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爆震发动机研究进展
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(1. 中国航空发动机集团有限公司，北京 100097；2. 中国航空发动机研究院，北京，101304)

1 引言

燃烧通常分为爆燃和爆震两种模式。与爆燃相

比，爆震具有释放速率快、自增压、热循环效率高、熵

增小等优点。近年来以爆震作为燃烧方式的发动机

受到了国内外学者的广泛关注，研究人员对爆震发

动机开展了理论分析、数值模拟和试验研究，爆震发

动机有望突破传统以缓燃作为主要燃烧方式的发动

机发展过程中遇到的瓶颈。本文回顾了爆震发动机

发展历程，梳理了爆震发动机研制需解决的关键技

术，详细讨论了爆震发动机的多个技术方案。

2 爆震发动机类型

采用爆震燃烧的发动机主要有：脉冲爆震发动

机、连续旋转爆震发动机、斜爆震发动机和内燃波转

子等。

2.1 脉冲爆震发动机

脉冲爆震发动机 [1](图 1)需要连续点火起爆，利

用周期性爆震波产生推力。脉冲爆震发动机工作阶

段包括充气、点火、做功和排气阶段。

2.2 旋转爆震发动机

旋转爆震发动机 [2](图 2)只需一次点火起爆，爆

震波在环形燃烧室内自循环连续传播持续产生推

力。

摘 要：爆震发动机是一种新型热力循环动力系统，具有释放速率快、自增压、热循环效率高、推重比大等优点，是目

前倍受关注的新概念发动机。简要介绍了四种爆震发动机，总结了其研究现状、发展历史以及发展趋势，分析了开展

爆震发动机研制必须解决的主要技术问题，展望了爆震发动机未来广阔的军民用应用前景，可为爆震发动机的相关

研究与工程应用提供借鉴和参考。

关键词：新概念发动机；脉冲爆震；旋转爆震；斜爆震；内燃波转子
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Research progress of detonation engine
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Abstract: Detonation Engine is a kind of new thermal cycle propulsion system, which has the advantages of
fast release rate, self-pressurization, high thermal cycle efficiency, large thrust-to-weight ratio, etc., and
has broad prospects for military and civil applications. Four detonation engines were introduced, and the
present development status, development history and trend were summarized. The main technology prob⁃
lems that need to handle in the process of developing detonation engine were analyzed to provide reference
for relevant researchers and engineers.
Key words: new concept engine；pulse detonation; rotating detonation；oblique detonation；

wave rotor combustor
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2.3 斜爆震发动机

斜爆震发动机 [3](图 3)无需额外点火起爆，燃料

在进气道头部喷注并与超声速气流掺混，利用超高

速气流在机体上形成的斜激波预压缩和加热诱导产

生驻定爆震波，可燃混合物在燃烧室内以驻定斜爆

震的方式充分燃烧后膨胀产生推力。

2.4 内燃波转子

内燃波转子 [4](图 4)是采用连续工作热射流作为

点火源，一系列沿周向均匀分布的波转子通道绕中

心轴旋转，波转子通道旋转经过进气端口、点火端口

和排气端口时依次经历混气填充、点火及爆震燃烧、

排气等过程，高温高压燃气经排气端口排出，推动涡

轮产生轴功率。

3 国内外研究进展

3.1 脉冲爆震发动机

美国、俄罗斯、日本等国已针对脉冲爆震发动机

实际应用需求开展了大量的试验研究和样机试制，

取得了阶段性成果 [5-7]。美国空军于 2008 年首次以

PDE 为动力，在改进型 Long-EZ 飞机上进行了成功

的飞行演示试验。俄罗斯留里卡试验设计局于

2017 年研制出两级燃烧脉冲爆震发动机并已完成

试验，发动机功率比传统的喷气发动机提高了 1.5
倍。日本筑波大学于 2007 年研制的一台脉冲爆震

火箭发动机已在导轨上成功试车。

国内高校、科研院所等在增推、起爆、燃料喷射

与混合、多管并联等重要关键技术方面进行了大量

的基础性研究。西北工业大学发展了两种不同尺寸

的汽油/空气为燃料的 6 管并联吸气式脉冲爆震发

动机(APDE)；南京航空航天大学分别设计了两种内

径为 100 mm的 3管和 61 mm的 6管的气动阀式脉冲

爆震试验样机，单管频率 30 Hz，多管最高频率可达

90 Hz；中国科学院力学所设计了单管 PDE，采用汽

油与氧气预混，成功进行了单管工作频率为 50 Hz
的爆震点火试验；南京理工大学设计了一台内径 30
mm、总长 900 mm 的火箭式气液两相小型脉冲爆震

发动机，以汽油为燃料，发动机能在 10～40 Hz频率

下多循环稳定工作；航天科工三院 31所以弹用 PDE
为背景，设计了 6 管共用进气装置 PDE 地面试验原

型机，实现了在总频率 60 Hz下的稳定工作，并产生

450 N的正向推力。

3.2 旋转爆震发动机

美国、俄罗斯、法国、波兰等国对旋转爆震发动

机开展了大量的旋转爆震数值模拟和试验研究 [8-13]。

美国从 2010 年到 2015 年已经开展了旋转爆震原理

验证、等离子点火试验、液态燃料点火试验和采用连

续旋转爆震燃烧室替代主燃烧室的测试。美国空军

研究实验室设计了将旋转爆震燃烧室集成到 T63燃

气涡轮发动机的原理样机，用于降低 NOx 排放；美

国海军研究实验室正在研究利用旋转爆震发动机降

图 1 脉冲爆震发动机示意图

Fig.1 Schematic diagram of pulse detonation engine
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图 2 旋转爆震发动机示意图

Fig.2 Schematic diagram of rotating detonation engine
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图 3 斜爆震发动机示意图

Fig.3 Schematic diagram of oblique detonation engine
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图 4 内燃波转子示意图

Fig.4 Schematic diagram of wave rotor combustor engine
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低燃气轮机燃料消耗的可能性。俄罗斯科学院于

2017 年开展了自由来流马赫数为 4～8 的氢燃料旋

转爆震冲压发动机的风洞试验，最大比冲达 3 600
s。法国将连续旋转爆震发动机研究列入了法国国

家科技研究中心的未来推进技术项目中。波兰与日

本、新加坡通过国际合作开展了旋转爆震研究 [8]，将

传统的等压燃烧室替换为连续旋转爆震燃烧室，通

过试验初步验证了连续旋转爆震应用于涡轴发动机

的可行性。

国内在旋转爆震发动机方面的工程技术研究与

国外几乎同时起步，各高校、科研院所在爆震机理方

面开展了大量的基础研究。北京大学在国内首先开

展了旋转爆震发动机的数值模拟和实验研究，提出

了无内柱设计，较好地规避了内柱烧蚀问题；国防科

技大学于 2017年开展了自由射流旋转爆震冲压发动

机的试验研究，采用的燃烧室外径 120 mm、内径 80
mm、长度 660 mm，燃料比冲为 2 510 s。南京理工大

学利用富氧空气和汽油在环形进气燃烧室中开展试

验研究，进行了燃烧室内双波碰撞模态的推力测

试。航天科工三院 31 所开展了火箭式旋转爆震试

验研究，采用的燃料包括气态燃料和液态碳氢燃料，

针对一款外径为 400 mm的发动机，计算得到的流量

为 5.94 kg/s，比冲为 1 649 s。
3.3 斜爆震发动机

国外对斜爆震发动机的研究要追溯到 20世纪 50
年代，美国密西根大学的 Dunlap 等 [14]首次把稳定的

爆震燃烧方式应用于吸气式发动机。60年代之后，

建立了初步的斜爆震波的驻定边界模型[15]。80年代

后开展了大量的斜爆震波流场结构的数值研究，并

进行了相关的试验以证实斜爆震复杂的流场结构[16]，

同时总体性能和设计方法也得到相应的发展。

国内对斜爆震发动机的研究始于 20 世纪 90 年

代。航天科工三院 31 所在 2011 年提出了带有磁流

体能量旁路的驻定爆震发动机，开展了马赫数 8～
12 飞发一体化全流场数值仿真。国防科技大学开

展了马赫数 3 的斜坡诱导斜爆震波的试验研究，提

出了一种超声速爆震发动机及其推进系统的设计专

利。中国航空发动机研究院建立了斜爆震发动机设

计软件，设计了飞行马赫数 8、飞行高度 30 km 的斜

爆震发动机模型。中国科学院力学研究所开展了斜

爆震波结构相关的数值仿真研究，针对斜爆震波阵

面上出现的突变和平滑两种结构，首次提出了判定

准则。

3.4 内燃波转子发动机

美国、英国等在内燃波转子发动机方面开展了

相关的论证、数值模拟和试验验证研究。GE公司于

1956～1959年设计制造了一台内燃波转子验证机[17]；

90年代，NASA[18]选择 CV501-KB5S发动机为基准机

(图 5)，开展内燃波转子作为未来燃气涡轮发动机核

心机的相关技术研究。罗·罗公司、普渡大学等于

2000年组成联合团队 [19-20]开展内燃波转子燃烧过程

及燃烧性能研究 (图 6)，2009 年进行了初步燃烧试

验。试验以乙烯为燃料，空气为氧化剂，波转子转速

为 2 100 r/min，成功实现了内燃波转子的增压燃烧。

国内关于内燃波转子研究起步较晚，主要开展

了内燃波转子设计方法、工作机制、燃烧过程等的探

索性研究。南京航空航天大学建立了内燃波转子试

验系统，采用乙烯为燃料，空气为氧化剂，成功实现

了增压燃烧。试验过程中，利用动态压力传感器采

集波转子通道内燃烧波、膨胀波等复杂波系的发展

过程，同时利用高速摄影技术拍摄了波转子通道内

的火焰传播过程。

4 主要问题

4.1 脉冲爆震发动机

(1) 进气系统

冯子轩等：爆震发动机研究进展

图 5 NASA内燃波转子发动机

Fig.5 NASA wave rotor combustor engine
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图 6 Rolls-Royce/IUPUI/Purdue内燃波转子发动机

Fig.6 Rolls-Royce/IUPUI/Purdue wave rotor combustor engine
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爆震燃烧室的进气系统直接影响到 PDE 的工

作和起爆系统的性能，爆震燃烧室重新填注混合均

匀的反应物所需的时间将直接决定推进系统的最大

工作频率。脉冲爆震发动机在进气口吸入空气，混

合燃料，此时与一般的喷气发动机最大的不同是存

在吸气阀门。在产生爆震波、喷出高温高压气体期

间，从进气口流入的空气不能流入爆震管，由阀门暂

时堵住，在高温高压燃气排出后，再由阀门进气与燃

料混合。所以在脉冲爆震发动机研究中，进气阀门

的开发很重要。

(2) 起爆与控制

爆震起爆装置是最重要的一项关键技术。一方

面，脉冲爆震需要高频点火；另一方面，直接起爆爆

震所要求的临界能量非常高，且与飞行状态有关。

因此，脉冲爆震发动机通常采用间接起爆，以较低的

点火能量，通过由爆燃向爆震转变(DDT)的过程实现

起爆。对于活性较低的混合物，DDT 的距离较长。

PDE的工作频率必须达到高频才能投入到实际应用

中，必须解决 DDT 强化、爆震波起爆以及非受限环

境传播和过渡等技术问题。

(3) 燃料选择和供给

为发展实用型脉冲爆震发动机，考虑到燃料的

安全储备条件，典型的航空燃料(如 JP-10)及碳氢化

合物燃料是目前的主要选择。但是由于爆震起爆对

于燃料与氧化剂混合情况敏感，液体燃料对临界能

量要求高，所以液体燃料供给通常采用以下两种形

式。即在冷却燃烧室壁面的同时，液体燃料被蒸发

并以燃气的形式喷射进燃烧室，或液体燃料以均匀

的喷雾进入燃烧室。相应的燃料供给系统设计技术

还有待发展。

(4) 多管并联及辅助系统[7]

脉冲爆震发动机投入实际应用中，需要多个爆

震室并联产生强大的推力。多个爆震室使用共同的

进气道和喷管，而爆震过程对来流条件敏感，因此进

气道设计存在巨大的困难，需要研究进气道与多管

爆震室高效一体化的方法。实际应用中，还需要完

善燃料存储与增压、喷注和起爆、阀门控制和燃烧控

制等系统，形成一体化综合设计方案。

4.2 旋转爆震发动机

(1) 进气道和隔离段设计

旋转爆震冲压发动机隔离段有两个显著特点：

一是发动机独特的结构设计使得其隔离段通常为环

形结构，且内外壁间宽度较小，激波与边界层相互作

用更加剧烈，流场关系更加复杂；二是隔离段出口的

反压分布表现出空间不均匀性，爆震波扫过的区域

压力高，其他环面区域则保持相对较低的恢复区压

力，且每一位置的压力还随时间变化。爆震波稳定

传播时，通过运动的螺旋激波对上游来流产生作用，

且燃烧室背压越大，运动激波影响区域越大，对上游

的影响越剧烈。综合其独特的构型以及更加恶劣的

反压环境，旋转爆震发动机隔离段可能会展现出不

同于常规隔离段的新的流动特性，有必要对其开展

相关研究。

(2) 液体燃料雾化和气液两相旋转爆震[9]

冲压式工作模态和火箭式工作模态下旋转爆震

本质均是爆震波的持续传播，其工作原理相同、过程

类似，但火箭式工作模态下发动机利用携带的氧化

剂与燃料混合，冲压式工作模态吸入大气中的空

气，影响可燃混合气的形成，进而影响旋转爆震的自

持传播过程。因此，需对液体燃料雾化和气液两相

旋转爆震展开研究。

(3) 稳定可靠的起爆方法[21]

火箭式工作模态下旋转爆震发动机实验大都以

氧气作氧化剂，以提高混合气的活性。当旋转爆震

发动机工作在冲压式工作模态时，只能以空气作氧

化剂。相对于纯氧，以空气作氧化剂时，爆震发动机

初始时直接起爆的难度较大，有必要对以空气作氧

化剂的冲压式工作模态下的旋转爆震的起爆特性进

行研究。冲压式旋转爆震发动机在超声速飞行过程

可能需要重新点火，因此需研究超声速来流中爆震

的起爆问题。

(4) 超声速来流中旋转爆震波的自持传播

爆震波的传播过程本身是非稳定的，其速度会

出现周期性的波动 [21-22]。此外，由于燃料和氧化剂

掺混以及超声速来流不均匀，也可能导致爆震波不

稳定传播，如传播过程中波头数目、传播方向发生变

化，爆震波熄灭和再起爆。同时，真实燃烧室构型复

杂多变，在复杂燃烧室型面条件下，旋转爆震波的传

播特性和模态均有待研究。

(5) 爆震波与涡轮和压气机的匹配

在旋转爆震涡轮发动机中，爆震燃烧室位于压

气机和涡轮之间，爆震波在燃烧室周期性传播，流场

在时间和空间上并不均匀，而压气机和涡轮只有在

稳态流场中才能获得最佳效率。爆震波产生的高压

阻碍了压气机进气，使压气机叶片承受较大的应力，

可能导致压气机喘振。爆震波诱导的斜激波可能直
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接冲击涡轮叶片，后方斜激波经过涡轮叶片，一方面

高温燃气在叶盆区滞止产生高压区，叶片需周期性

承受较大应力；另一方面会产生向上游传播的反射

激波，可能影响爆震室的进气。燃烧室出口，部分区

域是超声速，部分区域是亚声速，这给涡轮最优设计

增加了难度。因此，需要根据旋转爆震流场特点，实

现爆震波与压气机和涡轮的匹配。

4.3 斜爆震发动机

(1) 斜爆震驻定模型的建立

斜爆震能起爆并驻定是采用其作为高超声速发

动机的一个极大优势。但通常情况下，并不是每种

飞行状态都能使斜爆震成功起爆并驻定，因此斜爆

震发动机中最大的难点是斜爆震的驻定问题。

(2) 斜爆震发动机进气系统及燃料喷射混合耦

合设计技术

斜爆震发动机的燃料从进气道一级压缩板流

入，与来流空气混合后进入燃烧室。超高速条件下

燃料与空气的混合极其困难，且混合不均将造成驻

定斜爆震无法形成而使发动机失去动力，这与常规

的高超声速进气系统的设计方法截然不同。因此，

需要探索涉及多组分非平衡流的超高速进气系统及

燃料喷射混合耦合设计技术。

(3) 斜爆震燃烧室设计技术

斜爆震燃烧室中存在着斜激波、斜爆震波、横向

激波等波系，使得不同飞行马赫数条件下斜爆震波

不能对喷管进口处进行封口，这会造成喷管进口下

壁面附近产生低速高温区，从而影响斜爆震发动机

的整体性能。需要对斜爆震燃烧的机理进行深入研

究，并采用相关的主动流动控制技术。

(4) 斜爆震驻定条件及燃烧机理验证试验技术

斜爆震发动机驻定模型的建立及燃烧机理需要

试验验证。目前只有零星的试验技术支撑斜爆震驻

定条件及燃烧机理的研究，主要原因是形成驻定斜

爆震的气流条件相对苛刻，速度达不到就不可能形

成驻定的斜爆震波；斜爆震波传播速度非常快，很难

捕捉。

(5) 斜爆震发动机的原理验证试验技术

斜爆震发动机整机的原理验证在世界范围内还

没有开展过。主要是发动机各部件设计的技术成熟

度较低，尤其是驻定模型的研究还没有突破；高超声

速风洞提供的试验气流的品质和持续时间不能保

证，使得整机的试验验证技术发展停滞不前。

4.4 内燃波转子发动机

(1) 内燃波转子方案设计技术

内燃波转子工作过程中涉及到工作时序问题，

预压缩波、射流冲击波、燃烧波、膨胀波等波系，其运

动机理及作用机制十分复杂。准确预测复杂波系的

运动规律及时序是内燃波转子气动方案设计的关

键，也是技术难点，有必要开展深入研究。

(2) 内燃波转子点火技术

内燃波转子通常具有几十个通道，且转速很高，

每个循环周期内需对每个波转子通道进行一次点

火，因此需要极高的点火频率。另外波转子通道通

常比爆震管短，要在有限长度范围内实现爆震燃烧

或大幅度缩短 DDT 的距离，需要强大的点火能量。

这两方面因素对内燃波转子的点火提出了很大挑

战。

(3) 内燃波转子泄漏密封技术

内燃波转子工作过程存在转子和定子之间的运

动，二者之间不可避免地会出现泄漏间隙。而内燃

波转子又属于增压燃烧范畴，整个系统内存在较大

压差，更加突出了泄漏问题的影响。内燃波转子内

的泄漏有两个维度，一是沿周向泄漏，导致高压通道

内的燃气向低压通道泄漏，严重时影响低压通道的

正常工作；二是沿径向泄漏，严重影响内燃波转子的

总体性能。因此需要开发相关的泄漏评估方法，探

索泄漏密封技术。

(4) 内燃波转子燃烧机制及燃烧组织技术

内燃波转子燃烧机理十分复杂，燃烧组织困难，

主要是因为其涉及的因素多。首先需要与之匹配的

燃料填充技术。由于多个波转子通道共用一个稳态

的进气端口，燃料填充及掺混在进气端口内完成，混

气填充的最终目标是形成既能高效稳定燃烧又能避

免回火和热自燃的燃料分布，这本身就是一个技术

难点。其次，波转子通道内火焰传播机制复杂，而且

是在高速旋转产生的大离心力场下进行，要掌握其

燃烧机制十分困难。第三，泄漏的存在、点火条件的

变化、非定常波的运动、湍流自身的不稳定性等因

素，都会对内燃波转子的燃烧过程产生许多不可忽

略且难以预测的影响。综上所述，内燃波转子燃烧

机制和燃烧组织技术是需要重点研究的核心问题，

也是亟待解决的技术难题。

(5) 内燃波转子试验方法和手段

内燃波转子作为一种新概念燃烧技术，其所需

研究的问题和试验手段均具有一定特殊性。特别是

其燃烧过程在高速旋转的波转子通道内完成，传统

研究方法和试验手段明显不能满足需求。需要系统
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探索相应的试验方法和手段，一方面通过新方法、新

技术推动内燃波转子技术的研究进展，同时形成试

验数据库，促进相应的数值模拟技术发展。

(6) 内燃波转子多通道/多循环之间的协调工

作技术

与多管脉冲爆震发动机类似，内燃波转子也存

在协调工作的问题。主要表现在两方面：一是针对

同一个波转子通道，不同循环之间存在明显差异，这

不利于推进系统稳态输出推力；二是由于多个波转

子通道共用一套进排气系统，加上通道之间泄漏的

存在，在同一个循环周期内不同波转子通道之间存

在相互影响，严重时甚至导致部分通道不能正常工

作。因此，需重点研究导致内燃波转子不能协调工

作的因素及其作用机制，进而探索相应的解决手段。

5 爆震发动机的应用前景

按照爆震发动机的特点及工程应用需求，脉冲

爆震发动机和连续旋转爆震发动机分为火箭式、冲

压式和混合式三类。火箭式脉冲爆震发动机/连续

旋转爆震发动机可作为导弹及一级入轨运载器、航

天器和卫星等的动力装置。冲压式脉冲爆震发动

机/连续旋转爆震发动机可作为航空飞行器、导弹和

无人机动力。混合式脉冲爆震发动机/连续旋转爆

震发动机是将脉冲爆震/连续旋转爆震与涡轮发动

机相结合组成的混合式推进系统，由于其爆震燃烧

具有自增压的能力，它将代替涡轮发动机的燃烧室

或加力燃烧室。另外，其自增压效应可减少压气机

和涡轮级数，减轻发动机质量，提高发动机推重比。

此类发动机也可作为舰艇的动力。

斜爆震发动机只有冲压式一种类型，完全依赖

于来流产生的斜激波的强度。可应用于飞行速度高

于当地 CJ爆震波速的超高速飞行器(7～15马赫)；将
斜爆震发动机与涡轮发动机、亚燃/超燃冲压发动机

进行组合，可以实现更宽工作速域和空域的飞行。

基于爆震燃烧模式的内燃波转子，由于多通道

顺序工作，进排气端口内气流近似处于稳态，在充分

发挥爆震燃烧热循环效率高的优点的同时，克服了

脉冲爆震发动机阻力损失大、非定常输出推力等缺

点，已被认为是满足美国国防预研局“安静超声速空

中平台”（QSP）、用于降低超声速巡航飞行油耗的有

效途径之一，满足军民用远程超声速飞机的需求。

6 结束语

纵观爆震发动机的研究进程发现，国外在脉冲

爆震发动机及旋转爆震发动机研究方面制定了多个

战略计划，开展了一系列的试验研究和样机试制，基

本完成了原理性试验进入演示验证阶段，已经取得

了阶段性成果；斜爆震发动机和内燃波转子发动机

仍处在原理探索阶段，技术成熟度较低。

国内在脉冲爆震发动机及旋转爆震发动机研究

方面开展了大量的基础研究，但受试验条件、测试方

法的限制，工程化应用步伐较为缓慢；斜爆震发动机

和内燃波转子发动机也处在原理探索阶段，几乎与

国外研究水平持平。
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(3) 加力筒体、喷管内壁面和外罩发射率的改

变，对 8~14 μm 波段红外辐射强度的影响较 3~5 μm
波段的显著。喷管收敛段发射率的改变，对排气系

统红外辐射强度几乎无影响。

(4) 随着中心锥温度降幅增加，排气系统在 0°
~15°探测方向上红外辐射强度逐渐降低；与中心锥

未冷却相比，中心锥温度降低 50 K、100 K、150 K，红

外辐射强度最大衰减幅度分别为 10.4%、19.1%、

26.7%；中心锥温度降低 150 K，同时发射率由 0.9 降

低到 0.3，排气系统红外辐射强度最大衰减幅度为

36%。
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