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射流声阻抗差异对爆轰管口流场结构影响的数值模拟研究
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摘要:为研究射流环境中声阻抗差异对爆轰管口流场结构的影响规律ꎬ建立爆轰管内外流场的轴对称模型ꎬ采用

ＯｐｅｎＦｏａｍ 平台的 ｒｈｏＲｅａｃｔｉｎｇＣｅｎｔｒａｌＦｏａｍ 求解器进行耦合求解ꎮ 通过在管口处构建氩气、氢气和空气混合物、氦气

３ 种自由射流区域ꎬ结合管口处是静止空气时的仿真结果ꎬ分析了管内外介质声阻抗差异对爆轰流场结构的影响ꎮ
结果表明:氩气射流和静止空气会使爆轰波溢出管外时ꎬ在声阻抗间断面处形成反射激波ꎻ氦气射流会使爆轰波溢

出管外时ꎬ在声阻抗间断面处形成反射稀疏波ꎻ氢气和空气混合物射流则对该过程无影响ꎮ 在氩气射流和静止空

气中形成的马赫盘减小到基本消失ꎬ滑移线和其后的超音速区域在马赫盘附近相遇ꎻ氢气和空气混合物射流和氦

气射流中的马赫盘减小后仍保持一定大小ꎬ滑移线和其后的超音速区会在离马赫盘较远的地方相遇ꎮ 自由射流与

可爆混合物的声阻抗差异会使前导激波波阵面发生变形并改变其指向性ꎮ 氩气射流中的前导激波阵面在靠近中

心轴线处弯曲程度减小ꎬ静止空气中的前导激波大致呈现球面波的形态ꎬ氢气和空气混合物射流与氦气射流中的

前导激波阵面发生凸起ꎮ
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ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　

　 　 爆轰作为一种自增压的燃烧方式ꎬ在航空发动机

领域有重要的应用前景[１－２]ꎮ 脉冲爆轰发动机作为

基于爆轰方式的推进技术之一[３－７]ꎬ具有热循环效率

高ꎬ结构简单等特点ꎮ 在其工作周期中的膨胀与排气

过程结束后ꎬ需要填充隔离气体(空气、氮气等)来吹

扫爆轰管内残留燃气ꎬ避免下一循环新鲜混合气填充

时提前自燃ꎮ 隔离气体的声阻抗差异会引起爆轰管

口射流流场结构的变化ꎬ进而影响爆轰波及爆轰产物

溢出爆轰管口时的流场特征ꎮ 因此ꎬ开展射流声阻抗

对爆轰管口流场特征影响的研究ꎬ对爆轰发动机的工

作性能和噪声控制有着重要意义[８－９]

近年来ꎬ相关研究已经表明声阻抗对爆轰波的

传播有着重要影响ꎮ 文献[１０]使用硝基纤维素膜

将乙烯－氧混合物与氧化或惰性混合物分开ꎬ形成

声阻抗间断面ꎬ研究了爆轰波通过 ４５°声阻抗间断

面时的折射现象ꎬ分析了爆轰折射现象ꎬ并对预测值

和实验结果的差异进行了讨论ꎮ 文献[１１]对管内

氢氧爆轰波通过接触面进入非可燃气体时的传播特

性进行了实验研究ꎬ发现了传递到非可燃气体的激

波强度和反射激波的类型取决于接触面声阻抗的比

值ꎮ ＴＡＮＧ￣ＹＵＫ 等[１２]对爆轰波在密度变化导致的

声阻抗间断面上的传播过程进行了数值模拟ꎬ探讨

了界面上声阻抗变化对传输过程动力学的影响ꎮ 侯

子伟等[１３]研究了爆轰波在气液声阻抗间断面上的

反射现象对管口流场的影响ꎮ 黄孝龙等[１４] 针对单

次与多循环爆轰声场差异展开了研究ꎬ发现多循环

爆轰过程燃气射流对特定频段爆轰声波能量具有明

显抑制作用ꎮ 单次爆轰过程不同角度获得的声波时

频域信号特征基本一致ꎬ而多循环爆轰过程在不同

辐射角度获得的声波时频域信号特征差别巨大ꎮ 燃

气射流作用下ꎬ前导激波波阵面在中心轴线附近产

生“葫芦状”凸起ꎬ导致轴向 ０°方向爆轰声波传播时

间领先于其他方向ꎬ但未进一步分析燃气射流声阻

抗差异对爆轰管口流场的影响ꎮ
目前对爆轰管口流场结构影响因素的研究主要

集中在爆轰管形状[１５－２０]、数量[２１]、填充分数[２２]等方

面ꎬ对不同声阻抗环境中管口流场特性的研究相对

较少ꎮ 而爆轰管在多循环工况中ꎬ受到隔离气体的

通入和多循环爆轰排气的影响ꎬ会在管口附近形成

复杂的射流环境ꎬ新一次的爆轰排气过程会受到该

射流环境中声阻抗不均匀分布的强烈影响ꎮ 因

此ꎬ本文采用开源 ＯｐｅｎＦｏａｍ 平台对爆轰管在复杂

射流环境中的波系演化和流场发展规律进行相关

研究ꎮ

１　 数值模拟

１.１　 控制方程及计算方法

本文使用开源流体仿真平台 ＯｐｅｎＦｏａｍ 对脉冲

爆轰管内外流场开展数值模拟ꎬ通过 ｒｈｏＲｅａｃｔｉｎｇ￣
ＣｅｎｔｒａｌＦｏａｍ 求解器进行计算ꎬ该求解器已经在爆轰

问题中得到了应用[２３]ꎮ
考虑黏性ꎬ忽略重力、导热率和扩散率的带化学

反应可压缩流动二维轴对称控制方程为
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÷
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ｐ＝ ρＲｇＴ (２)

式中:ρꎬｕꎬｖꎬＥꎬｐꎬｔꎬϕｎꎬξꎬω̇ｎꎬＲｇꎬＴꎬｘꎬｒ 分别表示密

度ꎬ轴向速度ꎬ径向速度ꎬ比能量ꎬ压力ꎬ时间ꎬ第 ｎ种
组分的质量分数ꎬ燃烧的热释放速率ꎬ第 ｎ种组分的

生成消耗速率ꎬ气体常数ꎬ温度ꎬ轴向长度ꎬ径向长

度ꎮ 比能量 Ｅ表示为:

Ｅ＝ ｅ＋ｕ
２＋ｖ２

２
(３)

ｅ＝(Ｃｐ－Ｒｇ)Ｔ (４)
Ｃｐ ＝Ｒｇ(ａ１＋ａ２Ｔ＋ａ３Ｔ２＋ａ４Ｔ３＋ａ５Ｔ４) (５)

式(５) 中计算定压比热容 Ｃｐ 的系数可利用

ＮＩＳＴ￣ＪＡＮＡＦ Ｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌ Ｔａｂｌｅｓ 中的数据进行

拟合ꎮ
黏性应力表示为:

 ｘｘ ＝μ ２ ∂ｕ
∂ｘ

－ ２
３
∇􀅰ｕæ

è
ç

ö

ø
÷ ꎬ ｒｒ ＝μ ２ ∂ｖ

∂ｘ
－ ２
３
∇􀅰ｕæ

è
ç

ö

ø
÷

 ｘｒ ＝ ｒｘ ＝ ２μ ∂ｕ
∂ｒ

＋∂ｖ
∂ｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ꎬ θθ ＝μ ２ ｖ

ｒ
－ ２
３
∇􀅰ｕæ

è
ç

ö

ø
÷

∇􀅰ｕ＝∂ｕ
∂ｘ

＋∂ ｒｖ( )

ｒ∂ｒ
(６)

式中:下标 θ代表圆心角的大小ꎬｕ 为速度矢量ꎮ
运动黏度 μ 随温度 Ｔ 的变化关系由 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ

公式计算ꎬ湍流模型选用雷诺时均模型中经典的

ｋ－ε 模型ꎮ 本文采用氢气空气单步反应模型ꎬ反应

速率常数采用 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ 公式计算[２４]:

ｋ＝ＡＴｂｅｘｐ(－Ｅａ / ＲｇＴ) (７)
式中:指前因子 Ａ＝ １.４×１０１３ꎬ温度指数 ｂ ＝ ０ꎬ活化能

Ｅａ ＝ １２ ９９５ Ｊ / (ｋｇ􀅰ｍｏｌ)ꎮ
１.２　 物理模型与边界条件

本文所用到的二维轴对称物理模型如图 １ 所

示ꎬ爆轰管长 ６００ ｍｍꎬ半径 １５ ｍｍꎬ壁厚 ３ ｍｍꎬ右端

流场边界距离爆轰管口 ５００ ｍｍꎬ上端流场边界距离

中心轴线 ４５０ ｍｍꎬ 外流场左端距离爆轰管口

２５ ｍｍꎮ 图 １ 中 ＡＣ 为轴对称物理模型的中心轴线ꎬ
边界类型为 ＥＭＰＴＹꎬＣＤ、ＤＥ、ＥＦ 为无反射边界条

件ꎬ作为流场的出口ꎻＦＧ、ＧＨ、ＨＩ 采用无滑移壁面边

界条件ꎮ 为了提高运算精度和运算效率ꎬ对计算域

划分结构化网格ꎬ先将整个计算域划分为 ５ 部分ꎬ用
黑色虚线表示计算域的刨分线ꎬ再对各个部分单独

进行网格划分ꎬ各个区域的网格数量在图中表示为

ｘ方向网格数×ｒ 方向网格数ꎬ括号外网格为本文所

采取的中尺寸网格划分方案ꎬ括号内网格分别表示

进行网格无关性验证时大尺寸网格划分方案和小尺

寸网格划分方案ꎮ 在初始 ｔ ＝ ０ 时刻ꎬ管内充满均匀

混合的氢气和空气ꎬ当量比为 １ꎬ管外充满混合均匀

的空气ꎬ数值计算过程中所用到的空气组分均为氧

气和氮气ꎬ质量分数比为 ２１ ∶７９ꎮ 在爆轰管左端即

封闭端设置一段压力为 ２ ＭＰａꎬ温度为 ２ ０００ Ｋ 的高

温高压点火区ꎬ剩余流场区域的温度均为３００ Ｋꎬ压
力为１０１ ３２５ Ｐａꎮ

图 １　 流场图

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ

１.３　 网格无关性验证

先对管内流场的网格无关性进行验证ꎬ确定合

适的管内流场网格尺寸ꎬ在此基础上再对管外的流

场进行网格无关性验证ꎮ 对管内进行网格无关性验

证时ꎬ采取的 ３ 种网格尺寸为 １. ５ ｍｍ × １. ５ ｍｍ、

０.５ ｍｍ×０.５ ｍｍ、０.２ ｍｍ×０.２ ｍｍꎮ 采取 １.２ 节所述

ｔ＝ ０ 时刻的初始条件ꎬ由大到小 ３ 种网格尺寸下计

算得到管口处爆轰波波速分别为 ２ ０３２. ５ ｍ / ｓꎬ
２ ００４.６ ｍ / ｓꎬ２ ００１.７ ｍ / ｓꎮ 可以看出ꎬ当网格尺寸到

达 ０.５ ｍｍ 时ꎬ继续减小网格尺寸对爆轰波波速影响
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不大ꎬ计算结果与 ＮＡＳＡ 开发的 ＣＥＡ 软件计算的理

论值 １ ９２７.７ ｍ / ｓ 相比ꎬ相对误差小于 ４％ꎮ 综合考

虑计算资源和计算精度ꎬ采取 ０.５ ｍｍ 网格进行后续

计算ꎮ 当网格尺寸为 ０.５ ｍｍ 时ꎬ管内中心轴线距离

封闭端不同距离处监测点压力随时间变化关系如

图 ２ 所示ꎬ从图中可以看出管内爆轰压力和爆轰波

波速均基本稳定ꎬ判断达到稳定爆轰状态ꎮ

图 ２　 ０.５ ｍｍ 网格内各监测点压力变化图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔｓ
ｗｉｔｈ ０.５ ｍｍ ｇｒｉｄ

管外计算域网格划分方案如 １.２ 节所述ꎬ网格

尺寸从大到小命名为大网格、中网格、小网格ꎬ管外

距离管口 ０.１ ｍ 处 ０°ꎬ４５°ꎬ９０°监测点在不同尺寸网

格下的计算结果如图 ３ 所示ꎮ 可以看出ꎬ采用大尺

寸网格的计算结果误差较大ꎬ中尺寸网格变为小尺

寸网格时计算结果基本不变ꎬ综合考虑后管外计算

域采取中尺寸网格ꎮ

图 ３　 在不同网格尺寸下ꎬ距离管口 ０.１ ｍ 处不同

角度的监测点随时间的压力曲线

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ａｔ ０.１ ｍ
ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｔｕｂｅ ｐｏｒｔ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ａｎｄ ｇｒｉｄ ｓｉｚｅ

１.４　 爆轰初始流场的模拟

本文采用的 ４ 种工况ꎬ管内均为当量比为 １ 的

氢气和空气混合物ꎬ管外分别为静止空气、氢气与空

气混合物射流、氩气射流、氦气射流ꎮ

图 ４ 为氢气与空气混合物射流工况下氢气含量

分布的形成过程示意图ꎮ 第一步在不带外流场的爆

轰管内单独计算爆轰ꎬ至 ｔ＝ ０.２９８ ｍｓ 爆轰波快要传

播到管口处时停止ꎮ 第二步将爆轰管左端的封闭端

变为开口端ꎬ设置速度入口ꎬ在压力 １０１ ３２５ Ｐａ、温
度 ３００ Ｋ 的条件下以 １０ ｍ / ｓ 的恒定速度向管内通

入氢气与空气的混合物ꎬ当管外形成稳定射流时停

止计算ꎮ 第三步将第一步和第二步形成的流场赋值

到一个新的计算域中形成仿真的初始流场ꎬ该初始

流场的初始时刻为 ｔ＝ ０.２９８ ｍｓꎮ 各工况下各个变量

的形成过程与上述步骤相同ꎬ在 ｔ ＝ ０.２９８ ｍｓ 之后的

仿真均不包含化学反应ꎮ 气体的声阻抗 Ｒｃ 定义为

密度与声速的乘积ꎮ 因此ꎬ管口处氩气射流ꎬ静止空

气ꎬ氢气与空气混合物射流ꎬ氦气射流的声阻抗值分

别为 ５００ ｋｇ / (ｍ２􀅰ｓ)ꎬ４０７ ｋｇ / (ｍ２􀅰ｓ)ꎬ３５１ ｋｇ / (ｍ２􀅰ｓ)ꎬ
１６１ ｋｇ / (ｍ２􀅰ｓ)ꎮ

图 ４　 ｔ＝０.２９８ ｍｓꎬ初始流场中氢气分布形成过程示意图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｈｙｄｒｏｇｅｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ
ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ａｔ ｔ＝０.２９８ ｍｓ

２　 结果与讨论

２.１　 管口处波的透反射分析

图 ５ 为管外为氩气射流时爆轰波传出管外时中

心轴线的压力变化图ꎮ 在 ｔ ＝ ０.２９８ ｍｓ 时关闭化学

反应ꎬ此时爆轰波传播到接近管口的地方ꎮ 由于失

去化学反应的支持ꎬ爆轰波的前导激波和化学反应

区将要发生分离ꎮ 忽略化学反应区的厚度ꎬ此时前

导激波的前方为未反应的低声阻抗区ꎬ前导激波的

后方为已反应的高声阻抗区ꎬ高声阻抗区的声阻抗

在紧随前导激波的稀疏波作用下缓慢降低ꎮ 用符号

Ｊ表示声阻抗间断面ꎬＪ< 表示波由低声阻抗区进入

高声阻抗区的声阻抗间断面ꎬ反之为 Ｊ>ꎮ 据此判断

前导激波阵面为 Ｊ>型声阻抗间断面ꎮ
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图 ５　 管外为氩气射流时不同时间中心轴上

的压力变化图

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｈａｎｇｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｎ ｔｈｅ ｃｅｎｔｒａｌ ａｘｉｓ ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｍｅｓ ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｏｕｔｓｉｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｔｕｂｅ ｉｓ Ａｒ ｇａｓ ｊｅｔ

爆轰波在不同类型声阻抗间断面的透反射示意

图如图 ６ 所示ꎮ 前导激波与其后紧随的稀疏波先后

在此 Ｊ>间断面上发生透反射ꎮ 前导激波透射为激

波ꎬ稀疏波透射为稀疏波ꎬ同时前导激波和向前传播

的稀疏波分别反射一道向后传播的稀疏波和压缩

波ꎬ这一现象在管口处为氢气和空气射流时较为明

显ꎮ 在其他工况下ꎬ由于关闭化学反应时ꎬ爆轰波传

播到离管口很近的区域ꎬ由关闭化学反应导致的波

的透反射和由管口处物质界面导致的透反射现象难

以区分ꎬ因而不易观察到ꎮ 由图 ５ 可知ꎬ在 ｔ＝ ０.３ ｍｓ
时ꎬ前导激波和稀疏波已经发生透射ꎬ透射激波峰值

仅 １.７３ ＭＰａ 左右ꎬ此时还没有形成反射激波ꎮ 在管

口壁面处形成一道由壁面向中心轴线扩散的稀疏

波ꎮ ｔ＝ ０.３１ ｍｓ 时ꎬ在管口形成了一道向管内传播

的反射激波ꎬ反射激波强度较大ꎬ此时透射激波强度

进一步增大到达极值 １.８１ ＭＰａꎬ透射过程完成ꎬ随
着时间的进行ꎬ透射激波强度会逐渐衰减ꎮ 在 ｔ ＝
０.３２ ｍｓ 时ꎬ由壁面向中心轴线传播的稀疏波已经到

达中心轴线处ꎬ极大地降低了中心轴线处的压力ꎮ
随着该波进一步向管内传播ꎬ会追上反射激波ꎬ逐渐

降低反射激波强度ꎬ直到完全追上反射激波ꎬ使得反

射激波波尾压力与稀疏波的波头压力相同ꎮ 之后ꎬ
由于前面稀疏波的波尾和后面稀疏波的波头传播速

度相同ꎬ两道稀疏波会一起向管内传递ꎮ
图 ７ 为 ０.３１ ｍｓ 时不同工况下的中轴线压力对

比ꎮ 可以看出ꎬ当管外为静止空气时ꎬ前导激波在管

口处发生的透反射现象与管外是氩气射流时相似ꎬ
不同的是反射激波和透射激波的强度相对较小ꎬ这
是由于声阻抗间断面的间断性减弱导致的ꎮ 在 ｔ ＝
０.３１ ｍｓ 时空气中透射激波强度为 １.５９ ＭＰａꎬ比同

时刻氩气射流中透射激波强度减小约 ０.２２ ＭＰａꎮ

图 ６　 爆轰波在 Ｊ<(ａ)和 Ｊ>(ｂ)间断面的透反射示意图

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ａｎｄ ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ｐａｔｔｅｒｎｓ ｏｆ
ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅｓ ｏｎ Ｊ<(ａ)ａｎｄ Ｊ>(ｂ)

图 ７　 ｔ＝０.３１ ｍｓꎬ不同工况下中轴线压力对比图

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎ ｏｆ ｃｅｎｔｒａｌ ａｘｉｓ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ａｔ ｔ＝０.３１ ｍｓ

当管外介质为氢气＋空气的射流时ꎬ由于管内外

气体种类相同ꎬ不存在声阻抗间断面ꎮ 当前导激波和

稀疏波从管内溢出管外时ꎬ不会在管口处发生由于管

内外气体声阻抗不同导致的透反射现象ꎬ这时只存在

由于关闭化学反应导致前导激波和稀疏波在已反应

区和未反应区界面上发生的透反射ꎬ透射激波大小为

１.４５ ＭＰａꎬ比空气中低 ０.１４ ＭＰａꎮ
当管外是氦气射流时ꎬ在管口处形成 Ｊ>声阻抗

间断面ꎬ前导激波通过时形成反射稀疏波ꎮ 在 ｔ＝
０.３１ ｍｓ 时ꎬ由于氦气射流中的声阻抗极小ꎬ透射激

５１



弹 道 学 报 第 ３６ 卷

波在管外的传播速度极快ꎬ在该时刻由壁面产生向

中心轴线传播的稀疏波已经到达管口中心轴线处ꎬ
管口处的透反射过程在更短时间内结束ꎬ此时透射

激波强度只有 ０.６５ ＭＰａꎮ
从上述分析可以看出ꎬ声阻抗间断面对爆轰波

泄出管外后的透射激波强度有很大影响ꎬ射流阻抗

与管内阻抗比值越大ꎬ压力峰值越高ꎻ反之压力峰值

越小ꎮ 但是声阻抗间断面对管内压力影响较小ꎬ
４ 种工况下管内压力峰值均为 １.５１ ＭＰａ 左右ꎬ且最

大压力出现在相同位置ꎮ 这是由于管内压力的大小

主要受关闭化学反应产生的反射稀疏波的影响ꎬ由
其他原因产生的反射波在产生后均在该道稀疏波后

方ꎬ无法对管内压力产生较大影响ꎮ
２.２　 管外射流中波系的演化

图 ８ 为氩气射流管口流场的数值纹影和声阻抗

图ꎬ上半部分为数值纹影图ꎬ图中变量 Ｉ ＝ ｜▽ρ ｜
｜▽ρ ｜ ｍａｘ

ꎬ

下半部分为声阻抗图ꎮ

图 ８　 氩射流管端口流场的数值纹影和声阻抗图

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ａｎｄ ａｃｏｕｓｔｉｃ ｉｍｐｅｄａｎｃｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ａｒｇｏｎ ｊｅｔ ｔｕｂｅ ｐｏｒｔ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ

　 　 爆轰波从管口泄出时ꎬ管内燃料已经基本耗尽ꎬ
由于爆轰波失去了化学反应的支持ꎬ所以前导激波

和化学反应区分离ꎬ前导激波和其后的高速燃气射

流先后进入管外射流流场ꎮ 高温高压的燃气射流从

管口喷出后与管外气体相互作用形成自由剪切层ꎬ

从而在出口附近形成涡环ꎮ
在 ｔ＝ ０.３３ ｍｓ 时可以清楚地观察到氩气射流和

静止空气相互作用形成的声阻抗间断面ꎮ 在间断面

上可以清晰地观察到前导激波波阵面存在拐点ꎬ这
是因为前导激波在不同声阻抗介质中的传播速度不
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同导致的ꎮ 前导激波扫过管外气体后ꎬ会明显增加

气体的声阻抗ꎬ并在前导激波后方形成不均匀的声

阻抗区ꎮ 由于原本氩气射流中的声阻抗较高ꎬ在氩

气射流中传播的前导激波强度更大ꎬ导致前导激波

后的高声阻抗区域主要集中在氩气射流区域ꎮ 在管

口壁面附近形成包含涡环在内的低声阻抗区ꎬ该低

声阻抗区随着涡环一起运动并沿着斜激波和马赫盘

向中心轴线处发展ꎮ 前导激波在通过管口壁面时ꎬ
会以管口壁面为中心向管中心轴线处传播一道稀疏

波ꎬ该稀疏波导致燃气射流在出口处膨胀ꎬ形成

Ｐｒａｎｄｔｌ￣Ｍｅｙｅｒ 流区ꎮ 由于稀疏波的外边界压力低于

射流边界压力ꎬ所以在稀疏波外边界处会出现一道

圆筒形的截断激波ꎮ 被稀疏波扫过的区域气流会

加速到超音速ꎬ一部分气体继续沿直线前进并膨

胀ꎬ在马赫盘产生的地方膨胀到达极限后被重新

压缩ꎮ 另一部分超音速气流流动方向发生偏转ꎬ
穿过截断激波继续加速ꎬ在斜激波形成的地方气

流加速到最大值后气流速度大大降低ꎮ 穿过斜激

波的气流和穿过马赫盘的气流压力和速度存在差

异ꎬ所以在两部分气流的交界面处形成间断面即

“滑移线”ꎮ
随着燃气射流的不断喷出ꎬ涡环逐渐向下游移

动ꎬ由截断激波、马赫盘和斜激波组成的三波系统变

得明显ꎬ在三波的交汇处形成三波点ꎬ三波点不断朝

中心 轴 线 移 动ꎬ 导 致 了 马 赫 盘 不 断 缩 小ꎬ 如

图 ８(ｂ) ~图 ８(ｃ)ꎮ 同时延伸到涡环中的斜激波在

随涡环一起向下游运动的过程中扭曲不断加剧ꎬ最
终发生折断ꎬ在折断处生成马赫杆、第二道滑移线和

第二个三波点ꎬ如图 ８(ｄ)ꎮ 之后涡环与折断的斜激

波分离ꎬ第一道滑移线在中心轴线处相遇ꎬ在相遇后

的滑移线上产生了新的激波ꎮ 新的激波与嵌入涡环

的斜激波和第二个马赫杆组成新的三波系统ꎬ之后

三波点沿着马赫杆向马赫杆末端移动ꎬ新产生的激

波快速向流场下游运动ꎬ新形成的三波系统由开始的

向流场上游凸起变为向流场下游凸起ꎬ如图 ８(ｅ) ~
图 ８(ｆ)ꎮ 射流边界向中心轴线收缩ꎬ与反射激波相

遇ꎬ反射激波在射流边界上反射稀疏波ꎬ使得射流边

界再次向外扩张ꎮ 整个过程循环重复ꎬ由于射流边

界上的黏性作用ꎬ这种周期性的图像会逐渐变得模

糊ꎬ最终消失ꎮ
当管外是静止空气、氢气加空气混合物射流时ꎬ

流场中波系的发展与上述过程整体相同ꎮ 当管外是

氦气射流时ꎬ马赫盘和延伸到涡环的斜激波在形成

后便由于折转角过大ꎬ在交点处产生了新的激波ꎬ如
图 ９ 所示ꎮ 随着流场的发展ꎬ延伸到涡环的激波和

马赫盘的夹角逐渐减小ꎬ新产生的激波强度逐渐减

弱ꎬ直至消失ꎮ

图 ９　 ｔ＝０.３６ ｍｓ 时氦射流纹影与声阻抗

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｈｅｌｉｕｍ ｊｅｔ ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ａｎｄ ａｃｏｕｓｔｉｃ
ｉｍｐｅｄａｎｃｅ ａｔ ｔ＝０.３６ ｍｓ

图 １０ 为不同射流环境中马赫数和声阻抗分布

图ꎬ黑实线表示 Ｍａ ＝ １ 的等马赫数线ꎬ图 １０( ａ)和

图 １０(ｂ)虚线右边表示左边红色圈内马赫盘附近的

局部放大图ꎮ 可知ꎬ马赫盘后方存在亚音速区ꎬ随着

流场的发展ꎬ马赫盘逐渐减小ꎬ滑移线逐渐向中心轴

线靠近ꎮ 当管外为氩气射流和静止空气时ꎬ马赫盘

基本消失ꎬ滑移线在靠近马赫盘的地方相遇导致马

赫盘后存在极小范围的亚音速区ꎮ 其他工况下还存

在尺寸较小的马赫盘ꎬ滑移线在离马赫盘较远的地

方相遇ꎬ导致流场中间出现了较大的被超音速区域

包裹的亚音速区ꎮ 不同射流区域中ꎬ滑移线相遇的

时间略有差异ꎬ氩气射流ꎬ氢气和空气混合物射流ꎬ
氦气射流中分别比空气中晚 ０.０１ ｍｓꎬ ０. ０３ ｍｓꎬ
０.０５ ｍｓꎮ 氦气射流中涡的前方还存在一段超音速

气流ꎬ其形成与图 ９ 中的波系有关ꎮ 穿过斜激波的

气流紧接着穿过新形成的激波ꎬ在新激波后方形成

超音速流动ꎬ随着该激波的逐渐消失ꎬ该超音速区与

马赫盘系统分离ꎬ以更快的速度向流场下游运动ꎮ
由于激波在不同声阻抗介质中的波速不同ꎬ从图 １０
中可以明显观察到在不同声阻抗区域传播的前导激

波的波阵面发生了不同程度的变形ꎮ 在静止空气中

传播的前导激波大致为球形ꎬ波后声阻抗较为均匀ꎬ
氩气射流中前导激波靠近中心轴线处没有发生弯

曲ꎬ呈现出平面波的形态ꎬ波后声阻抗区域在靠近

中心轴线处较大ꎬ氢气和空气混合物射流和氦气

射流中前导激波均向前凸起且氦气射流中前导激

波呈现出极大的前突ꎬ波阵面整体发生极大变形ꎮ
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氢气和空气混合物射流中前导激波波后高声阻抗

区域向两侧略微移动ꎬ而氢气射流中高声阻抗区

域集中在两侧且在前导激波后方存在一道与前导

激波相交的斜激波ꎮ

图 １０　 不同射流环境下的马赫数和声阻抗分布

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｎｄ ａｃｏｕｓｔｉｃ ｉｍｐｅｄａｎｃｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ

２.３　 前导激波演化分析

图 １１ 为不同射流环境中距离管口不同距离不

同角度处各监测点前导激波峰值压力图ꎬ其中 ｐ０ 表

示常压 １０１ ３２５ Ｐａꎬｐ表示前导激波的峰值压力ꎮ 可

以发现ꎬ４ 种工况下当角度不变时ꎬ各个角度的前导

激波峰值压力均随着距离的增加均逐渐减小ꎻ当距

离管口的距离一定时ꎬ前导激波的峰值压力在靠近

管口的区域指向性明显ꎬ随着距离的增加ꎬ指向性逐

渐减弱ꎬ峰值压力的最小值均出现在 ９０°方向上ꎮ
管外为氩气射流和空气时ꎬ峰值压力均出现在 ０°方
向上ꎬ在靠近管口的区域ꎬ氩气射流中 ０°方向峰值

压力呈现出比空气中更强的指向性ꎬ原因是因为氩

气射流工况下 ０°方向上峰值压力比空气中略大ꎬ但
是 １５°和 ３０°方向的峰值压力与空气中峰值压力相

比却大大降低ꎮ 管外为氢气与空气混合物射流时ꎬ
峰值压力最大值先出现在 ３０°方向ꎬ而后出现在 １５°
方向上ꎬ之后 ３０°和 １５°方向上峰值压力相差不大ꎬ
均超过其他角度ꎮ 管外为氦气射流时ꎬ峰值压力在

距离管口 ０.０５ ｍ 时 ３０°方向指向性极强ꎬ之后 ３０°方
向上峰值压力会急速衰减ꎬ峰值压力最大值出现在

１５°方向上ꎬ随着距离的进一步增大ꎬ峰值压力会表

现处 ０°的指向性ꎮ
图 １２ 为不同工况下中心轴线上距离管口

０.０５ ｍ 和 ０.１５ ｍ 的监测点压力随时间变化的曲线

图ꎮ 从图 １２(ａ)中可以看出前导激波到达第一个监

测点时的大小和时间略有差异ꎮ 静止空气中前导激

波到达该监测点的时间为 ０. ３４６ ｍｓꎬ峰值压力为

０.５ ＭＰａꎬ氦气射流和氢气加空气混合物射流中前导

激波到达时间分别提前 ０.０２５ ｍｓ、０.００６ ｍｓꎬ峰值压

力分别减小 ０.１２８ ＭＰａ、０.０１３ ＭＰａꎬ氩气射流中前导

激波到达时间落后空气中到达时间 ０.００３ ｍｓꎬ压力

峰值升高 ０.００７ ＭＰａꎮ 随着时间的推进ꎬ前导激波

到达时间的差异被进一步拉大ꎮ 前导激波到达时间

的差异意味着波阵面的变形ꎬ在靠近中心轴线的地

方前导激波到达时间越早意味着中心轴线处波阵面

前突越明显ꎮ 氦气射流中前导激波衰减要比其它气

体中缓慢ꎬ０.０５ ｍ 处监测点监测到氦气射流中峰值

压力远小于其它气体中的峰值压力ꎬ但是在 ０.１５ ｍ
监测点处氦气射流中的峰值压力已经明显大于其它

气体中的峰值压力ꎮ 此外ꎬ氦气射流中除前导激波

外还存在两道明显的激波先后经过 ０.０５ ｍ 处监测

点ꎬ导致氦气射流的压力时间曲线出现显著凹陷ꎬ这
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是由于悬吊激波的运动导致的ꎮ 悬吊激波开始时向

流场下游移动经过 ０.０５ ｍ 处监测点导致压力大幅

下降ꎬ之后悬吊激波向上游移动再次经过该监测点

导致了压力上升ꎮ ０.１５ ｍ 处监测点 ４ 种工况下均有

除前导激波外第二道激波经过ꎬ该激波是在马赫盘

缩小过程中ꎬ以滑移线为界的超声速区逐渐向中心

扩展ꎬ在中心轴线处汇合后ꎬ在滑移线附近形成的新

激波ꎮ

图 １１　 不同的射流环境中ꎬ距管口不同距离和角度监测点处前导激波的峰值压力

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｐｅａｋ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄｉｓｔａｎｃｅｓ
ａｎｄ ａｎｇｌｅｓ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｔｕｂｅ ｐｏｒｔ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ

图 １２　 中心轴线上监测点压力随时间变化图

Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｅｎｔｒａｌ ａｘｉｓ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ

３　 结论

本文对氢气和空气爆轰产生的爆轰波在管外不

同射流声阻抗环境下的传播过程进行了数值模拟研

究ꎬ得到如下结论:
①爆轰管内外介质声阻抗差异是影响反射波性

质和透射激波强度的主要原因ꎬ当爆轰波从管内低

声阻抗区域进入管外高声阻抗区域时ꎬ爆轰波透射

为激波同时形成反射激波ꎮ 当爆轰波从高声阻抗区

域进入低声阻抗区域时ꎬ爆轰波仍然透射为激波ꎬ反
射波变为稀疏波ꎮ 管内外的声阻抗比越小ꎬ透射激

波的强度越大ꎮ
②爆轰管在不同射流声阻抗环境中的排气过程

均会在管口处形成马赫盘ꎮ 在声阻抗较大的射流区

域中ꎬ马赫盘会减小到基本消失ꎬ滑移线在靠近马赫

盘的地方相遇ꎬ随着射流阻抗减小ꎬ马赫盘减小程度
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变轻ꎬ滑移线在距离马赫盘较远的地方相遇ꎮ 此外由

于氦气射流声阻抗极小ꎬ马赫盘和斜激波在形成初期

便由于折转角过大而短暂的在交点处形成新的激波ꎮ
③由于射流区域和周围介质的声阻抗不同ꎬ导

致前导激波在传播过程中发生不同程度的变形ꎬ声
阻抗越小的区域波速越快ꎮ 前导激波在不同射流区

域中传播到距离管口相同距离时的峰值压力最大值

均在 ３０°以内ꎮ
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ｆｌｏｗ ｍｉｘｉｎｇ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｋｅｒｏｓｅｎｅ ｐｙｒｏｌｙｓｉｓｇａｓ ｉｎ ｒｏｔａｔｉｎｇ
ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓꎬ２０２３ꎬ３５(２):９－
１９. ( ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ)

[２４] ＷＡＮＧ Ｙ. Ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｉｎ ａ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ｏｆ ｔｒａｐｅｚｏｉｄａｌ ｃｒｏｓｓ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ｈｙｄｒｏｇｅｎ￣ａｉｒ ｍｉｘｔｕｒｅ[ Ｊ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｈｙｄｒｏｇｅｎ Ｅｎｅｒｇｙꎬ２０１６ꎬ４１(１２):５６０５－５６１６.
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