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燃烧室前缘扩张角对旋转爆震冲压发动机的影响

王光宇，刘卫东，刘世杰，彭皓阳，张海龙
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对圆柱形隔离段－燃烧室构型的旋转爆震冲压发动机，开展了总温为８６０Ｋ、马赫数为２的来
流条件下的直连式试验，探讨了燃烧室前缘扩张角（θ＝３０°，４５°，６０°，９０°）对爆震波传播特性、工况范围及压
力分布的影响。结果表明：当燃烧室前缘扩张角为９０°时，燃烧模态均为爆燃燃烧；随着扩张角的减小，燃烧
模态将会向锯齿波和混合模态（包含单波阶段）转换。当燃烧室前缘扩张角为３０°时，旋转爆震的自持工况范
围最宽且燃烧室压力最高；同时，随着燃烧室前缘扩张角减小，实现混合模态的当量比下限降低。此外，分析

了燃烧模态对来流的影响，发现：锯齿波／混合模态燃烧室内存在的周期性高频压力扰动会使隔离段内的激
波串位置前移；混合模态对超声速来流的影响最为显著。
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　　与传统爆燃燃烧相比，爆震燃烧具有更高的
热循环效率和更快的释热速率。连续旋转爆震是

爆震燃烧的一种应用形式，相对脉冲爆震发动机

和斜爆震发动机具有只需一次点火、推力稳定和

工作范围较宽等优点，并逐渐成为空天推进领域

的研究热点。研究表明，连续旋转爆震在火箭基

模态［１］和吸气式模态［２］均可实现稳定自持燃烧。

吸气式连续旋转爆震发动机通常采用环形燃烧

室，燃料与由进气道压缩后的空气在环形通道内

混合之后进入爆震燃烧室，起爆后形成连续旋转

爆震波，其高温高压的爆震产物加速排出并产生

推力［３］。

目前，针对火箭基旋转爆震已经开展了大量

的试验和仿真研究，但吸气式旋转爆震的相关研

究则相对较少。Ｂｒａｕｎ等［４］建立了吸气式连续旋

转爆震循环的分析模型，结果表明，氢燃料吸气式

旋转爆震发动机能在来流马赫数为１５～５范围
内稳定运行。Ｚｈｄａｎ［５］针对 Ｈ２／Ｏ２预混旋转爆震
发动机模型开展了二维无黏数值计算，结果表明，

吸气式旋转爆震发动机能够在马赫数为３的来流
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条件下稳定自持。Ｄｕｂｒｏｖｓｋｉｉ等［６］采用三维数值

模拟方法，验证了吸气式连续旋转爆震发动机可

以在高度为２０ｋｍ、马赫数为５的飞行条件下稳
定工作。Ｓｍｉｒｎｏｖ等［７－８］通过吸气式连续旋转爆

震三维数值模拟分析了燃烧室宽度、氧气含量对

爆震波稳定性的影响，结果表明，爆震波在富氧条

件或燃烧室宽度较窄时传播更加稳定。Ｗｕ等［９］

通过三维数值仿真研究了吸气式旋转爆震发动机

的流场，并分析了吸气式旋转爆震发动机中的两

种不稳定现象。

在吸气式连续旋转爆震试验研究方面，王超

等［１０－１１］在直连式试验中成功实现了氢气连续旋

转爆震，验证了方案的可行性；此外，还发现了吸

气式模态下连续旋转爆震波与来流的三种相互作

用方式：超声速来流、亚声速来流和空气加热器受

爆震反压影响。Ｌｉｕ等［１２］在自由射流风洞中实现

了氢气连续旋转爆震，结果表明，尾喷管收缩比对

燃烧室压力和推进性能有着重要的影响。Ｆｒｏｌｏｖ
等［１３］在马赫数为５７、滞止温度为１５００Ｋ的脉
冲风洞中，对旋转爆震冲压发动机进行了测试，试

验结果表明，在当量比为０７～１４的范围内，燃
烧模态为旋转爆震模态；在当量比为１４～１６的
范围内，燃烧模态转化成轴向脉冲爆震模态。

Ｇｅｊｊｉ等［１４］在后台阶稳焰燃烧室中实现预混天然

气／空气的连续旋转爆震，其结果表明，爆震波传
播速 度 可 达 ＣＪ（ＣｈａｐｍａｎＪｏｕｇｕｅｔ）速 度 的
７９９％～８９７％。Ｗａｎｇ等［１５］为了简化旋转爆震

发动机结构和减轻质量，提出了圆柱形隔离段 －
燃烧室的构型，并在该构型下成功实现了乙烯连

续旋转爆震。Ｍｅｎｇ等［１６］在直连式试验台实现了

马赫数为４的飞行条件下的液体煤油／空气连续
旋转爆震，试验结果表明，旋转爆震波在凹腔下游

自持。上述试验和仿真结果表明，吸气式旋转爆

震在环形和圆柱形燃烧室内均能稳定自持，并逐

渐向工程化发展。

火箭基旋转爆震的研究结果表明，燃烧室外

壁面区域积累足够的燃料是形成爆震波的必要条

件之一［１７］。圆柱形隔离段 －燃烧室旋转爆震冲
压发动机构型类似典型前缘突扩凹腔构型［１５］，燃

料主要通过剪切层与凹腔内主回流区的相互作用

被输运至凹腔内部。当燃烧室前缘扩张角减小

之后，燃烧室内的燃料更容易被输运至燃烧室

外壁面区域。然而，在冲压基旋转爆震中关于

燃料分布对爆震波形成和自持的研究较少。本

文以前缘突扩燃烧室为基准构型，并针对不同

燃烧室前缘扩张角度，进行一系列非预混直连

式旋转爆震试验，分析了燃烧室前缘扩张角对

旋转爆震波自持的工况范围、燃烧室压力及燃

烧模态变化的影响。

１　试验系统

本文试验均是在旋转爆震直连式试验系统上

开展的，该系统由供气系统、空气加热器、测量系

统、圆柱形隔离段－燃烧室组成。加热器为酒精／
氧气／空气三组元燃烧加热器，模拟总温８６０Ｋ、
总压４４０ｋＰａ的来流条件，加热器出口马赫数为
２０。加热器提供的来流中氧气体积分数为
２１％，与标准大气相当。

图１为圆柱形隔离段 －燃烧室示意图，包括
等直隔离段、扩张段、爆震燃烧室和尾喷管。等直

隔离段长度和直径分别为３２０ｍｍ和５６ｍｍ；爆
震燃烧室等直段长度为１５０ｍｍ，直径为１１２ｍｍ；
尾喷管喉部直径为７６ｍｍ。乙烯通过沿圆周方向
均匀分布的６０个直径为０５ｍｍ的喷孔喷注，喷
孔位于扩张段上游２０ｍｍ处。试验采用压力测
量方案，包括时均压力测量和高频动态压力测量。

时均压力测量采用压敏感器（型号为 Ｍａｘｗｅｌｌ
ＭＰＭ－４８０），主要用于测量隔离段、燃烧室、推进
剂主管路和集气腔喷注压力，测量频率为５００Ｈｚ，
量程为５ＭＰａ，误差为０５％ ＦＳ（ｆｕｌｌｓｃａｌｅ）。燃烧
室壁面压力采用压力扫描阀来测量，其压力传感

器型号为 ＭＰＭ２８２、量程为７００ｋＰａ、采样频率为
２００Ｈｚ。在扩张段和爆震燃烧室壁面布置了５个
压电型高频动态压力传感器（型号为ＰＣＢ１１３Ｂ２４，
采样频率为２ＭＨｚ，精度为００３５ｋＰａ）。压力传感
器布置位置如图 １（ｂ）所示，高频压力传感器
ＰＣＢ２＿３０ｍｍ＿０°和ＰＣＢ４＿３０ｍｍ＿６０°布置在同一
轴向位置，相位差为６０°。

（ａ）压敏传感器分布
（ａ）Ｍａｘｗｅｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｔｒａｎｓｄｕｃｅｒｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎｓ

·７８·
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（ｂ）高频压力传感器分布
（ｂ）ＰＣＢｓｅｎｓｏｒｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎｓ

图１　圆柱形隔离段－燃烧室示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｖｉｅｗｏｆｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｉｓｏｌａｔｏｒｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

　　图２为旋转爆震直连式试验时序示意图。
试验过程主要包括：三组元加热器管路填充、加

热器稳定工作、连续旋转爆震起爆及自持燃烧、

爆震熄灭和加热器吹除。当由空气加热器提供

的高总温空气在发动机内形成稳定流场之后，

燃料通过喷孔向发动机内喷注，并与由加热器

产生的高总温空气在燃烧室内混合形成可燃混

合气体。此时采用热射流的方式进行起爆，工

质为 Ｈ２／Ｏ２，热射流采用普通火花塞点火，在螺
旋扰流管和收缩型面的作用下，利用爆燃向爆

震 转 化 （ｄｅｆｌａｇｒａｔｉｏｎｔｏｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ，
ＤＤＴ）过程形成爆震波，爆震波沿切向射入燃烧
室、点燃可燃混合气并实现起爆。在达到预设

的试验时长之后，关闭燃料供应，采用氮气进行

吹除。燃烧熄灭之后，关闭空气加热器推进剂

供应，并开启加热器吹除。

图２　旋转爆震发动机工作时序
Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅｓｅｑｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｒｏｔａｔｉｎｇｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

２　试验结果与分析

针对燃烧室前缘扩张角对旋转爆震的影响，

开展了一系列直连式试验，在试验过程中，加热器

空气流量为１ｋｇ／ｓ，并通过乙烯流量的变化来调
节当量比。基于高频压力与时均压力数据，分析

扩张角对爆震波自持范围、传播特性、压力分布的

影响。同时，分析不同燃烧模态对激波串前缘位

置的影响。

２．１　燃烧模态和传播特性

试验过程中出现了爆燃模态、锯齿波模态以

及混合模态等典型模态。根据燃烧模态的不同，

通过工况＃１～工况＃３试验来对其进行介绍，工况
及试验结果如表１所示，其中 ｆ、ｍＡｉｒ、Φ、θ分别代
表传播频率、加热器空气质量流量、当量比和燃烧

室扩张角度。

图３展示了三种不同燃烧模态的高频动态压

力局部放大图。混合模态中旋转爆震波表现出两

种传播阶段：单波阶段（ｓｉｎｇｌｅｗａｖｅ）和不稳定阶
段（ｕｎｓｔａｂｌｅ），如图 ３（ａ）所示。在单波阶段时，
ＰＣＢ２和ＰＣＢ４的压力信号按“ａ１→ｂ１→ａ２→ｂ２”规
律出现，相位差保持相对稳定，表现为典型的同向

传播模态。当传播模态为不稳定阶段时，ＰＣＢ２
和ＰＣＢ４仍保持高频压力周期性的振荡特性，但
相邻压力峰值之间相位差出现明显的波动，且不

稳定传播阶段的高频压力峰值低于单波阶段。锯

齿波模态的高频压力局部放大图如图３（ｂ）所示，
锯齿波模态的高频动态压力依然呈现周期性变

化，且ＰＣＢ２和ＰＣＢ４压力峰值的相位差也有不稳
定阶段，但锯齿波的高频压力峰的压力上升速率

较慢［１８］。图３（ｃ）展示了工况＃３的高频动态压力
局部放大图，爆燃模态的高频压力信号无明显的

周期性压力振荡，与典型爆震波的高频压力信号

有明显区别。

·８８·
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表１　试验工况
Ｔａｂ．１　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工况 ｍＡｉｒ／（ｇ／ｓ） Φ 加热器室压／ｋＰａ 传播模态 θ／（°） ｆ／ｋＨｚ

＃１ １００２±２０ ０．７２±０．０２ ４４１．１ 混合 ３０ ３．９２

＃２ ９８５±２０ ０．７１±０．０２ ４３９．２ 锯齿波 ４５ ３．７８

＃３ １００６±２０ ０．６９±０．０２ ４４５．１ 爆燃 ６０ —

＃４ ９９７±２０ １．０１±０．０２ ４４３．２ 混合 ３０ ３．８４

＃５ ９８８±２０ １．００±０．０２ ４３７．７ 混合 ４５ ３．７５

＃６ １００２±２０ １．０２±０．０２ ４４５．１ 混合 ６０ ３．７４

＃７ ９９５±２０ ０．４３±０．０２ ４３７．４ 爆燃 ３０ —

＃８ ９９８±２０ ０．６２±０．０２ ４３９．８ 爆燃 ３０ —

＃９ ９９２±２０ ０．４５±０．０２ ４３８．６ 爆燃 ９０ —

＃１０ １００４±２０ ０．６０±０．０２ ４４１．４ 爆燃 ９０ —

＃１１ １００７±２０ ０．７９±０．０２ ４４１．４ 锯齿波 ４５ ３．８９

＃１２ ９９８±２０ ０．８８±０．０２ ４３９．５ 混合 ６０ ３．８１

（ａ）混合模态
（ａ）Ｈｙｂｒｉｄｍｏｄｅ

（ｂ）锯齿波模态
（ｂ）Ｓａｗｔｏｏｔｈｗａｖｅ

（ｃ）爆燃模态
（ｃ）Ｄｅｆｌａｇｒａｔｉｏｎｍｏｄｅ

图３　不同燃烧模态高频动态压力局部放大图
Ｆｉｇ．３　Ｌｏｃａｌｖｉｅｗｓｏｆｔｈｅｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｙｎａｍｉｃ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

　　为了进一步探究旋转爆震波和锯齿波传播
特性的差异，提取爆震波和锯齿波高频压力峰

值进行对比分析，其结果如图 ４所示。图中虚
线代表不同工况下压力峰值的平均值。从图 ４
可见，混合模态（工况＃１）的峰值压力分布较为
集中，但不稳定阶段的高频峰值压力低于单波

阶段，导致部分峰值压力点远低于平均峰值压

力，与图３（ａ）相对应。锯齿波模态（工况＃２）中

图４　混合模态和锯齿波模态高频压力峰值对比
Ｆｉｇ．４　Ｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｐｒｅｓｓｕｒｅｐｅａｋｓｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｈｙｂｒｉｄｍｏｄｅａｎｄｓａｗｔｏｏｔｈｗａｖｅｍｏｄｅ

高频峰值压力分布相对集中，但爆震波的高频

峰值压力平均值（０２６５ＭＰａ）远高于锯齿波
（００９４ＭＰａ）。此外，锯齿波模态也存在不稳定
性，因全局峰值压力较低，其高频峰值压力分布

受不稳定性的影响较弱。与此同时，锯齿波和

旋转爆震波都具有明显的快速傅里叶变换（ｆａｓｔ
ｆｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｅｒ，ＦＦＴ）主频，且锯齿波的主频
（３７８ｋＨｚ）与爆震波（３９２ｋＨｚ）相近，结果如
图５所示。虽然锯齿波与爆震波主频相近，但
锯齿波峰值压力过低，显著低于旋转爆震波的

峰值压力，不符合爆震波的压力特征，因此不宜

·９８·
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把锯齿波视为爆震的一种传播模态，可将其视

为爆燃向爆震的过渡模态［１９］。

图５　不同模态下的ＦＦＴ分布图
Ｆｉｇ．５　ＦＦＴｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｓ

２．２　工况范围

图６展示了在不同扩张角条件下的工况范围
及模态分布。三种不同的燃烧模态（爆燃模态、

锯齿波模态、混合模态）已经在２１节中进行了
讨论。如图６所示，当 θ＝９０°时，燃烧室内无法
形成爆震或锯齿波，只能以爆燃模态组织燃烧。

此时，燃料主要通过剪切对流作用输运至凹腔内

部［２０］，因来流流速快，燃料在燃烧室内的滞留时

间短，燃烧室外壁区域无法持续积累旋转爆震稳

定自持所需的可燃混合气体累积层，导致无法形

成旋转爆震。

图６　不同扩张角下的工况范围
Ｆｉｇ．６　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｒａｎｇｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｐａｎｓｉｏｎａｎｇｌｅ

在θ由９０°减小至３０°的过程中，燃烧室内燃
烧组织模式不再为单一的爆燃模态，出现了锯齿

波和混合模态，且实现混合模态或锯齿波模态的

当量比下限逐渐降低。当θ为４５°和６０°时，燃烧

模态随着当量比增加以“爆燃模态→锯齿波模
态→混合模态”的顺序出现。以 θ＝４５°的工况进
行分析，当量比低时，燃烧室壁面区域积聚的可燃

气体不足以满足形成旋转爆震所需的条件，其燃

烧模态为爆燃模态。随着当量比的上升，外壁累

积的可燃混合气体增加，逐步满足形成锯齿波模

态和混合模态的需求，燃烧模态逐步转化成锯齿

波模态或混合模态。

在当量比相同时，随着θ不断减小，燃烧模态
由爆燃模态向锯齿波模态／爆震模态转变。在当
量比为０８时，当θ减小到６０°时，其燃烧模态由
爆燃模态转换为锯齿波模态；当 θ进一步降低至
３０°时，其燃烧模态转换成混合模态。随着 θ减
小，燃烧室内次级回流区消失，主回流尺度增加，

燃料更容易输运至凹腔内部［２１］，从而使燃烧室外

壁面区域更容易积聚形成旋转爆震所需的可燃混

合气体。

图７　相近当量比不同燃烧室前缘扩张角
爆震发动机沿程压力分布

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｒｏｔａｔｉｎｇ
ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｐａｎｓｉｏｎａｎｇｌｅａｎｄｓｉｍｉｌａｒＥＲ

２．３　燃烧室压力和激波串前缘位置

上述试验结果表明，随着燃烧室前缘扩张角

减小，形成旋转爆震所需的当量比下限逐步降低，

但尚未分析燃烧室扩张角对燃烧室压力及来流的

影响。图７展示了当量比等于１时，不同燃烧室
扩张角的隔离段－燃烧室压力分布情况。图７中
实线为燃烧室外形面，虚线为爆震发动机模型中

轴线。由图７可知，随着燃烧室扩张角的减小，燃
烧室压力逐渐提高。燃烧室各压力测点（Ｐ１１～
Ｐ１６）的平均值基本相同，偏差值在 ±５ｋＰａ之内。
受燃烧室反压的影响，隔离段中的超声速来流被

减速至亚声速，此时燃烧室处于热壅塞状态。同

时，此构型为等直燃烧室，燃烧室各测点处的壁面

压力基本一致。此外，同一周向位置不同轴向位置

高频压力放大图如图８所示，由图８可知，爆震波
在不同轴向位置的高频压力无明显相位差，这表明

·０９·



　第２期 王光宇，等：燃烧室前缘扩张角对旋转爆震冲压发动机的影响

爆震波高度较高。因此，亚声速来流状态和较高的

爆震波高度可能导致燃烧室中压力基本一致。

图８　同一周向位置不同轴向位置高频压力放大图
Ｆｉｇ．８　Ｅｎｌａｒｇｅｄｖｉｅｗｏｆｔｈｅｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｙｎａｍｉｃｆｏｒ
ｓａｍｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｂｕｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｘｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

图９展示了不同工况条件下的燃烧室压力分
布情况，符号用以区分扩张角，颜色用以区分燃烧

模态。由图９可知，在爆震发动机稳定工作阶段，
燃烧室内各测点的壁面压力基本相同，不同压力

测点的壁面压力偏差在 ±５ｋＰａ之内，故统一采
用Ｐ１１的时均压力来代表燃烧室压力。可以发现，
当总流量维持相对稳定时，当量比和 θ为影响燃
烧室压力的主要因素。

图９　不同工况下的燃烧室压力分布
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

根据隔离段－燃烧室压力分布情况可以将燃
烧室反压对隔离段的影响分为三种类型，结果如

图９所示，当燃烧室压力大于２３５ｋＰａ时，受燃烧
室背压影响，激波串前缘位置已经推出隔离段，为

隔离段完全受影响区域；当燃烧室压力小于

１００ｋＰａ时，隔离段内的超声速来流未受到燃烧室
背压影响，为隔离段未受影响区域；当燃烧室压力

为１００～２３５ｋＰａ时，受燃烧室反压影响产生的激
波串位于隔离段内。

以θ＝３０°的试验工况来分析当量比对燃烧
室压力的影响，结果如图１０所示，隔离段 －燃烧
室时均压力由压力扫描阀测量，其传感器测量频

率为２００Ｈｚ，远低于旋转爆震波传播频率，因此
隔离段－燃烧室压力曲线无明显振荡。在θ不变
的情况下，随着当量比的增加，燃烧室压力不断提

升，该提升效应对低当量比尤为明显。在当量比

小于０７时，前缘渐扩燃烧室的压力远高于 θ＝
９０°的燃烧室，当θ＝３０°时，两种燃烧室构型的压
差最为明显，结果如图１１所示。在当量比为０４
时，θ＝９０°（工况＃９）的燃烧室压力仅为８０ｋＰａ，
显著低于 θ＝３０°（工况＃７）的燃烧室构型
（１４３ｋＰａ），室压差为６３ｋＰａ；并且在当量比增加
至０６时，两种燃烧室之间的压差更加明显，表明
前缘渐扩的燃烧室构型能够在低当量比的工况下

更好地组织燃烧。

图１０　不同当量比的燃烧室压力（θ＝３０°）
Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏｗｉｔｈθ＝３０°

以上结果讨论了燃烧室前缘扩张角对燃烧室

压力的影响，但尚未分析燃烧模态对激波串位置

的影响机制。如图９所示，红色虚线方框和黑色
虚线方框分别标记了两组燃烧室压力相近但燃烧

模态不同的工况：工况＃１１（锯齿波模态）和工
况＃１２（混合模态）；工况＃８（爆燃模态）和工况＃２
（锯齿波模态），其发动机壁面压力分布结果如

图１２所示。从图１２（ａ）可得，当燃烧室压力相近
时，混合模态（工况＃１２）比锯齿波模态（工况＃１１）
对来流的影响更明显。图１３展示了工况＃１１和

·１９·
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图１１　当量比相同不同扩张角的燃烧室压力
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｐａｎｓｉｏｎ

ａｎｇｌｅｗｉｔｈｃｌｏｓｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏ

工况＃１２的高频动态压力放大图，燃烧室中混合
模态高频压力峰值（工况＃１２）明显高于锯齿波模
态（工况＃１１），表明平均压力相同的情况下，高频
压力峰值越高，激波串位置越靠上游［２２］。如

图１２（ｂ）所示，工况＃８和工况＃２的燃烧室压力相
同（２３０ｋＰａ），但工况＃２的激波串位置相对于工

（ａ）锯齿波模态和混合模态
（ａ）Ｓａｗｔｏｏｔｈｗａｖｅｍｏｄｅａｎｄｈｙｂｒｉｄｍｏｄｅ

（ｂ）锯齿波模态和爆燃模态
（ｂ）Ｓａｗｔｏｏｔｈｗａｖｅｍｏｄｅａｎｄｄｅｆｌａｇｒａｔｉｏｎｍｏｄｅ

图１２　爆震发动机沿程压力分布
Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｒｏｔａｔｉｎｇ

ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图１３　不同燃烧模态高频动态压力局部放大对比
Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｓｉｏｎｏｆｅｎｌａｒｇｅｄｖｉｅｗｏｆｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

况＃８更靠近隔离段上游，这是由于工况＃２（锯齿
波模态）燃烧室存在周期性高频振荡。但由于锯

齿波高频峰值压力较弱，相对于稳定爆燃来说，其

对激波串前缘位置的影响不是很明显。综上可

得，在燃烧室压力相近的情况下，因锯齿波／混合
模态燃烧室中存在周期性高频压力振荡，激波串

位置更靠上游；在燃烧室压力相近且燃烧室内都

有周期性高频压力扰动时，混合模态的高频峰值

压力更高，使得其对激波串位置的影响更加明显。

因此，在旋转爆震冲压发动机隔离段的设计中，需

要考虑燃烧模态对来流的影响，避免进气道不启

动的现象。

３　结论

本文开展了一系列不同燃烧室前缘扩张角的

直连式旋转爆震试验，通过分析其隔离段 －燃烧
室壁面时均压力及高频动态压力，得到以下结论：

１）在前缘渐扩的圆柱形隔离段 －燃烧室直
连式试验中成功实现了乙烯旋转爆震，并发现了

爆燃、锯齿波和混合模态（包含单波阶段），其中

锯齿波及混合模态仅在前缘渐扩燃烧室中出现。

２）当θ为９０°时，燃烧模态为爆燃，当 θ减小
时，燃烧模态开始出现锯齿波和混合模态。当 θ
为３０°时，旋转爆震的自持范围最宽。随着燃烧
室前缘扩张角减小，燃烧室次级回流区小时，主流

区尺度增大，导致燃料更容易输运至燃烧外壁面

区域，满足形成锯齿波／旋转爆震所需的条件。此
外，随着 θ的减小，燃烧室压力升高，该现象在低
当量比时尤为明显。

３）根据隔离段 －燃烧室的壁面压力分布情
况，可分为隔离段完全不受影响区域，隔离段部分

·２９·
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受影响区域，以及隔离段完全受影响区域。同时，

在燃烧室压力相近的情况下，混合模态对超声速

来流的影响明显强于锯齿波模态和爆燃模态。
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