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燃油喷注位置对旋转爆震燃烧室
性能影响实验研究
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摘　　　  要：    研究了隔离段、扩张段以及多点混合喷注对燃油/空气旋转爆震燃烧室的传播特性与性能影响。

针对冲压旋转爆震燃烧室典型工作状态，实验研究了爆震燃烧室燃烧效率与总压增益的变化情况。研究发

现，随着当量比的增加，不同喷注结构会对爆震波传播特性有所影响，实验中观察到连续稳定爆震，不稳定爆

震以及爆燃等多种燃烧模态；不同喷注结构对燃烧效率与总压增益特性也有一定影响，综合条件下在隔离段

与扩张段多点混合喷注的效果更优。燃烧效率随当量比增加出现先上升后波动变化的趋势，实验中观测到

当量比为 0.653时，燃烧效率达到最高值 89.5%。爆震燃烧室总压增益特性随当量比上升逐渐上升，最高有效

总压增益出现在当量比 0.644时，有效总压增益最高值为−0.171。综合考虑下，扩张段喷注在整体性能上更具

优势，但需结合隔离段辅助喷注以改善燃烧组织，以进一步优化喷注布局。
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Abstract:   The  effects  of  isolator  injection， divergent  section  injection， and  multi-point  mixing
injection  on  the  propagation  and  performance  characteristics  of  kerosene/air  rotating  detonation
combustors (RDCs) were investigated. Focusing on typical operating conditions of ramjet RDCs，changes
in  combustion  efficiency  and  total  pressure  gain  were  studied.  It  was  found  that  with  increasing
equivalence ratio，different injector configurations influenced the propagation characteristics of detonation
waves. Steady detonation，unsteady detonation and deflagration were observed in the experiment. Different
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injector  configurations  also  had  certain  impact  on  the  combustion  efficiency  and  total  pressure  gain.
Overall，under varying equivalence ratios，multi-point mixing injection in the isolator and divergent section
exhibited  superior  combustion  efficiency.  Combustion  efficiency  showed  an  initial  increase  followed  by
fluctuation with increasing equivalence ratio. In the experiments，the maximum combustion efficiency of
89.5%  was  observed  at  an  equivalence  ratio  of  0.653.  The  total  pressure  gain  of  the  RDC  gradually
increased with the increasing the equivalence ratio. The highest effective total pressure gain occurred at an
equivalence  ratio  of  0.644， with  a  peak  effective  total  pressure  gain  of  −0.171.  The  injection  in  the
divergent  section  demonstrated  superior  overall  performance.  However， it  needs  to  be  combined  with
auxiliary  injection in  the  isolator  to  improve the  organization of  the  combustion process， thereby further
optimizing the injection configuration.

Keywords:   rotating detonation combustor；kerosene；performance analysis；
combustion efficiency；total pressure gain

压力增益燃烧作为一种新型燃烧循环，与传

统的等压燃烧循环相比，具有燃烧速度快[1]、热效

率更高[2]、热损失更小[3] 等特点，具有巨大的潜在

应用价值。爆震燃烧是一种激波与化学反应区强

耦合的燃烧形式，可在更高压力下、更小空间内

快速释放热量，相比于等压燃烧循环热效率可提

高 30%～50%[4]。在涡轮发动机中采用旋转爆震

燃烧室有望省去复杂的压气机和涡轮部件，简化

系统结构、降低研制成本，同时将旋转爆震发动

机与冲压进气道组合形成冲压爆震发动机在航空

领域具有广阔的应用前景[5]，对于组合动力循环

及空天运载动力方案提供更多应用潜力。

依据爆震波传播的种类不同，典型的爆震发

动机可分为脉冲爆震发动机（pulsed detonation en-
gine，PDE）、斜爆震发动机（oblique detonation en-
gine，ODE）以及旋转爆震发动机（rotating detona-
tion engine，RDE）。其中旋转爆震发动机由于具

有结构简单、单次点火连续工作、可适应较宽马

赫数飞行条件等优势，是目前最有可能实现工程

应用的典型爆震发动机。旋转爆震燃烧室（rotat-
ing detonation combustor，RDC）作为旋转爆震发动

机的核心部件，一直以来备受爆震燃烧领域的关

注。1960年，Voitsekhovskii[6] 在圆盘式乙炔/氧气

旋转爆震发动机中实现了稳定自旋爆轰，观测到

旋转爆震波信号与图像。随后各个研究单位围绕

旋转爆震现象通过理论分析[7-8]、数值模拟 [9-10] 和

实验研究[11-14] 的方法开展许多研究。对于旋转爆

震的传播特性[15-16]、起爆特性 [17-19] 与燃烧不稳定

性[20-22] 等关键问题开展许多讨论与分析，形成了

系统性的研究方案与实验测试方法。

作为燃油（航空煤油）/空气旋转爆震发动机，

有别于气态燃料旋转爆震发动机，燃油喷注入发

动机流道后发生液滴破碎雾化蒸发，并与来流进

气掺混，因此液态燃油喷注与混合过程在旋转爆

震发动机实验设计中具有十分关键的影响，直接

关系到旋转爆震起爆与发动机工作状态。常用的

喷注方案可分为单点喷注与多点喷注，喷注方式

可分为小孔喷注、针栓式喷嘴、雾化喷嘴或槽孔

喷注，相关学者在此方面已开展多种相关的研究。

实验研究方面，Duvall等 [23] 通过实验研究了 3种

喷注方案在不同空气质量流量（下文简称流量）与

当量比下爆震波的起爆和传播特性；Bedick等 [24]

利用线性旋转爆震发动机对喷注特性开展研究，

使用平面激光诱导荧光（plane laser induced flores-
cence，PLIF）可视化燃料的喷注间断和再恢复过

程，并提出降阶模型用于研究燃料喷注以及反应

物的填充过程[25]；Andrus等 [26] 设计了一款通过 5
个同心槽喷注的预混式爆震发动机，并成功实现

了乙烯/空气下旋转爆震，同时能够避免回火对爆

震发动机的影响；胡洪波等[27] 使用液体燃油经过

一次燃烧后产生的富燃燃气与富氧空气进行二次

点火，成功实现了富燃燃气/富氧空气下的旋转爆

震。数值仿真方面，Prakash等[28] 分析了不同当量

比下爆震波结构，研究了喷注对爆震波传播的影

响；刘向阳等[29] 进行了阵列孔喷注下的空筒燃烧

室三维数值模拟，结果表明该喷注方式能在空筒

燃烧室内产生稳定的爆震波；马虎等 [30] 对环缝-
小孔喷注下的旋转爆震发动机开展了三维数值模

拟，并研究了两种环缝-小孔喷注结构下的掺混效

果与爆震波特性[31]。

上述研究表明：旋转爆震的传播与推进剂的

喷注过程相互关联相互耦合，但目前对于其影响
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范围与影响因素都缺乏一定系统性的研究结论，

大多数关注爆震波传播过程以及模态特征，对于

爆震燃烧室的性能参数分析较少。尤其是在冲压

旋转爆震发动机中针对不同喷注位置对爆震波传

播规律与性能分析的方面很少有相关报道，因此

需要进一步研究。本文通过在冲压旋转爆震发动

机中设计不同喷注位置喷注结构，开展一系列当

量比变化实验，进一步增加爆震发动机中喷注结

构对爆震波传播特性以及旋转爆震发动机性能的

理解与认识，并探索优化喷注结构的匹配方法。

 1    方　法

 1.1   实验系统

实验中采用的爆震发动机直连台系统，包括

供气系统、旋转爆震燃烧室、点火系统、数据采

集系统及控制系统 5个子系统。

供气系统主要工作流程为：产生压缩空气，压

缩空气进入加热器加热，在加热器前端与酒精混

合形成可燃混合气，混合气点火受热，并在加热

器末端与空气和氧气混合，热空气进入集气腔。

供气系统采用以下部件/方式完成上述工作流程：

为满足实验所需的空气流量等条件，供气系统采

用的压缩空气罐的最大容积为 20 m3，最大可承受

压力为 24 MPa。实验中的空气流量采用声速孔

板对压缩空气进行控制；采用空气-酒精-氧气三

元化学加热器对压缩空气加热；采用两侧对称安

装的非同频高频火花塞进行点火，以防止点火失

效；采用减压阀及声速孔板控制注入加热器的空

气和氧气，以调节不同来流情况下的热空气温度，

同时将热空气中氧气的质量分数稳定在 23.5%，

并通过布置在集气腔内的 K型热电偶进行监测、

记录。

冲压旋转爆震燃烧室主要包括隔离段、扩张

段、燃烧室以及尾喷管 4部分。表 1展示了其关

键部件尺寸，并在图 1中通过截面数字标注进行

区分。图中 T1 和 p1 为进气总温与总压；P2 为隔

离段入口静压测点；PCB123（即 PCB1～PCB3）为
高频动态压力传感器；P3ABC为燃烧室出口静压

传感器；3.1为隔离段出口截面；3.2为爆震燃烧室

入口截面；4为爆震燃烧室出口截面；8为尾喷管

出口截面。供油系统通过环形铜管分流，经 4个

进口位置进入喷注结构的凹槽，并由凹槽中的均

匀分布的喷注小孔注入来流空气中，以提高实验

中燃油喷注的均匀性，喷注方向与来流空气方向

相互垂直。燃油喷注孔位于隔离段末端处与扩张

段中间位置。表 2展示了其喷注结构具体设计，

通过选取 3种不同喷注结构（隔离段、扩张段和

隔离段-扩张段组合）的喷注孔布局进行实验，其

他工况条件保持一致。该方案旨在通过设计实验，

重点考察喷注位置分布对爆震燃烧特性的影响机

制，初步模拟实际工程中分布式喷注策略，对比

结果能一定程度上反映不同喷注方式下爆震燃烧

室的燃烧组织模式差异。
  

表 1    RDC关键几何参数

Table 1    Key geometry parameters of RDC

部件 结构参数 数值

隔离段
（入口～3.1截面）

进口面积/mm2 6 279.21

出口面积/mm2 7 621.91

长度 Li/mm2 278
扩张段

（3.1截面～3.2截面） 半扩张角/（°） 41.12

燃烧室
（3.2截面～4截面）

内径 Di/mm 140
外径 Do/mm 220

长度 Lc/mm 272
收缩喷管

（4截面～8截面） 出口面积比（A8/A4） 0.55

  

燃油

燃油 热射流

氧气

Lc

D
oD
i

3.23.1 4 8

P2 PCB123T1

热空气

P3ABC
50 mm

p1

火花塞

图 1    RDE示意图与传感器布置

Fig. 1    Schematic diagram of RDE and sensor arrangement
 
  

表 2    喷注结构关键参数

Table 2    Key parameters of injection configuration

实验结构 喷注位置 喷注孔数 喷注孔尺寸/mm

A 隔离段 48 0.2

B 扩张段 48 0.2

C 隔离段-扩张段 48-48 0.2
 

点火系统主要由位于燃烧室前端的热射流装

置构成，图 1展示了燃油/纯氧热射流点火器在燃

烧室中的具体安装位置及构成。纯氧通过可调节

的声速孔板进入预混腔，通过调节气源压力与孔
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板有效流通面积实现氧气流量的精确控制。燃油

经喷嘴雾化后与氧气在混合腔内形成均匀的富氧

油气混合物。热射流采用放电火花塞打火，通过

高压电弧击穿可燃混合气触发点火。热射流点火

器通过尾喷管将燃烧产物加速，形成持续时间极

短、温度极高的高能射流，进行爆震燃烧室点火，

具有较高的点火能量，满足旋转爆震燃烧室点火

需求。

实验数据采用 DEWETRON数据采集仪进行

采集，通道频率最高为 1 000 kHz。实验过程及实

验前后现场的设备处理均由 PLC（programmable
logic controller）定时控制。图 2展示了实验中的

时序控制。实验时，先在 RDE内部通入混合后的

热空气，以确保整个实验的来流环境，随后喷注

燃油，进行点火。时序系统同时控制，分别通入

热射流装置内部纯氧与燃油，经自动化程序判断

运行，当上游部件正常工作后启动火花塞点火，

并通过控制喷注燃油的时间来控制热射流的点火

时间；当上游加热器未启动或加热器内压力异常

时，火花塞停止供电和启动，并启动保护氮气吹

除装置，保证人员安全及实验台稳定。
 
 

空气 加热器
点火

加热器
点火

开

关

酒精 氧气
热射流

热射流 酒精

热射流
工作

爆震
工作

燃油

500 ms 1000 ms
空气
燃油
氧气

图 2    实验时序

Fig. 2    Time sequence of the experiments
 

 1.2   测量方法

通过在 RDE集气腔和燃烧室设置多个压力

及温度传感器测点位置，监测 RDE工作状态及爆

震波模态等实验关键数据，传感器布置如图 1所

示。集气腔内，热空气的温度 T1 和总压 p1 通过设

置总温探针及总压探针监测记录。同时，在隔离

段出口位置，布置静压测点 P2，以监测隔离段出

口压力。燃烧室内同一轴向位置间隔 120°布置 3
块压电 PCB113B24型快速响应动态压力传感器

（PCB1、PCB2、PCB3），与外筒内壁平齐，采样频率

为 1 000 kHz，用来记录爆震波传播过程中压力变

化及扰动。采用高频 1 000 kHz动态压力传感器能

够帮助分析爆震波的传播特性，能够满足实验中

观测到上千赫兹爆震波频率的测量需求。旋转爆

震发动机工作时喷注位置处空气压力情况通过布

置静压测点监测，静压传感器采用毛细管衰减压

力 测 量（capillary  tube  averaged  pressure， CTAP）
探针，采样频率为 1 kHz，用以记录起爆前后压力

变化情况，其轴向分布如图 1所示。同时在燃烧

室出口布置了 3个轴向位置相同，周向相邻间隔

120°的稳态压力传感器 P3ABC，压力信号采样频

率为 1 kHz，用以监测燃烧室出口流场分布的平

均值，能够减少由于出口的不均匀对实验测量产

生的影响。

考虑到实验中传感器在高温条件下的稳定性

情况，PCB传感器不能在高温条件下连续工作，

并且 1 s内爆震燃烧室能够达到并保持稳定工作

状态，因此将爆震发动机燃烧室的工作时间设置

为 1 s。为保证单一变量对比实验，其他工况条件

保持一致，来流空气流量为固定的（2.17±0.1） kg/s，
总温为（606±20）  K。详细的实验工况参数以附

表 A1形式提供在附录。

流量计的主要测量对象包括燃油流量及来流

空气流量。考虑到最大输出条件下，上游压力采

集误差为 0.7%，会导致压力测量的不确定性，采

用线性化系统误差分析，对实际氧化剂流量和燃

油流量的估计误差分别为 2.6%和 3.5%。在爆震

波压力测量中，采用 100 Hz高通滤波器消除温度

漂移的影响，这将会对高频动态压力测量产生

1.8%的额外衰减。

 2    结果与讨论

 2.1   典型工作状态分析

为了研究不同喷注位置对爆震波传播特性的

影响规律，实验中分别设置了 48孔隔离段喷注、

48孔扩张段喷注、48孔隔离段与 48孔扩张段同

时喷注 3种喷注位置结构。对这 3类喷注位置，

分别研究了不同当量比下旋转爆震波的传播模态

与发动机工作状态特性。

图 3总结了实验中的爆震波传播模态的分布

情况，分别展示了在不同喷注位置以及不同当量

比下，爆震燃烧室在稳定工作状态下旋转爆震波

的传播模态分布。在爆震燃烧室直连实验中，燃

烧工作状态可分为 3类，间断爆震、连续爆震以

及爆燃。判断连续爆震和间断爆震的区别是能否

在爆震燃烧室工作时间内维持连续旋转爆震波。

当爆震波压力信号存在波动时，若信号可连续且

恢复高频特点，可认为是连续旋转爆震波，若中

间出现熄爆，不能维持工作状态，转变为爆燃模
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态，信号特征失去高频爆震波特点，可视为间断

爆震。爆燃模态在燃烧过程中，不会产生周期性

的压力脉动，或可能在工作状态下产生低频震荡

燃烧，与典型的爆震波传播过程差异较大。同时

在下边界处，也观察到点火失败工况。此时点火

器启动后燃烧室未引燃工作，爆震燃烧室无火焰

产生，稳态传感器未测量到明显的压力变化。在

模态分布图 3中，用实心圆点来标注连续爆震模

态，用空心圆点来标注间断爆震模态，用交叉来

标注爆燃模态，用圈叉来标注点火失败情况。

实验中在 3种喷注位置的工况下，均能观测

到稳定旋转爆震波的产生，并且能在较宽的范围

内实现爆震燃烧。从可爆当量比范围来看，混合

多点喷注条件下具有最宽的稳定工作当量比范围，

而单独采用隔离段喷注的起爆工况范围最窄。这

是由于外壁面喷注的燃油进入燃烧室后贴近内壁

面流动，而爆震燃烧区主要集中在外侧壁面附近，

流道结构布局扩张段外壁面单侧扩张且内侧壁面

无凹腔结构，导致回流区仅存在于外壁面附近，

无法有效影响内壁面附近的燃油液滴群，掺混效

率较低，使得隔离段喷注方案起爆范围变窄。当

量比较低时，爆震波的生成依赖于稳定的喷注压

比，此时前导激波能量较低，不足以维持爆震波

稳定旋转，燃烧模态变化为间断爆震或爆燃。当

量比过高时，爆震波填充混合过高，前导激波扫

掠过后，仍存在的高温区使得新填充的轴向新鲜

混合气燃烧，产生寄生燃烧，此时可能爆燃模态

与爆震模态同时存在，使得爆震波传播失稳，从

而进一步导致向爆燃模态的转变。

图 4中绘制了 3个周向布置的高频动态压力

传感器信号随时间的变化曲线。当爆震波扫掠过

燃烧室流道外侧时，由于激波扫掠的影响，会造

成局部压力骤升，随后波后膨胀，引起压力逐步

衰减，从而在时域范围内表现为陡升缓降的压力

变化信号，如图 4所示。由图分析可知，在爆震波

传播的过程中，爆震波依次经过 PCB1、PCB2和

PCB3，并且同一 PCB传感器相邻峰值间仅存在

另外两个 PCB传感器峰值信号一次，可以判断此

时存在单波在环形燃烧室内周向旋转，如图 4中

典型模态的示意图所示。图 5为间断爆震典型

PCB传感器压力信号随时间变化的结果，可以看

出爆震波呈现非连续的周期性振荡特征，其压力

振荡曲线在特定时间间隔内出现剧烈波动后又迅

速衰减。通过对比连续爆震工况发现，间断爆震
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图 3    不同喷注位置下燃烧模态分布

Fig. 3    Operating mode in varied injection location
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存在显著的不稳定性。图 6为爆燃模态下燃烧室

内典型 PCB传感器压力信号演化特征，实验数据

显示其压力振荡波形呈现低频特性，压力脉动幅

值为 0.04×105 Pa左右，明显低于爆震模态，同时

失去高频周期传播特征。
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图 6    爆燃模态时间变化曲线

Fig. 6    Detail time traces of deflagration
 

为进一步分析爆震曲线以及爆震波的传播规

律，采用时频信号分析技术，对图 4中 PCB1传感

器信号进行快速傅里叶变换（fast Fourier transform，

FFT）及短时傅里叶变换（short-time Fourier trans-
form，STFT），可得图 7和图 8。图 7中 FFT变换

后的主频结果为 1 520 Hz，为稳定的爆震波信号。

图 8为不同时刻和不同频率下的功率谱密度

（power spectral density，PSD），可以看出，在图示观

察窗口范围内，功率谱密度的峰值对应的频率保

持在 1 500 Hz左右，且几乎不随时间变化而发生

变化。同时采用自相关分析法，针对爆震波压力

信号变化开展研究，通过压力峰值点对应的时滞

信号的变化波动，来确定爆震波传播的周期。

采用自相关分析方法能够获取爆震波的典型

传播特征，典型结果如图 9所示。由图 9分析可

知，时滞信号的平均时间 τ为 657.79 μs。速度 v的
周期波动较小，同时归一化自相关系数 Rxx 接近

1，说明爆震波传播较为稳定。由此可判断，该工

况下爆震波传播模态为稳定的单波爆震模态，燃

烧室内爆震燃烧持续工作且能够维持稳定传播。

依据时滞信号的周期计算出实际爆震波扫掠

外壁面处对应的爆震波波速，爆震波平均波速为

1 050.7 m/s，为理论 CJ（Chapman-Jouguet）爆震波速

度的 65.5%，相似的速度缺陷在燃油/空气爆震波

中被广泛观察到[21, 32-33]。CJ速度计算基于理想假

设。CJ理论假设燃料是均匀气态物质，在点火前

反应物混合良好，这与实验条件有很大的不同。

燃油液滴的两相旋转爆震燃烧室涉及雾化、蒸发、

混合等复杂的相变过程及其与爆震波[34] 的相互作
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用，因此其工作条件和机理与气体旋转爆震燃烧

室有较大的区别。此外，爆震燃烧室中存在的非

理想效应，例如侧向膨胀作用[35] 和边界层损失[36]，

进而使得爆燃占比过高[37]，都会导致较大的爆震

波传播速度亏损。

 2.2   燃烧效率

为了进一步分析旋转爆震燃烧室工作状态，

分析了旋转爆震燃烧室的燃烧效率。实验中采取

焓增法来计算旋转爆震燃烧室的燃烧效率，即实

际燃烧室出口燃气的焓增与燃油量最大焓值的增

量之比。由于燃烧室出口温度较难直接监测，爆

震燃烧室工作时间短于热电偶响应达到稳定时间，

因此可通过间接测量与气动热力学分析计算的方

法得到燃烧室出口总温。当出口截面达到临界条

件（马赫数 Ma8=1）时，可以通过尾喷管的入口压

力和等熵假设得到燃烧室出口的总压。通过燃烧

室出口马赫数修正静压方法（Mach number correc-
ted static pressure method，MCSP） [38]，结合燃烧室

出口静压测点数据，进一步计算尾喷管出口总压。

在得到尾喷管出口总压的基础上，可通过式（1）求
得燃烧室出口的总温：

Tt8 =

[
Km

pt8

ṁa+ ṁf
A8q（λ8）

]2
（1）

ṁa

ṁf

式中 Km 为气体常数，空气取值为 0.040 4， 为空

气流量， 为燃油流量，pt8 为尾喷管出口总压，A8

为尾喷管出口面积，q（λ8）为流量系数，当尾喷管

出口达到临界状态时（Ma8=1），q（λ8）为 1。
ηt采用焓增法计算燃烧效率 如下：

ηt =
cpg（ṁa+ ṁf）Tt8− ṁacpaTta− ṁfcpfTtf

Vkeroseneṁf
×100%

（2）

Vkerosene

式中 cpg 为燃烧产生的气体比定压热容，cpa 和 cpf
分别为空气的比定压热容和喷注燃油的比定压热

容；Tta 为空气总温，由集气腔温度热电偶测得；Ttf
为喷注燃油总温，燃油总温为油罐储箱温度，为

300±10 K； 为燃油的低位热值，计算中 RP-3
煤油低位热值为 42.5 MJ/kg。通过计算燃烧前后

气体的焓值，得到燃烧过程中总焓增加与理论燃

油焓增加的比值，得到增焓法的燃烧效率，相关

的燃烧效率计算方法在旋转爆震燃烧室直连实验

中已有采用[39-40]。同时依据相关的研究方法 [40]，

分析了燃烧效率与总压增益的误差不确定度。

图 10展示了旋转爆震燃烧室在不同喷注位

置下燃烧效率随当量比的变化情况。空气流量

为 2.17 kg/s，温度为 606 K，不确定度为±2.8%。为

分析不同传播模态下爆震燃烧室的工作状态，以

实心点在图中标注连续爆震工况，空心点标注间

断爆震和爆燃工况。由图 10分析可知，随当量比

的增加，3种喷注位置的旋转爆震燃烧室均出现

了燃烧效率先上升后略微下降的变化趋势。燃烧

效率的最大值为 89.5%，当量比为 0.65时采用扩

张段喷注结构获得。在较低当量比时，燃油的喷

注速度与喷注压力都比较低，动量比较低，雾化

掺混效果较差，增加当量比能够提高燃油的喷注

速度与喷注压力，从而提高燃油空气的穿透效果。

而当当量比过高时，燃烧效率则会逐渐下降，可

能的原因是燃油流量增加会导致燃油液滴的平均

直径增大[41]，液滴的破碎效果下降，使得燃烧过程

不完全便排出燃烧室内，造成燃烧效率的下降，

并且这种现象随着当量比的逐渐上升不断加剧。

综上分析，在中等当量比条件下，能够实现较高

的燃烧效率。另一方面，随着燃烧模态从爆燃转

向爆震，燃烧效率出现了明显的增加，说明旋转

爆震燃烧与普通燃烧相比，具有更高的燃烧增益，

燃烧更加充分，燃烧效率更高。

综合来看，隔离段处喷注的燃烧效率相较另

外两种喷注方式更低，扩张段喷注方式与混合喷

注方式两者相差不大。在实验范围工况下，采取

混合喷注或者扩张段喷注效果更佳。在超声速隔

离段出口，扩张段横截面积发生突变，这会导致

流场特性发生变化。在扩张段中心区域，气流的
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图 10    不同喷注位置下 RDC的燃烧效率

Fig. 10    Combustion efficiency of RDC at different injection

positions
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速度增加而静压降低；与此同时，近内外壁面处

由于边界层黏性效应，气流速度相对较低，静压

则高于流道中心区域。这种速度与压力的径向分

布形成了明显的压力梯度，进而诱导产生了回流

区。该回流区的存在有效促进了燃油与轴向来流

之间的掺混。因此对于爆震燃烧室工作状态，应

当保证其当量比范围处于爆震模态工况，且尽可

能靠近中等当量比，从而提高燃烧效率。

 2.3   总压增益

GTP

旋转爆震燃烧室作为压力增益燃烧装置，总

压增益特性是评估其性能的关键参数指标。总压

增益采取隔离段出口总压与燃烧室出口总压比值，

即爆震燃烧室部件级总压增益评定。实验中爆震

燃烧室总压增益 计算如下：

GTP =
pt4− pt3.1

pt3.1
（3）

pt3.1 pt4式中 和 分别为截面 3.1和截面 4的总压。

隔离段出口处使用总压探针测量结果，即采

用压力测点 P2 处的数据作为燃烧室入口总压，并

利用第 2.2节中的方法计算燃烧室出口总压，从

而计算出部件级旋转爆震燃烧室总压增益。本文

中主要考虑爆震燃烧室中的总压恢复特性，即图

1中标注的截面 3.1～截面 4部分。在冲压爆震

发动机隔离段计算中，可将隔离段内的总压损失

简化为一道正激波损失[42]，实验中隔离段出口处

马赫数 Ma3.1 为 1.72，存在约 15.5%的总压损失。

在燃烧室工作状态下，只能获得从隔离段入口位

置到燃烧室出口位置的总压增益，即截面 1～截

面 4部分，这时需要补偿隔离段内的总压损失才

能获取爆震燃烧室部件的总压增益参数。因此这

一部分损失也需要纳入到总压增益的考虑中。

图 11为旋转爆震燃烧室在不同喷注位置条

件下，爆震燃烧室总压增益随当量比的变化情况。

空气流量为 2.17  kg/s，温度为 606 K，不确定度

为±0.58%。由于进口压力损失的存在以及沿程压

力损失产生一部分影响。同时在隔离段内气流为

超声速流动，存在一定的激波损失，以上因素综

合影响，造成爆震燃烧室总压增益为负值。实验

中，随着当量比的上升，燃烧室室压逐渐升高，由

于爆震波产生的高频压力向隔离段上游产生扰动，

前传扰动与隔离段内存在的激波相互作用，最终

在隔离段内部形成一道驻定激波面，使得激波面

上游流动状态不发生变化。然而在高当量比条件

下，激波面不断向上游推进，最终推出隔离段内

部，这会使得隔离段内流动变为亚声速状态，总

压增益计算失效，所得结果只能反映该状态下的

参考值。在图 11中，这些激波推出隔离段的实验

工况点采用虚线进行连接。有效总压增益采用实

线进行连接，这说明该工况点激波位于隔离段内

部，总压增益数据有效。
  

48孔隔离段喷注，连续爆震
48孔扩张段喷注，连续爆震
48孔隔离段与48孔扩张段同时喷注，连续爆震
48孔隔离段喷注，间断爆震和爆燃
48孔隔离段与48孔扩张段同时喷注，间断爆震和爆燃
48孔隔离段喷注，前传激波位于隔离段内
48孔扩张段喷注，前传激波位于隔离段内
48孔隔离段与48孔扩张段同时喷注，
前传激波位于隔离段内
48孔隔离段喷注，前传激波位于隔离段外
48孔扩张段喷注，前传激波位于隔离段外
48孔隔离段与48孔扩张段同时喷注，
前传激波位于隔离段外

0.2

−0.4

−0.3

−0.2

−0.1
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当量比

总
压

增
益
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图 11    不同喷注位置下 RDC的总压增益

Fig. 11    Total pressure gain of RDC at different injection

positions
 

由图 11分析可知，爆震燃烧室的总压增益特

性随当量比的上升出现逐渐上升的趋势，且随当

量比的上升幅度逐渐减缓。最高的有效总压增益

点出现在当量比为 0.65左右。实验中获得的最

高有效总压增益为−0.171。这说明从燃烧室入口

至燃烧室出口的过程中，由于燃烧室入口突扩等

流动损失的存在，在爆震燃烧模态下，也会存在

一定的总压损失。从燃烧模态上讲，在低当量比

下燃烧模态由爆燃转向爆震后，会提升较高的总

压增益。低当量比下，得益于旋转爆震燃烧室自

身为典型的增压燃烧部件，因此在爆震模态下总

压增益上升显著。在高当量比条件下，爆震模态

与爆燃模态时燃烧室均表现出高的总压增益，但

爆燃模态总压增益上升相比爆震模态较小。油流

量的上升导致燃烧室的压力上升，从而增加了总

压增益，高当量比下爆震模态下燃烧室压力变化
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更加明显。另一方面，对于不同喷注位置而言，

爆震燃烧室的总压增益性能差别较小，整体上在

扩张段处设置喷注的情况更优，能够实现较高的

总压增益。扩张段处喷注较优的原因，主要是在

回流区作用下局部气流速度较低，并且回流区产

生的局部涡流增加了掺混效果，使得雾化掺混效

果更好，燃烧更加充分，因此整体燃烧效果更优。

在相同的燃油流量与空气流量状态下，合理地优

化喷注结构以增强掺混均匀性，减少爆燃占比，

同时优化爆震燃烧室构型是解决爆震燃烧室性能

的根本方法。

 3    结　论

本文针对冲压旋转爆震燃烧室开展不同喷注

位置及混合喷注条件下的爆震波传播模态与燃烧

室工作性能研究，讨论了不同喷注位置及当量比

下旋转爆震燃烧室的燃烧效率与总压增益问题。

具体结论如下：

1）  成功实现旋转爆震燃烧室与冲压发动机

隔离段部件耦合的匹配及稳定工作，在宽范围当

量比下旋转爆震波稳定传播。

2） 针对旋转爆震波单波传播模态开展分析，

通过自相关与快速傅里叶变换等方法分析爆震波

传播模态及稳定程度，观测到稳定周期下的旋转

爆震波压力信号变化，爆震波传播稳定。

3）  针对旋转爆震燃烧室燃烧效率开展具体

分析，通过 MCSP计算得到燃烧室出口总压与总

温，并讨论不同喷注位置下燃烧效率的变化情况。

结果分析表明，在隔离段与扩张段多点喷注能适

当提高燃烧效率，实验中观测到燃烧效率的最大

值出现在多点喷注工况下，当量比为 0.65时，燃

烧效率的最大值为 89.5%。

4）  针对旋转爆震燃烧室部件级总压增益特

性开展讨论，总体上在宽当量比范围下 3种喷注

位置及方式对总压增益的影响区别较小，随当量

比的上升 3种结构均表现出较高的总压增益，实

验中观测得到有效总压增益最高值为−0.171。在

实验的当量比范围内，综合考虑爆震燃烧室的燃

烧效率与总压增益，扩张段喷注在整体性能上更

具优势，但需结合隔离段辅助喷注以改善燃烧组

织，进一步优化喷注布局。

由于本实验基于冲压旋转爆震燃烧直连台开

展，实验数据基于燃烧室物理参数测量与理论分

析，讨论了燃烧效率与总压增益的变化情况，应

用背景主要针对工程化的爆震燃烧室，因此对于

详细的爆震波流场分析存在一定局限性。针对喷

注分布的工作可进一步开展，探寻多种喷注形式

以及内外侧喷注与爆震波传播的耦合特性。同时

相关研究可基于光学观测或数值仿真开展，后续

可进一步开展相同进气工况下冲压燃烧室与爆震

燃烧室性能对比。
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 附　录
 

表 A1    实验工况参数

Table A1    Experimental operating parameters

实验序号 喷注位置 ṁa空气流量 /（kg/s） ṁf燃油流量 /（g/s） 进气总温 Tta/K 当量比 φ 喷注动量比 qm

1 隔离段 2.18 36.0 593.78 0.243 4.54

2 隔离段 2.19 47.2 600.67 0.317 7.66

3 隔离段 2.17 55.5 603.25 0.376 10.62

4 隔离段 2.22 69.5 604.45 0.46 16.23

5 隔离段 2.23 84.3 608.84 0.556 23.70

6 隔离段 2.17 98.0 606.43 0.664 33.6

7 隔离段 2.19 110.1 601.85 0.739 41.47

8 隔离段 2.18 116.0 601.42 0.782 46.32

9 扩张段 2.15 27.4 600.67 0.187 21.56

10 扩张段 2.14 41.5 604.55 0.285 49.76

11 扩张段 2.13 48.5 606.55 0.335 68.81

12 扩张段 2.18 62.1 602.92 0.419 108.84

13 扩张段 2.2 75.7 604.5 0.506 158.90

14 扩张段 2.22 93.3 602.95 0.618 236.85

15 扩张段 2.2 97.7 604.66 0.653 263.69

16 多点喷注 2.21 16.7 613.02 0.222 8.46

17 多点喷注 2.2 21.9 605.93 0.293 14.85

18 多点喷注 2.21 25.8 601.04 0.343 20.57

19 多点喷注 2.22 26.8 602.97 0.355 21.97

20 多点喷注 2.19 29.5 607.58 0.396 27.28

21 多点喷注 2.18 34.6 605.03 0.467 38.05

22 多点喷注 2.14 35.1 618.96 0.482 39.46

23 多点喷注 2.18 47.8 608.04 0.645 72.09

24 多点喷注 2.2 54.3 608.46 0.725 89.72

25 多点喷注 2.18 56.1 602.45 0.757 98.64

26 多点喷注 2.16 59.4 601.22 0.809 113.12

27 多点喷注 2.2 65.3 607.94 0.873 130.57
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