并考虑化学平衡移动[ 12] ,

可以得到形成驻定斜激波与斜爆轰所需的波后转

角与激波角的极曲线图(见图 4) . 由于当前可爆

混合物的来流速度较低为 1 450 m/ s, 而混合物的

自持爆轰波速度为 1 438 m / s, 两者非常相近, 所

以满足爆轰波驻定条件的范围非常小, 斜劈角度

的范围从 4. 27�到 4. 5�之间,产生的自持发展的

爆轰波角度在 82�左右. 但是如果处于这样的斜

劈角度范围内进行实验,形成的斜激波强度非常

弱且难以产生直接起爆.实验中所采用的斜劈角

度均大于该角度范围, 如果成功起爆将形成脱体

爆轰波.

另外对于起爆与否的判断可通过分析最终所

形成的激波角度来进行. 由于激波诱导燃烧时,燃

烧波对激波没有影响, 这样从理论上讲加入预混

氢气后形成斜激波角度应该不变, 为 38�附近. 但

当燃烧波一旦与激波相互作用,形成了爆震波,纹

影中所得到的激波角度将远大于 38�.

3 � 实验结果分析

图 4� 驻定斜激波与斜爆轰角度极曲线图

F ig . 4� Polar diag ram o f standing oblique shock ang le

and det onation angle

3. 1 � 起爆前斜激波

� � 图 5为加入预混氢气前在斜劈面上产生的无

燃烧驻定斜激波. 比较这一阶段所得到的其它纹

影照片可知,没有加入燃料的超声速来流在斜劈

面上所形成的斜激波面非常稳定平直. 这也说明

了来流气流较为稳定均匀.另外也可以测量出当

前的斜劈角度为 19. 2�,形成的斜激波角度为 37. 7�.

与图 4的斜激波理论计算结果非常相符,这也验

证了表 1中所提供的来流条件的可靠性.

另外从图 5的纹影照片中还可以看出,由于

当前的试验段放置在空气环境中, 超声速气流与

外界静止大气的剪切层发展非常快, 这将导致有

效的实验区域减少.

图 5 � 起爆前稳定的斜激波纹影图

Fig. 5� Schlier en photo gr aph of steady oblique shock

befo re detonation initiation

3. 2 � 激波诱导燃烧过程

� � 下面先分析加入预混氢气初期的燃烧模态,

图 6中显示了在此期间得到的两幅纹影照片. 分

析可知,在开始时刻图 6 ( a)斜激波与图 5相比并

没有变化,但是到图 6 ( b)激波就发生了明显的
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变化,在距离斜劈前缘的一定距离出现了一个明

显的拐点,此点后的激波角度由原先的 37. 7�增

加到 45�.虽然角度有了一定增加, 但是由于这个

角度与 CJ爆震角度相差很远, 燃烧波与激波没

有耦合.造成激波角度变大的原因是激波后的部

分预混气流经过一定时间的诱导后开始燃烧, 而

另一部分则没有发生燃烧,这就导致斜激波后气

流出现了两种密度, 在两者之间出现了滑移面,其

角度比斜劈面的角度大,从而改变了激波后气体

的流动方向.这就相当于斜劈的角度发生了一定

的变化,从而改变了激波角度.由于激波后的燃烧

仍然为爆燃,所以不会对激波角度产生很大的影

响.另外,可以发现激波面开始变得模糊. 这是由

于在这段时间内激波面发生了抖动或快速的移

动,且曝光时间较长.

图 6� 激波诱导爆燃纹影图

Fig . 6� Schlieren photograph of shock induced combustion

3. 3 � 脱体爆轰波的产生与不稳定性

� � 爆燃波产生很短时间后就向爆轰波模态转

化,图 7中显示了从斜激波诱导爆燃波向脱体爆

轰波转变的过程.比较分析图 6( b)到图 7( a)可见

两幅图相差只有 0. 125ms时间(相邻两幅纹影) ,

但是激波角度从 45�增大到 73. 3�, 此角度已经接

近理论 CJ爆轰角度 �cj ,说明此时已经完全发生

了爆轰.并且这个变化过程远比着火初期的激波

角度变化快. 其主要原因如下: 虽然来流静温较

高,但是 Ma数较低,激波角度不大,经过 40�的斜

激波压缩后气流的温度与压力分别升高为 970 K

和 0. 32 M Pa左右,波后的速度为 1 225 m/ s,经过

一定的诱导距离后发生了爆燃, 同时滑移线的产

生增加了激波角度; 而激波角度的增大又使得波

后的压力温度进一步上升,同时降低了波后气流

速度,加快了波后的化学反应,并缩短了反应长

度,两者形成了强烈的正反馈从而使激波角度在

0. 125ms时间内(从图 6( b)到图 7( a) )迅速上升,

最后导致了燃烧波与激波耦合形成脱体爆轰波.

图 7� 脱体斜爆轰波不稳定振荡

Fig. 7 � Unsteady oscillations of detached oblique detonation

另一方面, 比较图 7( a)与图 7( b)还可以看出

爆轰波起爆位置即对应的三波点位置也发生了明

显的前移.主要原因可能类似于文献[ 7]中所解释

的,在现存的三波点与斜激波之间的高温气体中

产生了新的三波点, 代替了原先的三波点,使得爆

轰波前移.另外可能是因为当前的气流速度与 CJ

速度相当,且 CJ爆轰速度只是稳定爆轰传播过

程中的平均速度, 在局部出现的强爆轰速度大于

来流速度,使得爆轰波前移.

3. 4 � 脱体爆轰波的熄灭与重新起爆

� � 通过分析连续的高速纹影照片, 发现脱体爆

轰波在发展过程中不仅存在着角度与三波点的不

稳定,而且在当前的来流条件下会出现爆轰波的

突然熄灭与重新起爆现象.

图 8( a)表示在 185. 375 m s时刻的爆轰波处

于正常起爆状态, 角度为 76. 4�左右, 但是到 t=

186. 75m s时刻(见图 8 ( b) ) , 激波面突然变得非

常模糊,并且出现了两道较明显的间断面.这说明

在这时间段内,激波角度发生了突然变化,大概从

68. 4�降低到 46�.而到下一纹影图 8 ( c)已经完全

变成稳定的激波诱导爆燃模态. 这一激波角度一

直保持不变,经过 1. 375m s左右到图 8 ( d) , 重新

开始出现了激波角度抬升,并且迅速在下一时刻

到图 8 ( e)完成了起爆,转变为激波诱导脱体爆轰

状态.造成这种转变的确切机理目前难以说清,很

可能与以下几个因素及其相互作用有关,包括混

合物的当量比过低, 来流的初始静温较高,以及混

合物的湍流扰动,混合不够均匀等.

53



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 24 卷

图 8 � 爆轰熄火后再起爆过程

F ig . 8 � Re�initiation after fa ilure o f detonation

4 � 结 � 论

� � 爆轰波在起爆过程中,由于激波与燃烧之间

的正反馈作用, 爆燃将迅速转化成爆轰.由于新三

波点产生与旧三波点的熄灭, 导致了脱体爆轰波

在发展过程中存在不稳定性. 通过对脱体爆轰波

的熄灭与重新起爆现象的研究, 发现初始的高静

温,燃料的低当量比以及气流的湍流脉动等因素

造成了脱体爆轰波在发展中突然熄灭, 经过一定

的时间后会再次起爆, 而且两个状态之间的转变

非常迅速.
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