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摘  要：受限空间内斜爆轰波与壁面的干扰难以避免，当斜爆轰波反射产生马赫杆时，气流总压损失急剧增大甚至爆

轰波系发生失稳，因此流动调控成为斜爆轰稳定燃烧的重要手段。本文选取氢气-空气混气，首次将重叠网格技术应用

于斜爆轰的数值仿真，对比研究了驻定与非驻定爆轰波系对不同楔面移动策略的动态响应特性。研究发现，对于驻定的

反射波系，楔面向下游移动能够实现从马赫反射结构到回流区结构的转变，楔面移动的速度大小主要影响流场演化过程

中波系的变化特征。对于非驻定的反射波系，马赫杆和反射激波下游亚声速区的发展合并是导致流动壅塞和波系失稳

发生的主要原因。斜爆轰反射流场的演化过程表明，当楔面移动能够减小波后亚声速区的面积，并破坏流场内产生的流

动壅塞结构时，失稳的爆轰波系才能重新稳定。楔面移动的调控效果取决于马赫杆移动速度和楔面调控速度的相对大

小，并存在 1 个速度边界（减速阶段：Vw=1. 52 VMS+65；加速阶段：Vw=1. 56 VMS+92）。
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温室气体排放的增加导致全球变暖加剧。

为了应对全球变暖，许多国家和组织提出了一系

列计划［1-2］，将氢作为清洁能源应用于航空飞行器

备受瞩目［3-4］。航空飞行器的减碳方式主要有

2 种：一是使用更清洁的可再生燃料，如氢燃料；

另一种是利用更先进的技术提高发动机效率，如

爆轰燃烧。爆轰燃烧作为一种激波诱导的高效

快速释热方式，将其引入冲压发动机中，有望精

简燃烧室结构、降低燃烧室的热防护面积、提高

循环热效率，引起了国内外研究人员的广泛关

注［5-9］，是吸气式高超声速推进系统的理想动

力［10］。氢气被视为爆轰推进的理想燃料，与碳氢

燃料相比，氢气可以提供更高的比冲［11-12］和更快

的燃烧速度［12］。目前，研究人员提出了 3 种基于

爆轰燃烧技术的发动机形式，分别是脉冲爆轰发

动机、旋转爆轰发动机和斜爆轰发动机。其中，

斜爆轰发动机利用斜爆轰波（Oblique Detona⁃
tion Wave，ODW）进行组织燃烧，主流可保持全

域超声速，尤其适合于马赫数 7 及以上的高超声

速飞行，成为航空航天高速推进技术的重要研究
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方向之一。将氢气作为斜爆轰波发动机的燃料，

有望推动推进系统革命，实现零有害排放飞行器

的最终目标［13］。

斜爆轰推进的概念提出以来，研究者对斜爆

轰的基础流动和燃烧问题进行了大量的研究。

早期研究主要将斜爆轰波简化为斜激波耦合瞬

间反应区的模型，并利用激波/爆轰动力学相关

的理论进行研究，重点关注来流马赫数、楔面角

度对波面角度、产物状态参数等宏观物理量的影

响规律，并据此粗略给出适合于斜爆轰稳定燃烧

的楔面角度、马赫数范围等。后续的研究考虑实

际的化学反应过程，并通过数值模拟手段获得详

细的斜爆轰波的起爆波系和波面特征。Li 等［14］

首先考虑详细化学反应过程对斜爆轰进行了数

值模拟，发现斜爆轰波是由无反应的斜激波、起

爆区、一系列压缩波和斜爆轰波面构成的。随后

研究者们［15-17］通过实验和数值模拟的手段，重点

研究斜爆轰的起爆条件、起爆区波系结构、波面

失稳特征，关注高速气流中流动与燃烧的耦合规

律，侧重于理解和解释流场中激波和化学反应放

热非线性耦合作用所产生的复杂现象。

近年来，考虑燃烧室实际约束下的斜爆轰组

织燃烧逐渐受到关注。Lu 等［18-19］通过数值模拟

研究了受限空间内无黏斜爆轰波的驻定问题，斜

爆轰波在燃烧室壁面上发生反射时，很容易形成

向上游传播的正爆轰波，进而引起燃烧室内的波

系发生振荡甚至不起动等。Wang 等［20］基于简化

的存在拐角的两段式上壁面，采用 2 步化学反应

模型，开展斜爆轰与燃烧室上壁面干扰的研究，

重点分析了斜爆轰驻定结构和稳定性。研究发

现，ODW 与上壁面交于拐点处是最理想的情况，

此时 ODW 稳定且高温高压产物立即膨胀，不会

在上壁面产生较大的高温回流区。如果斜爆轰

波作用于拐点后方，拐点下游会形成 1 个高温低

速的回流区，在较低的来流马赫数下，波面可能

发 生 失 稳 。 如 果 斜 爆 轰 波 作 用 于 拐 点 前 面 ，

ODW 将会在上壁面发生马赫反射，会产生热壅

塞，导致 ODW 持续前传。彭俊等［21］开展受限空

间内两阶段压缩诱导斜爆轰起爆的研究，结果表

明，随着楔面角度的增加，依次出现 4 种结构：激

波诱导燃烧、斜爆轰波双规则反射、回流区马赫

反射及楔面燃烧。

为了妥善处理受限空间内斜爆轰波马赫反

射造成的波系失稳前传，研究人员尝试了多种调

控手段。刘彧等［22］提出可通过减少燃烧室上壁

面附近燃料当量比，削弱斜爆轰波在上壁面的反

射强度进而防止燃烧室内发生壅塞，相关结果得

到了实验的初步验证。牛淑贞等［23］构建来流速

度突变模型，发现通过增加来流马赫数也可以抑

制马赫反射波系的前传。

针对单一来流状态，上述措施能够初步解决

爆轰马赫杆前传的问题。然而，考虑到吸气式动力

系统通常面临的宽速域大空域的飞行要求，进气道

几何结构调整、加/减速以及机动飞行等因素的引

入进一步加剧内流环境的非定常性和非均匀性。

燃烧室几何结构的调整成为应对复杂多变来流环

境的关键一环。凭借几何可调燃烧室的设计，通过

移动楔面实现对发动机燃烧室内斜爆轰波系的调

控，将成为斜爆轰工程转化中的重要一步。参考文

献［24］，本文选取受限空间内典型的氢气-空气斜

爆轰反射波系，利用重叠网格实现楔面的移动，并

针对马赫杆驻定和非驻定 2种情况展开对比研究，

分析斜爆轰波对楔面调控的动态响应特性，并给出

可实现成功调控的速度决策边界，以期为受限空间

内斜爆轰波的稳定组织燃烧提供基础参考。

1　物理模型和数值方法

1. 1　物理模型

图 1 给出了斜爆轰发动机的结构示意图以及

本文工作所采用的计算域示意图。从图 1（a）可知，

斜爆轰发动机首先通过进气道将高速空气减速增

压，并在掺混段内喷注氢气燃料，形成预混气体，而

后利用楔面压缩起爆斜爆轰波，高温高压的燃烧产

物通过喷管膨胀做功。本文的研究重点关注燃烧

室内楔面移动对斜爆轰马赫反射波系的影响。如

图 1（b）所示，计算域为在上壁面引入了向外折转

的膨胀角的受限空间，建立了 1种简化的发动机燃

烧室-尾喷管一体化模型［23-24］。计算域左侧和右侧

虚线框分别设定为超声速入口和超声速出口条件，

上下实线设定为滑移壁面边界条件。从燃烧室入

口至上壁面拐点的水平长度设定为 L，入口高度
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100 mm，楔面角度 20°，上壁面膨胀角 30°。来流高

空参数参照飞行高度 30 km、飞行马赫数 9 选取。

高空来流经前体压缩后进入燃烧室，且燃烧室入口

气流设定为完全预混且均匀的当量比为 1. 0 的氢

气-空气混合气体，入口静温 T=851. 5 K，入口静

压 P= 42. 5 kPa，来流速度 U=2 473. 4 m/s［25］。

高超声速气流从左侧入口流入，经过固体楔面压缩

后形成以楔面为顶点的斜激波（OSW），激波压缩

后温度升高至自点火温度，诱发化学反应进一步形

成斜爆轰波（ODW），斜爆轰波在上壁面反射后形

成马赫杆（Mach Stem）。

1. 2　数值方法

爆轰波涉及激波与化学反应的强耦合，其传

播速度可达千米每秒量级，黏性对自由空间宏观

爆轰波系的影响不大。受限空间内，黏性对爆轰

波的影响主要体现为 2 个方面：一是黏性耗散，其

会影响微观波系的演化过程，二是激波/爆轰波与

壁面边界层的相互干扰。全尺度数值解析多维、

可压缩、高速反应流动十分困难，针对特定的研究

对象，需要对物理模型以及控制方程进行一定程

度的简化。本研究重点关注燃烧室内爆轰反射波

系对动态楔面的响应规律，初步探索楔面移动能

否实现高速气流中斜爆轰的调控，爆轰波面上的

微流动波系以及爆轰波与壁面干扰诱导的边界层

不是本文研究的重点，为尽量降低外部复杂变量

的引入对爆轰反射波系响应规律的干扰，本文不

考虑气流的黏性，并以二维多组分无黏性 Euler方

程作为控制方程，其直角坐标系下其守恒形式为
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e = ρh - p + 1
2 ρ (u2 + v2) （3）

式中：U为解向量；F、G分别为 x、y 方向的无黏流

通量；wi 为组分 i 的质量变化率；e 为单位质量气

体的总能量。满足理想气体状态方程：

p = ∑
i = 1

n

ρi

R 0

W i
T （4）

其中：Wi 为组分 i 的摩尔质量；R0 为通用气体常

数，取值是 8. 314 J/（mol·K）；ρi为组分 i的密度。

本文采用商用软件 Metacomp CFD++ 的

二阶 TVD 型有限体积法对以上方程进行求解，

并 利 用 HLLC （Harten-Lax-van Leer Contact）
近似黎曼求解器对界面处的数值通量进行计算。

时间推进采用显式的四阶龙格 -库塔（Runge-
Kutta）方 法 ，CFL（Courant-Friedrich-Lewy）数

取 0. 5。H2-Air 化学反应模型采用经 Wilson 和

Maccormack［26］修正的 Jachimowski［27］9 组分 19 步

基元反应机理［28-30］。

楔面的动态调整是通过重叠网格技术实现

的。重叠网格（Overlapping Grids）由 Steger等［31］

于 1983 年首先提出，其核心思想是将计算域分成

多个区块，这些区块通过在重叠区域内进行网格

插值来交换流场信息。作为计算流体力学中

一种重要的方法［32］，重叠网格已经广泛应用于航

空航天领域［33］。图 2 给出了本文所采用的计算网

格分块示意图，需要说明的是数值计算中实际采

用的网格尺度要比图示小很多，为了清晰展示网

格块之间的关系，图 2 对网格进行了稀疏化处理。

本文设置楔面运动域（蓝色网格）和燃烧室流场

背景域（黑色网格）2 套网格，且将 2 套网格相衔接

的区域进行重叠，重叠区域的网格会实时更新，

图  1　斜爆轰发动机示意图和计算域示意图

  Fig. 1　Schematic of the oblique detonation engine and 
the schematic of computational domain
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并进行流场数据的交换。蓝色网格紧贴楔面，跟

随楔面一起运动，而不是传统的楔面在网格上运

动。因此，楔面移动过程中不涉及楔面附近网格

变形或重构，不仅能始终保持壁面附近的网格质

量，同时避免楔面运动速度对网格大小的依赖

性，可实现对楔面速度的灵活调节。

1. 3　网格验证

为测试网格大小对数值计算结果的影响，本

小节以一维爆轰燃烧参数和受限空间内驻定的

斜爆轰波系为例来进行说明，采用 0. 1 mm 和

0. 2 mm 2 套网格来计算爆轰参数。表 1 给出了

不同网格下氢气-空气爆轰 CJ 状态与理论结果的

对比结果，其中当量比为 1. 0，静温 T=851. 5 K，静

压 P=42. 5 kPa。数值仿真中得到的稳定爆轰波

波速与通过理论计算得出的  CJ 爆轰波波速几乎

相等，最大误差不超过 0. 69%，对比结果表明本

文选择的网格大小可以对爆轰波传播的相关问

题进行准确地计算。

图 3显示了网格尺寸分别为 0. 2 mm和 0. 1 mm
的网格计算得到的流场。从图 3（a）可以看到，

2 种网格尺寸所对应的压力等值线几乎重合。为

进一步定量分析，图 3（b）给出了 y=0. 075 m 线

上的流场温度和压力曲线。不同网格尺度下的

2 条压力（温度）曲线几乎重合，说明大小不同的

2 套网格计算所得到的燃烧室内流场参数分布具

有较强的一致性。0. 2 mm 的网格分辨率准确捕

捉到斜爆轰宏观波系结构，当前采用的网格尺寸

不会对数值模拟结果产生较大的影响。因此，本

文中的计算算例均采用 0. 2 mm 网格的网格尺度。

图  2　重叠网格实现楔面移动示意图

      Fig. 2　Schematic of overlapping grids for wedge 
surface movement

表  1　一维爆轰波参数的数值与理论对比结果

Table 1　Comparison of numerical and theoretical predictions of the 1D detonation wave propagation

Result
Theoretical
Numerical ∆x=0. 1 mm

∆x=0. 2 mm
Error （∆x=0. 1 mm）/%
Error （∆x=0. 2 mm）/%

TCJ/K
2 942
2 946
2 945
0. 14
0. 10

PCJ/Pa
225 737
219 505
218 467
2. 76
3. 22

VCJ/（m·s-1）

1 875
1 885
1 888
0. 53
0. 69

图  3　网格无关性对比结果

Fig. 3　Grid independence comparison results
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2　结果与讨论

2. 1　斜爆轰反射波系特征

理想设计点工作时，燃烧室内斜爆轰波的反

射点应当位于上壁面拐点处［20］，此时斜爆轰波稳

定且拐点后方不存在大面积的高温回流区。在

实际飞行过程中，宽域飞行、机动飞行以及加减

速等会导致斜爆轰波偏离设计状态。当斜激波/
斜爆轰波与壁面的夹角过大，会发生马赫反射。

马赫杆后的滑移线与上壁面会构成收缩扩张型

的流道，并存在 1 个声速喉道［34］。当上壁面为有

限长度即存在拐角时，图 1（b）所示，膨胀波会干

扰马赫杆后的亚声速区，降低亚声速区下游的压

力，进而影响马赫杆的位置。随着上壁面长度的

增加，拐角向下游移动，其对马赫杆的削弱作用

减小，马赫杆的位置就会向上游移动［35］。

本文以燃烧室上壁面水平段的长度 L 作为变

量，图 4 给出了非理想状态下斜爆轰的温度流场，

来流参数和楔面角度已经在 1. 1 节中介绍，图中

黑色点划线是声速线，黑色实线表示前导激波位

置。图 4（a）展示了 L=100 mm 时稳定的马赫反

射流场结构。可以看出，受限空间内斜爆轰马赫

反射波系主要由马赫杆、反射激波、滑移线以及

二次反射激波等组成，并且马赫杆后存在一处较

大的亚声速区。增大 L 至 120 mm，则产生了不

稳定的马赫反射结构（见图 4（b））。图 4（b）中马

赫杆向燃烧室上游移动并逐渐增大，最终会冲出

燃烧室。本文后续研究主要针对上述稳定和不

稳定马赫反射波系，利用重叠网格技术模拟实际

工作过程中楔面沿水平方向的平移过程，探究楔

面移动速度和开始移动时间对马赫反射波系的

调控作用。

为了定量地分析燃烧室内流场非定常演化

过程中马赫杆的发展情况，图 5 中给出了驻定和

非驻定马赫杆位置和马赫杆运动速度随时间的

变化。马赫杆位置以压力高于 50 kPa 的起跳点

来确定，运动速度根据位置对时间导数得到。从

图  5　L=100 mm 和 L=120 mm 时的马赫杆位置-时间

和速度-时间图像

     Fig. 5　Mach stem position-time and velocity-time 
diagrams for L=100 mm and L=120 mm

图  4　斜爆轰波温度流场

Fig. 4　Temperature field of oblique detonation waves
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图 5（a）的位置曲线可知，当马赫反射刚刚发生

时，驻定马赫杆和非驻定马赫杆的演化轨迹有一

小段是重合的，这意味着初始阶段仅通过位置变

化无法断定马赫杆是否能够驻定。极短的时间

后，2 条曲线的演化轨迹开始分离，传播速度也有

了显著的区别。无论是驻定马赫杆还是非驻定

马赫杆，马赫反射刚发生时，其相对来流的运动

速度都接近 125 m/s。但对于驻定马赫杆，运动

速度会逐渐下降并趋近于 0，并最终保持不变。

对于非驻定马赫反射波系，随着时间的推移，马

赫杆会逐渐增长、向上游移动，其运动速度的变

化表现为先减速再加速。减速过程中，马赫杆运

动速度逐渐下降且趋近于 0，斜爆轰波系也趋于

稳定，演化特征与驻定结构相似。在加速过程

中，马赫杆加速前传，波系失稳。

当高超声速来流通过 1 个收缩流道时，会流

经 1 个使流体达到声速的喉道。若喉道的面积不

能容纳全部气流通过，便会引发流动壅塞。此

时，壅塞区域的静压和温度将显著增加，这种急

剧的升压和升温不仅会对壅塞处的上游和下游

流动产生影响，而且会驱动流道内产生正爆轰波

或正激波向上游传播。在本研究中，通过判断流

场中是否能产生持续向上游传播的正爆轰波来

确定流动壅塞的发生，壅塞发生时来流会在爆轰

波后以亚声速流动。

为分析非驻定马赫杆波系加速失稳的原因，

图 6展示了非驻定马赫杆结构的失稳过程，其中黑

色点划线是声速线。可以看出，不稳定爆轰波系发

展的初期与稳定波系展现出相似的特征，随着马赫

杆向上游移动，马赫杆后方的亚声速区明显增加，

在下壁面产生了二次反射激波。当二次反射激波

越过下壁面拐点并作用于楔面时，通过滑移线形成

了 2 个独立的小亚声速区。这些小亚声速区随着

二次反射激波的移动逐渐合并并继续向上游移动

（t=0. 39 ms），如图 6（a）~图 6（c）所示。当 t=
0. 53 ms时（见图 6（d）），尽管马赫杆继续向上游移

动，但此阶段马赫杆后方亚声速区变化较小，而二

次反射激波后的亚声速区快速发展，导致激波角度

增大，此时流场处于壅塞初期。直到 t=0. 70 ms
（见图 6（f）），由于二次反射激波作用于上壁面导致

波后压力上升，使得马赫杆后方的亚声速区和二次

发射激波诱导的亚声速区合并，流场处于完全壅塞

状态，此后马赫杆进入加速前传阶段。该过程中马

赫杆的速度变化趋势与图 5 中非驻定马赫杆运动

速度的变化是一致的，说明加速期是由于二次反射

激波对马赫杆及其后方亚声速区的扰动作用引起。

图  6　非驻定马赫杆结构的失稳过程

Fig. 6　Destabilization process of the unstable Mach stem structure
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2. 2　楔面移动对驻定马赫反射结构的调控作用

以往受限空间内的斜爆轰波结构研究已经指

出［20-24］，斜爆轰波与壁面相互作用点位于拐点下

游时，会诱导产生相对稳定的回流区结构。当斜

爆轰波在上壁面产生马赫反射时，通过移动楔面

可以改变斜爆轰波与上壁面作用点的位置，从而

削弱甚至消除马赫反射。本节基于图 4（a）所示的

驻定斜爆轰波系，固定楔面移动距离为 1. 5 cm，将

楔面移动速度 V 作为变量，分别取 V=50 m/s、
25 m/s、10 m/s 和 2. 5 m/s，以研究在不同楔面移

动条件下驻定马赫反射流场的演化过程。

以图 4（a）所示的驻定马赫反射结构为基础

流场，选取波系驻定后 t=1. 00 ms 作为初始时刻

移动楔面，以不同的速度移动楔面，同时记录马

赫杆高度的变化，得到了如图 7 所示的马赫杆高

度随时间变化的曲线。本节固定移动距离为

1. 5 cm，仅以移动速度作为变量，因此楔面停止

移动的时间是不同的。当移动楔面速度较快

（V=50 m/s）时，在 t=1. 3 ms 时刻即停止移动，

而楔面移动较慢（V=2. 5 m/s）时，t=7 ms 楔面

停止移动。可以看出，无论以较高速度还是以较

低速度移动楔面，马赫杆高度都经历了先增大然

后减小最终消失的过程，这种现象会随着移动速

度的增大而更为明显。楔面移动速度的影响还

体现在马赫杆消失的时间，速度越大，马赫杆减

小至消失的时间越短。当楔面以 50 m/s 的速度

移动时，楔面停止移动后，打在上壁面的斜爆轰

波形成的马赫杆仍然继续向下游移动；当楔面移

动速度较小时，马赫杆和楔面同时向下游移动，

且楔面停止移动前波系结构已经完成由马赫杆

结构到回流区结构的过渡。

为了分析楔面移动作用下的驻定马赫反射

波系发展过程，图 8 和图 9 分别给出了楔面移动

速度 V=50 m/s和 2. 5 m/s的温度场随时间的演

化过程，图中的黑色实线是声速线。从图 8 中可

以看出，流场中整体波系结构因楔面的移动发生

了变化，爆轰波作用在上壁面的位置逐渐向下游

移动，反射激波后的亚声速区逐渐减小直至消

失，最终在 1. 50 ms 时，流场演化为回流区结构。

在流动波系调控的过程中，波面的稳定落后于楔

面调控完成时刻。在楔面移动的初始阶段，楔面

顶端诱导的斜激波结构随楔面快速向下游移动，

由于空间差异，斜爆轰波和马赫杆结构保持原有

特性不变，波系的调整滞后于斜激波，宏观上表

现为斜激波牵引爆轰波和马赫杆移动，如图 8（a）
和图 8（b）所示。随着楔面继续向下游移动，马赫

杆后亚声速区明显减小，如图 8（c）和图 8（d）所
示。楔面停止移动后，波系结构的变化主要体现

在马赫杆后亚声速区继续减小，直至稳定在上壁

面拐点后方形成回流区。

作为对比，移动速度 V=2. 5 m/s的流场演化

过程如图 9 所示。马赫杆驻定后，同样令楔面在

t=1. 00 ms 时开始移动，t=7. 00 ms 时楔面停止

移动。可以看到不同移动速度下流场的演化过程

是类似的，随着时间的推移最终都发展为回流区

结构。值得注意的是，该移动速度下，流场在 t=
4. 30 ms时就已经形成了稳定的回流区波系，波系

的稳定早于楔面的调控完成时刻。调控过程中，

开始调整时爆轰波面随楔面整体向下游移动，调

控初期马赫杆高度没有明显变化，在后续的调控

过程中，马赫杆高度单调减小直至消失形成回流

区结构，二次反射激波最终稳定在楔面下游。

上述结果表明，对于马赫杆驻定的爆轰波

系，固定移动距离不变，楔面移动速度的大小不

影响最终的调控结果。调控结束后的流场结构

相对一致，表现为斜爆轰波作用在上壁面拐点后

方形成亚声速区，滑移线附近亚声速区消失，

图  7　驻定结构在不同移动速度下调控过程马赫杆的高

度变化

Fig. 7　Variation in the height of the Mach stem during 
the control process for the stationary structure at 
different movement speeds
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图  8　斜爆轰波系演化流场（马赫杆稳定后楔面开始移动，移动距离 1. 5 cm，移动速度 50 m/s）
Fig. 8　Evolutionary flow field of oblique detonation waves （with the stabilized Mach stem，and following this， the 

wedge begins to move with a distance of 1. 5 cm and a velocity of 50 m/s）

图  9　斜爆轰波系演化流场（马赫杆稳定后楔面开始移动，移动距离 1. 5 cm ，移动速度 2. 5 m/s）
Fig. 9　Evolutionary flow field of oblique detonation waves （with the stabilized Mach stem，and following this， the 

wedge begins to move with a distance of 1. 5 cm and a velocity of 2. 5 m/s）
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二次反射激波作用在楔面水平段。调控过程中，

楔面移动使马赫杆的位置向下游移动，马赫杆高

度在驻定的基础上继续增大，然后随楔面的移动

逐渐减小直至消失，且这种现象会随着楔面移动

速度的增大而更为明显。当楔面以较小的速度

移动时，虽然需要更多的时间完成波系结构的转

变，但在楔面停止移动前已经完成了向回流区波

系的转换。

2. 3　楔面移动对非驻定马赫反射结构的调控

作用

相较于驻定马赫反射结构，非驻定马赫反射

结构的情况更为复杂。牛淑贞等［23］的研究表明，

非驻定马赫反射波系波面的结构和位置随时间

变化，具有长期累积、突然加速的特点，因此楔面

移动能否有效抑制不稳定波系结构的发展，是

一个需要进一步深入研究的问题。针对非驻定

马赫反射结构，考虑到波系结构的非定常特性，

选取楔面开始移动的时刻作为移动策略的主要

变量，固定楔面移动距离为 3. 5 cm，移动速度为

50 m/s。
基于图 4（b）所示的不稳定反射波系，在马

赫反射结构的演化过程中选取 3 个具有代表性

的时刻，其基本流场结构如图 10 所示，图中黑色

实线是声速线。当斜爆轰波作用在上壁面，马赫

杆形成的时刻作为 t1 时刻；当马赫杆继续向上游

发展，楔面上的反射激波作用在上壁面拐点后方

时作为 t2 时刻；当马赫杆后方的亚声速已经合

并，流动壅塞已经形成时作为 t3 时刻。以这 3 个

时刻的流场状态作为初始流场，研究在不同时刻

开始移动楔面，爆轰波系对楔面移动的动态响应

特性。

在 t3 时刻，楔面上的二次反射激波已经绕过

上壁面拐点，并作用在马赫杆后方的亚声速区。

根据前面的分析，t3 时刻后马赫杆将沿斜爆轰波

向上游加速运动，此时正爆轰波持续向上游传

播，流动壅塞已经形成。此时开始移动楔面，得

到了图 11 所示的流场演化过程，图中黑色实线是

声速线。可以看出，楔面的移动并未能阻止马赫

杆的前传，二次反射激波依旧随马赫杆向上游运

动。在这个运动过程中，反射激波一直作用于马

赫杆后的亚声速区，引起的压力上升持续传递到

马赫杆处，马赫杆加速向上游运动，直至整个波

系传出入口。尽管移动楔面未能阻止马赫杆的

失稳，但楔面的移动削弱了二次反射激波后高压

区继续发展的趋势，抑制了反射激波对亚声速区

的影响，向上游加速运动的马赫杆也因楔面的移

动经历了短暂的扰动。这一现象表明，移动楔面

对不稳定波系的发展具有一定的抑制作用。

在 t2 时刻开始移动楔面的波系演化过程如

图 12 所示，图中黑色实线是声速线。在移动楔面

前，反射激波穿过滑移线形成的 2 个小亚声速区

已经完成合并，上下壁面附近的亚声速区也有继

续合并的趋势。移动楔面的介入有效阻止了

二次反射激波持续作用在马赫杆后的亚声速区，

最终实现了对不稳定波系的调控。楔面开始移

动时，马赫杆持续向上游运动，带动上壁面下方

的亚声速区继续发展，二次反射激波作用于亚声

速区，且波后高压区的面积有进一步增大的趋

势，如图 12（a）~图 12（c）所示。受到楔面移动的

图  10　非驻定斜爆轰流场在不同时刻的温度场

Fig. 10　Temperature field of non-stationary oblique detonation flow at different instants
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图  12　斜爆轰波流场演化过程：t2 =0. 40 ms时开始调整楔面，移动距离 3. 5 cm，移动速度 50 m/s
Fig. 12　Evolutionary process of oblique detonation wave flow field： Adjustments to the wedge surface commence at 

t2 =0. 40 ms， with a movement distance of 3. 5 cm and a velocity of 50 m/s

图  11　斜爆轰波流场演化过程：t3 =1. 00 ms时开始调整楔面，移动距离 3. 5 cm，移动速度 50 m/s
Fig. 11　Evolutionary process of oblique detonation wave flow field： Adjustments to the wedge surface commence at 

t3 =1. 00 ms， with a movement distance of 3. 5 cm and a velocity of 50 m/s
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持续影响，马赫杆开始向下游移动，上下壁面附

近已经融合的亚声速区面积减小出现分离（见

图 12（d）），反射激波随着楔面的移动向下游移

动，不再作用于上壁面下方的亚声速区，滑移线

上下形成的小亚声速区逐渐减小直至消失，最终

波系完成了向回流区结构的转变。整个过程中，

马赫杆的高度表现出明显的先增大后减小，最终

消失的现象。

图 13 展示了 t1=0. 12 ms 时开始移动楔面的

波系演化过程，移动楔面完成了从不稳定波系到

稳定波系的转变。波系结构的演化与 t2时刻开始

调控的现象类似，楔面移动阻止了马赫杆的发展，

但存在一定的滞后。在楔面移动初期，马赫杆在

向上游运动的同时高度继续增大，随着楔面继续

向下游移动，马赫杆开始反向向下游移动，流场中

的亚声速区和反射激波后的高压区逐渐减小，波

系整体向下游移动，最终亚声速区稳定在上壁面

拐点后方，马赫杆消失演变为回流区波系。

调控过程中马赫杆的高度和位置随时间变

化的关系如图 14 所示。研究结果表明，在波系失

稳的早期，即马赫杆靠近下游的情况下，通过移

动楔面使非驻定的马赫杆重新稳定的难度较小。

然而，随着马赫杆进一步向上游发展，楔面移动

将很难抑制失稳波系的发展。楔面移动对于波

系的影响存在明显的滞后性，楔面开始移动后，

不稳定的马赫杆继续发展，向上游运动的同时高

度增大。在成功调控的情况下，马赫杆先减速到

0 再反向向下游移动，马赫杆的高度呈现出先继

续增大后减小的非单调变化，最终马赫杆结构消

失演变为稳定的回流区波系。对于调控失败的

情况，楔面的移动虽然可以减缓马赫杆的失稳，

但最终仍然无法阻止失稳。从调控效果的视角

分析，移动楔面对于调控燃烧室内的非驻定波系

结构显示出了潜在的有效性，关键在于必须在波

系演化的早期阶段及时进行，且需要一定的调控

准则来指导整个过程。此外，除了楔面水平方向

图  13　斜爆轰波流场演化过程：t1 =0. 12 ms时开始调整楔面，移动距离 3. 5 cm，移动速度 50 m/s（黑色实线是声速线）

Fig. 13　Evolutionary process of oblique detonation wave flow field： Adjustments to the wedge surface commence at 
t1 =0. 12 ms， with a movement distance of 3. 5 cm and a velocity of 50 m/s （the black solid line represents 
the sound speed line）
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的移动，通过楔面旋转来调控波系结构是否有效

也是一个值得进一步探讨的问题。

在受限空间内，通过移动楔面可以实现从驻

定马赫反射结构到回流区结构的调控。对于非

驻定马赫反射结构，成功调控的关键在于选择适

当的楔面移动策略。考虑到非驻定马赫杆运动

速度的特点，将整个失稳过程分为减速和加速

2 个阶段进行研究。选取马赫杆运动过程中部分

时刻的速度，并以不同的楔面移动速度进行调

控，将数值仿真结果与支持向量机（Support Vec⁃
tor Machine，SVM）方法［36］结合，找出速度决策

边界以指导调控。如图 15 所示，默认马赫杆减速

阶段的速度为负数，得到速度决策边界 Vw= 
1. 52 VMS+65，对于速度决策边界上方的速度组

合（Vw >1. 52 VMS+65），移动楔面均可成功调

控。对于马赫杆加速阶段，位于速度决策边界上

方的速度组合（Vw>1. 56 VMS+92），也可以实现

成功调控。总之，成功调控所需的最小楔面速度

随波系的发展而增大。速度边界在 Vms=0 时出

现间断，此时流动壅塞即将形成，后续时刻的调

控需要更大的移动速度来抑制流动壅塞的发展。

本文考虑高空飞行和进气道预压缩，研究了

楔面移动对斜爆轰波系结构动态响应特性的影

响规律，重点在于考察楔面移动能否实现非驻定

爆轰波系的再稳定。因此，本文构建了一个简化

的二维燃烧室-尾喷管模型，也没有考虑燃料-空
气的非均匀掺混过程以及来流的非定常特征。

需要说明的是，本文研究所采用的网格尺度适合

于捕捉爆轰波的宏观结构，并不能再现波面的三

波结构。高温混气中斜爆轰波面上的胞格结构

需要微米量级尺度的网格来求解［37-38］，这对于工

程尺度的燃烧室模拟而言计算成本过大。本研

究是对斜爆轰发动机内部楔面调控技术的探索，

楔面移动作为一种有效的调控手段，可以改变燃

烧室内的流动环境，不仅为理解和改善复杂内流

环境提供了新的视角，也为宽域飞行条件下爆轰

波系的稳定燃烧提供基础支撑。

3　结 论

受限空间内斜爆轰波与上壁面直接干扰会

产生马赫杆和回流区两类典型的波系，其中马赫

杆波系存在驻定和非驻定 2 种情况。为了实现对

非驻定马赫杆爆轰波系的调控，本文采用重叠网

格技术实现楔面移动，并利用数值模拟来研究楔

面移动对非定常爆轰反射波系演变特征的影响

图  14　非驻定结构在不同时刻开始调控马赫杆的位置和

高度变化

  Fig. 14　Non-stationary structure undergoes control at 
different instants， illustrating the changes in 
the position and height of the Mach stem

图  15　楔面速度和马赫杆速度对流动调控结果的影响

Fig. 15　Relationship between control results and combi⁃
nations of wedge speed and Mach stem velocity
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规律，主要结论如下：

1） 对于驻定马赫反射结构，向下游移动楔面

可以将马赫杆波系转变为回流区波系。楔面移

动速度大小会影响波系演化过程：马赫杆高度表

现为先增大后减小的非单调变化，这种现象会随

楔面移动速度的增大变得更加明显。

2） 对于非驻定马赫反射结构，在马赫杆形成

初期，移动楔面能够成功抑制下壁面二次反射激

波对亚声速区的干扰，使马赫杆逐渐减速，并向

下游移动，最终稳定在上壁面拐点后方，形成回

流区主导的爆轰波系。当楔面开始调控的时刻

处于马赫杆前传加速期或楔面移动速度较小时，

流动发生壅塞，移动楔面无法使马赫杆减速，最

终爆轰波系失稳。

3） 实现爆轰波系再驻定的临界楔面移动速

度 Vw依赖于马赫杆的传播速度 VMS，两者线性相

关。马赫反射波系减速阶段，临界 Vw随着 VMS绝

对值的减小而增大；马赫反射波系加速阶段，临

界 Vw 随着 VMS 绝对值的增大而增大。借助于

SVM 方法快速分析数值结果，找到临界 Vw 和

VMS 的关系，可快速获取成功调控爆轰波系的最

小楔面移动速度，有助于更有效地组织斜爆轰

燃烧。
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Dynamic response characteristics of wave systems to wedge 
control in hydrogen-fueled oblique detonation engines
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Abstract： Interference between oblique detonation waves and walls in confined spaces is inevitable.  When these 

detonation waves reflect and generate Mach stems， there is a sharp increase in total pressure loss in the airflow， lead⁃

ing to potential instability in the detonation wave system.  Thus， flow control becomes a crucial method for stabilizing 

oblique detonation combustion.  This paper selects a hydrogen-air mixture， and for the first time applies the overlap⁃

ping grid technology to the numerical simulation of oblique detonation.  The dynamic response characteristics of station⁃

ary and non-stationary detonation wave systems to different wedge movement strategies are compared.  The study 

finds that for the stationary reflection wave system， moving the wedge downstream facilitates the transition from a 

Mach reflection structure to a recirculation zone structure， with the speed of wedge movement significantly affecting the 

characteristics of wave system changes during the flow field evolution.  For the non-stationary reflection wave system， 

the development and merging of the Mach stem and the subsonic area downstream of the reflected shock are the main 

causes for flow congestion and wave system instability.  The evolution process of the oblique detonation reflection flow 

field shows that only when the wedge movement can reduce the area of the subsonic region behind the wave and dis⁃

rupt the flow congestion structure within the flow field can the unstable detonation wave system be restabilized.  The ef⁃

fectiveness of wedge movement control depends on the relative speeds of the Mach stem movement and the wedge 

control speed， with the existence of velocity boundary during deceleration （Vw = 1. 52 VMS + 65） and acceleration （Vw = 

1. 56 VMS + 92）.
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