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基于煤油的旋转爆轰发动机流场数值模拟
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摘 要：为了深入研究气液两相旋转爆轰发动机的流场结构，建立了非定常两相爆轰的 Eulerian‑La‑
grangian模型，使用 SST（shear‑stress transport）k⁃ω模型，采用一步反应机理的化学反应模型，进行了煤油/空
气非预混的二维数值模拟。结果表明，采用 30 μm粒径的液滴颗粒，在来流总温 1 000 K的空气流中，液滴经历

雾化破碎、蒸发、混合过程，在当量比 0. 70~1. 15范围，形成稳定单个旋转爆轰波；煤油液滴被爆轰波扫过后未

完全燃烧，部分煤油组分混杂在高温产物中沿下游排出；在燃烧室入口处，爆轰波前形成的空气三角形区域面

积大于液滴颗粒三角形区域。
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Abstract：In order to study the flow field of gas‑liquid two‑phase rotating detonation engine，
a Eulerian ‑Lagrangian model of unsteady two ‑phase detonation was established. Using the SST
（shear stress transport）k⁃ω model and the chemical reaction model based on the one‑step reaction
mechanism， the two‑dimensional non‑premixed numerical simulations of kerosene and air rotat‑
ing detonation engines were carried out. The results showed that the droplet particles of 30 μm
were atomized， broken， evaporated and mixed in the air flow at the total inlet temperature of
1 000 K， and a stable single rotating detonation wave was formed within the equivalence ratio
range of 0. 70 to 1. 15. The kerosene droplets were not completely burned by the detonation
wave， and a part of the kerosene was mixed in the high temperature products and discharged
downstream. Near the inlet of combustion chamber， the air triangle formed in front of the detona‑
tion wave was larger than the droplet triangle.
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爆燃以热传导、热辐射以及燃烧气体扩散的

方式进行，为等压燃烧。相对于爆燃，爆轰过程则

以爆轰波冲击压缩的方式进行，近似等容燃烧，理

论 上 爆 轰 循 环 的 热 效 率 比 传 统 等 压 燃 烧 高

20%[1]。基于爆轰燃烧方式的脉冲爆轰发动机

（pluse detonation engine，PDE）和旋转爆轰发动

机（rotating detonation engine，RDE）已经得到了

广泛的研究。作为使用爆轰推进的发动机，热能

释放速度快，燃烧更加稳定。其中 PDE通过爆轰

波的轴向传播，工作方式需要多次点火，期间存在

着不断冲气扫气过程，造成推力产生的间歇性；

RDE仅需一次起爆，利用一个或者多个旋转爆轰

波（rotating detonation wave）在接近燃烧室头部

的一端周向传播消耗燃料，产生连续推力 [2]。与

PDE相比，RDE推力连续，工作频率可达千赫兹，

产生的推力更稳定，也可实现涡轮机械与旋转爆

轰燃烧室的兼容 [3]，近年来在国内外备受关注，成

为推进领域研究的热点。

RDE在工作中存在各种模态跃迁 [4‑5]，包括波

数保持不变、爆轰波旋转方向的反转、爆轰波数量

的增加及减少等传播特性。针对 RDE的推进性

能，有关实验测量了不同的喷嘴 RDE的比冲和推

力 [6‑7]。在火箭发动机装置中使用氢氧混合物的

RDE，比冲量比爆燃模式下高 6%~8%[8]。对于

RDE的可视化研究，使用高速相机显示了 RDE
燃烧室壁面表面粗糙度能显著影响旋转爆轰波的

强度 [9]。美国空军实验室利用 OH*化学发光成

像、丙酮平面激光诱导荧光等技术，可视化了爆

轰波通过光学可达非预混 RDE的环形通道的传

播过程 [10‑11]，可视化研究有助于理解燃料和空气

的混合过程、非定常的反应流动过程以及爆轰结

构对 RDE的整体性能影响。他们对一台直径为

0.152 m的 RDE热测量方面展开研究，用电阻式

温度传感器（resistance temperature detector，RTD）
首次获得了 RDE沿轴向位置变化的热流密度波

形 [12]，还验证了 RTD中的铂元素比铜金合金更容

易忍受高温高压，于是制备出全铂阵列的 RTD，

并充分运用到 RDE测试实验中去。由于 RDE实

验爆轰环境对传感器等实验条件要求的苛刻性，

随着计算流体力学（computational fluid dynamics）
的发展，RDE数值模拟研究也广泛开展。国内外

针对气相 RDE 进行了广泛的数值模拟，如氢

气 [13‑15]、甲 烷 [16]、乙 烯 [17]等 。 研 究 内 容 主 要 包 括

RDE燃烧室几何结构，如同轴环形 [18]、空心 [19‑20]，

注射参数如当量比 [21]、注射总温 [22]等，以及燃烧室

轴向和周向 [23]、不同环腔宽度 [24‑25]、喷注位置 [26]等

对 RDE的影响。实际发动机多使用液态燃料，由

于煤油是航空航天动力的常用燃料，安全性好、便

于存储、能量密度高等优势，开展基于液态燃料

RDE的研究显得颇为重要。

相比于氢气，液态煤油和空气在常温下难以

爆轰。现有实验已采用热电偶加热空气或预热液

态煤油使部分煤油汽化的方式，进行了预混和非

预混 RDE的研究 [27]。此外，通过加入氢气或合成

气 [28‑29]、富氧空气作为氧化剂 [30]，在煤油液滴中加

入硝酸异丙酯 [31]，提高煤油反应活性等方式，实现

了旋转爆轰波的稳定传播。仅依靠实验测量难以

充分探究和了解两相 RDE内部的具体流场结构，

对气液两相爆轰进行了一些理论研究 [32‑33]和数值

模拟研究 [34‑36]。但总体而言，气液两相 RDE中的

流场结构不够清晰。本文数值模拟使用商业

CFD软件 ANSYS FLUENT，以液态煤油 C12H23

为燃料、高温空气为氧化剂，考虑液滴的雾化破

碎、蒸发等过程。由于煤油组分较为复杂，反应机

理涉及近千个基元化学反应 [37]，考虑到计算量等

问题，忽略煤油高温下的裂解反应，采用总包反应

机理；采用成熟的破碎模型来描述液滴的变形、破

碎雾化过程，以求揭示气液两相 RDE 的流场

结构。

1 物理模型及计算方法

1. 1 物理模型及边界条件

经典的 RDE为同轴圆环型，忽略径向效应的

影响，可以将燃烧室沿着母线展开，如图 1所示。

模 型 周 向（x）长 度 为 0.110 m，轴 向（y）高 度 为

0.100 m，采用笛卡儿直角坐标系，左端区域设置

高温为 3 000 K，高压为 2 MPa，x正方向 2 000 m/s
点火区域，左右两端为周期边界，上端为压力出口

边界，背压设置为 0.1 MPa，回流空气总温为 300
K。基于二维数值模拟，计算流量时的入流面积

为模型边长乘以单位米深，底端为空气质量流量

入口边界为 30 kg/s。基于航空发动机或超燃冲

1621



第 37 卷航 空 动 力 学 报

压发动机来流空气总温为 1 000 K，数值模拟采用

空气总温为 1 000 K。使液滴燃料混杂在空气中，

简化复杂的雾化器结构模型，因此采用表面注射

方式，颗粒直径为 30 μm，以初速度 50 m/s，垂直

于空气边界注射，粒子温度为 300 K，忽略了喷嘴

的体积，液滴仍然要经历破碎雾化、蒸发、混合等

过程，难以充分混合。

1. 2 数值计算方法

气液两相数值模拟主要有两种方法：第一种

为欧拉‑欧拉法或双流体法，该方法将气相和液相

均视为连续介质；第二种为欧拉‑拉格朗日法，将

气相视为连续介质，把颗粒视为离散相，在拉格朗

日坐标系下计算颗粒的动力学及热力学特性。前

者适用于稠密两相流，后者适用于稀疏两相流。

图 2为当量比为 1.00时计算煤油液滴蒸发混合时

的离散相体积分数云图。

考虑到煤油液滴相对于空气所占体积分数较

小，最大仅为 0.05%，远远小于 10%，因而采用欧

拉 ‑拉格朗日模型。气相方程采用有限体积法密

度基隐式算法和 Roe ‑FDS（flux difference split‑
ting）格式求解二维非定常 N‑S（Navier‑Stokes）方

程，对流动守恒方程的对流和扩散项，采用最小二

乘法单元梯度计算，黏性模型采用 SST（shear ‑
stress transport）k⁃ω模型。爆轰波相对于波前未

反应混合物为超声速燃烧，密度基更擅长求解高

速可压缩流动，隐式格式允许较大的时间步长；离

散相求解非定常颗粒轨道方程，考虑液滴的随机

碰撞、雾化破碎蒸发过程。化学反应模型为一步

反应有限速率模型，利用Arrhenius公式计算反应

速率常数：

C12H23+17.75（O2+3.76N2）→11.5H2O+
12CO2+66.74N2

k f = AT bexp [-E/( RT ) ] （1）
其中 k f为化学反应速率常数，A为指前因子，T为

绝对温度，b为温度指数，E为活化能，R为气体常

数，参数如表 1。

1. 3 离散相模型设置

离散相启用非稳态粒子追踪，在拉格朗日坐

标系下求解离散项颗粒轨道方程，考虑液滴颗粒

与连续相的相互作用。在液滴运动过程中主要以

所受阻力为主，忽略重力、虚拟质量力、热泳力（与

密度基求解器不兼容）。液滴的阻力与颗粒本身

的形状、运动状态有关，考虑到液滴在气流中会发

生扭曲变形，运动过程中并非始终保持为球形。

数值模拟考虑到离散相液滴形状的变化，需要动

态地确定液滴阻力，因此启用动态阻力模型。

不具体比较不同破碎模型之间的差异和优劣

性，采用成熟的 TAB（Taylor analogy breakup）模

型来描述液滴的变形、破碎雾化过程。用液滴的

振动变形和弹簧的质量系统之间的比拟关系，将

液滴表面张力、气动力以及黏性力与弹簧阻尼力、

弹簧恢复力和外力相比拟，同时计算考虑液滴的

随机碰撞与黏合过程。离散相进出口边界设置为

图 2 当量比为 1.00的离散相体积分数

Fig.2 Dispersed phase model volume fraction at
equivalence ratio of 1.00

表 1 计算反应速率所用常数

Table 1 Constant used to calculate the reaction rate

A/109

2. 587

b

0

E/108（J/kmol）

1. 256

R/( J/( mol ⋅ K ) )

8. 314

图 1 RDE模型简图

Fig.1 Schematic diagram of RDE model
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粒子逃逸边界。

1. 4 网格无关性验证

通常情况下，越精细的网格尺寸越能准确地

捕捉爆轰波的精细结构，而较小的网格尺寸对应

更小的时间步长，计算量也随之增加。本文主要

揭示气液两相 RDE的基本流场结构以及旋转爆

轰波的传播过程，保证精度的前提下，采用适当的

网格尺寸进行模拟。在当量比为 1.00的情况下，

采用四种不同大小的网格进行计算，在 x=0.020
m，y=0.010 m处设置监测点，在爆轰波传播稳定

后，以式（2）求解爆轰波平均速度。

v= nl

∑i= 1
n ti

（2）

式中 v为爆轰波平均速度，n为求解平均爆轰波波

速所取的传播总圈数，l为几何模型周向长度，ti为

所取爆轰波压力曲线第 i圈传播的时间。

图 3为当量比为 1.00工况分别在均匀网格尺

寸 Δ=0.20、0.25、0.40、0.50 mm下，爆轰波传播

稳定后的温度流场结构对比。可以看出四种不同

网格尺寸下的流场结构基本一致，采用较密的网

格尺寸（Δ为 0.20 mm和 0.25 mm）时，可以更好地

捕捉流场中的低温条带间隔。

图 4 为 四 套 网 格 尺 寸 在 x=0.020 m，y=
0.010 m监测点处计算所得爆轰波的瞬态温度压

力分布。与气气混合相比，由于气液两相的混合

过程要困难得多，即使爆轰波传播稳定后，波前存

在的部分蒸发的煤油组分也极度不均匀，颗粒直

径分布大小也不均匀，压力峰值呈现出高度瞬态

变化的特性，但不同网格尺寸计算的爆轰波的平

均速度大小、温度趋于稳定。表 2为当量比为

图 3 不同网格尺寸下温度流场结构的比较

Fig.3 Comparison of flow field of temperature under different cell sizes
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表 2 不同网格尺寸计算所得的爆轰波平均速度和温度

Table 2 Average velocity and temperature of

detonation wave calculated by

different cell sizes

网格单元尺寸/mm

0. 20

0. 25

0. 40

0. 50

波速/（m/s）

1 170

1 160

1 200

1 240

温度/K

2 509

2 500

2 543

2 482

1.00工况下，不同网格尺寸计算所得的爆轰波平

均速度和温度。

由表 2计算结果，在四套不同网格尺寸下对

计算结果比较，0.20 mm与 0.25 mm网格单元尺

寸计算的波速、温度较为接近。结合图 3不同网

格尺寸流场结构的对比，综合考虑精度和计算成

本，计算均选用 0.25 mm均匀网格，网格数量为

17.6万。

2 流场结果分析

2. 1 气液两相爆轰流场结构分析

图 5为当量比为 1.00情况下，气液两相旋转

爆轰流场稳定后的温度和压力云图。

RDE燃烧室内形成稳定的单个旋转爆轰波，

传播方向由左向右；A为爆轰波面，B为斜激波，C
为高温产物与空气/燃料的接触间断面；由于煤油

与空气混合物实现完全爆轰燃烧困难，部分反应

物未及时爆轰便混杂在产物中从接触间断流出，

导致流场中存在两个低温反应物条带 D、E。与

较为经典的气相 RDE爆轰流场结构相比，气液两

相旋转爆轰波波面 A变得不平整，甚至发生扭

曲。此外，从温度云图中看出，两个接触间断面

D、E存在相对低温区域，同时也变得较宽。以下

将揭示气液两相 RDE中产生该特有现象的原因。

图 6为当量比为 1.00的情况下，颗粒直径和

煤油气相组分质量分数分布云图。可看出旋转爆

轰波稳定传播后，燃烧室内颗粒分布以及爆轰波

图 4 不同网格尺寸下瞬时压力和温度变化的比较

Fig.4 Comparison of transient pressure and temperature changes under different cell sizes
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前由高温空气预蒸发的煤油组分均呈现出三角形

区域（G）；由于液滴爆轰要经历液滴的剥离、破

碎、蒸发等过程，混合难度远远大于气相燃料与空

气的混合，因而前导激波后的化学反应区较长，

RDE流场中呈现不完全爆轰燃烧的反应特性。

其中爆轰波高度主要集中于波前粒子及预蒸

发煤油组分的分布范围内，由图 5观察到爆轰波

高度约为 25 mm。由于入射颗粒被空气加速，在

爆轰波单个旋转周期内，空气的注射高度大于颗

粒注射高度，由图 7氧气和氮气质量分数云图可

知空气注射高度约为 30 mm。爆轰波相对于空气

向前传播，主要冲击压缩空气三角形区域的入口

段，从而造成远离入口段的空气分离。与经典的

气相 RDE产生的接触间断相比，图 5（a）中 D、E
处较宽接触间断是由分离出的空气存在而产生，

而并非常见的由斜激波压缩导致两次循环的产物

气体状态不同而产生。

图 6（b）煤油组分云图中，爆轰波前的三角形

区域 G的质量分数约为 0.23，而当量比为 1.00工
况下气态煤油/空气均匀混合，煤油气体的质量分

数为 0.064，区域 G产生了高质量分数的煤油蒸

气。这是由于爆轰波后附近区域压力较高，造成

来流空气的阻塞，而采用表面注射方式无法阻塞

来流颗粒的注入，导致了局部的富燃。图 6（a）中

的局部放大图显示了表面注射边界处液滴，注射

液滴为 30 μm直径且沿 x方向均匀分布。随着颗

粒/空气向下游运动，爆轰波前颗粒蒸发时间最

长，最终导致了波前煤油蒸气质量分数较高。

在研究图 5中显示出爆轰波产生扭曲的原因

图 6 当量比为 1.00的颗粒直径和煤油质量分数云图

Fig.6 Contours of particle diameter and mass fraction of
C12H23 at equivalence ratio of 1.00

图 5 当量比为 1.00的温度和压力云图

Fig.5 Contours of temperature and pressure at
equivalence ratio of 1.00
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之前，首先要分析爆轰波前液滴颗粒直径分布。

如图 6（a）显示的颗粒直径，颗粒以固定初速度入

射，在与高速空气流由于剪切相互作用下发生剧

烈破碎蒸发，30 μm直径的大颗粒迅速破碎成仅

几微米的小液滴。较小的液滴由于质量小，被空

气迅速加速，速度增大导致与空气的相对速度减

小，液滴破碎趋势减缓。由前述及，爆轰波对来流

空气的阻塞，却未阻塞来流颗粒的注入，部分颗粒

被爆轰波后的高温产物蒸发产生了高煤油气相质

量分数条带 L。同时，由于爆轰波后对入流空气

的阻塞，部分大颗粒并未进入产物区域且破碎影

响较小蒸发较慢。随着时间推移，这部分大颗粒

条带如图 6（a）中的 F所示。

图 6显示的爆轰波前颗粒的注射高度与煤油

组分分布高度几乎一致。其中 H处波前传播过

程中,始终消耗较大的颗粒区域 F，而 I处波向前

传播过程中，始终消耗蒸发较好的颗粒区域。颗

粒直径越小，越易被蒸发，越能被爆轰波反应消

耗，爆轰波后较低质量分数分布的煤油组分 J受 I
处爆轰波的影响，而较高质量分数分布的煤油组

分 K受H处爆轰波的影响。J、K未被爆轰波消耗

的煤油组分及高温产物蒸发未被阻塞的颗粒煤油

组分 L，随高温产物一起排出燃烧室。流场中稳

定传播的单个旋转爆轰波，宏观上被两个强度不

同的子爆轰波共同支配，在两个不同强度的子爆

轰波接触点存在一个局部高压区域点，爆轰波也

因此变得扭曲。与能量释放较为连续均匀的气相

燃料/空气混合物相比，液滴爆轰微观上表现出众

多离散的能量释放源，液滴爆轰由于能量在空间

分布上的离散性，爆轰波即便是稳定传播后，微观

上仍然会表现出是一个有限振幅的波 [38]。

图 8为当量比为 1.00工况下，爆轰波高度上

y=0.01 m的压力、温度周向分布。P 1 点为爆轰

波压力尖峰，与高温面强耦合。由于爆轰波后横

波的运动,如图 5（b）箭头所示，产生第二个亚峰

值 P 2点 [39]。P 3点为 y=0.01 m直线与燃料层接触

间断面的交点。

2. 2 不同当量比下气液两相流场分析

固定空气来流质量流量不变，改变燃油喷射

流量条件以模拟不同的当量比工况，全局当量比

分别为 0.70、0.85、1.00和 1.15。图 9显示了当量

比为 1.00的气液两相 RDE燃烧室冷态混合煤油

蒸气组分云图。

为分析 RDE冷态条件下，不同当量比（ϕ）对

图 8 当量比为 1.00温度和压力周向分布（y=0.01 m）
Fig.8 Circumferential distribution of temperature and
pressure at equivalence ratio of 1.00（y=0.01 m）

图 7 当量比为 1.00的O2和N2质量分数云图

Fig.7 Contours of mass fraction of O2 and N2 at
equivalence ratio of 1.00
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煤油液滴与高温氧化剂蒸发混合的影响。图 10
为不同当量比下煤油蒸气质量分数沿轴向变化分

布，定义混合效率 η= wy/wϕ，wy为某当量比工况

下距离入口 y处煤油质量分数，wϕ为该当量比下

煤油完全蒸发与空气混合好的煤油蒸气质量分

数，不同当量比下wϕ值见表 3，不同工况下 η随轴

向变化分布如图 11。

由图 10，不同当量比下的颗粒蒸发混合距离

几乎一致，约为 0.007 m。由图 11可知，当量比变

化几乎未影响蒸发混合效率。可能是因为不同当

量比下，颗粒质量流量改变，但未改变颗粒粒径及

注射速度与空气来流条件，颗粒仅在空间上离散

分布不同，未能改变颗粒与空气的相互作用和蒸

发速率。

图 12和图 13为不同当量比下的气液两相

RDE燃烧室温度云图和压力云图。其中工况 1~
工况 3的旋转爆轰流场结构较为相似，爆轰波高

度与空气注射高度均较为接近，温度云图以及压

力云图均较为平整，爆轰波均表现出由两个子爆

轰波共同支配的传播行为。而工况 4在较为富燃

的条件下，RDE流场的波结构变得混乱，由分离

的空气形成的低温条带也变得不明显。

由图 13压力云图分布可知，工况 4在较为富

燃的情况下，爆轰波强度较弱。考虑到除部分被

高温空气蒸发混合且被爆轰波消耗掉的液滴颗粒

之外，仍然有很多未反应的颗粒粒子存在于前导

激波后的化学反应区。此时这部分颗粒蒸发为气

相组分吸收能量但无法与空气发生反应提供能

量，即降低了单位质量燃料混合物的反应热。因

此，富燃情况下大量未完全燃烧的煤油组分是造

成工况 4爆轰波强度较工况 1~工况 3衰减的主

要原因。

如图 14所示，为四种工况下的煤油气体组分

分布云图。

工况 1~工况 3爆轰波后未反应的煤油组分

呈现出细窄条状随高温产物排出，而富燃情况下

的工况 4在爆轰波后则表现出较宽的煤油组分分

布。由图 13显示的压力云图可知，工况 4的爆轰

波整体压力偏低，对燃料/空气混合物的冲击压缩

作用减弱，进而化学反应速率降低会导致波后耦

合的化学反应区变长。化学反应区变长会增加向

前导冲击波提供能量的时间，在此时间内部分能

量的侧向释放造成了较宽的煤油组分分布。工况

图 9 当量比为 1.00的煤油质量分数

Fig.9 Mass fraction of C12H23 at equivalence ratio of 1.00

图 10 不同当量比煤油组分沿轴向的变化

Fig.10 Mass fraction of C12H23 at different equivalence
ratios varying with axial position

表 3 不同工况的ωϕ

Table 3 ωϕ under different conditions

当量比

wϕ

0. 70

0. 046

0. 85

0. 055

1. 00

0. 064

1. 15

0. 073

图 11 不同当量比混合效率随轴向的变化

Fig.11 Mix efficiency at different equivalence ratios
varying with axial position
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图 12 不同当量比爆轰流场的温度云图

Fig.12 Temperature contours of detonation flow field at different equivalence ratios

1628



杨 帆等：基于煤油的旋转爆轰发动机流场数值模拟第 8 期

图 13 不同当量比爆轰流场的压力云图

Fig.13 Pressure contours of detonation flow flied at different equivalence ratios

图 14 不同当量比的煤油组分质量分数云图

Fig.14 Mass fraction of C12H23 at different equivalence ratios
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4较弱的爆轰波强度对波前空气冲击作用减缓，

空气的分离效应不明显，加之由前述及爆轰波后

能量的侧向释放，加速了部分煤油组分及产物与

分离出去空气的混合，导致了本小节开端述及的

工况 4接触间断低温区域不如工况 1~工况 3明
显的现象。图 15为当量比为 0.70，y=0.01 m高

度上，t=0.905~0.981 ms时间内，爆轰波在周向

不同位置的化学反应速率。由于爆轰波运动过程

中化学反应速率的波动，造成了波后煤油组分中

存在不均匀的间隔，如图 14中工况 1箭头所示。

反应速率波动周期的平均间隔约为 13 mm，煤油

不均匀间隔约为 16 mm，差异主要由液滴爆轰反

应速率的瞬态性造成。

图 16为不同当量比下爆轰波速度及温度分

布,当量比为 1.00的爆轰波速度 1 160 m/s，温度

为 2 500 K。随着当量比的降低，爆轰波速度增

大，而富燃工况 4的爆轰波速度由于大量未燃烧

的煤油组分而降低。由图 14所示不同当量比下

的煤油组分可知，工况 1~工况 3爆轰波后未被反

应的煤油组分呈现出细窄条状，但宽度不同，说明

不同含量的颗粒流在爆轰波后所浪费掉的煤油组

分所占比例不同。工况 1、工况 2虽然工作在贫燃

条件下，但爆轰波后不完全燃烧的煤油组分所占

比例明显降低，因此出现了贫燃时爆轰波速度增

大的现象。说明气液两相爆轰，燃料是否完全燃

烧是影响爆轰波速度的关键因素。不同当量比下

爆轰波速度范围在 1 110~1 310 m/s，与有关高温

空 气/液 态 碳 氢 燃 料 旋 转 爆 轰 波 速 度 1 065~
1 117.7 m/s较为接近 [40]。

图 17为不同当量比下，爆轰波前煤油蒸气质

量分数分布规律。由文中第 2.1小结述及，爆轰

波前高质量分数煤油分布主要由于爆轰波后阻塞

来流空气而未阻塞粒子产生，因此四个工况下波

前煤油质量分数均大于恰当化学计量比下的质量

分数。贫燃工况下，波前煤油蒸气质量分数越接

近恰当化学计量比，越有利于爆轰速度的提高。

3 结 论

液态煤油的爆轰反应机理较为复杂，本文采

用一步总包反应机理，忽略复杂的裂解过程，考虑

液滴的雾化破碎、碰撞黏合过程。使用离散相表

面注射边界以简化复杂的雾化装置，用以探究远

离发动机入口内部的流场结构。在当量比为

0.70~1.15工况下模拟了二维 RDE的两相流流

场，得出的基本结论如下：

1）不同当量比下，RDE燃烧室内均形成了稳

图 15 爆轰波在周向不同位置的化学反应速率

（t=0.905~0.981 ms）
Fig.15 Kinetic rate of reaction of detonation wave at

different circumferential location
（t=0.905~0.981 ms）

图 17 不同当量比爆轰波前的煤油质量分数

Fig.17 Mass fraction of C12H23 before detonation wave at
different equivalence ratios

图 16 不同当量比的爆轰波速度和温度

Fig.16 Detonation wave velocity and temperature at
different equivalence ratios
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定传播的单波状态。由于爆轰波前颗粒直径及高

温空气预蒸发的煤油组分的分布不同，单个旋转

爆轰波宏观上呈现出被两个强度不同的子爆轰波

所支配的现象。在较为富燃的工况下，爆轰波面

变得极为不平整。

2）旋转爆轰波稳定传播后，流场中在入口端

均形成空气和粒子三角形区域，且空气三角形区

域大于粒子三角形区域，这是由连续相和离散相

的速度差造成的。

3）由于煤油需要破碎、蒸发以及与空气混合

的过程，RDE燃烧室内的爆轰波后呈现出煤油组

分不完全燃烧的反应特性，由于波前局部富燃，部

分煤油来不及爆轰就会螺旋流出燃烧室。在富燃

当量比为 1.15情况下，爆轰波后未完全反应的煤

油组分分布区域变宽，而当量比为 0.70、0.85和
1.00的情况下则呈现出条带状的煤油组分分布，

最大爆轰波速度出现在贫燃工况。

4）旋转爆轰波不稳定传播，波面反应速率准

周期性波动，引起波后煤油气体质量分数呈现忽

高忽低条带分布。
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