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塞式喷管对乙烯燃料旋转爆轰冲压发动机工作特性的影响

李江昊ꎬ郑　 权∗ꎬ黄亚坤ꎬ刘裕强ꎬ朱　 龙ꎬ翁春生
(南京理工大学 瞬态物理全国重点实验室ꎬ江苏 南京 ２１００９４)

摘要:推进性能的提升是旋转爆轰发动机研究的重要目标ꎬ而尾喷管是将推进剂化学能转化为发动机机械能的关

键部件ꎬ制约发动机的推进性能ꎮ 研究了塞式喷管对旋转爆轰冲压发动机工作特性的影响ꎬ采用乙烯和空气作为

推进剂ꎬ实验在总温 ８６０ Ｋ、总流量 １.０ ｋｇ / ｓ 的来流条件下ꎬ对比了无喷管基准构型与不同设计压比的塞式喷管构

型的起爆界限、传播模态及推进性能ꎮ 实验结果表明:塞式喷管利用其高度补偿特性ꎬ显著改善了燃烧室出口流

场ꎬ有效降低了自持旋转爆轰的当量比下限ꎮ 随着设计压比增大ꎬ起爆范围呈先宽后窄趋势ꎬ在压比为 ３ 时达到最

优ꎻ当压比超过 ６ 时ꎬ过强的喉部反射激波导致起爆失败ꎮ 实验观测到喷管反压诱导的双波对撞与轴向脉冲爆轰

模态ꎬ其中轴向脉冲爆轰模态会导致隔离段流场转为亚声速ꎮ 推进性能方面ꎬ塞式喷管显著提升了推力与比冲ꎬ在
最优压比 ３ 的构型下ꎬ推力较基准构型提升 ３８.６％ꎬ最大燃料比冲达到 ２ ４５８.８ ｓꎮ 验证了塞式喷管在拓宽旋转爆轰

冲压发动机稳定工作边界和提升推力性能方面的显著优势ꎮ
关键词:旋转爆轰发动机ꎻ塞式喷管ꎻ冲压推进ꎻ传播模态ꎻ乙烯燃料
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ｅｎｇｉｎｅ(ＲＤＥ) . Ａｓ ｔｈｅ ｋｅｙ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ ｃｏｎｖｅｒｔｉｎｇ ｔｈｅ ｃｈｅｍｉｃａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ｉｎｔｏ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ
ｅｎｅｒｇｙꎬｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ ｐｌａｙｓ ａ ｃｒｕｃｉａｌ ｒｏｌｅ ｉｎ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｉｎｇ ｔｈｅ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ. Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｐｒｉｍａｒｉｌｙ
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ｅｎｇｉｎｅ(ＲＤＲＥ) . Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｔｕｄｉｅｓ ｗｅｒｅ ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ ｕｓｉｎｇ ｅｔｈｙｌｅｎｅ ａｎｄ ａｉｒ ａｓ ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｓ ｕｎｄｅｒ ｉｎｆｌｏｗ
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ｎｏｚｚｌｅꎬｌｅｖｅｒａｇｉｎｇ ｉｔｓ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓꎬ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ ｉｍｐｒｏｖｅｓ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ｏｕｔｌｅｔ
ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ ａｎｄ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｌｏｗｅｒｓ ｔｈｅ ｌｅａｎ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅ ｒａｔｉｏ ｌｉｍｉｔ ｆｏｒ ｓｅｌｆ￣ｓｕｓｔａｉｎｉｎｇ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ. Ａｓ
ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ ｉｎｃｒｅａｓｅｓꎬ ｔｈｅ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｒａｎｇｅ ｉｎｉｔｉａｌｌｙ ｅｘｐａｎｄｓ ａｎｄ ｔｈｅｎ ｃｏｎｔｒａｃｔｓꎬ ｒｅａｃｈｉｎｇ ａｎ
ｏｐｔｉｍｕｍ ａｔ ａ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ ｏｆ ３ꎻｗｈｅｎ ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ ｅｘｃｅｅｄｓ ６ꎬｅｘｃｅｓｓｉｖｅ ｒｅｆｌｅｃｔｅｄ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅｓ ａｔ ｔｈｅ
ｔｈｒｏａｔ ｌｅａｄ ｔｏ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｆａｉｌｕｒｅ. Ｔｈｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ ａｌｓｏ ｏｂｓｅｒｖｅｄ ｎｏｚｚｌｅ ｂａｃｋ￣ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｉｎｄｕｃｅｄ ｄｕａｌ￣ｗａｖｅ
ｃｏｌｌｉｓｉｏｎ ａｎｄ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｙ ｐｕｌｓａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ(ＬＰＤ)ｍｏｄｅｓꎬｗｈｅｒｅｉｎ ｔｈｅ ＬＰＤ ｍｏｄｅ ｃａｕｓｅｓ ｔｈｅ ａｉｒｆｌｏｗ
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弹 道 学 报 第 ３８ 卷

ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔ ｉｎｃｒｅａｓｅｓ ｂｙ ３８.６％ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｂａｓｅｌｉｎｅꎬｗｉｔｈ ａ ｍａｘｉｍｕｍ ｆｕｅｌ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｉｍｐｕｌｓｅ ｒｅａｃｈｉｎｇ
２ ４５８.８ ｓ. Ｔｈｅ ｓｔｕｄｙ ｖａｌｉｄａｔｅｓ ｔｈｅ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ ａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｏｆ ａｅｒｏｓｐｉｋｅ ｎｏｚｚｌｅｓ ｉｎ ｅｎｈａｎｃｉｎｇ ｔｈｅ ｗｉｄｅ￣ｒａｎｇｅ
ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ ｔｈｒｕｓｔ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ＲＤＲＥ.
Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ: ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅꎻ ａｅｒｏｓｐｉｋｅ ｎｏｚｚｌｅꎻ ｒａｍｊｅｔ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎꎻ ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｍｏｄｅꎻ
ｅｔｈｙｌｅｎｅ ｆｕｅｌ

　 　 旋转爆轰发动机 ( ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅꎬ
ＲＤＥ)利用爆轰波进行增压燃烧ꎬ相比传统等压燃

烧具有热循环效率高、结构紧凑等显著优势[１－３]ꎮ
在吸气式高超声速推进领域ꎬ直接利用来流空气的

旋转爆轰冲压发动机 ( ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｒａｍｊｅｔ
ｅｎｇｉｎｅꎬＲＤＲＥ)相比火箭式 ＲＤＥ 具有更高的比冲和

更优的续航能力ꎬ极具应用前景[４－５]ꎮ 然而ꎬ如何将

爆轰燃烧产生的高温高压脉冲气流高效转化为推

力ꎬ是 ＲＤＲＥ 走向工程应用亟需解决的关键问题ꎮ
近年来ꎬ关于 ＲＤＲＥ 的研究也涉及了许多方

面ꎬ包括燃料喷注与掺混[６－７]、起爆方式[８]、燃烧室

结构设计[９]、爆轰波的传播与控制[１０－１１]等ꎮ 尾喷管

是决定推进性能的关键部件ꎮ 已有研究表明ꎬ收敛

或 Ｌａｖａｌ 喷管虽能通过膨胀加速气流产生推力[１２]ꎬ
但其固定的喉部结构会对燃烧室产生强烈的反压干

扰ꎮ 文献[１３ ~ １４]的研究发现ꎬ喷管收缩比的增加

虽然能提升推力ꎬ但诱发的反射激波会逆流干扰爆

轰波的稳定性ꎬ导致波速亏损ꎬ甚至诱发双波对撞或

轴向脉冲爆轰 ( ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｙ ｐｕｌｓａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎꎬ
ＬＰＤ)等复杂模态[１５－１６]ꎮ 这种喷管与非定常爆轰流

场之间的强耦合作用ꎬ使得吸气式爆轰发动机喷管

的设计面临许多挑战ꎮ
在此背景下ꎬ塞式喷管因其独特的流体力学特性

进入了研究视野ꎮ 与传统钟形喷管依赖固定壁面限

制气流膨胀不同ꎬ塞式喷管采用中心锥体结构ꎬ其外

边界为自由流线ꎮ 这种结构赋予了塞式喷管优异的

“高度补偿”特性ꎬ即气流的膨胀程度能随环境背压

的变化而自适应调节[１７]ꎮ 理论上ꎬ对于 ＲＤＥ 这种出

口压力呈高频剧烈震荡的发动机ꎬ塞式喷管的自由边

界能够快速响应压力的瞬时变化ꎬ有效缓解过膨胀或

欠膨胀带来的推力损失ꎮ 目前的数值模拟研究已初

步证实了这一点ꎬ文献[１８~１９]的计算表明ꎬ塞式喷

管能使 ＲＤＥ 的比冲和推力提升 ４％~６％ꎬ且能显著提

高燃烧室的平均静压ꎻ韩新培等[２０]研究发现ꎬ中心锥

结构对爆轰产物具有轴向加速和径向吸附作用ꎬ有助

于优化排气流场结构ꎮ 然而ꎬ现有关于塞式喷管在

ＲＤＥ 中应用的研究多集中于火箭式发动机ꎬ研究方

法也以数值模拟为主ꎬ针对吸气式乙烯燃料 ＲＤＲＥꎬ
塞式喷管压比变化对起爆界限、波系模态转换及推进

性能影响的系统性实验研究仍相对匮乏ꎮ
综上ꎬ本文旨在探究塞式喷管在吸气式旋转爆

轰冲压发动机中的应用潜力ꎬ设计了 ５ 种不同压比

的塞式喷管ꎬ在总温 ８６０ Ｋ 的乙烯 /空气来流条件下

开展了实验研究ꎮ 重点探究了塞式喷管对 ＲＤＲＥ
起爆当量比范围的拓宽作用ꎬ分析了实验中出现的

双波对撞模态与轴向脉冲爆轰模态的形成机制ꎬ并
分析了不同压比下的推力与比冲性能增益ꎮ 研究结

果可为高性能吸气式旋转爆轰发动机的喷管设计提

供实验依据与数据支撑ꎮ

１　 实验系统

１.１　 实验装置

图 １(ａ)为实验系统示意图ꎬ流向从左至右ꎮ 实

验系统主要包括:推进剂供给系统、测控系统、空气

加热器和旋转爆轰冲压发动机实验装置ꎮ 推进剂供

给系统主要由各类储气罐、配气台以及供给管路上

的各类阀门组成ꎬ能够将各种推进剂通过管路输送

给实验装置ꎮ 测控系统包含时序控制模块和信号采

集模块ꎬ电磁阀、火花塞和预爆轰管的点动顺序由时

序控制模块控制ꎬ信号采集模块负责采集传感器发

出的信号ꎮ 空气加热器为三组元空气加热器ꎬ通过

燃烧无水乙醇和氧气产生高总温的空气ꎬ随后ꎬ该高

总温空气在经过环形喷管后进入旋转爆轰冲压发动

机实验装置ꎮ 旋转爆轰冲压发动机实验装置为整

个系统的核心ꎬ由隔离段、扩张段、预爆轰管、旋转

爆轰燃烧室组成ꎬ根据不同工况在尾部加装不同

喷管结构ꎮ 实验采用目前较为成熟的预爆轰管点

火起爆方式ꎮ
图 １(ｂ)为隔离段与燃烧室的结构示意图ꎬ其中

隔离段长度 Ｌ１ ＝ １５０ ｍｍꎬ其内径 Ｒ１ ＝ ６７ ｍｍꎬ外径

Ｒ２ ＝ ７１.６ ｍｍꎬ面积扩张段 Ｌ２ ＝ ２５ ｍｍꎬ燃烧室总长度

Ｌ３ ＝ ４４５ ｍｍꎮ 外壁面半径 Ｒ３ ＝ ８５ ｍｍꎮ 此外ꎬ燃烧

８４
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室内壁面距隔离段出口 Ｌ４ ＝ ４０ ｍｍ 处设置了凹腔结

构ꎬ凹腔深度 Ｈ＝ １０ ｍｍꎬ长度 Ｌ５ ＝ ６０ ｍｍꎬ其后缘角

θ＝ ４５°ꎮ 乙烯燃料通过面积扩张段上游区域均匀布

置的 ２００ 个孔径为 ０.５ ｍｍ 的小孔径向喷注ꎮ 无喷

管基础构型在靠近出口位置设置 ２３％的阻塞比以

满足起爆所需的条件ꎮ

图 １　 旋转爆轰冲压发动机示意图

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ＲＤＲＥ

　 　 实验装置的实物照片如图 ２ 所示ꎬ实验基于地

面直连实验台开展ꎬ加热器设计总压为 ０.６ ＭＰａꎬ
总温为 ８６０ Ｋꎬ总质量流量为 １.０ ｋｇ / ｓꎻ高总温空气

经过环形喷管加速进入隔离段ꎬ隔离段入口处的

设计马赫数为 ２. ０ꎬ在发动机点火前进行冷流测

试ꎬ当加热器工作状态正常后进行点火起爆ꎮ 加

热器使用的无水乙醇和氧气当量比为 １ꎬ加热器产

生的高总温空气中氧气含量与大气中氧气含量保

持一致ꎮ
图 ２　 旋转爆轰冲压发动机实物图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｆａｃｉｌｉｔｙ

９４
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１.２　 塞式喷管构型设计

塞式喷管的构型设计已经有了较为成熟的体

系[１７]ꎮ ＪＯＵＲＤＡＩＮＥ 等[１９] 在数值模拟中发现ꎬＲＤＥ
出口的高频流场在时间平均参数下具有稳态流场的

特征ꎬ提出可以使用时间平均参数作为喷管的设计

参数ꎮ ＺＨＵ 等[２１－２２]使用这种参数选取方法设计塞

式喷管ꎬ成功在旋转爆轰火箭发动机上应用塞式喷

管ꎮ 图 ３ 为塞式喷管示意图ꎮ

图 ３　 塞式喷管示意图

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ａｅｒｏｓｐｉｋｅ ｎｏｚｚｌｅ ｐｒｏｆｉｌｅ

塞式喷管的主要几何参数由流经流道的工质流

量、滞止参数和环境压力确定[１７]ꎬ对于给定的工质

流量 ｍ̇ꎬ假设流经流道的气流是绝热等熵流ꎬ借鉴气
体动力学中临界截面求最大质量流量公式[２３]ꎬ喉部

面积可由以下公式确定:

Ａｔｈｒｏａｔ ＝
ｍ̇ Ｔ０

Ｋｐ０
(１)

Ｋ＝ γ
Ｒ

２
γ＋１

æ

è
ç

ö

ø
÷

γ＋１
γ－１

(２)

式中:ｍ̇ 为流经喷管的工质流量ꎬＴ０ 和 ｐ０ 分别为滞

止温度与滞止压力ꎬγ 为比热比ꎬＲ 为气体常数ꎮ
完成喷管喉部面积的计算后ꎬ根据燃烧室的内

外径( ｒｏ 和 ｒｉ)ꎬ喷管的收敛面积比 εｃｏｎ为

εｃｏｎ ＝
π( ｒ２ｏ－ｒ２ｉ )
Ａｔｈｒｏａｔ

(３)

根据气体动力学理论ꎬ对于等熵超声速流动ꎬ喷
管的面积比可以由其马赫数决定ꎬ因此ꎬ喷管的扩张

面积比 εｄｉｖ为

εｄｉｖ ＝
１

Ｍａｅ

２
γ＋１

１＋γ
－１
２

Ｍａ２
ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úú

γ＋１
２ γ－１( )

(４)

式中:Ｍａｅ 为理想状态下气流经过喷管膨胀到出口
时的马赫数ꎬ该马赫数可由设计压力比 εｄｅｓ决定:

Ｍａｅ ＝
２

γ－１
ε

γ－１
γ

ｄｅｓ －１( ) (５)

εｄｅｓ ＝
ｐｄｅｓ

ｐ０
(６)

式中:ｐｄｅｓ为喷管设计压力ꎬｐ０ 为环境压力ꎮ
塞式喷管的中心体型面采用直线特征线近似法

确定[２４]ꎬ如图 ３ 所示ꎬ线 ＡＢ 为喷管喉部位置ꎬ下游的

超音速膨胀过程会受到固定几何轮廓和自由边界的

约束ꎮ 由式(７)可得任意一条特征线的长度 ｌꎮ 通过

不同膨胀比 ε 的迭代得到塞式喷管的完整扩张型面ꎮ

ｌ＝ ｒｅ

１－ １－εＭａ ｓｉｎα
εｄｉｖ

ｓｉｎα
(７)

本研究根据地面实验台已有的实验条件ꎬ分析

不加喷管构型点火实验时燃烧室测点静压ꎬ典型工

况成功起爆时燃烧室头部静压为 ０.２５ ＭＰａꎬ以海平

面参数为基准ꎬ选定设计压比为 ２ꎬ３ꎬ４ꎬ６ꎬ８ 的 ５ 套

塞式喷管构型进行了实验ꎬ具体参数如表 １ 所示ꎮ
表 １　 塞式喷管参数表

Ｔａｂｌｅ １　 Ｌｉｓｔ ｏｆ ａｅｒｏｓｐｉｋｅ ｎｏｚｚｌｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ

喷管构型 εｄｅｓ Ａｔｈｒｏａｔ / ｍｍ２ ｒｅ / ｍｍ

Ａ ２ ５ ８４１.０ ４３.１６
Ｂ ３ ３ ８４９.０ ３６.８１
Ｃ ４ ２ ９２０.５ ３３.６６
Ｄ ６ １ ９４７.０ ３０.１８
Ｅ ８ １ ４６０.２ ２８.１７

１.３　 数据采集与时序控制

图 ４ 为传感器在发动机上的分布位置图ꎮ 采用

多通道压力扫描仪(型号:９１１６)检测实验装置内的

静压分布ꎬ每个通道的最大采样频率为 ３００ Ｈｚꎬ测
量误差±０.０５％ꎬ静压测试通道为 ｐ１ ~ ｐ２２ꎬ共 ２２ 个ꎮ
ＰＣＢ 高频传感器采样频率为 ５００ ｋＨｚꎬ 型号为

１１３Ｂ２６ꎬ响应时间小于 １.０ μｓꎮ ＰＣＢ 传感器测点为

Ｐ１ ~Ｐ７ꎬ其中 Ｐ１ ~Ｐ５ 位于周向 ０°位置ꎬＰ６ 位于周向

１２０°位置ꎬＰ７ 位于周向 １８０°位置ꎮ 实验中采用可移

动滑轨框架实现推力测量ꎬ安装在固定框架的末端

的推力传感器型号为 ２０８Ｃ０４ꎮ
实验的控制时序如图 ５ 所示ꎬ在实验启动零时

刻ꎬ先开启数据采集系统ꎻ然后ꎬ三组元空气加热器

开始填充氧气、酒精和空气ꎬ加热器开启并形成稳定

高总温来流ꎻ随后ꎬ乙烯开始喷注ꎬ在乙烯供应稳定

后ꎬ预爆轰管工作ꎬ对发动机进行点火ꎬＲＤＲＥ 启动ꎮ
爆轰燃烧室稳定工作时间约为 ５００ ｍｓꎬ确保相应的

传感器采集到足够的分析数据ꎻ在熄火阶段ꎬ通入高

压氮气ꎬ同时关闭燃料供给ꎬ最后关闭数据采集系统

并结束实验ꎮ

０５
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图 ４　 传感器分布位置图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｅｎｓｏｒｓ

图 ５　 实验控制时序图

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｔｉｍｅ ｓｅｑｕｅｎｃｅ ｄｉａｇｒａｍ

２　 实验结果与分析

２.１　 实验工况范围

变尾喷管压比和当量比 ϕ 的实验结果如图 ６
所示ꎮ

图 ６　 不同喷管配置下的工况范围

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

加装塞式喷管后ꎬ起爆的最低当量比有了不同程

度的降低ꎬ随着尾喷管压比的升高ꎬ起爆的范围呈现

先增加后减少的趋势ꎬ其中无喷管的基础构型起爆当

量比范围为 ０.４２~０.５ꎬ压比 ２ 的喷管起爆当量比范围

为 ０.３９~０.４４ꎬ压比 ３ 的喷管起爆当量比范围为 ０.３３~
０.８９ꎬ压比 ４ 的喷管起爆当量比范围为 ０.３３~０.５５ꎬ在
压比为 ３ 时起爆范围最大ꎬ当压比达到 ６ 和 ８ 后ꎬ实
验没有出现能够起爆的工况ꎮ 塞式喷管压比为 ３ 和 ４
工况下ꎬ当量比分别高于 ０.５ 和 ０.４７ 后ꎬ未直接出现

爆燃模态ꎬ而是转变成了轴向脉冲爆轰模态[２５]ꎮ
当塞式喷管压比为 ３ 时ꎬ乙烯燃料旋转爆轰冲

压发动机实验典型工况如表 ２ 所示ꎮ 加热器总质量

流量设计值为 １.０ ｋｇ / ｓꎬ出于乙烯供给管路最大流

量和实验安全性保障的限制ꎬ本文实验当量比调节

范围为 ０.２ ~ ０.９ꎮ 实验结果表明ꎬ当量比在 ０.２７ 及

以下时ꎬ发动机工作模态为爆燃ꎻ当量比在 ０.３３ 及

以上时ꎬ燃烧室内均形成了爆轰波ꎻ在当量比大于

０.５ꎬ燃烧室内产生了轴向脉冲爆轰模态ꎮ
表 ２　 塞式喷管旋转爆轰典型实验工况

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｔｙｐｉｃａｌ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ＲＤＲＥ

工况
空气流量 /
(ｋｇ􀅰ｓ－１)

乙烯流量 /
(ｇ􀅰ｓ－１)

总质量通量 /
(ｋｇ􀅰ｓ－１􀅰ｍ－２)

当量比 爆轰模态

＃１－１ ０.９８ １８.１ １１４.２５ ０.２７ 起爆失败

＃１－３ １.００ ２５.８ １１９.３４ ０.３９ 双波对撞

＃１－４ １.００ ２９.７ １１９.８０ ０.４４ 双波对撞

＃１－５ １.０１ ３３.７ １２１.４３ ０.４９ 双波对撞

＃１－６ １.０１ ３７.１ １２１.８２ ０.５５ 轴向脉冲爆轰

＃１－７ １.００ ４５.０ １２１.５８ ０.６７ 轴向脉冲爆轰

＃１－８ １.０２ ５１.９ １２４.７１ ０.７７ 轴向脉冲爆轰

２.２　 模态分析

２.２.１　 双波对撞模态

工况＃１－４ 爆轰稳定阶段 ＰＣＢ２、ＰＣＢ６ 和 ＰＣＢ７
的高频压力信号分布如图 ７ 所示ꎬ发动机稳定工作

时间约 ０.５５ ｓꎮ 爆轰波成功起爆后为双波对撞模

１５
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态ꎬ工作过程中对撞点存在多次偏移ꎬ爆轰波在阶段

１ 为对撞点在 ０°和 １８０°附近的双波对撞模态ꎬ在阶

段 ２ 为对撞点在 ９０°和 ２７０°附近的双波对撞模态ꎮ
图 ８(ａ)给出了阶段 １ 的典型高频压力信号ꎮ 可以

看出ꎬ在 ３ ７４２~３ ７４６ ｍｓ 时间段内压力峰值出现的

顺序为 ｂ１ꎬａ１ꎬｂ２ꎬ燃烧室内存在 ２ 个传播方向相反

的爆轰波 ｂ１ 和 ｂ２ꎬｂ１ 和 ｂ２ 在 ０°和 １８０°附近周期

性对撞ꎬ图 ８(ｂ)为阶段 ２ 的典型高频压力信号ꎬ压
力峰值出现的顺序为 ａ１ꎬｂ１ꎬａ２ꎬＰＣＢ２ 与 ＰＣＢ７ 压力

峰值出现的时间点一致ꎬ可以看出此时燃烧室内存

在两个反向传播的爆轰波 ａ１ 和 ａ２ꎬ对撞点在 ９０°和
２７０°附近ꎮ

图 ７　 高频压力信号

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｈｉｇｈ￣ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｉｇｎａｌｓ

图 ８(ａ)和图 ８(ｂ)高频压力峰值大小的差异可

能与 ＰＣＢ 到对撞点的相对位置有关ꎮ 燃烧室存在 ２
个强度相似但反向传播的爆轰波ꎬ在两道爆轰波刚

发生碰撞时会检测到双倍于单波的压力ꎬ对撞后爆

轰波强度相互抵消ꎬ波后高温高压反应区域混合ꎬ形
成 ２ 个强度较弱的透射激波ꎬ在传播过程中与可燃

混合气逐渐耦合发展成新的爆轰波并继续对撞ꎮ 在

图 ８(ａ)中ꎬ双波对撞点的位置正好处于 ０°附近ꎬ位
于 ０°的 ＰＣＢ２ 检测到的是双波对撞刚发生时的压

力ꎬ而在图 ８(ｂ)中ꎬ对撞点处于 ９０°附近ꎬ此时位于

１２０°的 ＰＣＢ６ 检测到的是双波对撞后还未完全分开

的对撞区透射激波压力信号ꎮ
对 ＰＣＢ２ 处的高频压力曲线进行快速傅里叶变

换( ｆａｓｔ Ｆｏｕｒｉｅｒ ｔｒａｎｓｆｏｒｍꎬＦＦＴ)和短时傅里叶变换

(ｓｈｏｒｔ ｔｉｍｅ Ｆｏｕｒｉｅｒ ｔｒａｎｓｆｏｒｍꎬＳＴＦＴ)ꎬ结果如图 ９ 所

示ꎮ 图中ꎬ Ｅ ( ｆ) 为能量谱密度ꎮ 由图 ９ ( ａ) 和

图 ９(ｂ)可以得出ꎬ工况＃１－４ 中 ＰＣＢ２ 处高频压力

信号的频率为 １ ７４２ Ｈｚꎬ二阶频率为 ３ ４８４ Ｈｚꎬ为主

频的 ２ 倍ꎮ

图 ８　 双波对撞模态压力信号

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｏｎｅ￣ｃｏｕｐｌｅ ｈｅｔｅｒｏ￣ｒｏｔａｔｉｎｇ ｍｏｄｅ

２５
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图 ９　 高频压力信号频域分析

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｈｉｇｈ￣ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ａｎａｌｙｓｉｓ

当量比在 ０.４２ 附近时ꎬ４ 种喷管配置下燃烧室

内爆轰模态均为双波对撞模态ꎬＰＣＢ２ 处的 ＦＦＴ 结

果如图 ９(ｃ)所示ꎬ在无喷管时 ＰＣＢ２ 处高频压力信

号只有一个主频 １ ７２８ Ｈｚꎬ但在装配塞式喷管后ꎬ
ＰＣＢ２ 的 ＦＦＴ 结果中均出现了除主频之外的二阶主

频ꎮ 因此ꎬ二阶主频的产生应该是在双波对撞过程

中ꎬ两个爆轰波的斜激波周期性叠加向下游传播ꎬ与
塞式喷管喉部壁面撞击反射后向上游传播ꎬ继而对

燃烧室头部的 ＰＣＢ 测点造成了影响ꎮ
旋转爆轰波( ｒｏｔａｔｉｎｇ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅｓꎬＲＤＷ)的

平均传播速度可以由下式计算:

ｖａｖ ＝
２πｒｏｕｔｅｒ􀅰ｆ

Ｎ
(８)

式中:ｒｏｕｔｅｒ为燃烧室流道外壁半径ꎬｆ 为频谱分析中

的频率ꎬＮ 为波数ꎮ 通过计算可知ꎬ工况＃１－４ 中对

应的传播速度为 ９３１ ｍ / ｓꎮ 通过 ＮＡＳＡ ＣＡＥ 程序ꎬ
计算得到该工况下爆轰波的理论 Ｃ － Ｊ 速度为

１ ４６９.３ ｍ / ｓꎬ可以发现旋转爆轰波的平均传播速度

为理论 Ｃ－Ｊ 速度的 ６３.４％ꎮ 引起爆轰波速度亏损的

因素主要包括反应物掺混效果、气流侧向膨胀和边

界层的影响等ꎬ另外ꎬ在爆轰燃烧室中ꎬＲＤＷ 的上下

游均没有限制边界ꎬＲＤＷ 易受上游来流的影响[１８]ꎬ
进而造成更多的速度亏损ꎮ
２.２.２　 轴向脉冲爆轰模态

工况＃１－７ 的高频压力结果如图 １０ 所示ꎬ在周

向方向上ꎬＰＣＢ２、ＰＣＢ６、ＰＣＢ７ 的高频压力曲线中由

爆轰波导致的压力上升时刻基本一致ꎻ在轴向方向

上ꎬ通过实心圆标记不同位置处高频压力信号的峰

值ꎬ可以发现一个传播周期内压力峰值出现的时刻

依次为 ｔ１ ~ ｔ５ꎬ对应 ＰＣＢ 监测点位置为 ＰＣＢ５ ~
ＰＣＢ１ꎮ 因此ꎬ可以判断该模态在每个传播周期内ꎬ
爆轰波不是沿圆周方向传播ꎬ而是沿轴向从下游开

始向上游传播ꎬ是一种不需要重复点火的ꎬ类似于脉

冲爆轰发动机(ｐｕｌｓｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｅｎｇｉｎｅꎬＰＤＥ)的轴向

脉冲爆轰模态ꎮ

图 １０　 工况＃１－７ 高频压力信号局部视图

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｌｏｃａｌ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｈｉｇｈ￣ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｓｉｇｎａｌ ｉｎ Ｃａｓｅ １－７

通过计算 ＰＣＢ５~ＰＣＢ２ 的高频信号曲线压力上

升时刻的时间差ꎬ计算出爆轰波在燃烧室内轴向传

播的速度约为 ８０３ ｍ / ｓꎬ符合爆轰波超音速传播的

特性ꎮ ４ 种不同轴向脉冲爆轰工况下 ＰＣＢ２ 的高频

压力信号的 ＦＦＴ 结果如图 １１ 所示ꎮ 可以看出ꎬ轴
向脉冲爆轰波的传播频率变化幅度较小ꎬ平均在

７５１.７ Ｈｚ 附近ꎮ

图 １１　 轴向脉冲爆轰模态 ＦＦＴ 结果

Ｆｉｇ􀆰 １１　 ＦＦＴ ｒｅｓｕｌｔｓ ｉｎ ＬＰＤ ｍｏｄｅ

２.２.３　 塞式喷管对旋转爆轰波传播特性的影响

不同工况下爆轰波的平均传播频率如图 １２ 所

示ꎮ 在双波对撞模态下ꎬ不同构型爆轰波的传播频

３５
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率均随当量比的增加而增加ꎬ在轴向脉冲爆轰模态

下ꎬ爆轰波的传播频率随当量比和塞式喷管的压比

变化幅度较小ꎬ稳定在 ７５１.７ Ｈｚ 附近ꎮ

图 １２　 爆轰波平均传播频率

Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ａｖｅｒａｇｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｗａｖｅ

双波对撞模态下爆轰波平均传播速度如图 １３
所示ꎬ在当量比为 ０.４２ 左右时ꎬ爆轰波的传播速度

随着压比的上升呈先升后降的趋势ꎬ无喷管的基础

构型速度为 ９２２ ｍ / ｓꎬ约为 Ｃ－Ｊ 理论爆轰速度的

６２.７％ꎬ喷管 Ａ 构型速度为 ９３９.９ ｍ / ｓꎬ约为 Ｃ－Ｊ 理

论速度的 ６４％ꎬ对应的速度亏损相较无喷管减少了

１.３％ꎮ

图 １３　 双波对撞模态爆轰波平均传播速度

Ｆｉｇ􀆰 １３　 Ａｖｅｒａｇｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎ ｏｎｅ￣ｃｏｕｐｌｅ ｈｅｔｅｒｏ￣ｒｏｔａｔｉｎｇ ｍｏｄｅ

２.２.４　 模态转变过程分析

图 １４ 为双波对撞模态和轴向脉冲爆轰模态典

型工况下 ＰＣＢ２ 处压力曲线的局部放大图ꎬ可发现

多处反射波压力信号ꎮ 从图 １４ 中可以清晰看出ꎬ爆
轰波压力信号升高与下降的斜率较低ꎬ并产生了多

个压力峰值ꎬ应该是前一个周期双波对撞中ꎬ两个爆

轰波的斜激波周期性叠加向下游传播ꎬ与塞式喷管

喉部壁面撞击反射ꎬ形成的反射激波向上游传播ꎬ与
爆轰波波头叠加作用形成的ꎮ 多重反射波系导致燃

烧室的波系结构十分复杂ꎬ无法形成稳定的单波传

播模态ꎮ

图 １４　 反射激波压力信号图

Ｆｉｇ􀆰 １４　 Ｒｅｆｌｅｃｔｅｄ ｗａｖｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｉｇｎａｌ

文献[１４~ １５]研究认为ꎬ轴向脉冲爆轰模态的

形成可能与尾喷管收缩引起的强冲击反射波、燃气

与来流混合质量以及足够长的燃烧室等因素有关ꎮ
ＹＡＮＧ 等[２３]研究了 Ｔｅｓｌａ 阀在旋转爆轰发动机中的

应用ꎬ发现在类似的条件下ꎬＴｅｓｌａ 阀的进气配置使

得爆轰波对上游的反压削弱ꎬＴｅｓｌａ 阀 ＲＤＥ 可以有

效地将 ＬＰＤ 模态转变为旋转爆轰模态ꎮ 在本文的

实验条件中ꎬ当量比上升ꎬ乙烯燃料的流量上升ꎬ爆
轰波的峰值压力上升ꎬ斜激波与喷管壁面碰撞形成

的反射激波强度也更高ꎻ随着塞式喷管压比上升ꎬ喉
部收缩比增大ꎬ导致逆流传播的反射激波强度显著

增强ꎬ这些强扰动波破坏了旋转爆轰波的自持稳定

性ꎮ 同时ꎬ燃烧室内静压显著升高ꎬ导致燃料喷注压

降减小ꎬ燃料射流穿透深度不足ꎬ导致乙烯与空气在

燃烧室头部位置掺混效果不佳ꎬ燃料与氧化剂在排

出燃烧室的过程继续混合ꎬ到燃烧室尾部才满足起

爆条件ꎬ最终形成了轴向脉冲爆轰ꎮ
在高当量比工况中ꎬ旋转爆轰波起爆后的峰值

压力高于低当量比工况ꎬ导致波后新鲜燃料的填充

速度下降ꎬ在爆轰波下一个周期经过时ꎬ新鲜燃料在

轴向方向累积的距离难以维持旋转爆轰波的传播ꎬ
在实验中ꎬ计算得到旋转爆轰波的传播速度为

９３１ ｍ / ｓꎬ而轴向脉冲爆轰波的波速为 ８０３ ｍ / ｓꎬ因
此在 ＬＰＤ 模态中爆轰波的间隔时间更长ꎬ新鲜燃料

有更多的时间累积ꎮ 当塞式喷管压比过高时ꎬ燃烧

室内气流轴向速度严重降低ꎬ导致静压升高ꎬ此时燃

料难以有效喷注进入主流区域ꎬ多呈贴壁流动状态ꎬ
无有效穿透深度和主流掺混ꎬ掺混的均匀度反而下

降ꎬ导致燃烧室内无法形成爆轰波ꎮ

４５
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综上分析可知ꎬ实验中出现双波对撞模态和轴

向脉冲爆轰模态的原因ꎬ与喷管喉部产生的复杂反

射激波以及燃料与氧化剂在燃烧室头部的掺混效果

有关ꎮ
２.３　 沿程静压分布

旋转爆轰冲压发动机燃烧室稳定工作阶段ꎬ燃
烧室及尾喷管各静压测点的平均沿程静压如图 １５
所示ꎮ

图 １５　 不同模态下沿程静压分布

Ｆｉｇ􀆰 １５　 Ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｏｄｅｓ

当量比在 ０.４４ 附近时ꎬ静压从大到小的顺序为

喷管 Ｃ 构型、喷管 Ｂ 构型、无喷管的基础构型、喷管

Ａ 构型ꎮ 随着喷管压比增加ꎬ燃烧室内静压上升ꎬ流
速减缓ꎬ新鲜可燃混合气与燃烧产物掺混程度得到

一定提升ꎬ有助于波前反应物温度的提升ꎮ 结合图

６ 中各构型起爆的当量比范围ꎬ可看出适当的静压

提升有利于爆轰起爆ꎬ加装塞式喷管后起爆当量比

下限均有不同程度的降低ꎮ 喷管 Ｃ 的沿程静压最

高ꎬ但起爆当量比下限与喷管 Ｂ 相同ꎬ起爆当量比

上限低于喷管 Ｂ 构型ꎬ可能是当量比过低时乙烯含

量不足以提供起爆所需的最低能量而导致ꎮ 当静压

过高时ꎬ乙烯喷注压力与燃烧室压差降低ꎬ乙烯喷注

速度与喷注范围下降ꎬ通过小孔喷注的乙烯与氧化

剂掺混均匀度下降ꎮ
对于不同的压比以及两种不同模态ꎬ燃烧室内

最大静压均出现在 ｐ８ 处ꎬ而不是更靠近燃烧室入口

的 ｐ７ 处ꎬ说明爆轰反应区主要发生在 ｐ８ 附近ꎬｐ７ 位

置由于离乙烯燃料喷注点的位置较近ꎬ推进剂混合

质量差而导致化学反应速率不如 ｐ８ 处ꎮ 在当量比

０.４２ 附近时ꎬ无喷管、喷管 Ａ、喷管 Ｂ 和喷管 Ｃ 构型

在 ｐ８ 处 的 静 压 分 别 为 ０. ２３ ＭＰａꎬ ０. ２２ ＭＰａꎬ
０.３１ ＭＰａ 和 ０.３８ ＭＰａꎬ喷管压比的上升导致了静压

的上升ꎮ ｐ８ 下游沿程静压逐步降低ꎬ在尾部的 ｐ１９ ~
ｐ２０之间有上升趋势ꎬ说明高温燃气在传导至塞式喷

管喉部时为超音速气流ꎬ在达到收缩段附近时开始

减速增压ꎬｐ２０后继续下降ꎬ到位于喷管喉部 ｐ２２处ꎬ高
温燃气在离开喉部后迅速膨胀加速ꎬ静压降低ꎬ接近

大气压ꎮ 喷管 Ｃ 喉部面积小导致喉部位置气流处

于强壅塞状态ꎬ气流难以及时排出ꎬ尾部位置静压下

降程度相较其余构型小ꎮ
隔离段入口的来流马赫数可根据下式计算:

ｐｃ

ｐ０
＝ １＋γ

－１
２

Ｍａ２æ

è
ç

ö

ø
÷

γ
γ－１

(９)

式中:ｐｃ 为加热器混合室压ꎻｐ０ 为隔离段入口处的

静压ꎻγ 为比热容比ꎬ取 １.３６ꎮ 计算得到的各工况下

来流马赫数如图 １５ 所示ꎮ
图 １６ 显示了不同工况下来流马赫数的变化情况ꎮ

图 １６　 不同工况下隔离段来流马赫数

Ｆｉｇ􀆰 １６　 Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｆ ｉｎｆｌｏｗ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

随着当量比的上升ꎬ无喷管构型和喷管 Ａ 构型

来流马赫数处于一个稳定状态ꎬ接近设计值 ２ꎬ而随

着当量比的上升ꎬ喷管 Ｂ 和喷管 Ｃ 构型的来流马赫

数呈下降趋势ꎬ且在双波对撞模态下来流马赫数的

５５
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下降斜率比轴向脉冲爆轰模态更大ꎬ双波对撞模态

时来流为超声速来流ꎬ而轴向脉冲爆轰模态下来流

状态为亚声速来流ꎬ原因可能是轴向脉冲爆轰波从

尾部周期性前传ꎬ影响了来流的进气速度ꎮ 在轴向

脉冲爆轰工况下ꎬ ＰＣＢ１ 处的压力峰值达到了

０.３ ＭＰａ 以上ꎬ显著高于双波对撞模态工况下 ＰＣＢ１
处约 ０.１ ＭＰａ 的压力峰值ꎬ隔离段内各测点压升也

有大幅提高ꎮ 轴向脉冲模态中ꎬ来流在隔离段入口

处有大幅度的减速ꎬ可以判断轴向脉冲激波会穿过

整个隔离段对来流造成影响ꎬ使隔离段中气流保持

亚声速流动ꎮ
从图 １６ 中可以发现ꎬ与无喷管构型相比ꎬ喷管 Ａ

的来流马赫数更接近设计值ꎬ喷管 Ｂ 在较低当量比时

来流马赫数为 １.９ꎬ说明一定条件下塞式喷管对来流

有加速作用ꎬ但是压比的上升会导致燃烧室内气流沿

程轴向速度下降ꎬ同时斜激波在尾部形成的反射激波

也较强ꎬ使得整个实验段的静压均出现了较大幅度的

上升ꎬ对来流造成了影响ꎬ两种模态下来流马赫数随

当量比下降的斜率不同ꎬ原因可能是当来流马赫数降

到亚声速阶段后ꎬ隔离段入口来流速度低ꎬ静压升高ꎬ
此时反射波对来流的影响程度有所下降ꎮ
２.４　 推力性能分析

喷管设计的目的是获得更高的推力ꎬ进而提高发

动机的比冲ꎬ冲压发动机中主要根据燃料比冲来判断

其推进性能[２０]ꎬ冲压发动机燃料比冲计算公式为

Ｉｓｐ ＝
Ｆ

ｍ̇ｆｕｅｌｇ
(１０)

式中:Ｆ 为爆轰产生的推力增益ꎬｇ 为标准重力加速

度ꎬｍ̇ｆｕｅｌ为燃料质量流量ꎮ
随着当量比的改变ꎬ无喷管构型及加装喷管 Ａ、

Ｂ、Ｃ ４ 种构型下ꎬ旋转爆轰冲压发动机推进性能的

变化规律实验结果如图 １７ 所示ꎮ 相较无喷管构型ꎬ
其他 ３ 种喷管构型下的 ＲＤＲＥ 推进性能均有不同程

度的提升ꎮ 在稳定爆轰范围内ꎬ各构型推力均随当

量比近似呈线性增长ꎬ并在当量比大于 ０.５ 后增速

放缓ꎮ 无喷管构型及喷管 Ａ、Ｂ、Ｃ 的最大推力分别

为 ４６４ Ｎ、６２６ Ｎ、９７６.４ Ｎ 和 ８４２.３ Ｎꎮ 在当量比为

０.４２ 的工况下ꎬ３ 种喷管构型的推力增益分别为

４３.７％、３８.６％和 ３０.２％ꎬ验证了塞式喷管的高度补

偿特性对高频震荡爆轰流场具有良好的适应性与增

推效果ꎮ
实验结果表明ꎬ设计压比为 ３ 的喷管 Ｂ 构型推

力性能最优ꎬ而设计压比进一步增大至 ４ 的喷管 Ｃ

构型推力增益反而出现一定程度的下降ꎬ这主要归

因于喷管膨胀状态与实际工况的匹配程度ꎮ 结合

图 １５ 可知ꎬ在当前实验的总压条件下ꎬ设计压比为

３ 的喷管 Ｃ 膨胀比与燃烧室实际排气压力匹配最

佳ꎬ气流在中心锥表面接近等熵膨胀ꎬ能量转化效率

最高ꎮ 相比之下ꎬ压比 ４ 的喷管 Ｃ 构型因设计面积

比过大ꎬ气流在到达出口前发生过膨胀ꎬ诱发逆压梯

度ꎬ导致边界层分离或产生内激波ꎬ造成了剧烈的总

压损失ꎮ 此外ꎬ从波系相互作用的角度来看ꎬ喷管 Ｃ
喉部较大的收缩比会产生更强的反射激波(如图 １４
所示的多重反射激波峰值)ꎬ这种强扰动逆流传播

破坏了上游旋转爆轰波的稳定性ꎬ进一步限制了其

推力性能的提升ꎮ
图 １７(ｂ)为当量比变化时 ４ 种构型的比冲变化

趋势ꎬ无喷管、喷管 Ａ、喷管 Ｂ 和喷管 Ｃ ４ 种构型的

最大比冲分别达到了 １ ４５２.４ ｓꎬ２ １８７.６ ｓꎬ２ ４５８.８ ｓ
和 ２ ３２２.９ ｓꎮ 在喷管 Ｂ 构型的实验中ꎬ燃料比冲在

当量比 ０.３３~０.５ 间呈上升趋势ꎬ当量比在 ０.５ 后由

于推力增益的斜率低于燃料消耗的增加速率ꎬ导致

单位燃料产生的推力效益下降ꎬ从而使整体比冲出

现拐点ꎮ

图 １７　 不同喷管构型下的推力增益与比冲

Ｆｉｇ􀆰 １７　 Ｔｈｒｕｓｔ ｇａｉｎ ａｎｄ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｉｍｐｕｌｓｅ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｎｏｚｚｌｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ
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３　 结论

本文针对加装不同压比塞式喷管的乙烯燃料旋

转爆轰冲压发动机进行了实验研究ꎬ来流总温

８６０ Ｋꎬ总质量流量为 １.０ ｋｇ / ｓꎮ 实验在无喷管的基

础构型ꎬ加装压比分别为 ２、３、４ 的塞式喷管构型旋

转爆轰冲压发动机中ꎬ均成功实现了旋转爆轰的组

织ꎬ分析了其工况范围、工作模态以及塞式喷管对

ＲＤＷ 传播特性的影响ꎬ并对不同工况下推力性能的

变化进行了分析ꎮ
①加装塞式喷管会降低实现自持旋转爆轰的当

量比下限ꎮ 旋转爆轰冲压发动机起爆当量比范围随

着压比的上升ꎬ呈现出先上升后下降的趋势ꎬ设计压

比是影响起爆范围的关键参数ꎬ压比为 ３ 能维持最

佳的背压匹配ꎬ起爆范围最宽ꎻ而过高的压比会导致

喉部反射激波过强ꎬ破坏爆轰波的自持传播条件ꎮ
②压比的增加显著提高了燃烧室内的沿程静

压ꎬ且静压随当量比增加而上升ꎬ最大静压点位于距

头部 ４５ ｍｍ 处ꎮ 同时ꎬ通过压比为 ３ 和 ４ 塞式喷管

的实验ꎬ观测到了双波对撞模态以及轴向脉冲爆轰

模态ꎮ 分析表明ꎬ这主要是由喷管喉部产生的复杂

反射激波系逆流干扰流场ꎬ以及燃烧室头部燃料与

氧化剂掺混质量的变化共同导致的ꎮ
③在推进性能方面ꎬ安装塞式喷管显著提升了

发动机的推力与比冲ꎮ 在当量比 ０.４２ 的双波对撞

工况下ꎬ压比 ２、３、４ 构型的推力相较于无喷管工况

分别提升了 ４３.７％ꎬ３８.６％和 ３０.２％ꎻ４ 种构型中ꎬ压
比 ３ 的喷管 Ｂ 构型的综合性能最优ꎬ其最大比冲达

到 ２ ４５８.８ ｓꎬ显著高于无喷管构型的 １ ４５２.４ ｓꎮ
本研究验证了塞式喷管在旋转爆轰冲压发动机

中的应用潜力ꎮ 与传统钟形喷管相比ꎬ塞式喷管不

仅能适应 ＲＤＥ 排气特有的高频压力震荡ꎬ还能在

ＲＤＲＥ 跨空域、宽马赫数飞行过程中ꎬ自适应调整膨

胀比以适应环境背压的剧烈变化ꎮ 这种特性使得

“ＲＤＲＥ＋塞式喷管”的组合动力方案在未来高超声

速飞行器设计中ꎬ在提升比冲性能、拓宽工作范围等

方面ꎬ具有显著的工程应用优势ꎮ
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