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摘　　　要：为了研究旋转爆轰发动机燃烧室轴向和周向长度对气液两相旋转爆轰特性的影响，采用守恒元

和求解元（ＣＥ／ＳＥ）方法对带化学反应的汽油／富氧空气两相旋转爆轰理论模型进行求解，获得了气液两相旋

转爆轰流场结构，并分析了燃烧室轴向和周向长度对燃烧室流场、爆轰波传播特性以及发动机推力性能的影

响。计算结果表明：轴向长度对燃烧室上游流场影响甚小，却对下游流场参数影响较显著。随着轴向长度增

加，燃烧室出口压力、温度、密度以及周向速度均降低，轴向速度则逐渐增大，同时发动机平均推力密度和燃料

比冲先增大后减小。当周向长度过短，燃烧室内难以形成自持传播的爆轰波，随着周向长度增加，上游爆轰波

强度增加，对应的流场参数均有所增大，但发动机推力性能略有所降低。
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　　随着科技的飞速发展，人类对航空航天事业

的热情日益高涨，迫切需要发展一种基于全新热

力循环方式、高热循环效率、高性能的动力装置，

而爆轰燃烧理论上具有比等压燃烧更高的热循环

效率［１］。旋转爆轰发动机（ｒｏｔａｔｉｎｇｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

ｅｎｇｉｎｅ，ＲＤＥ）是利用爆轰波在环形燃烧室内旋转

传播来实现高效的爆轰燃烧，爆轰产物从出口高

速排出从而产生推力的发动机。ＲＤＥ是极具吸

引力的推进系统，仅需单次点火，即可形成高速旋

转传播的爆轰波，具有热力循环效率高、结构紧

凑、推质比大等优点。基于 ＲＤＥ的诸多优点，

ＲＤＥ成为了国内外的研究热点。

俄罗斯的Ｂｙｋｏｖｓｋｉｉ等
［２４］利用不同燃料（如

氢气、煤油、丙酮等），在不同尺寸和形状的燃烧室

内开展实验，发现爆轰波的起爆与自持受到喷注

压力、燃烧室尺寸等因素的影响；气体燃料与氧气

或空气都能实现连续爆轰，但是液体燃料和空气

组合无法成功起爆，需加入氧气提高活性后才实

现起爆。北京大学［５］、清华大学［６］、国防科技大

学［７］以及南京理工大学［８１０］等单位对旋转爆轰波

的起爆、传播模态与稳定性以及燃烧室尺寸等方

面开展了大量的实验研究。

数值计算方面Ｓｃｈｗｅｒ等
［１１］采用氢气／空气

为燃料，发现燃烧室直径增大，爆轰波高度逐渐增

大，燃料比冲变化较小；燃烧室长度增大，在低压

喷注条件下，爆轰波高度呈现增大趋势，而燃料比

冲呈现减小趋势，在高压喷注条件下，爆轰波高度

呈相反趋势变化，对燃料比冲却影响甚小。周蕊

等［１２］针对不同燃烧室进气端几何构型进行数值

模拟，随着燃烧室厚度越大，爆轰波在内外壁面差

异增大，推力呈线性增加，爆轰波高度和燃料比冲

基本不变。刘世杰等［１３］对氢气／空气旋转爆轰开

展了二维数值模拟，发现发动机存在临界尺寸，小

于该尺寸，爆轰波将无法成功起爆。陈洁和孙健

等［１４１５］相继研究了燃烧室轴向长度对发动机性能

的影响，发现轴向长度对燃烧室流场影响较大。

刘倩等［１６］分析爆轰燃烧室几何尺寸对增压特性

的影响，发现减少轴向尺寸或增加周向尺寸可增

强其增压特性。国内外学者针对ＲＤＥ燃烧室尺

寸的研究，大部分集中于气态燃料，但与气态燃料

相比，液态燃料具有便于存储、密度比冲高的优

点，在工程应用方面具有更广阔的前景。关于气

液两相旋转爆轰过程中，燃烧室尺寸扮演着什么

角色尚不清晰。燃烧室周向长度和轴向长度的变

化可能会影响气液两相旋转爆轰产物的侧向膨胀

及排放过程，还会影响两相预混燃料的填充情况，

从而对燃烧室上下游流场参数及推力性能造成一

定的影响。

因此，本文开展燃烧室尺寸对气液两相旋转

爆轰特性影响的数值模拟研究。液态汽油为燃

料，富氧空气为氧化剂，采用守恒元和求解元

（ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎｅｌｅｍｅｎｔａｎｄｓｏｌｕｔｉｏｎｅｌｅｍｅｎｔ，ＣＥ／

ＳＥ）方法对不同燃烧室尺寸下的旋转爆轰流场进

行求解，获得了旋转爆轰波稳定传播时的流场结

构，分析了燃烧室轴向长度和周向长度对旋转爆

轰流场、爆轰波传播特性以及发动机推力性能的

影响，为今后气液两相ＲＤＥ研究提供一定的理论

指导。

１　模型建立

ＲＤＥ燃烧室通常采用环形空腔结构，属于三

维爆轰过程，由于燃烧室宽度远小于燃烧室的轴
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向和周向长度，为了问题的简化，忽略流场在径向

上的变化，将环形燃烧室沿任意一条母线展开所

获得的二维矩形计算域如图１所示。其中，在周

向方向上，下端面为入口边界，上端面为出口边

界，长度为犔；轴向上的左右边界（犪０犫０ 和犪１犫１）为

周期边界（两边物理参数相同），长度为犎。

气液两相连续旋转爆轰过程十分复杂，为了

简化计算，在流场计算过程中，提出以下假设：

①将液态燃料视为球形液滴，液滴群视为均有连

续介质特性的拟流体，液滴与氧化剂充分预混合；

②忽略黏性以及与壁面的热传导；③液滴在蒸发、

剥离过程中仍保持为球状，液滴间互不影响，且温

度分布均匀；④液滴在激波扫过后仍保持球状，在

气流作用下发生剥离；⑤液滴蒸发剥离的气体与

氧化剂直接混合。

根据上述假设，气液两相旋转爆轰的控制方

程为［１７１８］

图１　二维计算模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌ

犝

狋
＋
犉

狓
＋
犌

狔
＝犚 （１）

犝 ＝

φｇρｇ
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熿

燀

燄

燅ｌ

，　犉＝

φｇρｇ狌ｇ

φｇρｇ狌ｇ狑犽

φｇρｇ狌
２
ｇ＋（ ）狆

φｇρｇ狌ｇ狏ｇ

φｇ狌ｇρｇ犈ｇ＋（ ）狆

φｌρｌ狌ｌ

φｌρｌ狌
２
ｌ＋（ ）狆

φｌρｌ狌ｌ狏ｌ

φｌ狌ｌρｌ犈ｌ＋（ ）

熿

燀

燄

燅狆

，　犌＝

φｇρｇ狏ｇ

φｇρｇ狏ｇ狑犽

φｇρｇ狌ｇ狏ｇ

φｇρｇ狏
２
ｇ＋（ ）狆

φｇ狏ｇρｇ犈ｇ＋（ ）狆

φｌρｌ狏ｌ

φｌρｌ狌ｌ狏ｌ

φｌρｌ狏
２
ｌ＋（ ）狆

φｌ狏ｌρｌ犈ｌ＋（ ）

熿

燀

燄

燅狆

，

犚＝

犿ｄ

ω犽

犿ｄ狌ｌ－犉狓

犿ｄ狏ｌ－犉狔

犙ｃｏｍｂ－犙ｃｏｎｖ－犉狓狌ｌ－犉狔狏ｌ＋犿ｄ 犈ｌ＋狆／ρ（ ）ｌ

－犿ｄ

－犿ｄ狌ｌ＋犉狓

－犿ｄ狏ｌ＋犉狔

犙ｃｏｎｖ＋犉狓狌ｌ＋犉狔狏ｌ－犿ｄ 犈ｌ＋狆／ρ（ ）

熿

燀

燄

燅ｌ

式中犝为守恒项矢量，犉和犌为对流项矢量，犚为

源项矢量。狓、狔分别表示燃烧室的周向和轴向坐

标。下标ｇ表示气体相，ｌ表示液滴相；变量ρ、狌、狏、

犈和狆分别为密度、周向速度、轴向速度、总能和

压力，变量φ为体积分数，并满足φｇ＋φｌ ＝１；

狑犽（犽＝１，２，３，４）依次为气相中氧气、汽油蒸气、

二氧化碳及水蒸气的质量分数，将不参加反应的

氮气质量分数归一化处理；犿ｄ是液滴转化为气相

的质量贡献率；ω犽为各组分质量变化率；犉狓、犉狔分

别为气相与液滴群间的周向作用力和轴向作用

力；犙ｃｏｍｂ为化学反应释放的热量；犙ｃｏｎｖ 为气相与

液滴群间的对流传热。

总能犈ｇ、犈ｌ分别为

犈ｇ＝∑
５

犽＝１

犮犞，ｇ，犽狑犽犜ｇ＋０．５狌
２
ｇ＋狏

２（ ）ｇ

犈ｌ＝犮犞，ｌ犜ｌ＋０．５狌
２
ｌ＋狏

２（ ）ｌ （２）

式中犮犞，ｇ，犽（犽＝１，２，３，４，５）分别为氧气、汽油蒸

气、二氧化碳、水蒸气和氮气的比定容热容，狑犽 为

相应组分的质量分数；犮犞，ｌ为汽油液滴的比定容热

容，犜ｇ、犜ｌ分别为气相和液相温度。
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在爆轰过程中，液滴通过剥离和蒸发对气相

质量的贡献率犿ｄ为
［１９］

犿ｄ＝犖ρｌ４π狉
２
０

ｄ狉０
ｄ狋

（３）

式中狉０ 为燃料液滴半径，犖 为单位体积内液滴

个数。液滴半径变化率由剥离和蒸发两部分

组成［１９］

ｄ狉０
ｄ狋
＝－
３λ犖狌 犜ｇ－犜（ ）ｌ

π狉ρｌ犔ｌ
－

０．５３槡πρ
ｇμｇ

ρｌμ
（ ）

ｌ

１／６
μｌ

ρ
（ ）
ｌ

１／２

·

（狌ｇ－狌ｌ）
２
＋（狏ｇ－狏ｌ）［ ］２ １／４狉０

－１／２ （４）

式中μｇ、μｌ为气体黏度和液滴黏度，λ为气体热导

率，犖狌为努塞尔（Ｎｕｓｓｅｌｔ）数；犔ｌ为液滴的蒸发

潜热。

犖狌＝２＋０．６犚犲
１／２犘狉１

／３ （５）

犚犲＝
２ρｇ 犞ｇ－犞ｌ狉０

μｇ
（６）

其中犘狉为普朗特数，犞 为速度矢量，犞ｇ－犞ｌ ＝

［（狌ｇ－狌ｌ）
２＋（狏ｇ－狏ｌ）

２］１／２。

气相与液滴群之间的周向和轴向作用力犉狓、

犉狔 分别为
［１９］

犉狓 ＝０．５π狉
２
０犆ｄρｇ 犞ｇ－犞ｌ 狌ｇ－狌（ ）ｌ 犖 （７）

犉狔 ＝０．５π狉
２
０犆ｄρｇ 犞ｇ－犞ｌ 狏ｇ－狏（ ）ｌ 犖 （８）

式中犆ｄ为阻力系数，表达式为

犆ｄ＝

２７犚犲－０．８４ 犚犲＜８０

０．２７犚犲０．２１ ８０≤犚犲＜１０
４

２ 犚犲≥１０

烅

烄

烆 ４

（９）

　　假设汽油为辛烷单一组分，辛烷的一步化学

反应方程式为［２０］

犪Ｃ８Ｈ１８＋１２．５犪Ｏ２＋犫Ｎ２ →

８犪ＣＯ２＋９犪Ｈ２Ｏ＋犫Ｎ２ （１０）

　　化学反应燃料质量变化率ω为
［２０］

ω＝犃 Ｃ８Ｈ［ ］１８
犿 Ｏ［ ］２

狀ｅ犈ａ
／（犚

ｕ
犜） （１１）

式中犃为化学反应指前因子；犜 为温度；犿、狀为

反应级数；犈ａ为活化能；犚ｕ为普适气体常数。

气相组分中汽油蒸气总的质量变化率为ω２，

是由液滴剥离、蒸发产生的汽油蒸气质量变化率

与化学反应的消耗速率之差；氧气、二氧化碳和水

蒸气的质量变化率则通过方程式（１０）中当量系数

犪、犫进行求解。

根据式（１１）求得汽油蒸气质量变化率，相应

的化学反应释热量犙ｃｏｍｂ为

犙ｃｏｍｂ＝ω狇ｆ （１２）

其中狇ｆ＝４．６×１０
７Ｊ／ｋｇ。

气相与液滴群之间的对流传热犙ｃｏｎｖ为
［１９］

犙ｃｏｎｖ＝４π狉
２
０
λ犖狌 犜ｇ－犜（ ）ｌ

２狉０
犖 （１３）

２　计算方法

本文采用的ＣＥ／ＳＥ方法
［１７，２１］是求解强间断

问题的一种计算方法。其计算格式简单、精度高、

捕捉爆轰波等强间断能力强，在求解爆轰等强断

面物理问题方面已有很多成功算例［１７１８，２１］。ＲＤＥ

内爆轰波为强间断，利用ＣＥ／ＳＥ方法计算有独特

的优势，其详细计算格式见文献［１７］。

２１　初始条件与边界条件

初始条件：如图１所示，初始温度和压力分别

２８８．１５Ｋ和０．１ＭＰａ，区域１为点火区域，将高温

高压及高速周向气流作为点火条件；区域２为新

鲜预混燃料；其他区域为富氧空气。

边界条件：下端填充边界，填充压力为狆０，温

度犜０＝２８８．１５Ｋ。假设气相与液相以相同填充

速度进入燃烧室，边界临近处的计算压力为狆，填

充边界分３种情况
［１８］：①当狆≥狆０ 时，此时预混

燃料不能进入燃烧室，按固壁边界处理；②当

狆ｃｒ＜狆＜狆０ 时，此时按亚声速条件填充；③当狆＜

狆ｃｒ时，预混的燃料按声速条件填充，其中狆ｃｒ为喷

注速度达到声速时的临界压力。

计算域的上端为排气边界，使用无反射自由

边界条件，分为两种：当出口为超声速时，出口边

界状态根据二阶外推得到；当出口为亚声速时，出

口压力等于环境压力（０．１ＭＰａ）。左右边界即为

周期边界（左右两边物理参数相同）。

２２　源项的处理

在爆轰过程中，根据式（４）和式（１１）计算出化

学反应特征时间狋ｃｈｅｍ≈１×１０
－７ｓ，液滴剥离蒸发

的物理特征时间狋ｐｈｙｓ≈５×１０
－５ｓ（１×１０

－７ｓ），

表明在两相爆轰系统中，液滴剥离蒸发的特征时

间决定了能量的释放速率，即使化学反应瞬间完

成，得到的爆轰波阵面仍然具有较长的化学反应

区。由于化学反应特征时间远小于物理特征时

间，其源项具有刚性，采用四阶龙格库塔法对源项

进行处理［１７］。

２３　计算方法验证

首先对计算方法进行验证，在周向长度犔为

３００ｍｍ、轴向长度犎 为１００ｍｍ的矩形域内进行

流场计算。于是分别采用２４０×８０、３００×１００、

４５０×１５０以及６００×２００的网格数进行计算，比
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较四种网格对爆轰波间断面的捕捉情况，计算结

果如图２所示。

图２　不同网格条件下入口处压力分布曲线

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅａｔｉｎｌｅｔｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｎｕｍｂｅｒｓ

结果表明采用３００×１００网格能捕捉到爆轰

波间断面，进一步增加网格数对计算结果影响不

大，可认为３００×１００网格满足计算精度要求。在

３００×１００网格条件下，出入口质量流率随时间变

化情况如图３所示。在爆轰波没有达到稳定传播

之前，出入口质量流率存在较大的波动；达到稳定

之后，出入口质量流率保持一致。

图３　出入口质量流率随时间变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅａｔｉｎｌｅｔａｎｄｅｘｉｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

３　结果与分析

３１　传播过程与流场分析

在燃烧室周向长度犔和轴向长度犎 分别为

３００ｍｍ和１００ｍｍ，汽油／富氧空气为燃料（氧气

质量分数为３０％），在等化学当量比，填充压力

狆０＝０．３ＭＰａ，温度犜０＝２８８．１５Ｋ，液滴半径为

２５μｍ的条件下，研究燃烧室内爆轰波的传播过程

与流场结构。

图４为燃烧室内狓＝２００ｍｍ，狔＝４ｍｍ处压

力和温度时程曲线。由图可知，点火之后一共循

环了１２个周期，该点处压力和温度随着爆轰波传

播呈周期性变化，并且爆轰波波阵面处高压、高温

间断面相互耦合，凸显了爆轰波的基本特征。但

前３个周期爆轰压力峰值和温度峰值存在明显波

动，尚未形成稳定爆轰。从７３０μｓ到２２４４μｓ，爆

轰压力峰值和温度峰值较为平稳，表明燃烧室内

已达到相对稳定的爆轰状态。该时段内，爆轰波

一共经历了８个周期，通过每个周期内的峰值和

达到时间，计算得到爆轰波压力峰值、温度峰值以

及传播速度平均值分别为４．１ＭＰａ、３０５２．０Ｋ、

１５８５．１ｍ／ｓ，对应的爆轰波平均传播频率为５２８４

Ｈｚ。基于波前燃料层的温度（２７７Ｋ）和压力

（０．２４ＭＰａ），通 过 ＣＥＡ 计 算 得 到 汽 油 蒸 气

（Ｃ８Ｈ１８）与富氧空气（质量分数组成为３０％Ｏ２ 和

７０％Ｎ２）的爆轰 ＣｈａｐｍａｎＪｏｕｇｕｅｔ（ＣＪ）理论压

力、温度和速度分别为５．５ＭＰａ、３１２３Ｋ 以及

１９０４．４ｍ／ｓ，数值计算结果与ＣＥＡ结果对比，相

对误差分别为－２５．４％、－２．３％、－１６．７％。可

见，数值计算得到的压力、温度和速度相对于理论

值偏低，在两相爆轰过程中，当爆轰波扫过液滴

时，液滴要经历剥离和蒸发过程，液滴吸热；同时

气相速度与液滴速度存在较大差异，两者之间存

在相互作用力（如式（７）和式（８）所示），液滴对气

相造成一定的阻力，从而导致爆轰波参数与理论

值相比偏低［２２］。

图４　燃烧室内处压力和温度时程曲线

（狓＝２５０ｍｍ，狔＝４ｍｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓｉｎ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ（狓＝２５０ｍｍ，狔＝４ｍｍ）

当爆轰波稳定传播时，燃烧室内流场的结构

基本没有变化。图５为狋＝１６７３μｓ时刻，燃烧室

内压力、温度、氧气质量分数、液滴半径流场云图。
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其中图５（ａ）为压力流场分布云图，此时爆轰波传

播至入口狓＝２５０ｍｍ处，爆轰波波阵面处压力峰

值高达４．０ＭＰａ；而斜激波出口处的前端压力值

最低，仅０．１４ＭＰａ，由于爆轰产物通过斜激波向

出口膨胀，距离斜激波越远爆轰产物膨胀越充分，

且斜激波是引起燃烧室出口参数出现波动的主要

因素。波阵面前新鲜燃料层的压力分布在０．２４

ＭＰａ左右。图５（ｂ）为温度云图，其中１是爆轰

波，２是斜激波，３是斜激波和爆轰产物接触间断

面，４是爆轰产物，５是新鲜预混燃料，６是爆轰产

物与预混燃料的接触面；其流场结构与文献［３］中

的爆轰实验所获得的流场基本一致。燃烧室内最

高温度达３０５０Ｋ，出现在爆轰波波阵面处；波阵

面前已经形成“三角形”新鲜燃料层，温度约为

２７５Ｋ。结合图５（ｃ）和图５（ｄ）可以看出，爆轰波

后填充的新鲜预混燃料与高温爆轰产物接触后，

在接触界面处燃料的液滴半径和氧化剂中氧质量

分数出现降低现象，主要是在高温爆轰产物作用

下液滴发生蒸发变成汽油蒸气与氧气发生化学反

应，导致在新鲜燃料层与爆轰产物的接触面处发

生了缓燃，从而降低了燃料的利用率，对气液两相

ＲＤＥ爆轰性能会造成一定的损失。

图５　狋＝１６７３μｓ时燃烧室内流场分布情况

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ａｔ狋＝１６７３μｓ

３２　轴向长度对爆轰参数的影响

为了研究燃烧室轴向长度对旋转爆轰流场特

性的影响，在上述相同的喷注条件下，保持周向长

度３００ｍｍ不变，分别对轴向长度为５０、１００、１５０、

２００ｍｍ 以及２５０ｍｍ 的燃烧室进行流场计算。

为了便于对比，选取爆轰波传播至入口狓＝２５０

ｍｍ处时的流场进行分析。

图６为不同燃烧室轴向长度下燃烧室内温度

分布云图。从图中可以看出，流场结构基本一致，

均包括上游的爆轰波和下游的斜激波，爆轰波高

度均在４０ｍｍ左右。当燃烧室轴向长度为５０ｍｍ

时，斜激波十分短，随着轴向长度增加，膨胀空间

增大，斜激波长度增加，同时斜激波在出口的位置

不断向后偏移（相对于入口爆轰波的位置）。此

外，可以看出，燃烧室轴向长度对上游爆轰波附近

的 温度影响较小，爆轰温度均保持在３０５０Ｋ左

６０６１
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图６　不同燃烧室轴向长度下燃烧室内温度分布情况

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｘｉａｌｌｅｎｇｔｈｓ

右，而波前的新鲜预混燃料层温度约为２７０Ｋ。

不同燃烧室轴向长度下的爆轰流场参数如表

１所示，爆轰的压力峰值和温度峰值分别保持在

４．１３ＭＰａ和３０５７Ｋ左右，波动范围甚小。爆轰

波平均传播速度和传播频率分别为１５８４ｍ／ｓ和

５２８４Ｈｚ。从整体参数可以看出，当前计算模型

下，燃烧室轴向长度在５０～２５０ｍｍ范围内，对燃

烧室入口处的爆轰参数影响较小。

不同燃烧室轴向长度下出口压力、温度、密

度、周向速度以及轴向速度分布情况如图７所示。

从图中变化曲线可知，出口流场参数在周向上均

存在较大的波动，主要是由出口斜激波引起的，与

图６对比，流场参数发生间断的位置与温度云图

中斜激波在出口出现的位置一致。从图７（ａ）中

可以看出，随着燃烧室轴向长度增加，出口处压力

发生间断的位置不断向后偏移，同时压力峰值从

０．８８ＭＰａ下降到０．３６ＭＰａ，主要是由于轴向长

度增加，斜激波的膨胀区域增大，爆轰产物得到充

分膨胀。同时燃烧室出口的平均压力从０．２８７

ＭＰａ下降到０．２３３ＭＰａ。图７（ｂ）所示，随着燃烧

室轴向长度增加，出口处的温度峰值逐渐下降，但

表１　不同燃烧室轴向长度下爆轰流场参数

犜犪犫犾犲１　犇犲狋狅狀犪狋犻狅狀犳犾狅狑犳犻犲犾犱狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狅犿犫狌狊狋犻狅狀犮犺犪犿犫犲狉犪狓犻犪犾犾犲狀犵狋犺狊

燃烧室轴向

长度／ｍｍ

爆轰压力

峰值／ＭＰａ

爆轰温度

峰值／Ｋ

爆轰波速度／

（ｍ／ｓ）

传播

频率／Ｈｚ

质量流率／

（ｋｇ／（ｍ
２·ｓ））

５０ ４．１８ ３０６２ １５８６．６ ５２８８ ３８１

１００ ４．１０ ３０５２ １５８５．１ ５２８４ ３６５

１５０ ４．０９ ３０５０ １５８４．７ ５２８２ ３６１

２００ ４．１３ ３０６４ １５８４．０ ５２８０ ３６０

２５０ ４．１８ ３０５６ １５８３．６ ５２７８ ３６０

相对应的最低温度有所增加，最低温度出现在斜

激波前面。斜激波后温度流场略有振荡，是由斜

激波后面的接触间断面造成的。当轴向长度增加

到一定程度时，整个出口处的温度相对平缓。

图７（ｃ）为密度的变化趋势，其分布规律与压

力分布规律相同，随着燃烧室轴向长度的增加，出

口处密度峰值以及平均密度均有所降低。如图

７（ｄ）所示，随着轴向长度增加，出口处的周向速度

峰值明显减小，同时反方向的速度亦减小，变化范

围从－５４０～８００ｍ／ｓ减小到－３２６～３１０ｍ／ｓ。而

轴向速度峰值随着燃烧室轴向长度的增加先增加

后降低，当轴向长度为２００ｍｍ时，轴向速度峰值

最大为１１０８ｍ／ｓ，如图７（ｅ）所示。表明在斜激波

在欠膨胀状态时，随着燃烧室轴向长度增加，轴向

７０６１
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图７　不同燃烧室轴向长度下燃烧室出口参数分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｕｔｌｅｔ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｘｉａｌｌｅｎｇｔｈｓ

速度峰值逐渐增加，当轴向长度增加到一定程度

时，斜激波达到完全膨胀之后，轴向速度峰值开始

减小。但整体的平均轴向速度从６８０ｍ／ｓ增加到

８９０ｍ／ｓ。

上述结果表明，当燃烧室轴向长度较短时，在

燃烧室出口存在较大的周向速度，不仅会给燃烧

室产生一定的离心压力，还会造成发动机性能的

损失；同时温度也表现出明显的振荡。通过增加

轴向长度，使得出口处的周向流场趋于均匀。

根据出口流场参数，发动机出口处单位面积

平均推力密度及基于燃料的比冲计算如下：

珚（ ）犉 犔 ＝
∫ｏｕｔｌｅｔ

ρ狏
２
＋狆－狆（ ）ｂ ｄ狓

犔
（１４）

犐ｓｐｆ＝
∫ｏｕｔｌｅｔ

ρ狏
２
＋狆－狆（ ）ｂ ｄ狓

犵狑ｆｕｅｌ̈犿０
（１５）

式中重力加速度犵＝９．８ｍ／ｓ
２；̈犿０ 为入口处单位

面积上的总质量流率；狑ｆｕｅｌ为燃料的质量分数。

图８为燃烧室出口处的平均推力密度和燃料

比冲随燃烧室轴向长度变化曲线。随着轴向长度

的增加，燃烧室出口平均推力密度和燃料比冲均

先升高后降低。当犎＝５０ｍｍ时，燃烧室内的斜

激波距离燃烧室出口距离较近，波后高温高压爆

轰产物未充分膨胀就立即从燃烧室出口排出，此

时出口的轴向气流速度整体较低，从而导致发动

机性能不佳。随着轴向长度增大，爆轰产物的膨

胀空间增加，平均轴向速度逐渐增大，发动机的推

力密度和比冲逐渐增加。当 犎＝２００ｍｍ时，发

动机性能表现最优，推力密度和燃料比冲分别为

４８５．８４７ｋＮ／ｍ２ 和１６９５ｓ；当轴向长度进一步增

加，推力密度和燃料比冲开始下降。

图８　平均推力密度和燃料比冲随轴向长度变化

Ｆｉｇ．８　Ａｖｅｒａｇｅｔｈｒｕｓｔｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｆｕｅｌｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅ

ｃｈａｎｇｅｗｉｔｈａｘｉａｌｌｅｎｇｔｈ

３３　燃烧室周向长度对爆轰参数的影响

在文中第３．１节所述条件下，保持燃烧室轴

８０６１
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向长度１００ｍｍ不变的条件下，进一步研究不同

周向长度（２００、２５５、３００、３５０ｍｍ以及４００ｍｍ）对

爆轰参数特性的影响。

如图９所示，燃烧室周向长度为２００ｍｍ的

燃烧室，点火后能够快速形成单方向传播的爆轰

图９　燃烧室周向长度为２００ｍｍ时，不同时刻燃烧室内的

流场分布

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓｗｉｔｈｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｌｅｎｇｔｈ

ｏｆ２００ｍｍ

波。在狋＝７４μｓ时，燃烧室左端开始喷注新鲜燃

料，狋＝１１３μｓ时，爆轰波已经传播至下一个周期，

此时波前只有少量的新鲜燃料，由于周向距离较

短，爆轰波后侧向膨胀空间不足，波后压力衰减缓

慢，难以衰减至喷注压力以下，导致燃料无法顺利

进入燃烧室。在狋＝１５５μｓ时刻，燃烧室内的燃料

微乎其微，无法为爆轰波的自持传播提供能量，此

时燃烧室内的压力峰值仅１．１ＭＰａ，爆轰波逐渐

衰减为激波，直至熄灭。由此表明燃烧室周向长

度过小时，难以形成自持传播的爆轰波，新鲜燃料

顺利进入燃烧室内，并且在爆轰波前形成有效燃

料层，是爆轰波成功起爆与自持传播的关键。

图１０为不同周向长度的燃烧室内温度分布

图１０　不同周向长度下燃烧室内温度分布云图

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｌｅｎｇｔｈｓ
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云图。由图可知，燃烧室内的流场结构基本一致；

随着周向长度增加，爆轰波的温度峰值略微增加，

同时燃料填充比从０．５２增加到０．６３，爆轰波高

度约从３５ｍｍ增加到５０ｍｍ。

不同燃烧室周向长度下爆轰参数如表２和

表３所示。随着周向长度增加，爆轰压力峰值、

温度峰值、爆轰波传播速度以及入口质量流率

均呈增加趋势。而燃烧室出口处的平均压力、

平均温度以及燃气密度则随着周向长度先增加

后减小；与爆轰波反方向的周向速度逐渐增大，

平均轴向速度则是减小，主要是由于周向长度

增加，波后爆轰产物在周向上的膨胀空间增大，

侧向膨胀效应更加剧烈，促进了反方向的周向

速度不断增加。

表２　不同燃烧室周向长度下爆轰流场参数

犜犪犫犾犲２　犇犲狋狅狀犪狋犻狅狀犳犾狅狑犳犻犲犾犱狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狅犿犫狌狊狋犻狅狀犮犺犪犿犫犲狉犮犻狉犮狌犿犳犲狉犲狀狋犻犪犾犾犲狀犵狋犺狊

周向长度／ｍｍ 爆轰压力峰值／ＭＰａ 爆轰温度峰值／Ｋ 爆轰波速度／（ｍ／ｓ） 传播频率／Ｈｚ 质量流率／（ｋｇ／（ｍ
２·ｓ））

２５０ ３．８６ ３０１３ １５０９．０ ６０３６ ３５０

３００ ４．１０ ３０５２ １５８５．１ ５２８４ ３６５

３５０ ４．２７ ３０８０ １６１１．２ ４６０３ ３７５

４００ ４．４３ ３１００ １６３３．２ ４０８３ ３８３

表３　不同周向长度下燃烧室出口流场参数平均值

犜犪犫犾犲３　犃狏犲狉犪犵犲狏犪犾狌犲狅犳犳犾狅狑犳犻犲犾犱狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犪狋犮狅犿犫狌狊狋犻狅狀犮犺犪犿犫犲狉犲狓犻狋狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮犻狉犮狌犿犳犲狉犲狀狋犻犪犾犾犲狀犵狋犺狊

周向长度／ｍｍ 压力／ＭＰａ 温度／Ｋ 密度／（ｋｇ／ｍ
２） 周向速度／（ｍ／ｓ） 轴向速度／（ｍ／ｓ）

２５０ ０．２６２ １９５２．３ ０．４４ －１３４ ８０５

３００ ０．２６７ １９０４．７ ０．４６ －１７０ ７７３

３５０ ０．２７８ １８９０．７ ０．４８ －１９５ ７４６

４００ ０．２６９ １８６１．７ ０．４６ －２１５ ７４０

图１１　平均推力密度和燃料比冲随周向长度变化

Ｆｉｇ．１１　Ａｖｅｒａｇｅｔｈｒｕｓｔｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｆｕｅｌｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅ

ｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｌｅｎｇｔｈ

　　基于式（１４）和式（１５），不同周向长度下，燃烧

室出口的平均推力密度和燃料比冲如图１１所示。

随着周向长度从２５０ｍｍ增加到４００ｍｍ，燃烧室

出口平均推力密度从４８４．５２５ｋＮ／ｍ２ 降低到

４８１．９１３ｋＮ／ｍ２，相应的燃料比冲从１６７３ｓ降低

到１６４９ｓ。由此表明：周向长度增加，平均推力密

度和燃料比冲降低，降低幅度较小，但大幅增加了

燃烧室出口面积，从而整体上提升了发动机的推

力性能。

４　结　论

本文通过对汽油／富氧空气ＲＤＥ进行二维数

值模拟，发现燃烧室尺寸大小对燃烧室出入口流

场、爆轰波传播过程及发动机推力性能存在较大

影响，获得具体结论如下：

１）获得了气液两相旋转爆轰稳定流场结构；

基于旋转爆轰波的传播特性，燃烧室入口流场随

着爆轰波传播呈周期变化，下游斜激波和接触断

面是引起出口流场变化的关键。

２）在当前计算条件下，发现燃烧室轴向长度

在５０～２５０ｍｍ范围内，对上游爆轰波参数影响

较小，对下游流场参数影响较显著，随着燃烧室轴

向长度增加，爆轰产物膨胀空间增大，燃烧室出口

压力、温度、密度以及周向速度均降低，轴向速度

则逐渐增大，同时发动机平均推力密度和燃料比

冲先增大后减小，在轴向长度为２００ｍｍ时，发动

机推力性能最优。
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３）爆轰波前有效燃料层的快速建立，是爆轰

波自持的关键；周向长度与波后压力的衰减过程

密切相关，当周向长度过短（周向长度为２００ｍｍ

时），燃烧室内不能及时形成有效燃料层来支持爆

轰波传播；随着周向长度增加，上游爆轰波强度增

加，爆轰压力、温度以及爆轰波速度均增大，同时

爆轰波高度也略有所增大，但对燃烧室出口平均

流场参数影响甚小。
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