
第 38 卷  第 6 期 燃气涡轮试验与研究 Vol.38, No.6  

2025 年 12 月 Gas Turbine Experiment and Research Dec., 2025 111  

收敛尾喷管对空筒形旋转爆轰 
燃烧室性能的影响 

应卓君1，李 丹1*，马 虎2，夏镇娟2，侯世卓2，杨 博3 

（1. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500；2. 南京理工大学 机械工程学院，南京 210094； 
3. 西安航天动力研究所，西安 710199）  

摘 要： 采用数值模拟及试验方法，对带收敛比为4.81和3.60喷管的冷煤油−热空气两相空筒形旋转爆轰燃烧室进 

行研究。采用商业计算流体力学软件对带收敛尾喷管的空筒形旋转爆轰燃烧室进行了仿真分析，并借助地面试验 

台进行了高总焓来流条件下冲压式旋转爆轰发动机的试验研究，得到隔离段、爆轰燃烧室及喷管喉道压力信号。结 

果表明：爆轰燃烧室采用喉道面积较小的喷管，其波速略有提高，在仿真中波速由1 891 m/s提升至1 899 m/s，在试验 

中则从1 670 m/s提升至1 686 m/s；增大收敛比使得沿程总压、燃烧效率及燃料比冲升高，但会导致隔离段内结尾正 

激波前移，稳定裕度下降。 

关键词： 收敛尾喷管；旋转爆轰燃烧室；收敛比；爆轰波；比冲；燃烧效率 

中图分类号：V231.9 文献标识码：A 文章编号：1672-2620(2025)06-0111-12 
DOI：10.3724/j.GTER.20250053  

Effect of a convergent nozzle on the performance of an empty  
cylindrical rotating detonation combustor 
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Abstract: A cold kerosene hot air two-phase cylindrical rotating detonation combustor with nozzles with 
convergence ratios of 4.81 and 3.60 was studied by numerical simulation and experiments. The commercial 
CFD software were used to simulate and analyze the empty cylindrical rotating detonation combustor with a 
convergent nozzle. With the help of the ground test bench, the experimental study of a ramjet rotating 
detonation engine under the condition of high total enthalpy incoming flow was carried out, and the 
pressure signals of the isolation section, detonation combustor, and nozzle throat were obtained. The results 
show that when the nozzle with a small throat area is used in the rotating detonation combustor, the wave 
velocity is slightly increased. In the simulation, the wave velocity is increased from 1 891 to 1 899 m/s, 
while in the test, it is increased from 1 670 to 1 686 m/s. Increasing the convergence ratio leads to an 
increase in total pressure, combustion efficiency, and fuel specific impulse along the way. However, 
changing the convergence ratio of the converging nozzle will cause the positive shock wave at the end of the 
isolation section to move forward, thus stable working margin decreases. 
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1 引言 

旋转爆轰燃烧室（Rotating detonation combustor， 

RDC，以下简称爆轰室）内的爆轰波沿燃烧室周向 

旋转传播，类似于传统燃烧室，爆轰室在工作过程中 

能够连续充入可燃混合物，也能连续排出燃烧产物， 

从而保证发动机连续做功。爆轰室中爆轰波的传播 

速度可达千米级，属于真正意义上的超声速燃烧，具 

备燃烧释热快、熵增小、对来流条件不敏感的特点， 

并且结构简单，可大幅缩短燃烧室尺寸，在未来航空 

动力领域应用前景广阔。因而，近些年美国[1−3]、法 

国[4]、波兰[5]、俄罗斯[6−9]、日本[10−12]、中国[13−20]等 

的诸多研究机构对旋转爆轰发动机展开了丰富的理 

论和试验研究，目前正处于从概念研究到应用研究 

的过渡阶段。 

目前，实现液体煤油−空气连续旋转爆轰（CRD） 

并获得速度亏损小、压升明显的振荡波形的工况还 

存在较大的困难。KINDRACKI[21]通过分别喷注氢 

气和液体煤油来提高燃料的活性从而实现了连续旋 

转爆轰，煤油的质量比例变化范围为20%~70%，其爆 

轰波传播存在20%~25%的速度亏损。随着研究的 

深入，无内柱的空筒形RDC也逐渐引起学者的关 

注。ZHANG等[22−23]在空筒构型上成功实现了氢气 

−空气连续旋转爆轰，并对燃烧室内柱长度开展了 

针对性研究，发现了双峰现象，同时发现相比于环形 

燃烧室，空筒形燃烧室的爆轰波更易起爆与自持。 

ANAND等[24]也开展了氢气−空气空筒连续旋转爆 

轰试验研究，同样发现了双峰现象，此外还开展了开 

窗观测研究。TANG等[25]通过求解欧拉方程，采用 

单步反应模型针对氢气−空气空筒连续旋转爆轰开 

展了三维数值模拟，发现空筒没有内外壁面的反射 

激波，在环形喷注区域内径以内存在非爆轰燃烧区 

域。YAO等[26]在数值仿真中利用粒子追踪法对比 

分析了空筒构型中内外壁面粒子轨迹的区别，在乙 

烯−空气环形燃烧室连续旋转爆轰试验研究受阻 

时，空筒燃烧室旋转爆轰波又相对容易起爆与自持。 

此外，针对空筒形RDC，喷管对燃烧室内爆轰波 

传播特性的研究也引起广泛关注。STODDARD 
等[27−28]实验研究了扩展的无中心体旋转爆轰发动 

机（Rotating detonation engine，RDE），结果验证了空 

筒形RDC内部发生的旋转爆轰波。同时，RANKIN 
等[29]验证了在下游有拉瓦尔喷管的RDC中发生爆 

轰的可能性。ZHANG等[22]对氢气−空气空筒形 

RDC进行了试验研究，采用热射流和恒压2种不同 

的点火方式，对切向不稳定和旋转爆轰进行了比较 

分析。结果显示，与热射流法相比，当喷管收缩比较 

小时，恒压法不可能实现旋转爆轰。同时，ZHANG 
等[22]计算了收缩比为10和12时的试验振型的固有 

频率，并基于压力振荡和主频对计算结果与燃烧不 

稳定的固有频率进行了比较。结果表明，两者具有 

较好的一致性。在火箭发动机中观察到的非线性切 

向不稳定性实际上可能是这种旋转爆轰波力学在具 

有拉瓦尔喷管的空筒形RDC中的一种表现。在点 

火方式一定的情况下，ZHANG等[23]通过改变内筒 

长度，给出了环腔和空筒形2种腔体中的连续旋转爆 

轰模式，在环腔中出现双峰现象，而在空筒中不存在 

双峰现象，且空筒壁面附近存在过驱爆轰；讨论了不 

同CRD模式的传输稳定性，结果表明，单波爆轰是 

一种稳定模式，空筒形RDC的爆轰极限当量比小于 

环腔RDC，在空筒中更容易建立旋转爆轰。上述工 

作为研究带喷管的空筒内爆轰的可能性奠定了基 

础。本文针对带收敛喷管的空筒形冷煤油−热空气连 

续旋转爆轰燃烧室开展相关数值模拟与试验研究。 

2 数值模拟研究 

2.1 数值方法 

利用商用计算流体力学软件Fluent进行数值模 

拟，选用压力基耦合求解器，假设气体为理想气体， 

湍流模型选择SST k 模型。对RDC进行热态流 

场数值模拟时，采用单步总包通用有限速率反压模 

型，通过阿伦尼乌斯公式计算反应速率常数[30]：  

K AT E RT= exp( / ) (1)b
R A

式中：KR为正反应速率；A为指前因子；EA为活化能；b 
为温度系数；R为通用气体常数；T为反应区环境温度。 

采用由NASA Glenn研究中心开发的Chemical 
Equilibrium with Applications （CEA）化学平衡计算 

程序对数值方法的可行性进行验证，拟对二维计算 

域内的旋转爆轰波进行模拟，并将模拟结果与CEA 
计算的理论结果进行对比分析。计算域为柱面展开 
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后宽度为200 mm、长度为628 mm的矩形区域；入口填 

充当量比为1.0的气态煤油（C12H23）/空气（O2+3.76N2） 

预混反应物；入口总温为700 K，总压为0.70 MPa； 

出口总温为300 K，静压为0.08 MPa。化学反应表 

达式为：  

C H +17.75(O +3.76N )=12CO +
11.5H O+17.75 × 3.76N

(2)12 23 2 2 2

2 2

二维计算结果如图1所示，选取5个稳定传播周 

期（图2），通过监测点P（50，0）的压力曲线获得旋转 

爆轰波在Chapman-Jouguet（CJ）状态下的平均传播 

速度，计算方法见式（3），各参数计算结果见表1。  

V Dn
T= (3)CJ n

式中：VCJ为爆轰波平均传播速度；Tn为总时间；n为 

周期数；D为展开前柱面直径。 

单步总包化学反应模型由于假定C12H23和O2充 

分反应，并未考虑中间反应过程，且采用预混方式喷 

注省略了燃料与空气的混合过程，导致反应的总释 

热量及气体压力远高于实际情况（数值模拟得出的 

CJ温度和CJ压力较理论计算值分别高出13.77%和 

11.71%）。但该数值方法对CJ速度具有较高的模拟 

精度（相对误差控制在5.00%以内），能够精确分析 

旋转爆轰波强度，满足研究需要。 

2.2 仿真计算结果 

三维模型如图3所示。模型总长为804 mm，其 

中，爆轰室半径Rc为100 mm；隔离段为收敛扩张形， 

入口为一定质量流量的空气，总温为700 K；燃料采 

用支板喷注方式与空气掺混，在支板上、下壁面沿周 

向各均匀布置60个直径为0.25 mm的燃油喷嘴，喷 

口与爆轰室的轴向距离为Lf。采用Fluent DPM定义 

平口雾化喷嘴，并设置为等粒径分布形式。空筒形 

RDC的轴向长度为230 mm（含喷管），喷管采用2段 

收敛结构。其中，收敛段1的收敛角固定，收敛段2的 

可调节收敛半角θ为30°~60°。Ro为喷管出口半径。 

表2列出了数值模拟工况的2个算例。表中，收 

敛比定义为爆轰室半径与喷管出口半径之比。在爆 

轰室直径一定的前提下，喷管出口半径越小，收敛比 

越大。 

在来流及出口条件一定，并且非预混反应混合 

物当量比均为1.0的条件下，对比不同喉道面积/收 

敛比下RDC内的流动特征。图4为不同收敛比下 

Case 1和Case 2爆轰室r=91 mm圆环面参数展开云 

图。由图4（a）和图4（b）可知，旋转爆轰燃烧室内流 

场区域主要分为波前新鲜反应混合物填充区F及波 

后已燃反应混合物区E，单波头的旋转爆轰波A在 

RDC下游诱导了一道斜激波C并螺旋向下运动；爆 

轰波下游的拖曳斜激波在喷管外壁面发生2次反射 

（外壁收敛2次）后向上游传播形成反射激波D，波后 

图1 旋转爆轰波二维数值模拟结果 
Fig.1 Two-dimensional numerical simulation results of rotating detonation wave  

表1 数值模拟结果与CEA理论值的对比（CJ状态） 
Table 1 Comparison between numerical simulation results and 

CEA theoretical values (CJ condition) 

计算方法 压力/MPa 温度/K 速度/（m/s） 

理论计算  4.14 3 036.0 1 795.8 

数值计算  4.71 3 391.5 1 849.5 

相对误差/% 13.77 11.71 2.99   

表2 不同收敛比下的算例列表 
Table 2 List of examples under different convergence ratios 

算例 收敛比 入口边界 出口边界 壁面边界 

Case 1 4.81 1.4 kg/s， 
0.45 MPa， 

650 K 

0.1 MPa， 
300 K 

绝热无滑移 
Case 2 3.60 
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压力和温度升高，而收敛比增大和喉道面积减小会 

增强下游拖曳激波，使激波角增大，因此造成了较多 

的总压损失。由图4（c）和图4（d）可知，空筒形RDC 
爆轰波高度Ld随喷管喉道面积减小而降低，收敛比 

增大导致新鲜反应混合物的填充速度降低，爆轰室 

内的压强提高、马赫数降低；且Case 1及Case 2中除 

爆轰波及斜激波外，流场大部分为亚声速。以上结 

果说明，收敛喷管流场参数受喷管收敛比的影响较 

为明显。 

图5和表3分别给出了不同喉道面积爆轰室的沿 

程总压分布以及性能。表3中理论值百分比为仿真 

所得波速与表1采用CEA理论计算所得CJ爆轰波理 

论值之比。仿真计算的燃烧效率计算式如下：  

图3 RDC流道方案示意图 
Fig.3 Schematic diagram of RDC flowpath scheme  

图2 二维旋转爆轰监测点P的压力−时间曲线 
Fig.2 Pressure versus time curve of monitoring point P in the 

two-dimensional rotating detonation  

图4 不同收敛比下Case 1和Case 2爆轰室r=91 mm圆环面参数展开云图 
Fig.4 Unfolding cloud map of r=91 mm circular cross-section parameters for Case 1 and  

Case 2 detonation combustor under different convergence ratios  
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m
m= 1 (4)( )

fo
fi

式中：mfi表示爆轰室入口煤油喷嘴质量流量；mfo为 

喷管出口未燃气态煤油质量流量。 

基于煤油燃料的比冲表达式如下：  

F V V A p p A= d + ( )cos d (5)z zcs n cs a

F F F= + (6)1 2

( )
( )F V A

V A

=
(7)

i
n

i iz iz

j
m

j jz jz

1
2

out

2

in

nF p p A= ( ) (8)z2 a e

I F
m g= (9)sp fi

式中：Vz为轴向速度；Vn为控制面的法向速度分量； 

cos 为作用力沿发动机轴向的方向余弦；F为发动机 

总推力；F1为动量推力，简化为如式（7）所示代数形 

式；F2为压差推力，简化为如式（8）所示代数形式； 

i、 j分别为出口截面网格单元i、入口截面网格单元 

j上的密度；Viz、Vjz分别为出口、入口截面网格单元 

上沿轴向方向的速度； A iz、 Ajz分别为出口、入口截 

面网格单元垂直于轴线的投影面积；环境压力 pa= 
101 325 Pa；p为外界对控制体的作用压力；Ae为出 

口截面面积；n z为轴线方向矢量；Isp为基于煤油燃 

料的比冲。 

由图5和表3可知，喉道面积对爆轰室内总压分 

布影响很大，收敛比为3.60时的沿程总压均低于收 

敛比4.81，爆轰增压能力减弱；在z=582 mm之后总 

压迅速下降，出口总压大幅下降。增大喉道面积导 

致RDC内沿程总压大幅下降，爆轰波强度降低，基 

于燃料的比冲下降，燃烧效率降低。 

在数值模拟中，采用2种喉道面积喷管的冷煤油 

−热空气旋转爆轰波波速均大于CJ爆轰波理论值。 

虽然增大喉道面积能够提高爆轰波稳定性，使燃料 

不易提前燃烧，但会导致爆轰室内压力降低，马赫数 

及总压损失上升，气体做功能力下降，Case 2流场整 

体马赫数高于Case 1，喉道前压力降低，喷管出口马 

赫数下降，大幅降低了比冲。以上结果说明，发动机 

推力性能对喉道面积的变化非常敏感，然而收敛比增 

大导致爆轰波高度降低进而存在解耦的风险，因此合 

理平衡性能及稳定性是设计高性能RDC的关键。 

3 发动机直连试验研究 

3.1 试验与采集系统 

开展了高焓来流条件下冷煤油−热空气两相旋 

转爆轰燃烧室直连式试验研究。试验系统主要包括 

高压空气供给系统、空气加热系统、燃料供给系统、 

起爆系统、试验发动机、控制系统、采集系统7个部 

分，试验系统实物图见图6，示意图见图7。 

试验时序控制如图8所示。首先开启冷空气主 

图5 沿程总压分布 
Fig.5 Distribution of total pressure along the path  

表3 不同喉道面积下爆轰室性能 
Table 3 Performance of the detonation combustor  

under different throat areas 

算例 波速（仿真）/（m/s） 
理论值 

百分比/% 
Isp( )/s ( )/% 

Case 1 1 899 106.8 2 091 99.2 

Case 2 1 891 106.4 1 654 96.7 

图6 试验系统实物图 
Fig.6 Photo of the experiment system  
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路，待发动机内流场稳定后在加热器中通入氢气和 

氧气并点火，为保证加热器点火的可靠性，点火结束 

后向发动机内通入煤油；然后在预爆轰管中通入氢 

气和氧气，待其充满后使用火花塞点火起爆；最后按 

顺序依次关闭预爆轰管氢气和氧气供给、加热器氢 

气和氧气供给、煤油供给、空气供给。 

测试系统示意图见图9。于隔离段位置a、b、c分 

别安装稳压传感器Pa、Pb、Pc，a与b相隔25 mm，b与c 

图7 试验系统示意图 
Fig.7 Schematic diagram of the experiment system  

图8 时序控制流程图 
Fig.8 Timing control flow chart  

116 燃 气 涡 轮 试 验 与 研 究  第38卷  



相隔40 mm，用以确认结尾正激波位置。此外，在发 

动机入口处布置稳压传感器Pi，由于此处流速缓慢， 

所测压力可大致看作为发动机入口总压，记为 pPi。 

集油腔布置油压传感器Pfue l，用以检测实时油压 

pPfuel
。喷注支板前布置PCB高频压力传感器PCB1 

和PCB2，用以检测爆轰室前传激波。爆轰室传感器 

安装位置为：联能高频压力传感器P1距爆轰室入口 

14 mm；P2与P1位于同一轴向位置，相隔90°，用以判 

断爆轰波的波头数和旋转方向；P3距离P1 60 mm； 

P4距离P1 186 mm；稳压传感器Pr安装于燃烧室轴 

向中间位置（距燃烧室入口94 mm），用以测量爆轰 

室稳压 pPr；稳压传感器Po位于喷管喉道位置，用以 

测量喉道静压 pPo。 

3.2 试验结果与仿真对比分析 

按数值仿真工况开展不同尾喷管收敛比下的旋 

转爆轰试验，如表4所示。 

对工况1中的P1高频信号进行采集，过滤得到爆 

轰波传播过程中在喷注区形成的脉动压力，如图10 
所示。由此可见，爆轰波的幅值约为1.5 MPa。 

对 工 况 1 中 的 P 1 信 号 进 行 快 速 傅 里 叶 变 换  

（FFT）及短时傅里叶变换（STFT），试验结果如图11 
所示。可以看出，工况1爆轰波为单波模态，主频率 

为2 683 Hz，对应波速为1 686 m/s；爆轰波在约4.1 s 
时建立，随后稳定在2 683 Hz附近，而后在约5.3 s时 

熄灭，与控制系统设定时间相符，证明在爆轰室内形 

成了连续稳定传播的旋转爆轰波。 

对工况2的信号进行同样采集和处理，结果如图 

12所示。可以看出，工况2爆轰波同样为单波模态， 

传播主频为2 658 Hz，对应波速为1 670 m/s。将试 

验波速与仿真结果进行对比，结果如表5所示。可以 

看出，试验中得到的不同收敛比下的旋转爆轰波波 

速与仿真值分别相差11.2%和11.7%。考虑到数值 

模拟中采用了单步有限速率反应模型和较小的等粒 

径分布，导致煤油蒸发反应的速度更快，压力和温升 

更高，由此造成的误差较为合理，仿真计算结果较为 

精确，规律一致，证明喉道面积对波速的影响较小。 

在爆轰波作用下，新鲜反应混合物被点燃后在 

爆轰室内沿外壁周向传播并向喷管流动。结合数值 

仿真结果分析，爆轰室整体平均马赫数小于1，亚声 

速燃气在收敛喷管内膨胀加速后排出产生推力，由 

图9 测试系统示意图 
Fig.9 Schematic diagram of the experiment system  

表4 不同喷管喉道面积试验工况 
Table 4 Experiment conditions with  

different nozzle throat areas 

工况 
空气流量 

/（kg/s） 
总温/K 总压/MPa 当量比 工作时间/s 收敛比 

1 1.4 650 0.45 1 1.2 4.81 

2 1.4 650 0.45 1 1.2 3.60 

图10 工况1中的P1高频信号采集结果 
Fig.10 P1 high-frequency signal acquisition  

result in condition 1  

表5 试验波速与仿真结果对比 
Table 5 Comparison of experimental wave  

velocity and simulation results 

工况 收敛比 喉道面积/mm2 波速/（m/s） 相对 
误差/% 仿真 试验 

1 4.81 6 531 1 899 1 686 11.2 

2 3.60 8 725 1 891 1 670 11.7   
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于化学反应不彻底导致排出喷管的燃气在一边反应 

的同时一边喷出，因而在喷管出口形成亮白色火焰 

（图12(b)）。 

使用评价指标燃烧效率η[31]对比不同喉道面积 

对RDC性能的影响，具体计算公式为：  

C C= / (10)exp* th
*

式中：C p A m= /exp* Pr t f+o为特征速度实际值（ pPr为燃 

烧室实际压力，A t为喷管喉道面积，mf+o为氧化剂和 

燃料的总质量流量）； ( )C R T= 1 /th
*

b b b 为特征速度 

理论值（ b为关于燃烧产物比热比k b的函数，Rb为燃 

烧产物摩尔质量，Tb为燃烧产物理论总温）。 

对工况1及工况2燃烧室稳压传感器Pr和喷管喉 

道稳压传感器Po信号的采集和滤波可知，工况1稳 

态压力均值 p rP =0.165 MPa， pPo=0 Pa；而工况2稳态 

压力均值 p rP =0.095 MPa， pPo=0 MPa（图13）。将其 

换算为绝对压力 pc，代入下式计算发动机在地面产 

生的理论推力：  

F C p A= (11)F c t

式中：CF为工作高度推力系数。 

将式（11）代入式（9）得到基于燃料的比冲，如表 

6所示。经计算，试验中工况1相比工况2燃烧室室压 

提升32.5%，基于燃料的比冲提升约28.0%，燃烧效 

率提升1.4%，试验所得结论与2.2节仿真结果基本一 

致。造成差异的主要原因为在真实进气、燃料喷注条 

件下，实际化学当量比、燃烧反应过程等相比理想条 

件更为复杂。综上所述，增大收敛比有助于提升爆轰 

燃烧室性能，提高燃烧效率，略微增大爆轰波波速。 

3.2.2 尾喷管对隔离段内流动的影响 

由于不同尾喷管喉道面积会改变爆轰室室压， 

图11 工况1中的P1信号变换结果 
Fig.11 P1 signal transformation results in condition 1  

图12 工况2中P1信号的FFT图及发动机工作实况 
Fig.12 Fast Fourier transform diagram of P1 signal in condition 2 and actual operation of the engine  
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为此对RDC隔离段入口、喉道及扩张段位置进行稳 

态静压测量。图14为由数值模拟结构得到的隔离段 

内r=55 mm圆环截面（图3）的马赫数展开图。 

由图9及前文叙述，a与b相隔25 mm，b与c相隔 

40 mm，a处为喉道位置。结合图14可知，前传激波 

在隔离段流道内螺旋向入口处传播，旋转方向朝上， 

在喉道下游附近的跨声速区结尾激波前沿最小；在 

螺旋激波C扫过后跨声速区变大并形成近似三角形 

区，在远离喉道处马赫数迅速降低，c处波后马赫数 

大幅下降，在激波前后形成明显的马赫数间断。喷 

管收敛比较小的Case 2，其隔离段结尾正激波最前 

沿位置处于a与b之间靠近a点的位置，隔离段喉道达 

到壅塞；而收敛比较大的Case 1未达到壅塞，结尾正 

激波消失，螺旋激波没有在喉道下游终止并继续向 

入口传播形成一道弱激波C′。以上分析表明尾喷管 

喉道面积会改变前传激波影响的最上游位置，较大 

收敛比的喷管可能会导致结尾正激波消失。 

试验采集得到的工况1和工况2隔离段内Pi、Pa、 

Pb、Pc压力−时间信号如图15所示。由图可知，在点 

火前，工况1、工况2隔离段内Pa、Pc压力近似相等，约 

为0.07 MPa（表压），Pb压力在−0.02 MPa左右。由 

气体动力学知识可知，在隔离段扩张流道Pa至Pb传 

感器之间的空气为超声速流，压力逐渐降低，而在经 

历Pb至Pc中的某一位置时转变为亚声速流，随后经 

由扩张流道逐渐减速加压，直至Pc的绝对压力约为 

Pb的2倍，流动参数关系为pPc>pPa>pPb，结尾正激波 

位于b和c之间。 

点火后，爆轰室会向上游隔离段诱导斜激波，并 

螺旋向上游传播，隔离段出口反压增大，导致隔离段 

内流场发生变化，因而a、b、c及空气入口处传感器测 

得的稳压均有所变化，流动参数关系为pPc>pPb>pPa。 

对比工况1和工况2测得的信号可以发现，工况1中a、 

b、c及空气入口Pi处测得的稳压信号均分别高于工 

况2中的各传感器。其中，工况2中的Pa测得的喉道 

压力基本保持不变，工况1的pPa值则从0.07 MPa跃 

升至0.20 MPa以上，大于a处喉道的临界压力。因 

表6 不同喷管喉道面积RDC性能对比 
Table 6 Comparison of RDC performance with  

different nozzle throat areas 

工况 收敛比 
室压（试验） 

/MPa 
Isp( ) Isp( )/s ( )/% ( )/% 

1 4.81 0.265 1 703 2 091 96.0 99.2 

2 3.60 0.195 1 330 1 654 94.6 96.7   

图14 数值模拟得到的隔离段内r=55 mm 
圆环截面马赫数展开图 

Fig.14 Mach number expansion diagram of r=55 mm  
circular cross-section obtained from numerical  

simulation in the isolation section  

图13 工况1及工况2稳压实测信号 
Fig.13 Steady state pressure measurement signals in conditions 1 and 2  
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此，工况1隔离段扩张段内应不存在结尾正激波，隔 

离段内均为亚声速流。对于工况2，a处喉道依然保 

持壅塞，但 pPc和 pPb之间的差距相比点火前有所缩 

小，不满足正激波关系式；而 pPb（绝压0.32 MPa）和 

pPa（绝压0.17 MPa）基本满足正激波关系式，说明点 

火后工况2隔离段内结尾正激波位置由bc段前移至 

ab段，但相比工况1未被顶出喉道。 

仿真和试验对比结果表明，增大收敛喷管收敛 

比会增加爆轰室室压和隔离段出口反压，导致上游 

流场受诱导激波的影响程度增加，扰动增强，结尾正 

激波前移，隔离段稳定工作裕度降低。 

4 结论 

（1） 带收敛尾喷管的旋转爆轰室内基本为亚声 

速流，收敛段会产生反射激波向爆轰室入口传播，干 

扰流场，随着收敛比的增大，爆轰波高度降低，流场 

整体马赫数降低。 

（2） 喷管喉道面积对旋转爆轰燃烧性能也有重 

要影响。数值模拟及试验结果表明，增大收敛比，波 

速略有提升。在仿真结果中波速由1 891 m/s提升 

至1 899 m/s，而在试验中则由1 670 m/s提升至 

1 686 m/s，沿程总压及燃料比冲更高，燃烧效率有 

所提升。 

（3） 增大收敛喷管收敛比会导致隔离段内结尾 

正激波前移，稳定工作裕度下降。因此，在提升爆轰 

室性能的同时，还应关注爆轰室反压对上游流场的 

影响，避免产生进气道不启动等不利因素。 
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