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摘要：为了研究旋转爆轰燃烧室几何结构对旋转爆轰波的影响规律，针对旋转爆轰燃烧室高度对爆轰流场结构和爆轰波传播

特性问题，采用 2 维数值模拟方法分析了爆轰波在 4 种高度的燃烧室内的参数变化和波系特征。结果表明：在 4 种高度的燃烧室内

爆轰波均能自持传播，且爆轰流场结构相似；当燃烧室高度为 4 mm 时，爆轰波后的反射激波压力较高；在一定范围内，爆轰波传播

速度随燃烧室高度的增加而增大，在爆轰波高度为 10、16 和 20 mm 时，爆轰波波锋面的压力分别为 3.93、4.61、4.69 MPa。
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Abstract: In order to study the influence of the geometric structure of the rotating detonation combustion chamber on the rotating
detonation wave袁the parameter variation and wave system characteristics of the detonation wave in the combustion chamber at four kinds of
heights were analyzed by using the two-dimensional numerical simulation method for the structure and propagation characteristics of detonation
wave in the rotating detonation combustion chamber. The results show that the detonation wave can propagate by itself and the structure of
detonation flow field is similar. When the combustor height is 4 mm袁the reflected shock wave pressure after detonation wave is higher. Within
a certain range袁the detonation wave propagation velocity increases with the increase of combustion chamber height. When the detonation
wave height are 10 mm袁16 mm and 20 mm袁the detonation wave front pressure are 3.93 MPa袁4.61 MPa and 4.69 MPa袁respectively.
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0 引言

燃气轮机技术研究代表着学术理论与工程应用

的综合水平，是 21 世纪热门的先进技术，其原理是以

等压模式来对燃烧流程进行组织，经过多年的研究发

展，学者们发现如果继续采用此种燃烧方式，燃气轮

机的工作效率将不会有新的突破。发展高增压比、低

排放和高效率的燃烧室是亟需解决的重要问题。

旋转爆轰燃烧室性能优异，中国对其研究时间很

短，其中环形爆轰燃烧室厚度等对爆轰波在其中的传

播规律影响尚不清晰，爆轰燃烧这种剧烈燃烧方式不

易控制等，这些在很大程度上限制了爆轰技术的进一

步发展。爆轰燃烧可以近似看作等体积燃烧，如何在燃

烧室内对爆轰燃烧进行一定控制使其能稳定传播，是

目前研究热点。爆轰燃烧室主要存在 3 种形式[1]：脉冲

爆轰燃烧室[2]、驻定爆轰燃烧室[3]和旋转爆轰燃烧室[4]。

其中旋转爆轰燃烧室是新兴技术，对其试验和数值研

究多集中于起爆、流场等方面，环形爆轰燃烧室厚度

对爆轰性能影响需再探索。

20 世纪 50 年代，前苏联 Voitsckhovskii 等[5]以乙

炔为燃料进行旋转爆轰圆盘形试验，得到爆轰波传播
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规律；60 年代，密西根大学[6]进行了旋转爆轰试验验

证；70 年代起，前苏联流体力学研究所、Bykovskii 等[7]

以乙炔、氢气、汽油等为燃料，进行在氧气中燃烧的旋

转爆轰试验；MBDA 公司等[8-11]对气态氢气燃烧的旋

转爆轰燃烧室进行了研究；波兰的 Piotr 等[12-13]对旋转

爆轰贫燃燃烧进行了研究；美国空军研究试验室[14-17]

于 21 世纪初，进行了氢气 / 空气预混气旋转爆轰试

验，通过压力损失方程和质量流量方程对燃烧室内流

场进行分析。

除了试验研究，美国 Yi 等[18]进行了氢气 / 空气

多步化学反应爆轰燃烧数值模拟；Sergio 等[19]分析了

化学机理对其的影响；姜孝海等[20]模拟了旋转爆轰

燃烧室流场，得到其自持特性和相应工程理论；张

旭东等[21-22]。模拟了简化燃烧室爆轰波结构和传播过

程，并进行了试验验证。近年来，潘振华[23]、归明月[24]等

通过 9 组分 48 步的化学反应机理模型，研究其 3 维

流场结构及波传播特性；Sergio 等[25]模拟了多维旋转

爆轰燃烧室流场结构。

本文对旋转爆轰燃烧室环面厚度与爆轰波传播

的关系进行研究。

1 数学模型与计算方法

本文采用离散控制方程对燃烧室计算模型进行

旋转爆轰模拟。

爆轰燃烧以超声速形式传播，湍流过程对模拟的

影响较小，在本文计算中，不考虑扩散过程、黏性与传

热现象。求解 2 维欧拉方程，并选取合适计算网格尺

寸和时间补偿，对计算方法进行验证。建立笛卡尔坐

标系下流动方程，速度 =（u,v）。
连续方程

坠籽坠t +塄·（籽 ）=Sm （1）

式中：Sm 为源项。

动量方程

坠（籽 ）坠t +塄·（籽 ）=-塄p+籽g+F （2）

式中：p 为流场静压；g为引力参数；F为外部作用的

体积力。

能量方程

坠（籽E）坠t +塄·（V軍（籽E+p））=-塄（
Ns

i=1
移hiJi）+Sh （3）

式中：Sh 为能量方程源项。

理想气体状态方程

p=
Ns

i=1
移 籽i

Mi
RT （4）

组分方程

坠（籽mi）坠t +塄·（籽V軍mi）=-塄·Ji+Ri+Si （5）

一般情况下，Arrhenius 公式可以较好地模拟相

对缓慢的化学反应以及在较小的湍流震荡燃烧。

Arrhenius 化学反应速率源项

Ri=Mw,j

Ns

i=1
移R赞 i,r （6）

式中：Mw,j 为 i 的摩尔质量；R赞 i,r 为 i 在基元反应 r 中的

生成或者其消耗速率。

第 r 个化学反应可表述为
N

i=1
移v'i,rMi

k f,r

kb,r

N

i=1
移v"i,rMi （7）

式中：N 为系统中化学物质总数；v'i,r 为反应物 i 的化

学计量数；v"i,r 为生成物 i 的化学计量数；Mi为第 i 种
物质摩尔质量；k f,r 为基元反应 r 正反应速率常数；k b,r

为基元反应 r 逆反应速率常数。

在基元反应 r 中，物质 i 的生成、消耗速度可以

表示为

R赞 i,r=祝（n"i,r-n'i,r）k f,r

Nr

j=1
仪[Cj,r]

浊j,r

'

-kb,r

Nr

j=1
仪[Cj,r]

浊j,r

"蓸 蔀（8）

式中：Nr 为基元反应 r 中化学物质数；Cj,r 为基元反应

r 中物质 j 的摩尔浓度；浊'j,r 为基元反应 r 中物质 j 正
反应速度指数；浊"j,r 为基元反应 r 中物质 j 逆反应速

度指数；祝 为第 3 体对反应中速率的影响，表示为

祝=
Ns

j
移酌j,rCj （9）

2 环形燃烧室厚度对爆轰流场影响

旋转爆轰发动机这种新型动力形式吸引了很多

研究学者，爆轰的自持特性是研究的关键。本文计算

域为 2 维燃烧室圆环切面。

2.1 模型与计算方法

旋转爆轰燃烧室流场结构如图 1 所示。经喷射孔

燃料注入燃烧室，高能点火产生爆轰波绕壁面连续传

播，其速度方向与入射方向夹角近似为 90毅。波后产

物之间相互作用界面形成斜激波，由于膨胀作用，波

圻 圻

圻 圻

圻圻
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后压力低于喷射压力，预

混气再度充入燃烧室，燃

烧室中不断有新鲜燃气

注入，爆轰波自持。取轴

向燃烧室任意截面，计算

域近似成 2 维圆环。为清

晰分析燃烧室内激波在

流场中的作用，采用半充

满填充方式模拟，如图 2 所示。

计算域为 0.06 m 的燃烧室内径、环形厚度取

0.01 m，环形中截面如图 2 中虚线所示。与内壁面组

成环形区域充入可燃预混气，与外壁面组成环形区域

充入空气，压力为 0.4 MPa，温度为 300 K。H2/Air 可

燃气爆轰燃烧诱导距离约 0.25 mm。本文采用结构化

网格，选取 0.1、0.2、0.5 mm，3 种网格尺寸对流场中某

监测点进行监测，如图 3 所示。网格尺度为 0.1 和

0.2 mm 时，监测点处压力峰值相近，网格尺度为 0.5

mm 时，监测点处压力峰值偏差较大。在保证计算精

度和计算速度前提下，本文选取网格尺寸为 0.2 mm

进行计算。假设环形燃烧室中存在壁面 Wall3 约束爆

轰波传播统一方向，点火点位于该壁面上方。实现起

爆后爆轰波又回到点火位置进行下一周期循环。其中

点火压力为 2 MPa，温度为 3000 K。本文主要研究环

形燃烧室厚度与爆轰波形成与自持的关系。

2.2 环形流场受燃烧室宽度的影响

设燃烧室内径为 0.06 m，环形燃烧室厚度分别为

4、10、16 和 20 mm，预混气温度为 300 K，压力为 0.4

MPa，点火温度为 3000 K、压力为 2 MPa。自持爆轰波

流场的压力如图 4 所示。

从图中可见，不同厚度的环形燃烧室内，爆轰波

都能自持传播，且流场结构相似。在环形燃烧室厚度

d=4 mm 时，爆轰波能自持传播，由于燃烧室周向空间

窄，波行程短，波后斜激波与固壁发生反射形成反射

激波 1，压力较高，膨胀波与泰勒稀疏波结构相同，但

复杂无状；在 d=10 mm 时，环形流场内有 4 个反射激

波，其压力逐渐减弱，衰减程度越来越大，不能再与燃

烧室内壁碰撞。图中 a和 b 为激波与外壁面碰撞点，

由于反射激波轻度的衰减，a点处压力高于 b 点；在

d=16 mm 时，环形流场中形成反射激波数最多，其他

性质与上述相同；在 d=20 mm 时，反射激波数与

d=10 mm 时的相同，是因为环形厚度大，激波传播路

程大，反射激波向后扩散区域也变大，所以波后流场

中形成了激波反射复杂结构。

环形燃烧室厚度由 4 mm 变到 10 mm，爆轰波传

播的路程明显增大，当 10 mm 变到 20 mm 时，其传播

路程缓慢增大。说明厚度在一定区域内变化时，厚度

增大爆轰波传播速度增大。爆轰波自持后，波阵面压

图 1 爆轰波传播

图 3 3种网格尺度下监测点处压力随时间变化曲线

（a）4 mm （b）10 mm

（c）16 mm （d）20 mm

图 4 自持爆轰波压力

图 2 计算域
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力峰值分别为 3.93、4.61、4.69 和 4.43 MPa。环形燃烧

室厚度小于 10 mm 时，爆轰波强度大幅度提高，宽度

再增大，其强度反而减弱。

在不同燃烧室厚度情况下，自持爆轰波流场温度

如图 5 所示。从图中可见，爆轰燃烧后产物受较大的

膨胀作用向外扩散至初始时空气所在区域。在 d=4
mm 时，环形流场中充满爆轰燃烧产物，随着宽度增

大，高温使产物膨胀向外扩张，相比于 d=4 mm 时，流

场中有空气存在，爆轰波和反射激波处温度最高。

分析得知，随着环形燃烧室厚度的增加，爆轰波

传播速度增大，强度先增大后减小，反射激波数也先

增多后减少。

在 d=10 mm 时，不同时刻燃烧室外壁面监测点

a、b 处压力和温度曲线分别如图 6、7 所示。其中压力

和温度峰值位置对应着图 3（c）的 a和 b 处。由于环

形流场中激波在固壁发生反射出现衰减造成了图中

b 点处压力和温度值明显低于 a点处值。

为更清晰地分析环形流场变化，监测点处密度和

速度与时间关系曲线分别如图 8、9 所示。从图中可

见，压力、温度峰值出现在激波与内固壁面反射处，且

爆轰波传播到同一位置，环形燃烧室厚度 d=4mm 所

需要的传播时间较其他情况长，速度最小，且宽度为

4 mm 时，其密度和速度峰值也最小，这时因为燃烧室

内爆轰波强度相对其他情况弱。内固壁面监测点处出

现多个速度峰值，而密度变化并不显著，主要因为燃

烧室内壁面处会再次受到反射激波的影响，但产物受

膨胀作用密度很低，提高幅度不明显。

对图 2 中 5 个截面处爆轰燃烧后的平均压力进

行分析，结果见表 1。从表中可见，环形爆轰燃烧室厚

度大于 16 mm，反射激波传播路程较大，向后扩散的

范围较大，其中大范围平均压力高，阻碍了新鲜燃气

注入，影响了爆轰波传播。

3 结论

采用一步简化反应机理，忽略计算过程中控制方

程的黏性项与传热项以及扩散项，对氢空气爆轰流场

进行 2 维数值模拟，分析环形爆轰燃烧室厚度与流场

结构关系。结果表明，本文研究情况下，在燃烧室内径

取 0.06 m，燃烧室内外壁面宽度不大于 0.01 m 时，爆

轰波传播过后其平均压力相对较低，新鲜预混气可进

入燃烧室。

参考文献：

[1] 范宝春，张旭东，潘振华，等. 用于推进的三种爆轰波的结构特征[J].

（a）4 mm （b）10 mm

（c）16 mm （d）20 mm

图 5 自持爆轰波后流场温度
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