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两相旋转爆震发动机出口流场均匀性数值研究

马　元，邹　刚，孔光明，孙　静，王文鹏，张宇坤

（海军航空大学 青岛校区，山东 青岛　２６６１００）

摘要：为分析空气喷注总温和燃料喷注均匀性对非预混、非均匀喷注条件下旋转爆震波出口流场均匀性的影响，建

立了旋转爆震发动机出口总压、总温均匀性评价指标，采用离散相模型对恰当量比空气－辛烷反应物的两相旋转爆
震波进行了二维数值研究。研究结果表明：空气喷注总温和辛烷射流间距越大，燃烧室出口总压均匀性越好；空气

喷注总温越高，射流间距越小，燃烧室出口总温均匀性越好。
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　　相比于传统的等压燃烧方式，爆震燃烧具有熵增低、自
增压以及更高的热循环效率等优点。旋转爆震发动机

（ＲｏｔａｔｉｎｇＤｅｔｏｎａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅ，ＲＤＥ）是基于爆震燃烧的一种动
力装置，它利用爆震波在环形燃烧室内的一端连续旋转传

播，爆震产物从另一端开口处高速排出并产生连续推力。由

于ＲＤＥ没有压气机、涡轮等转动部件，故相比于传统发动
机，具有结构简单、研制成本低的特点。此外，ＲＤＥ还具有大
比冲、高推重比、宽工作范围等性能优势，这对于开发新型高



效航空航天发动机极具吸引力［１－２］。

近年来，国内外学者采用数值模拟方法对爆震燃烧室的

流场特性和爆震旋转机理等进行了探索和研究并取得了一

定的进展［３－１８］。姜宗林等［３］总结了气相规则胞格爆震波传

播与起爆现象的相关研究进展，系统研究了气相规则胞格爆

震波起爆和传播统一框架的几个基本要素。滕宏辉等［４］采

用数值模拟研究了氢气 －空气混合物中二维斜爆震波的起
始特性，分析了入口压力和马赫数对起始结构和长度的影

响。王兵等［５］总结了有关爆炸、爆震及 ＤＤＴ的研究，讨论了
抑制管道内爆炸和爆震的被动／主动或混合方法。谢桥峰
等［６］通过实验研究了氢气 －空气旋转爆震燃烧室内贫油条
件下的燃烧特性，得到了快速爆燃，不稳定爆震、准稳定爆震

和稳定爆震等传播模态，并给出了各传播模态的影响因素和

特点，对旋转爆震燃烧室的设计和实际应用具有重要指导意

义。Ｙｉ等［７］研究了喷管形状、扩张角和长度对旋转爆震发

动机性能的影响。Ｓｃｈｗｅｒ等［８－９］首次在数值模拟中将喷注

腔与喷注孔考虑在内，对比研究了理想喷注模型与喷孔喷注

模型ＲＤＥ内流场结构及发动机性能的差异，并通过改变微
型喷注孔的形状及角度探索燃烧室爆震波对喷注腔压力的

影响规律。刘世杰等［１０－１１］模拟研究了旋转爆震波的详细结

构和自持机理，并且发现当发动机尺寸小于临界值时无法成

功起爆。姜孝海等［１２］采用９组分１９步的详细化学反应模型
进行数值模拟，模拟结果表明爆震波作用后，受高温膨胀及

离心力等作用，产物挤向外壁，形成了一定的密度或压力梯

度。邵业涛等［１３］采用两步反应模型在矩形计算区域内模拟

了爆震波的多个循环过程。马虎等［１４－１５］基于Ｆｌｕｅｎｔ软件分
析了旋转爆震波的二维结构、入口总压、外界反压和燃烧室

长度对ＲＤＥ性能的影响。周蕊［１６－１７］通过对喷入流场中的

粒子进行追踪，对影响粒子轨迹及其物理参量变化的主要因

素进行了分析，得到的ＲＤＥ热效率约为３５．４％，并发现燃烧
室半径过大不利于爆震波的稳定传播，波头高度会周期性变

化，采用多个波头起爆能够降低或消除大尺寸燃烧室内爆震

波不稳定对发动机性能的不利影响。李宝星等［１８］通过二维

数值模拟研究了进气总压对旋转爆震波的影响，获得了燃烧

室内部流场结构和爆震波传播特性，对不同进气总压条件下

发动机的爆震性能进行了计算。

早期研究大都针对气态燃料，随着研究的深入，液态燃

料的旋转爆震逐渐引起了人们的关注。在实际工程应用中

受到重量和空间的限制，应用液态燃料更有优势。与气态燃

料相比，液态燃料具有更高的密度比冲，相同体积下具有更

高的冲量。郑权等［１９］对汽油为燃料，富氧空气为氧化剂的

连续旋转爆震发动机进行了试验，得到了不同当量比和不同

汽油喷注压力下爆震波的传播特性，其中爆震波传播频率为

２．１～２．４ｋＨｚ，传播速度为 １０２２．２～１１７１．８ｍ／ｓ。王迪
等［２０－２１］针对两相连续旋转爆震发动机的喷注器雾化混合、

两相爆震起爆与发动机热试车试验情况进行了总结，对俄罗

斯、法国、波兰在两相连续旋转爆震发动机有关的试验研究

情况进行了论述，对不同构型喷注器工作过程与性能、发动

机点火起爆以及不同工质的发动机结构参数及试验情况进

行总结与分析。通过试验得到爆震波的时域、频域特征，对

两相连续旋转爆震燃烧室中爆震波的起爆过程和稳定后的

传播过程进行了研究。马元［２２］以汽油为燃料，空气为氧化

剂，开展吸气式气液两相 ＲＤＥ的试验研究，分析了当量比、
空气喷注总温、空气喷注环缝、喷管等对气液两相旋转爆震

波传播的影响。

上述学者的数值研究主要考察了气态燃料下的旋转爆

震发动机，国内外对液态燃料旋转爆震发动机数值模拟较

少。两相ＲＤＥ出口流场均匀性对后续加装的涡轮或喷管的
设计具有重要的意义，而目前尚未有相关研究发表。本文对

以辛烷为燃料、空气为氧化剂的气液两相旋转爆震发动机进

行数值模拟，采用ＤＰＭ模型计算辛烷液滴的轨迹，模拟非预
混条件下的旋转爆震波工作过程。对非预混喷注下两相

ＲＤＥ的影响因素进行了研究，得到了空气总温与喷注均匀性
对ＲＤＥ出口流场均匀性的影响，为以后两相 ＲＤＥ的深入研
究提供参考。

１　数值方法和物理模型

本文利用商业软件ＦＬＵＥＮＴ，基于密度基求解器求解二维

非稳态雷诺时均的ＮＳ控制方程；对流项采用三阶ＭＵＳＣＬ格
式离散，该格式对激波的捕捉具有较高的精度；物理通量采用

ＡＵＳＭ矢通量分裂法进行分解；时间项采用四阶龙格－库塔
法；采用标准ｋ－ε湍流模型。以辛烷为燃料，空气为氧化剂，

化学反应方程式为 Ｃ８Ｈ１８＋１２．５（Ｏ２＋３．７６Ｎ２）→８ＣＯ２＋

９Ｈ２Ｏ＋４７Ｎ２。ＤＰＭ模型考虑颗粒的耦合传热／传质，考虑萨
夫曼升力和压力梯度力等附加力，考虑液滴的破碎、蒸发等

物理过程，射流源采用组射流源。

１．１　模型和边界条件
旋转爆震燃烧室为柱状环型燃烧室，相比于燃烧室的直

径，环形厚度相对较小，故将三维环形域简化成二维计算域

是合理的。因此为减少计算量节约成本，本文将燃烧室沿母

线展开燃烧室内部流场简化成二维矩形计算区域，尺寸为

２００ｍｍ×５０ｍｍ，图１中给出了监测点 Ｍ１（ｘ＝１００ｍｍ，ｙ＝
４９ｍｍ）的位置。本文网格尺度为０．５ｍｍ×０．５ｍｍ，为均匀
正交网格。

图１　旋转爆震燃烧室二维计算域示意图

　　本文计算域入口边界的质量通量为１００ｋｇ／ｍ２／ｓ，空气

总温为３００～８００Ｋ，见表１所示。计算域的下边界为压力出
口边界，分两种情况：当出口为亚音速时，边界点压力等于外
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界反压，而其他守恒变量由内部流场外推得到，外界反压为

０．１ＭＰａ。当出口为超音速时，所有守恒变量由内部区域外
推得到。左右边界定义为周期边界，进行数据交换。

辛烷液滴的直径为０．０２ｍｍ，初始温度３００Ｋ，喷射速度
２０ｍ／ｓ，辛烷的射流间距见表２所示，其中Ｃａｓｅ１５为理想均
匀喷注。辛烷的总质量通量为 ６．６６７ｋｇ／ｍ２／ｓ，总当量比
为１。

表１　不同空气喷注总温（辛烷射流间距为２ｍｍ）

Ｃａｓｅ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ Ｃａｓｅ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ

１ ３００ ４ ６００

２ ４００ ５ ７００

３ ５００ ６ ８００

表２　不同辛烷射流间距（空气喷注总温３００Ｋ）

Ｃａｓｅ Ｄｉｓｔａｎｃｅ／ｍｍ Ｃａｓｅ Ｄｉｓｔａｎｃｅ／ｍｍ

７ １３．３３ １２ ２

８ １０ １３ １．３３

９ ８ １４ １

１０ ４ １５ ０

１１ ２．６７

１．２　数值验证
图２（ａ）为 Ｃａｓｅ５下爆震波稳定传播时的温度分布云

图，其中Ａ是接近入口附近沿周向传播的横向爆震波，Ｂ是
爆震波头部产生的斜激波，Ｃ是滑移线，即新的爆震产物与
上一循环的爆震产物形成的接触间断面，Ｄ是爆震产物与新
鲜反应物的接触面，Ｅ是新喷入的新鲜反应物，为旋转爆震
的传播提供燃料。图２（ｂ）为 Ｂｙｋｏｖｓｋｉｉ等［２３］实验获得的旋

转爆震波结构，可以看出数值模拟的燃烧室流场结构与实验

结果定性一致。

图２　Ｃａｓｅ５的温度云图与Ｂｙｋｏｖｓｋｉｉ实验照片

　　图３为Ｃａｓｅ１５监测点Ｍ１的压力和温度时程曲线。由
图３可知，在爆震波穿过监测点时，压力均呈现急升缓降的
特点，每个周期的压力峰值基本保持不变，表明爆震波处于

稳定传播状态，且压力曲线与温度曲线吻合较好，表明爆震

阵面上激波与化学反应区高度耦合。计算得到平均峰值压

力为４．８９ＭＰａ，平均峰值温度为 ２８９８Ｋ，爆震波的平均传
播速度为１６４９ｍ／ｓ。与用ＣｈｅｍｉｃａｌＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｗｉｔｈＡｐｐｌｉｃａ
ｔｉｏｎ（简称ＣＥＡ）计算得到的爆震波理论 Ｃ－Ｊ压力、Ｃ－Ｊ温
度和Ｃ－Ｊ速度的相对误差分别为 －５．４８％、－０．６７％、

－８８４％。

图３　监测点Ｍ１的压力和温度曲线

１．４　网格无关性验证
在数值方法准确性的基础上，本文对二维 ＲＤＥ流场进

行了网格无关性验证。计算域为图４所示二维计算域，网格
尺度分别为 １．０ｍｍ、０．５ｍｍ和 ０．２５ｍｍ，工况条件为
Ｃａｓｅ５。由上节爆震波参数验证表明０．５ｍｍ的网格计算精
度可以接受，本文不再对爆震波参数方面的网格无关性进行

赘述。

图４　不同网格尺度下燃烧室内温度云图

　　图４为不同网格尺度下的燃烧室内温度云图，由图 ４
（ａ）可以看出，在网格尺度 １．０ｍｍ下，流场特征非常不明
显，如燃烧产物与新鲜反应物的接触断面、滑移线、斜激波等

均不稳定，无法满足流场分析的要求。由图４（ｂ）和图４（ｃ）
可知，网格尺度０．５ｍｍ和网格尺度０．２５ｍｍ下流场特征均
非常明显，爆震波、斜激波及接触断面等都很清晰。与
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０．５ｍｍ下的流场相比，０．２５ｍｍ下的流场细节特征更加明
显，如爆震波后辛烷射流对流场的影响更加清晰，爆震产物

与新鲜反应物的接触面及滑移线等更加稳定，但采用 ＤＰＭ
模型增加网格量会极大的减缓计算速度，由于本分不考虑流

场内特别精细的结构，０．５ｍｍ网格下的流场精度也能满足
要求。

　　综上所述，１．０ｍｍ网格计算精度很差，本文不采用，
０．５ｍｍ网格下的精度和计算速度均能满足要求，０．２５ｍｍ
网格计算精度最高，但计算速度太慢，受实际计算资源所限，

无法满足大量工况的计算，因此本文数值计算均采用 ０．５
ｍｍ的网格。

可见，本文采用的数值方法可行，计算精度可以接受，后

续的算例均采用该方法。

２　计算结果与分析

２．１　均匀性评价指标
为表征两相燃烧室某截面的压力分布均匀性，引入相对

标准偏差ＣＶ，均匀性评价指数γＰ，克里斯琴森均匀系数ＣＵ，
现分别介绍这些均匀性评价指标。

ＣＶ表征相对变异量的度量，为无量纲值，可以用来衡量
均值显著不同的总体离散性，也可用来比较流场均匀性的改

善程度：

ＣＶ＝Ｓ／珔Ｐ×１００％ （１）

Ｓ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
（Ｐｉ－珔Ｐ）

２

Ｎ－槡 １ （２）

珔Ｐ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｐｉ

Ｎ （３）

式（２）中：Ｓ为标准偏差；Ｎ为截面上的节点总数；Ｐｉ为某一

时刻该截面第ｉ个节点处质量加权总压；珔Ｐ为某一时刻该截
面质量加权平均总压。通过比较不同工况下的ＣＶ值来衡量
截面上流场的均匀度。ＣＶ值越小，压力分布越均匀。

克里斯琴森均匀系数ＣＵ是克里斯琴森１９４２年提出的，
是基于平均偏差的统计量，能够直接反应被测参数与平均值

的偏差程度，ＣＵ值越大，表明被测截面的压力分布均匀性越
好。其表达式为

ＣＵ＝１－
∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｐｉ－珔Ｐ

∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｐｉ

（４）

　　为表征燃烧室出口温度分布均匀性，现引入燃烧室出口
温度分布系数（ＯｕｔｌｅｔＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎＦａｃｔｏｒ，简称
ＯＴＤＦ），其是衡量燃烧室出口温度分布好坏的重要标志。它
定义为燃烧室出口界面内最高燃气总温与燃气平均总温之

差与燃烧室温升的比值，定义式如式（５）所示，其中 Ｔｏｕｔ＿ｍ为

出口截面最高温度，Ｔｉｎ＿ａｖｅ和 Ｔｏｕｔ＿ａｖｅ分别为燃烧室进、出口平

均温度。

ＯＴＤＦ＝
Ｔｏｕｔ＿ｍ －Ｔｏｕｔ＿ａｖｅ
Ｔｏｕｔ＿ａｖｅ－Ｔｉｎ＿ａｖｅ

（５）

２．２　空气喷注总温
图５给出了燃烧室出口处总压的 ＣＵ值、１－ＣＶ值随着

空气喷注总温的变化趋势。由图５可知，出口总压的ＣＵ值、
１－ＣＶ值均随空气喷注总温的提高而提高，两均匀性评价指
标趋势一致，均指明随着空气喷注总温的提高，出口总压的

均匀性也随之提高，ＣＵ值从０．３６３２提高至０４７７８，提高了
０．１１４６，１－ＣＶ值从０．１９４４提高至０．３２２２，提高了０．１２７８，提
升数值接近。为探究空气喷注总温提高，出口压力均匀性提

高的原因，给出了不同喷注总温下出口截面的总压分布，如

图６所示。

图５　不同空气喷注总温下燃烧室出口
　截面总压ＣＵ值、１－ＣＶ值曲线

图６　不同空气喷注总温下燃烧室出口
　截面处总压分布曲线

　　由图６可知，随着空气喷注总温的提高，出口总压峰值
变化不大，但总压上升至峰值的坡度却不断变缓，整体因此

变得更加均匀。同时，单波模态下出口总压存在两个峰值，

现给出了Ｃａｓｅ１的总压云图，由图７（ａ）可知：出口总压的主
峰值位于流场的滑移线附近，次峰值位于斜激波处。图 ７
（ｂ）给出了该时刻下的氧气组分分布，由图可知，滑移线附近
是未参与爆震反应的空气的富集区，这是由于该工况为非均

匀喷注，空气不能充分参与爆震反应，剩余的空气在斜激波

的压缩作用下流入滑移线附件区域。该区域温度较低，而滑

移线附近爆震产物流速是均匀变化的，因温度降低而导致该
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区域马赫数较高，如图７（ｃ）所示，滑移线附近区域为燃料室
内马赫数最高的区域，而高的马赫数使得该区域燃烧产物总

压较大，即为出口总压的主峰值区域。斜激波处的出口总压

较高是由于该处的反应产物受到了斜激波的压缩作用，使其

出口总压增高。由图６可知：无论是出口总压的主峰值和次
峰值，随空气喷注总温的提高均变化不大，影响出口总压均

匀性的主要因素是主峰值之后，次峰值之前的燃烧产物出口

总压的均匀性。随着空气喷注总温的提高，该部分燃烧产物

出口总压均匀性变好的主要原因可能是随着空气喷注总温

的提高，波前气态辛烷含量更高且反应混合物活性更高，致

使爆震波强度更高，相同条件下爆震产物的出口总压更高，

而出口总压的峰值随空气喷注总温的变化不大，因此出口总

压分布更加均匀。

图 ７　Ｃａｓｅ＃１燃烧室内总压、氧气组分及马赫数分布云图

　　图８为ＯＴＤＦ值以及出口平均总温随空气喷注总温的
变化趋势。由图可知，随着空气喷注总温从 ３００Ｋ提高至
８００Ｋ，ＯＴＤＦ值从０．６５２６降低至０．４０２７，呈不断下降趋势，
即燃烧室出口总温分布越来越均匀。为分析出口总温均匀

性随空气喷注总温提高而变好的原因，给出了不同空气喷注

总温下燃烧室出口总温分布，如图９所示。由图可知，不同
空气喷注总温下的出口总温分布曲线均存在一个峰值平台

及一个低洼，图１０给出了空气喷注总温３００Ｋ下的总温云
图，两图对照可知，出口总温分布曲线低洼处为滑移线附近

区域，由图７（ｂ）可知，未参与爆震燃烧的空气在斜激波的作
用下在此区域汇集，导致该区域总温较低，导致出口总温分

布曲线形成了一个低洼；出口总温分布曲线的峰值平台为斜

激波与爆震燃烧产物相交的一块三角形区域，爆震燃烧产物

受斜激波的绝热压缩作用总温迅速提高，致使出口总温分布

曲线出现了一个峰值平台。图８给出了出口总温的平均值
随空气喷注总温的变化趋势，可知随着空气喷注总温的增

加，出口总温的平均值呈线性递增的趋势，由图９可知，随着
空气喷注总温的提高，出口总温的整体值均不断提高，但出

口总温极大值与极小值的差值却不断降低，空气喷注总温

３００Ｋ时极值差为１７１１Ｋ，空气喷注总温８００Ｋ时极值差降
为１２３３Ｋ；同时，主峰值与次峰值的差值也在不断降低，空
气喷注总温为３００Ｋ、４００Ｋ、７００Ｋ、８００Ｋ下的出口总温主次
峰值差依次为６４９Ｋ、５４０Ｋ、４１１Ｋ、２４５Ｋ，随着空气喷注总
温的增加不断降低。燃烧室出口总温分布均匀性随空气喷

注总温的增加而增加的原因应为：斜激波处三角形区域的

总温随空气喷注总温的增加而增加，但增加幅度远没有平均

总温增加的幅度大；滑移线处低总温区随空气喷注总温的增

加而增加，且增加幅度远超平均总温的增加幅度；斜激波处

三角形区域的峰值总温与滑移线边缘处的次峰值总温之差

随着空气喷注总温的提高而不断减小。这些原因共同导致

了提高空气喷注总温能有效提高出口总温分布均匀性。

图８　ＯＴＤＦ值及出口平均总温
　　随空气喷注总温变化曲线

图９　不同空气喷注总温下燃烧室出口总温分布曲线

图１０　Ｃａｓｅ＃１燃烧室内总温云图
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２．３　辛烷射流间距

图１１给出不同辛烷射流间距下的燃烧室出口截面总压

ＣＵ值和１－ＣＶ值，由图可知，两均匀性评价指标趋势一致，

随着辛烷射流间距增大，ＣＵ及１－ＣＶ均随之增大，随着辛烷

射流间距从 ０ｍｍ增加至 ８ｍｍ，ＣＵ值从 ０．３０８７增加至

０．４４６７，增加了０．１３８，１－ＣＶ值从０．１００５增加至０．３１８６，

增加了０．２１８１。两指标均表征随着辛烷射流间距增大，燃

烧室出口总压均匀性变好。图１２为不同辛烷射流间距下的

燃烧室出口总压分布，由图可知，与上文分析类似，总压分布

曲线存在两个峰值，分别对应着滑移线附近和斜激波附近的

出口总压，随着辛烷射流间距的减小，总压主峰值越来越大，

曲线越来越陡峭，而次峰值变化较小，因此改变辛烷射流间

距主要是影响主峰值，即滑移线附近的出口总压而影响整个

出口总压的稳定性的。图１３给出了滑移线附近的马赫数和

总压随辛烷射流间距的变化趋势，该区域的马赫数和总压也

是整个出口截面的峰值马赫数和峰值总压，可以看到，峰值

马赫数和峰值总压均随辛烷射流间距增大而减小，两者趋势

一致，在其余条件基本不变的情况下，马赫数越高，总压越

大。因此，增大辛烷间距能改善出口总压均匀性的原因应

是：增大辛烷间距，滑移线附近马赫数减小，导致总压减小，

而斜激波附近的总压变化较小，进而使得整个出口截面的总

压均匀性增加。

图１１　不同辛烷射流间距下的燃烧室出口截面

　　　总压ＣＵ值、１－ＣＶ值曲线

图１２　不同辛烷射流间距下的燃烧室出口

　　总压分布曲线

图１３　出口峰值马赫数与峰值总压

　　　随辛烷射流间距变化曲线

　　图１４为ＯＴＤＦ值随辛烷射流间距的变化趋势。由图可

知，随着辛烷射流间距从０提高至８ｍｍ，ＯＴＤＦ值从０．５８３５

降低至０．７０３０，呈不断下降趋势，即燃烧室出口总温分布越

来越均匀。由此可知，燃料喷注均匀性能影响燃烧室出口总

温均匀性，燃料喷注均匀性越好，燃烧室出口总温均匀性

越好。

图１４　ＯＴＤＦ值随辛烷射流间距变化曲线

３　结论

采用均匀性评价指标 ＣＵ，１－ＣＶ描述了空气喷注总温

和辛烷射流间距对燃烧室出口总压均匀性的影响，空气喷注

总温和辛烷射流间距越大，燃烧室出口总压均匀性越好。燃

烧室出口截面总压分布曲线存在着两个峰值，分别对应着滑

移线附近区域和斜激波附近区域。改变空气喷注总温，影响

出口总压均匀性的主要因素是主峰值之后，次峰值之前的燃

烧产物出口总压的均匀性；改变辛烷射流间距主要是影响主

峰值，即滑移线附近的出口总压进而影响整个出口总压的稳

定性。采用燃烧室出口温度分布系数 ＯＴＤＦ描述了空气喷

注总温和射流间距对燃烧室出口总温均匀性的影响，空气喷

注总温越高，射流间距越小，燃烧室出口总温均匀性越好，并

得出了增大辛烷间距能改善出口总温均匀性的原因应是：增

大辛烷间距，滑移线附近马赫数减小，导致总温减小，而斜激

波附近的总温变化较小，进而使得整个出口截面的总温均匀

性增加。
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