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基于煤油燃料的斜爆轰发动机性能数值模拟
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摘　　　  要：    针对马赫数为 8以上高超声速飞行器的应用问题，采用 11组分 -10反应步的煤油 /空气化学反

应动力学模型，对不同来流及燃料喷注条件下的斜爆轰模型发动机进行数值研究，获得其对燃烧室内起爆驻

定、爆轰波波面结构及推进性能的影响规律。研究结果表明：燃烧室入口马赫数为 4.3时，超声速来流与壁

面边界层作用加速了点火起爆过程，爆轰波在短时间内驻定。随着来流速度增大，爆轰波驻定位置更靠近燃

烧室下游，爆轰波与边界层相互作用产生分离泡导致斜爆轰发动机推力显著降低。燃料当量比的变化直接

影响爆轰波波面结构，减小当量比使得斜爆轰波稳定性降低，光滑的波面转变为“锯齿”状结构，具有该结构

的爆轰波流场会显著降低发动机推进性能。
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Numerical simulation of oblique detonation engine performance based on
kerosene fuel
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Abstract:   According  to  the  application  problem of  hypersonic  vehicles  above  Mach  number  of  8，
the  11  component/10-reaction  steps  kerosene  chemical  reaction  kinetics  model  was  adopted  to  perform
numerical simulations about the two-dimensional model of oblique detonation engines under different inlet
and  fuel  injection  conditions.  The  effect  of  incoming  Mach  number  on  initiation  and  stabilization  of
detonation  waves  in  the  combustor， and  the  effect  of  fuel  equivalent  ratio  on  detonation  wave  surface
structures，and the engine propulsion performance were obtained. The results showed that the effect of the
supersonic  flow  and  the  wall  boundary  layer  accelerated  the  detonation  initiation  process， and  the
detonation wave stabilization was  completed shortly  when the  inlet  Mach number  of  the  combustor  was
4.3.  Continuing to increase the incoming Mach number made the stabilization position of  the detonation
wave closer to the downstream. The separation bubble generated by the interaction of the detonation wave
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and the boundary layer caused the thrust of the oblique detonation engine to be significantly reduced. The
fuel equivalent ratio directly affected the detonation wave surface structure. Reducing the equivalence ratio
reduced  the  stabilization  of  the  oblique  detonation  wave，and  the  smooth  wave  surface  was  transformed
into a sawtooth structure. The detonation wave flow field with this structure could significantly reduce its
propulsion performance.

Keywords:   oblique detonation engine；kerosene；detonation wave；initiation；
supersonic combustor

 

高超声速飞行器是指以吸气式及其组合式发

动机为动力，在大气层内或跨大气层以马赫数为

5以上的速度飞行的飞行器[1-2]。在超声速来流下

高效地组织燃烧是高超声速飞行器稳定运行的关

键。理论上一般将燃烧分为爆燃和爆轰两种方式。

传统的超燃冲压发动机主要基于爆燃方式进行，

然而由于在其燃烧室内燃料停留时间极短，存在

燃烧振荡、推力不足的固有缺陷，限制了其在更

高飞行马赫数范围的应用[3-6]。相比之下，爆轰燃

烧接近于等容燃烧，具有更高的热效率[7-10]。基于

爆轰波组织燃烧的新型发动机更适合于马赫数

为 8以上速度飞行 [9]。目前，研究较多的爆轰发

动机概念主要有脉冲爆震发动机[11-13]、旋转爆震

发动机[14-16] 和斜爆轰发动机[17-19]。

斜爆轰发动机因具有结构简单、燃烧室尺寸

小、比冲高等优势，近年来受到学界和工业界越

来越多的关注。然而由于其存在波面结构复杂、

激波/火焰作用机理还未有效揭示以及实验困难

等问题，目前仍处于基础研究阶段。其中，爆轰

波在受限空间内的起爆和驻定是斜爆轰发动机的

关键技术。早期对于爆轰波的研究主要基于理论

假设，分析反应前后的热力学参数变化。Pratt
等[20] 通过分析爆轰极曲线指出斜爆轰波能够稳

定燃烧的斜劈角度和来流马赫数驻定区间。按照

斜劈诱导区非反应的斜激波与爆轰波面连接处的

不同结构，爆轰波分为渐变起爆和突变起爆。

Zhang等 [21] 对起爆区楔角突变的研究结果表明：

楔角变化会影响激波强度和化学反应速率，进一

步造成两种不同的转变形式。陈楠等[22] 通过数

值模拟结果总结出当量比对诱导区的影响，即当

量比通过影响诱导区末端压缩波强度进而影响转

变模式，是影响过渡形式的决定性因素。Miao
等[23] 对斜劈诱导爆轰波开展二维数值模拟研究

并分析其热力学效率。结果表明，平滑过渡的斜

爆轰波抗扰动能力更强，但是其热力循环效率会

显著降低。而具有突变过渡的爆轰波则正好相反，

处于两种结构之间的爆轰波更适合于发动机应用。

在受限空间内，爆轰波与壁面边界层的相互作用

对于进一步认识斜爆轰发动机的运行机理至关重

要。Bachman等 [24] 对来流马赫数为 5、不同温度

下的斜爆轰波形成过程进行数值模拟研究，发现

边界层对斜爆轰波起爆有较大影响。Zhang等 [25]

对二维斜爆轰发动机燃烧室进行数值模拟，总结

了边界层对于爆轰波燃烧模式的影响。实验研究

方面，Gong等 [26] 对高马赫数来流条件下斜爆轰

波起爆过程进行实验研究，阐明激波与反应作用

机理，并发现斜爆轰波存在失稳现象。Jiang等[27]

针对单级压缩进气道、飞行马赫数为 9的斜爆轰

模型发动机开展了风洞实验，采用进气道中放置

支板的燃料喷注方法，实验捕捉到持续稳定的斜

爆轰流场。

虽然目前对斜爆轰发动机基本流场特性开展

了一定的实验及数值模拟研究，但大多以氢气为

燃料，重点关注斜劈诱导起爆的临界条件和波面

结构。对于以煤油为燃料，在受限空间燃烧室内

爆轰波的驻定、波面位置控制和推进性能仍缺乏

足够的认识。因此，为考察在高飞行马赫数、宽

速域来流条件下，在斜爆轰发动机燃烧室中碳氢

燃料起爆驻定特性及其推进性能，本文以煤油为

燃料，对斜爆轰发动机二维模型进行数值模拟

研究。

 1    数值方法与物理模型

 1.1   数值方法

本文对多组分、带化学反应的雷诺平均

Navier-Stokes（N-S）方程组进行数值求解，控制方

程如下：

∂U
∂t
+
∂（F−Fv）

∂x
+
∂（G−Gv）

∂y
= S （1）

其中 U为守恒变量矢量，F和 G分别为 x 和 y 方

向上的对流通量矢量，Fv 和 Gv 为 x 和 y 方向上的

黏性通量矢量，S为源项矢量。其具体形式为
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U =
[
ρ, ρu, ρv, E, ρk, ρω, ρ f1, · · · , ρ fns−1

]T
（2）

F =
[
ρu, ρuu+ p, ρvu,（E+ p）u, ρku, ρωu, u f1, · · · , ρu fns−1

]T
（3）

G =
[
ρv, ρuv, ρvv+ p,（E+ p）v, ρkv, ρωv, ρv f1, · · · , ρv fns−1

]T
（4）

S =
[

0, 0, 0, 0, S k, S ω,ẇ1, · · · , ẇns−1

]T
（5）

ρ u v ω

fi ẇi

ns

其中 、 、 、E、p、k 和 分别表示密度、流体在

x 和 y 方向的速度分量、总内能、压强、湍动能和

比耗散率。 、 分别为组分 i 的质量分数和质量

生成速率， 为混合气中组分个数。压强由理想

气体状态方程得到：

p =
ns∑

i=1

ρi fi
R0

Wi
T （6）

T ρi Wi

ẇi

其中 为温度， 和 分别是组分 i 的密度和摩尔

质量，R0 为通用气体常数。化学反应中第 i 种组

分的质量生成速率 被定义为

ẇi = Mi

N∑
i=1

（βi j−αi j）（Rf j−Rb j） （7）

Rf j Rb j

βi j αi j

其中 、 分别表示基元反应的正、逆反应速率；

、 表示组分 i 在第 j 个基元反应中的化学计

量系数，均通过 Arrhenius方程获得，N 是反应步

数，Mi 表示组分 i 的摩尔质量。总内能 E 定义为

E = ρh− p+
1
2
ρ（u2+ v2）+ρk （8）

τxx τyy τxy τyx

其中 h 是气体混合物的比焓。黏性应力张量的分

量 、 、 和 可表示为

τxx =（µl+µt）·
Å

4
3
· ∂u
∂x
− 2

3
· ∂v
∂y

ã
− 2

3
ρk

τyy =（µl+µt）·
Å

4
3
· ∂v
∂y
− 2

3
· ∂u
∂x

ã
− 2

3
ρk

τxy = τyx =（µl+µt）·
Å
∂v
∂x
+
∂u
∂y

ã （9）

µl µt其中 和 分别是层流、湍流的动力黏度，由湍流

模型计算。

根据傅里叶导热定律，x 和 y 方向上的热流通

量 qx 和 qy 计算如下：
qx = −（κl+ κt）·

∂T
∂x
−

ns∑
i=1

ρDihi
∂ fi

∂x

qy = −（κl+ κt）·
∂T
∂y
−

ns∑
i=1

ρDihi
∂ fi

∂y

（10）

κl κt其中 和  分别为层流和湍流热导率，D 为混合气

的扩散系数。

k-ω

对流通量采用 Roe-FDS（Roe averaged flux dif-

ference splitting）差分分裂格式进行计算，湍流模

型采用 SST（shear-stress transport） 模型。时间

离散、空间离散分别采用 2阶隐式和 2阶迎风格

式。以往关于爆轰问题的数值研究结果表明，采

用简化的化学反应机理能够准确有效地捕捉起爆

驻定过程中涉及到的激波诱导燃烧、爆轰波/边界

层相互作用以及爆燃转爆震（detonation-to-deflag-

ration，DDT）过程 [25,28]。为提高计算效率，数值模

拟采用煤油/空气 11组分、10反应步化学动力学

模型（见表 1），燃烧模型采用层流有限速率模型。

表 1中 A 为指前因子，B 为温度指数。
 
 

表 1    煤油 11组分 10步化学反应机理

Table 1    Rate constants for 11 species 10-step chemical

kinetics of kerosene

反应式 A/（1/s） B E/（J/kmol）

C10H22 +O2 == 10CH+12H+O2 1.00×1012 0 3.10×104

CH+O2 == CO+OH 2.00×1015 0 3.00×103

CH+O == CO+H 3.00×1012 1.00 0

H2 +O2 == H2O+O 3.98×1011 1.00 4.80×104

H2 +O == H+OH 3.00×1014 0 6.00×103

H+O2 == O+OH 4.00×1014 0 1.80×104

H2O+O2 == 2O+H2O 3.17×1012 2.00 1.12×105

CO+OH == CO2 +H 5.51×107 1.27 −7.58×102

CO+H2O = CO2 +H2 5.50×104 1.28 −1.00×103

CO+H2 +O2 == CO2 +H2O 1.60×1014 1.60 1.80×104

 
 

 1.2   数值方法校验

为验证数值方法的准确性，选取 Lehr[29] 的激

波诱导燃烧起爆实验作为验证算例。该实验将一

个直径为 15 mm的高速球头弹丸射入当量比为

1的氢气 /空气预混气中（压强：46 626 Pa，温度：

286.6 K）。数值模拟采用 Marinov建立的氢气/空

气 9组分、27反应步化学动力学模型 [30]。图 1为
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采用该数值方法计算所得的温度云图（实验点为

实际爆轰波位置），可以看出，数值结果成功地捕

捉到高速射弹头部前的波面结构。

图 2（a）为 y=0 mm线上的压强和温度分布，

超声速来流经过波面后，温度、压强在相同的位

置产生突跃，且反应在很薄的空间内完成，越过

反应面燃料几乎耗尽（见图 2（b）），激波与火焰面

反映出耦合叠加的爆轰波特征，模拟结果与 Zhuo
等[31] 的数值结果吻合较好。图 2中 p 和 T 分别

表示压强和温度，下标 in表示来流。p-case表示

数值模拟的压强，T-case表示数值模拟的温度，

p-ref.表示压强的实验值，T-ref.表示温度的实验值，

H2、O2、H2O表示数值模拟的质量分数，-ref.表示

对应的实验值。

可以看出，本文采用的数值方法能够较好复

现爆轰波结构及爆轰波前后气体热力学参数的明

显变化，适用于斜爆轰波起爆和驻定的相关模拟

研究。
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图 2    沿 y=0 mm热力学参数分布校验

Fig. 2    Verification of thermodynamic parameter distribution

along y=0 mm
 
 1.3   物理模型及来流条件

由于本文重点研究斜爆轰发动机燃烧室内爆

轰波的起爆和驻定过程，为简化起见，对燃料掺

混和进气压缩过程不做考虑。二维燃烧室模型的

长度和高度分别为 200 mm和 60 mm。模型的尾

喷管长为 100 mm，其单边膨胀角为 20°。为避免

高温预混气卷入低速边界层导致提前点火影响起

爆，在燃烧室入口下壁面处设置边界层吸除装置。

具体结构尺寸如图 3所示。

同时为充分考虑激波与边界层复杂的相互作

用，对近壁面网格进行了加密，采用结构化网格

如图 4所示。
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图 3    斜爆轰发动机构型尺寸（单位：mm）

Fig. 3    Dimensions of oblique detonation engine model

（unit：mm）
 

本文斜爆轰模型发动机设计工况如下：飞行

马赫数 Ma=10.3，高度为 30 km（温度：226.5 K，压

强：1 197 Pa）。按照斜激波角度的理论计算公

式[32]，来流预混气经两道 12.5°楔面压缩后的温度

和压强分别为 1 021 K、56 kPa，燃烧室入口马赫

数为 4.3。燃料喷注当量比 φ 取为 1.35，具体来流

条件见表 2。
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 1.4   网格无关性验证

为排除网格分辨率对计算结果的影响，对不

同网格数爆轰波驻定在燃烧室前缘下的流场参数

进行验证。对于二维斜爆轰相关数值模拟，验证

一般对网格进行两倍加密[33-34]。故分别取网格尺

寸为 0.25 mm和 0.5 mm进行计算，对燃烧室中间

y=30 mm截线上的热力学参数、比耗散率以及燃

烧室下壁面的压强进行对比，结果如图 5所示。

可以看出，采用 0.5 mm网格与采用 0.25 mm

网格得到的计算结果都有效地捕捉到爆轰波的驻

定位置、波后参数变化，在全流道内参数分布基

本一致，因此后续分析采用间距为 0.5 mm的网格

开展斜爆轰发动机数值计算研究。
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图 5    网格尺寸为 0.25 mm和 0.5 mm的网格无关性验证

Fig. 5    Grid independence verification for grid sizes of 0.25 mm

and 0.5 mm
 

 2    结果与讨论

 2.1   斜爆轰发动机燃烧起动过程数值模拟

图 6和图 7分别为斜爆轰发动机起动过程的

温度分布及数值纹影。t=0.025 ms时，由于来流

总温较高，且边界层附近流动速度相对于燃烧室

主流速度显著降低，进一步提高了燃烧室内静温，

使其达到燃料的自点火温度。同时，由于燃烧室

中预先填充了充分混合的可燃气，贴近上壁面边

界层的燃料先被点燃，随着反应进行，燃烧波持

续向上游移动。由图 6（b）可以看出， t=0.080 ms
时，在燃烧室下壁面前缘的一簇膨胀波的干扰下

（见图 7（b）），贴近下壁面的爆轰波发生弯曲，这

部分激波与反应面之间暂时产生一段间隔，并在

其后面形成一道弯曲激波、引发一片高温区域。

在 t=0.180 ms之后，由图 6（c）、图 6（d）看出，波面
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Fig. 4    Computational grids of the configuration
 

 

表 2    入口来流条件

Table 2    Inlet conditions

Case p/kPa T/K Ma φ

1 56 1 021 4.3 1.35
2 56 1 021 5.3 1.35

3 56 1 021 6.3 1.35

4 56 1 021 3.63 0.5

5 56 1 021 3.63 0.6

6 56 1 021 3.63 0.7
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位置不再改变。

图 5（a）为燃烧室中间 y=30 mm上的流动参

数分布，跃过波面，燃料的质量分数从 0.082 3骤

降到 0，温度从 1 021 K上升到 3 000 K以上，波后

压强分布在反射激波影响下波动明显，体现了爆

轰波是强激波与反应面在极薄空间内耦合的重要

特征。说明在当前来流条件下，爆轰波能够在燃

烧室内起爆和驻定燃烧。一般认为理想的斜爆轰

发动机波前后压升比在 10～15左右。根据 CEA

程序计算得到的压升比为 5.97，当前压升比为

11.6，处于强爆轰状态，数值结果在理论范围内。
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图 6    起动过程温度分布

Fig. 6    Temperature contours of the start process
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图 7    起动过程数值纹影

Fig. 7    Numerical schlieren contours of the start process
 

 2.2   来流速度对斜爆轰发动机的影响

由文中第 2.1节对斜爆轰发动机起动过程的

分析可知，在斜爆轰发动机起动过程中存在爆轰

波向上游传播的机制。因此，为研究更大来流速

度下爆轰波驻定位置调节能力以及对推进性能的

影响，进一步对来流马赫数为 5.3和 6.3的情况开

展数值模拟研究。图 8为相应的燃烧室温度分布，

在更大的来流速度作用下，爆轰波仍然能够实现

驻定燃烧。相较于马赫数为 4.3的来流工况，此

时爆轰波的驻定位置更深入燃烧室内部，且波后

温度随来流速度增加而增大。

图 9为对应的数值纹影（实线为声速等值线），

当来流马赫数为 5.3和 6.3时，靠近下游的爆轰波

经下壁面反射形成一道弯曲激波。结合图 8可以
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发现，弯曲激波与边界层的相互作用进一步提高

了波后温度，在来流马赫数为 6.3时最为明显（见

图 8（c））。

由于爆轰波是强激波与火焰面的紧密耦合，

同时壁面边界层存在燃烧膨胀以及逆压梯度，故

低速高温的边界层在燃烧释热效应下发生膨胀引

起下壁面边界层分离，在燃烧室下壁面前缘形成

低速的分离泡。由于随来流速度的增大，爆轰波

位置更靠近下游，故分离泡的横向作用范围也不

断增大。

根据图 8燃烧室温度分布可知，进入燃烧

室内的燃料均满足自点火温度。而分离泡内

H2O的质量分数随着来流速度的增加而不断下

降，且显著低于燃烧室内核心区域，当来流马赫

数为 6.3时几乎降低为 0（见图 10）。从图 9中可

以看出，分离泡内为斜爆轰发动机燃烧室中的

亚声速区域，故可将这部分面积认为是下壁面

边界层的抬升。相比于爆轰燃烧释热，分离泡

内的燃烧效率有所降低，该区域存在明显的燃

烧不充分。同时，图 9（b）和图 9（c）中上下两条

流线是爆震燃烧气动喉道的边界。随着来流速

度的增加，分离泡作用范围不断增大，对爆轰气

动喉道造成挤压。

为进一步探究分离泡区域的热力学参数分布，

取距燃烧室下壁面高度 y=5 mm沿流动方向上的

压强、温度，分布如图 11所示。其中压升比为衡

量发动机推进性能的重要参数，当来流马赫数为

5.3和 6.3时，分离泡前缘的一簇膨胀波使得这一

区域的压升比显著降低，同时温度也出现了一定

幅度的波动，此时压强突跃出现于分离泡区域

之后。
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图 8    不同来流马赫数下的温度分布

Fig. 8    Temperature contours at different incoming

Mach numbers
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由于斜爆轰发动机结构简单的特点，本文推

力计算采用对推力壁上的压强和黏性力进行积分

的方法，分别计算 3种工况下的发动机净推力，如

表 3所示，其中 Fµ为黏性阻力，Fthrust 为净推力，F0

为总推力。结合图 8可以看出，对于偏离设计来

流速度即爆轰波远离燃烧室前缘驻定位置时的

燃烧室流场，分离泡的存在显著增加了发动机内

的黏性阻力，是导致推进性能显著降低的主要

原因。
 

表 3    不同来流速度下发动机净推力对比

Table 3    Comparison of engine net thrust at different

inflow velocities

Ma F0/N Fµ /N Fthrust/N

4.3 7 606.1 −2 954.4 4 651.7
5.3 6 597.1 −3 213.4 3 383.7

6.3 6 579.5 −5 384.3 1 195.2
 
 

 2.3   燃料当量比对斜爆轰发动机的影响

文中第 3.2节开展了来流速度变化对爆轰波

驻定的影响研究，为探究燃料/空气混合比对斜爆

轰发动机内爆轰波的驻定燃烧及其性能的影响，

对当量比小于 1时的工况开展数值模拟研究。由

于燃料当量比的减小会降低起爆强度，若来流马

赫数仍设置为 4.3，爆轰波的驻定位置将会靠近下

游并在前缘形成分离泡。因此，为排除分离泡对

后续分析的影响，仍使爆轰波驻定在燃烧室前缘，

在本节中将来流马赫数设置为 3.63，来流温度、

压强保持不变，对当量比分别为 0.5、0.6、0.7进行

数值模拟研究。

图 12为不同燃料当量比下的斜爆轰发动机

温度分布。可以看出，即使是将燃料当量比减小

到 1以下，仍可以使燃烧室内爆轰波正常起爆。

相比于基准工况（Ma=4.3, φ=1.35），上壁面斜劈附

近的起爆诱导区距离显著增长。特别是在当量

比 φ=0.5时，诱导区斜激波的长度超过了斜爆轰

波的长度（见图 12（c））。随着当量比减小，燃烧

室内温度出现明显降低，且波后温度分布的不均

匀度增强。
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图 12    不同燃料当量比下的温度分布

Fig. 12    Temperature contours at different

equivalence ratios
 

从图 12中可以看出，燃烧室内温度不均匀分

布是横波作用的结果，该现象在当量比为 0.5时

尤为显著。相较于基准工况，斜爆轰波型面发生

直接改变，此时的爆轰波波面呈现出明显的“锯齿”

状特征。同时，爆轰波上出现多个三波点结构，

进而在波后形成多条横波（见图 13）。当燃料当

量比为 0.7时，横波经上壁面在下壁面发生规则

反射（regular reflection，RR）。随着燃料当量比的

继续降低，反射激波在下壁面发生马赫反射生成

马赫杆（Mach stem，MS），且马赫杆强度随着当量

比减小而增大。

进一步观察此时驻定的爆轰波波面结构，如

图 14所示，当燃料当量比为 0.7时，波面由诱导

区非反应的斜激波（oblique shock wave, OSW）和

“锯齿 ”状的斜爆轰波（oblique  detonation  wave,
ODW）构成。

燃料当量比为 0.6时，通过对比波面和流线

方向可以看出，靠近燃烧室下壁面的一段斜爆轰

波 ODW2波面与来流方向的角度明显小于 ODW1

与来流方向的角度，更接近于 90°。继续减小燃
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图 13    不同燃料当量比下的数值纹影

Fig. 13    Numerical schlieren contours at different

equivalence ratios
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图 14    不同燃料当量比下的流线方向与爆轰波面角度对比

Fig. 14    Comparison of angle between streamline direction and

wave surfaces at different equivalence ratios
 

第 10 期 杜　鹏等： 基于煤油燃料的斜爆轰发动机性能数值模拟 2357



料当量比到 0.5，波面与来流速度方向之间的角度

减小至正交，斜爆轰波转变为正爆轰波（normal

detonation wave, NDW）。

Isp

由于在相同来流条件下正爆轰波相较于斜爆

轰波会带来更大的总压损失，这种变化对于发动

机实际推进能力的影响目前还尚不明晰，为考察

此时发动机的推进性能，选取比冲 作为衡量发

动机推进性能优劣的参考依据，其被定义为

Isp =
Fthrust

ṁ
（11）

ṁ其中 Fthrust 是发动机产生的净推力， 是燃料质量

流量。

表 4为不同当量比下的斜爆轰发动机比冲。

可以看出，即使在同样的来流条件下，存在正爆

轰波、当量比为 0.5的工况所对应的发动机比冲

仍高于只存在斜爆轰波的其他两种工况。经过前

文的分析可知，当燃料当量比为 0.7和 0.6时，爆

轰波面由光滑过渡到锯齿状。该结构爆震波流场

的存在会一定程度地降低斜爆轰发动机的推进

性能。
 
 

表 4    不同燃料当量比发动机比冲对比

Table 4    Specific impulse of engine at different

equivalent ratios

φ Fthrust/N ṁ/（kg/s） Isp/（N·s/kg）

0.7 5 247.74 1.932 2 716.2
0.6 5 163.84 1.688 3 059.1

0.5 5 103.51 1.394 3 661.1
 
 

 3    结　论

本文通过求解多组分、带化学反应的雷诺平

均 N-S方程，分析了以煤油为燃料，不同来流速

度及燃料当量比下爆轰波在斜爆轰发动机燃烧室

内驻定燃烧及其推进性能，得到的主要结论

如下：

1）  燃烧室入口马赫数为 4.3时，壁面边界层

内的低速高温区对燃料点火起爆有促进作用。在

爆轰波上传过程中，下壁面引发的一簇膨胀波会

造成爆轰波波面暂时弯曲，最终在燃烧室前缘完

成驻定。

2）  来流速度的增大使得斜爆轰波驻定位置

更靠近下游。爆轰波和燃烧室下壁面边界层相互

作用产生分离泡，随着来流速度的增大，分离泡

内燃烧产物逐渐减少且温度明显低于燃烧室其他

燃烧区域。分离泡为燃烧室内亚声速区域，其作

用范围随着来流速度的增大而扩大，进而对爆轰

气动喉道造成挤压，最终导致发动机净推力显著

降低。

3）  燃料当量比的改变导致爆轰波型面及结

构发生明显变化，减小当量比使得爆轰波波面变

得不再平整，波后会产生多条横波，造成燃烧室

内温度分布不均匀。随着当量比的减小，驻定的

斜爆轰波逐渐过渡到正爆轰波。在过渡阶段，波

面呈现出多段的“锯齿”状结构。具有“锯齿”状的

过渡波面结构造成斜爆轰发动机推进性能下降。
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