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摘要 为揭示吸气式旋转爆震发动机中前传激波与旋转爆震波耦合运动特性, 本文结合理论推导与三维非预混

数值模拟, 研究了喷注当量比0.4~0.8、轴向来流温度487~909 K工况范围内旋转爆震诱导前传激波流场结构及耦

合运动特性, 分析了前传激波运动影响因素及波系耦合规律. 理论分析表明, 前传激波轴向运动速度与来流温

度、前传压比成正比, 与来流马赫数成反比, 周向速度受旋转爆震牵引与爆震波一致. 数值结果表明, 前传激波

与超声速来流作用形成边界型结尾激波, 隔离段至燃烧室呈现耦合结尾激波、前传激波、旋转爆震波的复杂波

系结构, 燃烧室内填充区存在分层掺混现象和分段式激波结构. 高当量比(φ=0.8)或低温来流(487 K)时, 前传压

比、前传速度高, 被推出隔离段; 低当量比(φ=0.6)或高温来流(909 K)时, 前传压比、速度下降, 前传激波被约束

于隔离段内, 且高温来流可强化掺混, 以结尾激波串形式被抑制. 调整空气温度与当量比, 均通过改变填充区分层

结构进而影响旋转爆震传播特性(波速、波角、核心区位置),最终结合流场轴向速度的改变影响前传激波的传播

与抑制. 前传速度、角度、压比随当量比降低或来流温度升高而显著减小, 前传激波也由被推出隔离段转为被抑

制于隔离段, 揭示了当量比和来流温度对前传激波传播及隔离段状态的关键影响机制. 此外, 建立了二维波系简

化模型, 用于分析前传激波形成、运动压缩及抑制规律.
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1 引言

吸气式旋转爆震发动机(air-breathing rotating de-
tonation engine, ARDE)的概念由Bykovskii等人

[1]
与Lu

等人
[2]
提出. Braun等人

[3]
构建了包含超声速进气道、

面积扩张型隔离段及旋转爆震燃烧室(rotating detona-

tion combustor, RDC)的ARDE循环分析模型, 计算结

果表明, 该构型飞行器飞行马赫数上限可达5, 且在

Ma1.5飞行条件下氢气燃料比冲为3800 s. Ge等人
[4]
基

于Chapman-Jouguet(C-J)爆震理论, 获得了RDC流场参

数分布及发动机喷管排气参数, 建立了涵盖推力、燃

料比冲等关键指标的ARDE性能评估方法. Shi等人
[5]
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总结了基于吸气式旋转爆震构建推进系统的性能

优势.
Wang等人

[6,7]
率先以860 K超声速空气(模拟Ma4)-

氢气开展试验, 证实了ARDE的可行性, 并观测到周向

连续旋转爆震波(rotating detonation wave, RDW). 后续

提出了类超燃凹腔的无内柱构型, 通过乙烯-空气试验

表明凹腔回流区的可燃混合物积聚是RDW自持的关

键
[8]; 燃烧室扩张角研究显示, 30°构型工况最宽、压

力最高, 小扩张角利于模态优化
[9]. Meng等人

[10]
以液

态煤油-空气为工质(模拟Ma4、20 km), 通过凹腔结构

实现当量比0.77~1.47下的自持RDW, 进一步验证了

ARDE可行性. Feng等人
[11]

试验表明, 凹腔最小有效长

度约45 mm; 10~30 mm深度范围内, 凹腔越深, 混合预

热时间越长, 从而提升燃烧性能
[12].

在试验过程中发现, 隔离段会受到燃烧室高频压

力扰动的影响
[6]. 吸气式模态下, 爆震燃烧产生的非定

常高压会形成双向传播激波: 向下游传播的斜激波

(oblique shock wave, OSW)与向上游传播的前传激波

(forward shock wave, FSW). 其中, FSW会抑制来流、

干扰反应物掺混 , 进而阻碍RDW的组织与稳定 .
Schwer等人

[13~15]
最早通过二维模拟发现, FSW受

RDW牵引同向同频向上游传播; 后续优化喷注也难以

大幅削弱上游压力反馈. Anand等人
[16]

提出了RDW、

FSW与壁面反射波作用关系, 指出FSW反射波不影响

下一周期反应物供给.
Feleo等人

[17]
证实FSW会向上游传递, 影响叶轮机

械、隔离段稳定. Wang等人
[18]

用非定常数值仿真方

法, 分析了RDC中高频超高压周向压力脉动对进气道

扩张段流动特性的影响, 后续他们针对爆震涡轮组合

发动机过渡模态, 开展了冲压与涡轮进气涵道间运动

激波跨流道耦合干扰的数值模拟
[19]. Li等人

[20]
针对高

脉动反压的研究表明, 进气段激波影响边界取决于反

压峰值/均值, 振荡宽度由角频率控制, 流动损失主要

受反压均值影响. Gao等人
[21]

通过模拟与理论推导, 发
现穿过FSW的空气流速与RDW传播速度、来流温度

呈负相关, FSW会形成进气阻塞区,抑制反应物填充并

影响RDW高度.
FSW作为ARDE流场中的关键扰动现象, 其特性

研究为发动机整体数值模拟提供了核心基础, 国内外

围绕ARDE隔离段抗反压能力、进气道流动、流场结

构及反应物掺混展开了数值模拟研究. 最早可追溯至

Zhdan等人
[22]

以氢-氧为工质, 在超声速来流(1<Ma≤3)
下捕捉到爆震压力回传结构. Liu等人

[23]
通过三维模

拟氢-空气预混燃烧, 证实超声速工况下ARDE的可行

性. Wu等人
[24]

通过三维预混来流数值模拟, 系统探究

了当量比、隔离段扩张比及长度等因素对隔离段稳定

运行的作用机制. 研究结果表明, 隔离段内的激波系由

螺旋FSW带和前导激波构成. Wu等人
[25]

聚焦ARDE流
场特性, 通过三维数值模拟揭示了压力回传对RDW稳

定性的影响机制, 首次提出并分析了RDW诱导FSW引

发的两种不稳定性现象: 回流效应与条形新鲜燃料层.
Zhao等人

[26]
通过数值模拟研究了ARDE的燃烧模态及

燃烧室结构参数的影响, 评估了单波与双波爆震模态

下隔离段的稳定性, 同时分析了燃烧室扩张角、外径

等参数的作用规律. Chen等人
[27]

以乙烯为燃料开展

ARDE三维数值模拟, 对比分析了等截面燃烧室与不

同扩张角燃烧室中RDW的基本结构、燃烧特性及发

动机性能. 对比显示, 扩张燃烧室可抑制寄生燃烧、减

少非理想释热, 提升爆震燃烧消耗乙烯比例.
当前ARDE研究多局限于特定来流参数(如固定总

温)或预混燃烧的简化场景, 针对变来流工况(如马赫

数2.5~4、总温/当量比变化)下非预混ARDE的系统性

探究仍较为匮乏. 其中, RDW诱导FSW的运动规律, 以
及二者在轴向进气条件下的动态耦合机制尚未明确,
这制约了对ARDE复杂流场的认知.

本文对FSW运动过程进行简化, 建立了FSW一维

运动方程, 用于描述FSW在亚声速流中的速度和角度.
通过三维非预混数值模拟, 重点揭示轴向来流空气温

度和当量比影响下, 隔离段-燃烧室耦合流场的波系演

化、燃料掺混及部件工作特性, 为旋转爆震技术向实

际装备应用提供理论支撑.

2 数值方法及验证

2.1 数值方法

本文基于理想气体假设, 无黏通量计算采用ROE-
FDS方法, 对流项及湍流项采用二阶迎风格式(second
order upwind), 梯度通过基于单元的最小二乘法(least
squares cell based)计算, 非定常项采用二阶隐式格式

(second order implicit), 设定时间步长为1×10‒7 s[28,29].
本文三维模拟统一采用SST k-ω湍流模型, 该模型由

Menter[30]在k-ω模型
[31]

基础上改进而来, 融合标准k-ε
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模型与标准k-ω模型的优势, 并考虑主湍流剪切应力传

输(shear stress transport, SST)效应, 可有效处理逆压梯

度流动及分离流动问题.

2.2 网格无关性验证

本文计算网格均采用六面体结构化网格, 为开展

网格无关性验证, 设计三种不同精度网格: 细网格(平
均尺寸0.35 mm)、中等网格(平均尺寸0.45 mm)及粗

网格(平均尺寸0.6 mm), 并基于三种网格对三维非预

混环形燃烧室进行数值计算. 图1为三种网格尺寸下,
燃烧室轴向位置y=0.005 m处的压力周向分布对比结

果. 由图可知, 三种网格均能有效捕捉爆震波结构, 且
压力峰值偏差较小, 压力分布曲线整体一致性良好. 综
合考量计算精度与计算效率, 本文确定采用平均尺寸

0.45 mm的中等网格开展后续数值模拟.

2.3 化学反应机理验证

本文开展的三维非定常燃烧模拟, 整体计算量极

大, 为降低计算成本, 采用有限速率化学反应模型, 选
用乙烯-空气单步化学反应机理. 已有研究

[31]
证实, 单

步化学反应机理可对旋转爆震燃烧过程进行有效模

拟. 为验证所用总包反应机理在爆震参数求解中的准

确性, 本文通过一维爆震管的数值模拟开展校验, 如

图2所示.
爆震管长度为400 mm、宽度为5 mm, 内部填充

当量比为1的乙烯-空气预混气, 初始工况设定为压力

0.15 MPa、温度300 K. 初始时刻通过左侧高温高压热

点(压力5 MPa、温度1500 K)点火起爆. 图3(左)给出了

t=0.1 ms与t=1.6 ms时刻的爆震管轴向压力分布曲线,
通过两个压力峰值的间距及时差计算可得, RDW平均

传播速度为2011 m/s. 图3(右)为RDW坐标系下的爆震

管轴向参数分布, 将马赫数等于1的位置定义为C-J面.
由图中曲线可知, 数值计算得到的C-J温度与C-J压力

图 1 (网络版彩图)三种网格尺度下燃烧室周向压力分布曲线
Figure 1 (Color online) Circumferential pressure distribution curves
of the combustor under three grid scales.

图 2 (网络版彩图)一维爆震计算模型
Figure 2 (Color online) One-dimensional detonation calculation
model.

图 3 (网络版彩图)t=0.1 ms和t=0.16 ms时轴向压力及t=1.6 ms时轴向参数分布
Figure 3 (Color online) Axial pressure at t=0.1 ms and t=0.16 ms and axial parameter distribution at t=1.6 ms.
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分别为3360 K、2.76 MPa.
表1对比了本文数值计算结果与基于GRI3.0机理

的C-J理论值的误差. 结果表明, 采用总包化学反应模

型可准确预测爆震燃烧关键参数 , 其中压力(P)与
RDW传播速度(v)的相对误差较小; 而T的误差相对较

大, 推测其原因是单步化学反应模型忽略了中间反应

产物, 导致计算释热量偏高.

2.4 三维非预混爆震验证

基于上述数值计算方法, 为了进一步验证模拟方

法的准确性, 开展了非预混旋转爆震燃烧室的三维数

值仿真, 并与同尺寸结构的燃烧室试验结果进行对比,
该试验数据来源于之前的工作

[32]. 图4为数值计算与

试验所用的燃烧室模型示意图. 三维燃烧室的平均网

格尺寸为 0 . 4 5 mm , 工况设定为空气入口流量

194.0 g/s、乙烯流量13.2 g/s, 全局当量比1.0. 在此基

础上, 分别针对300与450 K的来流空气温度, 开展数

值仿真与试验验证.
图5展示了450 K来流温度下燃烧室流动过程的数

值模拟与试验结果对比, 涵盖压力场、温度场的模拟

数据与高速摄影的试验观测. 模拟结果显示, RDW以

单波模态传播, 选取y=91.75 mm的周向切面与高速摄

影照片对比可见, RDW后方温度最高、燃烧最剧烈.
同时, RDW前的填充区存在提前燃烧现象, 径向区域

伴随爆燃释热. 高速摄影记录了试验中RDW的单波传

播过程, 照片中RDW(红色圈定区域)的最亮发光区, 对
应流场中能量释放最剧烈的区域; 且观测到RDW贴近

燃烧室外壁面传播, 径向位置同样存在爆燃释热现象.
对比结果表明, 数值计算所得流场的主体特征与试验

结果高度吻合.

表2对比了300与450 K来流温度下, 数值仿真与试

验测得的RDW速度. 两种温度工况下, 爆震波速度的

相对误差均低于4%, 说明计算结果与实验数据具有较

高的一致性, 验证了数值模型的可靠性.

3 结果分析

3.1 计算模型

如图6所示, ARDE数值计算模型由模拟进气道、

表 1 一维爆震管数值计算结果与C-J理论值对比

Table 1 Comparison between numerical results of one-dimensional
detonation tube and C-J theoretical values

方法 PCJ/P0 TCJ/T0 v (m/s)

数值计算 18.4 10.7 1950

C-J理论值 18.3 9.8 1831

误差 +0.5% +9.2% +6.1%

图 4 (网络版彩图)三维非预混爆震燃烧室验证计算模型
Figure 4 (Color online) Validation calculation model for three-
dimensional non-premixed detonation combustor.

图 5 (网络版彩图)数值模拟与试验结果对比
Figure 5 (Color online) Comparison between numerical simulation and experimental results.
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隔离段与RDC串联构成. 模拟进气道长120 mm, 忽略

真实进气道预压缩与整流功能, 仅通过左侧集气腔来

流调整速度, 为下游提供均匀来流条件. 隔离段长

95 mm, 以等截面约束维持气流超声速或高亚声速流

动, 可抑制燃烧室脉动反压, 防止FSW逆流破坏进气

道流场. RDC长135 mm, 前缘设30°扩张段, 其上游

5 mm处周向均布90个直径0.7 mm的燃料喷注口. 扩张

段能降速稳流、减小压力波动, 同时配合类超燃冲压

发动机内凹腔结构, 强化燃料-空气掺混. 通过凹腔的

漩涡与回流区维持高温及高活性自由基浓度, 保障

RDW自持传播.
边界条件设置方面 , 进气道进口质量流量为

0.6 kg/s, 燃烧室出口为标准大气压, 数值方法同前文.
燃烧室网格平均尺寸为0.45 mm, 总网格数约为

1100万.

为分析不同来流状态下流场结构演化、RDW诱

导FSW及结尾激波(trailing shock wave, TSW)与超声

速来流的相互作用等关键问题, 开展了不同工况下的

模拟, 模拟工况如表3.

3.2 前传激波一维运动方程

为深入了解FSW在亚声速流中的运动规律, 将进

气涵道内FSW简化为左行一维运动激波, 如图7所示.
设气体为理想气体, 比热比为γ, 气体常数为R. 在实验

室坐标系下, 设正方向向左, 激波前气流速度为V1, 压
强为P1, 密度为ρ1, 温度为T1, 马赫数为Ma1, 当地声速

为c1. 激波后气流速度为V2, 压强为P2, 密度为ρ2, 温度

为T2, 马赫数为Ma2, 当地声速为c2. 在激波坐标系下

(随激波运动的参考系), 激波静止, 波前气流以相对速

度V1′流向激波, 波后气流以相对速度V2′离开激波. 为

表 2 三维数值计算及试验爆震波速度对比

Table 2 Comparison of detonation wave velocity between 3D numerical calculation and experiment

空气温度 (K) 仿真结果 (m/s) 试验结果 (m/s) 相对误差 (%)

300 1822.9 1829.7 0.4

450 1901.6 1840.2 3.3

图 6 (网络版彩图)ARDE数值计算模型
Figure 6 (Color online) ARDE numerical calculation model.
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描述三维中螺旋激波对来流的多次压缩过程, 在模型

中设置了两道一维FSW, 其压比不同, 越往上游, 压比

越低(如图7红色虚线所示).
记W为激波相对于波前运动气体的传播速度, 为

绝对值, 则可得左行运动激波速度关系:

V W= , (1)1

V W V V= + , (2)2 1 2

其中, V1和V2分别为实验室坐标系中激波前气体运动

速度和激波后气体运动速度, 为代数值. V1′和V2′是激

波坐标系中波前波后气流速度, 为绝对值, 方向如图7
所示.

激波马赫数Mas可列为

M W
c

V
c= = . (3)as 1

1
1

在激波坐标系中, 激波静止, 流动为一维定常, 可
得到以下守恒方程:

V V= , (4)1 1 2 2

V p V p( ) + = ( ) + , (5)1 1
2

1 2 2
2

2

h V h V+ 1
2( ) = + 1

2( ) . (6)1 1
2

2 2
2

其中, h=cpT, cp为定压比热. 通过联立守恒方程,
推导激波前后压比P1/P2、密度比ρ1/ρ2、温度比T1/T2
与相对马赫数的关系. 在激波坐标系下,波前波后马赫

数定义:

Ma V
c

W
c= = , (7)1

1
1 1

Ma V
c

W V V
c= = + . (8)2

2
2

1 2
2

联立动量守恒和质量守恒方程, 结合能量守恒, 推
导得密度比ρ2/ρ1和压比P1/P2:

Ma
Ma= ( + 1)

( + 1) +2, (9)2
1

1
2

1
2

p
p Ma= 1 + 2

+ 1( 1). (10)2
1 1

2

结合状态方程p=ρRT, 温度比为压比与密度比的

乘积, 可得温度比T2/T1:

T
T Ma Ma

Ma= 1 + 2
+ 1( 1) ( 1) + 2

( + 1) . (11)2

1
1

2 1
2

1
2

由于坐标系变换中, 热力学静参数不受影响, 也就

不影响声速, 因此通过驻定正激波关系式易得

M p
p= 1 + + 1

2 1 . (12)as
2 2

1

根据连续性方程:

W W V V= ( + ). (13)1 2 1 2

则对于左行运动激波, 结合Rankine-Hugoniot关
系有

表 3 ARDE三维数值计算工况

Table 3 3D numerical calculation conditions of ARDE

工况 空气流量 (kg/s) 空气总温 (K) 喷注当量比 燃烧室模态

Case1 0.6 747 0.8 单波

Case2 0.6 747 0.6 单波

Case3 0.6 747 0.4 熄爆

Case4 0.6 487 0.8 单波

Case5 0.6 909 0.8 单波

图 7 (网络版彩图)FSW示意图. (a) 实验室坐标系; (b) 激波
坐标系
Figure 7 (Color online) Schematic diagram of FSW. (a) Laboratory
coordinate system; (b) shock wave coordinate system.
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p
p M= 1 + 2

+ 1( 1), (14)as
2
1

2

V V
c

p
p

p
p= 1 1 + 1

2 + 1
2 , (15)2 1

1
2
1

2
1

1
2

V c p
p

p
p V= 1 + 1

2 + 1
2 + . (16)2

1 2
1

2
1

1
2

1

来流空气稳定的情况下, 其声速c1恒定, 在整个进

气涵道内,比热比可视为恒定,则FSW后气流速度仅是

压比P2/P1的函数. P2/P1描述的是激波的强度, 在某稳

定模态下, RDW强度可视为是恒定的, 因此由RDW引

起的向上游前传的激波在某一位置处的强度也可视为

恒定. 左行运动激波在向上游传播的过程中,其强度一

定是不断降低的, 对气流的压缩比也越来越低, 因此,
在越靠近进口边界的位置, 气流速度受运动激波的影

响也就越小.
在激波坐标系中, 左行运动激波相对波前气体速

度W为

W RT p
p= 1

2 ( 1) + ( + 1) . (17)1
2
1

由于来流与激波运动方向相反, 因此在实验室坐

标系下, 激波前传速度为W-V1. 将来流速度用马赫数

代替, 则在实验室坐标系下, 激波前传速度Wab可写为

W RT p
p Ma= 1 + ( + 1)

2 1 . (18)ab 1
2
1 1

上述的推导主要存在三个假设: 假设气体为量热

完全气体, 比热比不变, 且满足理想气体状态方程; 激
波在涵道中的轴向运动假设为正激波运动; 一维流动

假设, 忽略气流在非激波传播方向的梯度和扰动. 由

式(18)可知, 在该简化模型下, 运动激波前传速度只与

三个参数相关: 来流温度T1、来流马赫数Ma1、压比

P2/P1. 如图8曲线所示, 来流温度越高, 激波前传速度

越大; 压比越大(FSW压力脉动越强), 激波前传速度越

大; 来流马赫数越大, 对激波相对运动阻碍大, 激波前

传速度越小.
FSW受到RDW传播的牵引影响, 其周向运动的速

度等同于RDW速度, 在二维展开平面上可以看到其与

进口边界之间存在一定角度, 设为β. 则由FSW和RDW
速度组成的速度三角形可以计算出夹角大小, 其中Vdw
为RDW传播速度, 通过压力监测点的峰值时间间隔t
以及燃烧室周向尺寸s可以获得

W
V= arctan , (19)ab

dw

V s
t F= = . (20)dw s

在模拟或试验过程中, 已知燃烧室周向尺寸s,
RDW传播速度Vdw可测得, 因此峰值时间间隔t以及频

率Fs可知

F

RT p
p M

= arctan
1 + ( +1)

2 1
. (21)s

1
2
1 1

在RDW速度Vdw不变的情况下, FSW前传速度Wab

图 8 (网络版彩图)FSW速度随来流温度、来流马赫数和压比变化曲线
Figure 8 (Color online) FSW velocity variation with incoming flow temperature, Mach number, and pressure ratio.
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的提高会导致FSW角度增大, 也即FSW在轴向进气涵

道内的的倾斜程度增大, FSW的螺距增大. FSW的螺

距增大, 这意味着在相同的结构尺寸下, 来流被FSW
扫过的次数减少, 这会降低进气涵道内流动的复杂性.
在轴向进气涵道中, FSW对来流的影响是关键问题,一
维模型可以有效地突出这一主要因素, 有助于更好地

理解FSW如何改变来流的参数, 快速预测其前传速度

与角度.

3.3 三波主导的耦合流场结构

本节ARDE计算中, 空气来流总温为747 K(对应飞

行马赫3.5、高度20 km), 燃料喷注当量比为0.8.
图9和10为点火后热态流场, RDW经数圈传播后

趋于稳定. 从压力分布可见, FSW、TSW、OSW与

RDW相互耦合. RDW传播时同步向上/下游诱导激波,
下游压力脉动为OSW, 上游为FSW. FSW在隔离段内

螺旋式上游传播并于进口处被抑制, 与超声速来流作

用形成TSW; 因RDW周向旋转, 压力分布呈周向动态

不均匀, 构成复杂压力场.
流道截面马赫数分布显示, 前传激波上游气流为

超声速, 经TSW后骤降为亚声速. FSW在隔离段亚声

速区螺旋传播, 多次压缩来流导致马赫数分布不均,

压缩后气流马赫数接近0, 随后速度逐步恢复.
爆震模态下, 燃烧室压力升高且受FSW压缩影响,

扩张段存在局部超声速. 进入燃烧室后, 凹腔引发截面

突扩, 主流与回流区的速度差及增强的湍流优化了掺

混效果, 为RDW自持传播提供稳定混合层.
TSW-FSW-RDW耦合的复杂波系是流场核心特

征, TSW与FSW先压缩来流超声速气流, 提升静温与

图 9 (网络版彩图)热态流场压力分布及温度分布
Figure 9 (Color online) Pressure distribution and temperature dis-
tribution of the hot-state flow field.

图 10 (网络版彩图)热态流场流道截面马赫数分布、燃料及压力空间分布
Figure 10 (Color online) Mach number distribution on the flow channel cross-section, fuel spatial distribution, and pressure spatial distribution of the
hot-state flow field.
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静压, 构建适配爆震燃烧的点火环境. 下游RDW在此

基础上, 通过“高速放热-压力反馈”机制实现稳定传播.
为直观系统剖析RDW稳定传播时隔离段与燃烧

室内的压力脉动, 本研究分别布置监测点: 隔离段设P1
(进口)、P2(中点)、P3(出口); 带凹腔的燃烧室头部设

P4、P5、P6.
图11显示RDW稳定运行近4个周期的各点压力脉

动曲线. 燃烧室监测点压力峰值趋于稳定, 以P5为例,
RDW速度为1841~1871 m/s, 速度差≤1.6%. 其中, P4
(燃烧室前缘扩张段出口)压力峰值维持0.6 MPa, 略低

于核心爆震区; P3(隔离段出口, 燃料喷注口前端)因燃

料供应中断, RDW失去能量源转为FSW, 压力峰值降

至不足0.4 MPa ,但受RDW牵引, FSW周向传播速度与

RDW接近.
FSW向上游传播中持续衰减, 至P2时压力峰值不

足0.3 MPa , 脉动幅度为当地静压的50%以下, 能量损

失显著. P1压力曲线分两阶段, 52.32 ms前FSW未达隔

离段进口, 无压力脉动, 进气道气流稳定; 52.32 ms后
FSW推至进口, P1出现非周期性压力脉动.

图12展示了图11中RDW稳定传播时6个时刻的流

场压力分布及波系变化, 图中标识了TSW、FSW与

RDW的位置与结构. 三者的运动及相互作用是流场动

态变化的核心机制.
TSW位置相对固定, 随爆震模态持续运行逐渐被

推出隔离段; 其本质是FSW与超声速气流作用形成的

“边界型激波”, 可显著减速增压超声速气流, 通过调

控流速与压力分布为下游提供稳定边界条件, 对维持

RDW稳定传播及流场有序演化至关重要.
FSW呈螺旋式传播, 在t1~t6时段内受RDW牵引周

期性压缩来流, 导致流场压力、温度、密度等参数周

期性变化, 进而影响RDW传播与流场稳定性. RDW以

“倾斜波阵面”沿周向稳定传播, 该结构与填充区轴向

速度及掺混状态相关.

3.4 燃烧室波系结构及填充区分层

从3.2节的理论推导可知, FSW前传速度只与三个

参数相关: 来流温度T1、来流马赫数Ma1和压比P2/P1,
本节通过改变当量比调整RDW强度从而改变前传压

比, 通过调整来流空气总温来改变另外两个影响参数,
具体工况见表3.

图13(a)为Case1燃烧室内分段式激波结构及填充

区掺混分层特征 , 其中激波结构由OSW、FSW、

图 11 (网络版彩图)隔离段及燃烧室监测点压力脉动曲线
Figure 11 (Color online) Pressure pulsation curves of monitoring points in the isolator and combustor.
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RDW及尾缘爆震波(trailing edge detonation wave,
TDW)等多类波系耦合形成. TDW波面与水平面夹角

为25.8°, 可通过部分燃烧释热为自持供能, 前传至喷

注孔上游后转变为夹角16.6°的FSW. RDW与水平面夹

角约73.8°, 且会向下游诱导OSW. 填充区具体呈现四

层掺混结构, Ⅰ层为靠近壁面或喷注孔近场的非稳态

掺混过渡区, 因局部超声速区导致燃料-空气混合高度

不均, 部分燃料可为爆震波供能. Ⅱ层为气流进入燃烧

室后形成的核心可燃区, 燃料-空气实现理想均匀混

合. Ⅲ层为受空气延迟喷注效应影响的均匀富油混合

层, 因燃料喷注压力高于空气且恢复喷注时间存在偏

差, 该层燃料摩尔分数较高, RDW扫过后部分燃料未

完全消耗并呈带状溢出. Ⅳ层为均匀贫油混合层, 因填

充区最上层燃料进一步扩散及接触面燃烧消耗, 燃料

浓度偏低.
由图13(a)可知, 当量比0.8时RDW后存在未完全

燃烧燃料, 故设置喷注当量比0.6(Case2)、0.4(Case3)
的工况. 模拟结果如图14和15, 当量比降至0.4时,
RDW因填充区燃料不足熄爆.

结合图16监测点压力脉动曲线, 贫油状态下当量

比进一步降低 , RDW平均速度从1860 m/ s降至

1743 m/s, 爆震核心区从监测点P5移至P6, 且不同当量

比下压力脉动曲线形态无明显差异. 表明当前当量比

范围内, 爆震核心位置、速度虽变, 但压力脉动基本

模式及燃烧室内模态、压力波动稳定性不受小幅度当

量比变化干扰.
当量比降至Case2(747 K, φ=0.6)时, 第Ⅱ层转为均

匀贫油层, 原富油的第Ⅲ层演变为理想混合层, 该层改

变是低当量比下RDW核心区下移的根本原因. 同时,
当量比降低使RDW周向传播速度显著下降, 其与水平

面夹角从73.8°减至68.2°, 由速度三角形得波前填充区

轴向速度为537和700 m/s. 轴向速度提升增强气流“拖
拽”RDW下游移动的趋势, 既拉长波前填充区轴向尺

度改变掺混时间, 又通过动量耦合减小RDW夹角. 最

终形成“当量比降低→分层重构→爆核下移→波角减

小→轴向速度提升”的调控机制.
来流空气温度升高时 , RDW与水平面夹角从

Case4的72.4°减至Case5的68.2°, 波前填充区轴向速度

从597 m/s升至732 m/s. 高速气流“拖拽效应” 增强, 表
现为RDW高度增加、爆震核心下移, 且填充区燃料分

图 12 (网络版彩图)爆震波稳定传播过程中流场动态变化
Figure 12 (Color online) Dynamic flow field changes during stable propagation of detonation waves.
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图 13 (网络版彩图)ARDE不同当量比燃烧室压力与组分分布. (a) Case1; (b) Case2
Figure 13 (Color online) Combustor pressure and component distribution of ARDE under different equivalence ratios. (a) Case1; (b) Case2.

图 14 (网络版彩图)ARDE不同当量比流场马赫数及燃料组分分布
Figure 14 (Color online) Mach number and fuel component distribution of ARDE under different equivalence ratios.
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层显著削弱, 如图17所示.
如图18和19所示, Ma2.5(487 K, φ=0.8)下RDW压

力较高, Ma4(909 K, φ=0.8)下填充区掺混更均匀, 富油

层不明显. 低温进气会因RDW后的高压而放大空气喷

注延迟效应, 导致燃料分层. 高温进气则通过强化气流

扰动改善燃料分布, 且使RDW高度显著增大. 一方面

因相同流量下高温空气对应更高进气压力与流速, 另

一方面RDW峰值压力低、对空气阻滞弱, 缩短喷注堵

图 15 (网络版彩图)ARDE不同当量比流场马赫数及压力分布
Figure 15 (Color online) Mach number and pressure distributions of ARDE under different equivalence ratios.

图 16 (网络版彩图)ARDE不同当量比燃烧室监测点压力脉动曲线
Figure 16 (Color online) Pressure pulsation curves at combustor monitoring points for ARDE under different equivalence ratios.
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图 17 (网络版彩图)ARDE不同空气温度燃烧室压力与组分分布. (a) Case4; (b) Case5
Figure 17 (Color online) Combustion chamber pressure and component distribution at different air temperatures for ARDE. (a) Case4; (b) Case5.

图 18 (网络版彩图)ARDE不同空气温度下马赫数与组分分布
Figure 18 (Color online) Mach number and component distributions in ARDE under different air temperatures.
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塞时间、延长有效喷注时长, 推动填充区高度提升.
如图20所示, 空气温度从487 K升至909 K, RDW

平均传播速度从1881 m/s降至1812 m/s, 压力脉动峰值

幅值、周期分布变化, 且RDW峰值压力位置下移(与

当量比降低规律相似), 揭示空气温度对RDW传播特

性的显著影响. 一方面高速气流拉长轴向尺度、增加

掺混时间, 另一方面动量耦合改变RDW传播方向, 形

成“空气温度升高→分层弱化→波速调整→波角减

图 19 (网络版彩图)ARDE不同空气温度下马赫数及压力分布
Figure 19 (Color online) Mach number and pressure distributions in ARDE under different air temperatures.

图 20 (网络版彩图)ARDE不同空气温度燃烧室监测点压力脉动曲线
Figure 20 (Color online) Pressure pulsation curves at combustor monitoring points in ARDE under different air temperatures.
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小→轴向速度提升”的调控机制.

3.5 结尾激波与前传激波特性

图21和22中, Case1(747 K, φ=0.8)与Case2(747 K,
φ=0.6)的来流温度及马赫数一致, 前传压比为影响

TSW与FSW演化的核心变量. Case1中FSW传播至隔

离段出口监测点P3时, 前传平均压比约6.1, Case2中P3
处压比降至3.7(降幅近40%).

流场结构上, Case1(高压缩比)FSW后出现局部逆

流, Case2隔离段无逆流且流场连续性更佳. 以P1位置

作为隔离段进口, Case1中P1处受FSW扰动影响, 隔离

段被认为是“完全受影响”的状态. Case2中TSW以两道

斜激波结构位于点P1-P2间, P1处不受FSW扰动影响,隔
离段被认为是“未完全受影响”的状态, 此差异体现当

量比对ARDE工作模态的调控. Case1则因前传压比过

高导致隔离段流场受激波干扰严重, 该规律为ARDE
工况适配性设计提供关键依据(调控喷注当量比可协

同优化隔离段稳定性与RDW传播).
周向二维展开后流场波段划分见图23. 通过监测

点压力峰值相位差计算FSW前传速度, 结合DRW传播

速度得到FSW与水平面夹角 . C a s e 1前传速度

484 m/s、角度14.6°, Case2分别为304 m/s、10.0°. 可

见FSW压比与前传速度正相关, Case1(高当量比)FSW
压比高、激波结构“陡”、前传快; Case2(低当量比)
FSW压比低、激波形态“缓”、前传慢. 该变化揭示当

量比的调控机制, 通过改变燃料-空气混合状态, 直接

影响RDW速度与压力, 间接影响FSW压比及传播特

性, 最终改变TSW位置与结构.
图24和25所示为Case4(487 K, φ=0.8)与Case5

(909 K, φ=0.8)的流道流场及隔离段压力脉动曲线. 来

流温度升高不仅改变FSW传播环境, 更直接影响RDW
传播特性. 当温度从487 K升至909 K时, 隔离段出口P3
处FSW压比从7.1降至4.1(降幅约42%). 质量流量恒定

时, 高温来流使来流压力与速度同步升高, 显著增大

FSW前传的“气动阻力”, 且前传反压降低削弱其传播

动能, 最终FSW在螺旋运动未满一周时被抑制于隔离

段内(P2附近), 呈结尾激波串(trailing shock train,
TST)结构, 在4个工况中前传距离最短.

图 21 (网络版彩图)Case1(747 K, φ=0.8)流道流场分布及隔离段压力脉动曲线
Figure 21 (Color online) Flow channel flow field distribution and isolator pressure pulsation curve for Case1 (747 K, φ=0.8).
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Case4(近Ma2.5飞行工况温度)填充区燃料掺混不

均, RDW波面压力偏高. 隔离段进口低温低速来流难

以有效抑制FSW, 呈现“隔离段完全受影响”的压力脉

动特征. 而Case5高温来流将FSW约束于隔离段内, 压

图 22 (网络版彩图)Case2(747 K, φ=0.6)流道流场分布及隔离段压力脉动曲线
Figure 22 (Color online) Flow channel flow field distribution and isolator pressure pulsation curve for Case2 (747 K, φ=0.6).

图 23 (网络版彩图)Case1与Case2周向二维展开波段分布对比
Figure 23 (Color online) Comparison of circumferential 2D unfolded wave band distributions between Case1 and Case2.
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图 24 (网络版彩图)Case4(487 K, φ=0.8)流道流场分布及隔离段压力脉动曲线
Figure 24 (Color online) Flow channel flow field distribution and isolator pressure pulsation curve for Case4 (487 K, φ=0.8).

图 25 (网络版彩图)Case5(909 K, φ=0.8)流道流场分布及隔离段压力脉动曲线
Figure 25 (Color online) Flow channel flow field distribution and isolator pressure pulsation curve for Case5 (909 K, φ=0.8).
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力脉动呈“隔离段未完全受影响”的稳定形态, 实现隔

离段与燃烧室流场匹配优化.
结合图26周向二维展开波段分布, 基于分段式激

波模型分析, 通过监测点压力峰值相位差及RDW传播

速度, 算得Case4的FSW前传速度为529 m/s、与水平

面夹角5.7°, Case5的则为302 m/s、9.5°. Case4(低温)
FSW压比高、激波“陡”、前传快; Case5(高温)FSW压

比低、激波“缓”、前传慢. 该变化揭示来流温度的调

控机制, 通过改变燃料-空气能量状态及流场气动环

境, 影响FSW压比与传播, 最终改变TSW位置与结构.
结合隔离段超声速来流下FSW运动特性分析, 耦

合燃烧室内的RDW结构演变, 总结了ARDE中TSW-
FSW-RDW运动二维理论分析模型, 如图27所示. 在该

模型中, 燃烧室内RDW向上游和下游同时诱导激波运

动,向上游形成FSW. FSW螺旋轴向运动的同时向上游

推进, 此过程中, FSW会对来流进行多次压缩, 使得受

其影响的区域始终保持亚声速流动状态(Ma<1). FSW
在前传过程中, 强度逐渐减弱, 同时相邻两道波之间

的距离减小. 最终, FSW会以TSW或TST的形式被抑

制, 在TSW或TST上游为超声速来流(Ma>1).

4 结论与讨论

本研究首先通过理论推导确定了影响FSW前传

速度的关键参数. 接着通过三维非预混数值模拟探究

了来流温度、喷注当量比对ARDE流场结构、FSW-
RDW耦合特性及隔离段工作模态的调控机制, 主要结

论如下.
(1) 激波前传速度主要与三个参数相关: 来流温度

T1, 来流马赫数Ma1, 前传压比P2/P1. FSW前传轴向速

度与来流温度、前传压比成正比, 与来流马赫数成反

比. FSW受到RDW传播的牵引影响, 其周向运动的速

度等同于RDW周向传播速度.
(2) 隔离段至燃烧室呈现TSW-FSW-RDW耦合特

征. FSW与超声速来流作用形成“边界型激波”TSW,

图 26 (网络版彩图)Case4(487 K, φ=0.8)与Case5(909 K, φ=0.8)周向二维展开波段分布对比
Figure 26 (Color online) Comparison of circumferential two-dimensional expanded wavenumber distributions between Case4 (487 K, φ=0.8) and
Case5 (909 K, φ=0.8).

图 27 (网络版彩图)耦合超声速来流的TSW-FSW-RDW二
维分析模型
Figure 27 (Color online) 2D analytical model of TSW-FSW-RDW
coupled with supersonic inflow.
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TSW下游隔离段内主体为亚声速, 受FSW螺旋压缩影

响. 燃烧室内填充区存在分层掺混结构, 整体波系呈现

OSW-RDW-TDW-FSW分段式耦合结构.
(3) 当量比与来流温度通过改变FSW特性调控隔

离段状态. 高当量比(φ=0.8)/低温来流(487 K)会使

FSW压比高、波形陡、前传速度快, 导致隔离段完全

受FSW影响; 低当量比(φ=0.6)/高温来流(909 K)可降

低FSW压比与前传速度, 使FSW抑制于隔离段内.
(4) 结合FSW影响位置及隔离段状态, 建立了耦合

超声速来流的FSW-RDW运动二维模型, 明确了该模

型下FSW的形成过程、运动压缩特性, 以及最终以

TSW/TST结构被抑制于隔离段的规律.
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Flow field structure and coupled motion characteristics of forward
shock waves induced by rotating detonation under axial incoming
flow conditions

SUN ZhiPeng, WANG YeChen, HUANG Yue, PENG Han & YOU YanCheng
School of Aeronautics and Astronautics, Xiamen University, Xiamen 361100, China

To reveal the coupled motion characteristics of the forward shock wave and rotating detonation wave in an air-breathing rotating
detonation engine, this study combines theoretical derivation with three-dimensional non-premixed numerical simulation. It
investigates the flow field structure and coupled motion characteristics of the rotating detonation-induced forward shock wave within
the operating ranges of injection equivalence ratio 0.4–0.8 and axial incoming flow temperature 487–909 K, while analyzing the
factors influencing the motion of the forward shock wave and the coupling laws of the wave system. Theoretical analysis shows that
the axial propagation velocity of the forward shock wave is proportional to the incoming flow temperature and the forward shock
wave pressure ratio, and inversely proportional to the incoming flow Mach number; its circumferential velocity is consistent with that
of the rotating detonation wave due to the traction of the rotating detonation wave. Numerical results indicate that the forward shock
wave interacts with the supersonic incoming flow to form a boundary-type trailing shock wave, and a complex coupled wave system
structure of trailing shock wave-forward shock wave-rotating detonation wave exists from the isolator to the combustor. The fill
region inside the combustor exhibits stratified mixing and a segmented shock structure. Under conditions of high equivalence ratio
(φ=0.8) or low incoming flow temperature (487 K), the forward shock wave features a high pressure ratio and propagation velocity,
leading to its ejection from the isolator. Under conditions of low equivalence ratio (φ=0.6) or high incoming flow temperature
(909 K), the forward shock wave pressure ratio and velocity decrease, confining the forward shock wave within the isolator;
additionally, high incoming flow temperature enhances mixing, resulting in the suppression of the forward shock wave in the form of
a trailing shock train. Adjustments to air temperature and equivalence ratio affect the propagation characteristics (wave velocity, wave
angle, and core region position) of the rotating detonation wave by altering the stratified structure of the fill region, and ultimately
influence the propagation and suppression of the forward shock wave through changes in the axial velocity of the flow field. The
propagation velocity, angle, and pressure ratio of the forward shock wave decrease significantly with reduced equivalence ratio or
increased incoming flow temperature, and the forward shock wave transitions from being ejected from the isolator to being
suppressed within it. This reveals the key influence mechanism of equivalence ratio and incoming flow temperature on the
propagation of the forward shock wave and the status of the isolator. Furthermore, a simplified two-dimensional wave system model
is established to analyze the formation, motion compression, and suppression laws of the forward shock wave.

air-breathing rotating detonation engine, detonation wave, forward shock wave, terminal shock wave, numerical
simulation
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