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先进航空动力创新工作站创新成果 ┃ Aero Engine Innovation achievements

图1   航空发动机可布置爆震燃烧室位置示意

Progress and Prospect Analysis of Aero Engine Based on Continuous 
Detonation Combustion Technology

基于连续爆震燃烧技术的航空发动机进展与
前景分析

目
前常规航空发动机已发展

到 较 为 成 熟 的 阶 段 ， 其

热 效 率 已 逐 渐 逼 近 理 论

极限，进一步提升性能变得较为困

难。相比常规航空发动机的爆燃燃

烧，爆震燃烧波后产物压力、密度

急剧增大，爆震波的传播速度远高

于爆燃波，其燃烧产物短期内无法

及时膨胀，因此可近似为等容燃烧

过程，其熵增小于爆燃的等压燃烧

过程。爆震燃烧是实现总压提升，

从 而 提 高 做 功 能 力 的 主 要 途 径 之

一，因而以爆震燃烧为工作模式的

旋转爆震发动机（RDE）理论上可

实现自增压且具有更高的热循环效

率。近年来，业界尝试将传统燃气

涡轮发动机的等压燃烧室替换为旋

转爆震燃烧室（RDC），如图1所

示，这种新型动力装置被称为连续

旋转爆震涡轮发动机（CRDTE）。

理 论 上 在 相 同 循 环 参 数 条 件 下 ，

CRDTE的单位推力高于传统燃气

涡轮发动机，此外自增压特征可以

降低压缩部件负荷和减少压气机级

数，这使得发动机结构更加紧凑、

推 重 比 得 到 有 效 提 高 、 耗 油 率 更

低，从而降低飞行运输经济成本。

爆震燃烧是实现增压燃烧的主要途径之一，相较于传统航空发动机，运用爆震燃烧技术的航空发动机理论上

具备更高的热循环效率、更大的推力和更高的推重比。基于爆震燃烧的航空发动机技术近年来受到各国的广

泛关注和研究，连续旋转爆震涡轮发动机为其中研究重点之一。
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CRDTE 技术研究进展
在 21 世纪初，国内外主要研究脉冲

爆震发动机（PDE）与燃气涡轮发动

机的耦合，尝试将传统等压燃烧室

替换为多个脉冲爆震燃烧室（PDC）。

然而与传统等压燃烧室不同，PDE

工作过程不具备连续性，存在间歇

性、周期性特征，其做功时间占整

个工作周期循环的比例较低，需要

反复点火，且点火能量要求较高，

工作频率难以满足航空发动机的需

求，若采取环形多管布置则会造成

互相干涉流动。由图 2 可知，在 PDE

工作过程中，爆震波在燃烧室内沿

轴向传播，在此期间空气和燃料阀

处于关闭状态，待燃烧室内高温高

压燃气排空后，阀门重新开启，燃

料填满燃烧室后，点火装置点火，

发动机进入下个工作循环，不难看

出 PDE 工作频率受阀门性能和点火

装置综合制约。在 RDE 工作过程中，

旋转爆震波在燃烧室头部沿周向连

续传播，形成较为复杂的流场结构，

波后高温高压燃气持续排出，因此

做功具有连续性。相比 PDE，RDE

具有做功连续、工作频率高、推力

稳定、仅需一次点火的优势，因而

在 2010 年后，大部分学者转而研究

RDE 与燃气涡轮发动机的匹配。

旋转爆震主燃烧室与燃气涡轮

发动机的匹配

美国创新科学解决方案公司与

空军研究实验室（AFRL）合作，将

罗罗公司的T63涡轴发动机与RDE结

合起来，设计了一种由连续爆震驱动

的燃气涡轮发动机。该组合式发动机
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通过了长程开环试验考察，并且在超

过20min连续运行后未出现损坏。试

验结果表明，连续爆震驱动下的涡轮

效率与传统工作模式下的涡轮效率相

近，虽然其涡轮进口不稳定度比传统

工作模式高500% ～ 700%，但通过

在RDC尾部安装空气引射器可以有

效降低不稳定性，最终达到与传统爆

燃燃烧室一致的水平。此外，RDC

引起的高频扰动在涡轮中迅速削弱，

这可能是爆震燃烧应用于航空发动

机的关键。以上工作验证了 CRDTE

工程化应用的可能性，即涡轮在连

续爆震来流下仍可实现正常工作，

甚至在性能上出现正向增益。然而

AFRL 的研究均为开环试验，压气机

并没有参与组合式发动机的工作循

环，并未解决燃烧室入口压降、热

平衡和冷却问题。

普渡大学针对RDC与下游涡轮

匹配方法开展了大量研究，提出了

较为合理的匹配方案与设计方法。

由于RDC出口马赫数具有脉动跨声

速特性，而传统航空发动机主要使

用的是亚声速轴流式涡轮，因而研

究团队提出两种解决方案。第一种

方 案（ 见 图3（a）） 通 过 在RDC下

游和涡轮上游之间加入扩压器，使

得扩压器出口燃气速度降为亚声速，

并在保留传统叶型几何形状的前提

下 对 涡 轮 端 壁 进 行 轮 廓 处 理， 使

RDC和改造后的燃气涡轮发动机实

现高效的热力循环。第二种方案（见

图3（b））通过在RDC下游和涡轮上

游之间加入喷管，使得喷管出口燃

气速度提升为超声速，而涡轮叶片

以超声速来流为准则重新设计，以

坎特罗威茨（Kantrowitz）限制为准则，

通过特征线法对涡轮几何参数进行

设计优化，利用降阶求解器检查超

声速叶栅排的功能设计空间，量化

涡轮的非等熵性能，并为优化构型

预估流动损失。

德国柏林工业大学研究人员在

RDC 下游装配了攻角可变的涡轮导

向叶片，开展了 RDC 与下游涡轮导

向器相互作用的研究。大量试验研

究表明，有效识别并控制旋转爆震

波的传播方向对提高系统性能至关

重要。虽然导向叶片的反射激波和

爆震燃烧没有发生显著耦合，但是

倾斜叶片进一步增加了旋转爆震波

沿特定方向传播的可能性。此外，

团队还研究了不同入口和出口边界

对 RDC 运行模态和性能的影响，研

究结果表明，相比在 RDC 下游施加

均匀面积限制，加装涡轮导向器能

获得更高的总压提升，并且减小叶

栅喉道面积可以有效提高下游总压

增益。以上发现为 RDC 与涡轮匹配

技术在性能上的优越性提供了依据。

在此基础上，柏林工业大学建立了

面向 RDC 出口的涡轮导向叶片模型，

图3   普渡大学旋转爆震燃烧室与涡轮级匹配方案

图2   爆震发动机基本流场结构示意
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通过数值模拟手段分析了总压损失

与叶栅稠度、相对厚度等几何参数

之间的关系，研究结果表明，总压

损失系数随着稠度和相对厚度这两

个几何参数的增大而减小，稠度对

损失产生和下游流场分布的影响最

大，而流动面积减少是速度角波动

阻尼的最大驱动因素。

波兰华沙航空研究所与华沙理

工 大 学 启 动 了 一 项 将 RDE 应 用 于

GTD-350 涡轴发动机的项目，目的

是研究爆震燃烧在燃气涡轮发动机

上应用的可能性，并证明爆震燃烧

可以提高发动机效率。研究团队对

超过 20 种不同配置的 RDC 进行试验

测试，并使用最佳配置的 RDC 替换

GTD-350 的常规等压燃烧室，试验

结果表明，改进后的发动机可以在

稀薄混合气下运行，且燃料消耗率

更小，效率提高了 5%~7%。

日本三菱重工（MHI）和华沙

理工大学在 1 项美国专利中，首次

提 出 涡 轮 增 强 式 旋 转 爆 震 发 动 机

（Turbocharged RDE）的概念，这也

是 CRDTE 的原型，并指出这种推进

方式具有整体结构简单、效率高等

优势，这项专利为后续 RDE 与燃气

涡轮发动机匹配的相关研究奠定了

基础。名古屋大学、庆应大学和日

本宇宙航空研究开发机构（JAXA）

合作，设计并组装了 1 台 CRDTE 原

型机，首次开展了闭环试验。团队

测量了温度历史、压力和转速变化

等参数，共进行了 3 组试验，其中 2

组是燃烧测试，另 1 组是冷流测试。

在燃烧测试中，第一组和第二组试

验分别在富燃条件和近似化学计量

比条件下进行，燃烧试验结果表明：

与近似化学计量比爆震相比，富燃

爆震条件下涡轮入口气体温度和涡

轮转速更高。此外，冷流测试还证

实了高压气体的注入可以驱动涡轮

工作。

北京大学对装有超声速涡轮导

向器的 RDC 开展了二维数值模拟研

究，发现了由叶片前缘反射激波组

成的耙式激波包络面结构（rake-type 

shock envelope），涡轮导向器与 RDC

集成后，爆震强度和总压增益特性

有所提升，总压损失主要发生在斜

激 波 传 播 区 ；对 准 模 式（aligned）

在压力阻尼、总压增益和动能转换

方面优于其他构型，而非对准模式

（misaligned）在气流调节方面具有

优势。

哈尔滨工业大学开展了 RDC 与

超声速涡轮级耦合的二维数值模拟

研究，详细讨论了旋转爆震波在对

准模式和非对准模式下的传播特性

以及与超声速涡轮级的相互作用，

涡轮在爆震模式下具有良好工作性

能，其功率可达 110 kW，最大滞止

绝热效率可达 86%，相较非对准模

式，涡轮在对准模式下具有更好的

气动性能。 

中山大学对 RDC 和涡轮转子开

展了三维数值模拟研究。通过对燃

烧室爆震和爆燃工作模式对比，发

现爆震模式下的燃烧室出口总压更

高，具有更大做功潜力。斜激波和

反射波作用是爆震模式下涡轮输出

功较低的主要原因，而叶片产生的

扭矩具有高频振荡特性，可能对发

动机的运行产生不利影响。

南京理工大学研究团队在 RDE

与航空发动机部件匹配方面开展了

大量研究，先后针对 RDC 与离心压

气机、轴流 / 径流式涡轮导向器、轴

流 / 径流式涡轮开展相关试验，研

究发现 RDC 下游涡轮部件会显著影

响爆震波传播模态和稳定性，轴流

式涡轮组合结构的工作性能优于径

流式涡轮。此外，研究团队通过数

值模拟手段研究了多波模态对涡轮

气动性能的影响机制，发现随爆震

波头数增加，涡轮效率有略微上升。

此外还对 CRDTE 主燃烧室进行了系

统设计，有效降低了燃烧室出口静

温，改善下游涡轮的工作环境。

旋转爆震加力燃烧室与燃气涡轮

发动机匹配

俄罗斯科学院谢苗诺夫化学物

理研究所首次研制、制造和试验了

以 TS-1 航空煤油为燃料的旋转爆震

加力燃烧室。研究人员在地面试验

台上进行了旋转爆震加力燃烧室与

小型单回路涡喷发动机 TJ100S-125

的联合点火试验。在相同的燃烧室

压力下，与常规加力燃烧室相比，

旋转爆震加力燃烧室的耗油率降低

30%，比推力和推力助推系数提高

30%。这些试验数据表明了旋转爆

震加力燃烧室在军用航空发动机中

的巨大潜力。

连续旋转爆震涡轮发动机总体

性能分析

普 渡 大 学 首 次 建 立 了 简 化 的

CRDTE 理论分析模型，对装有 RDC

和传统等压燃烧室的燃气轮机进行

性能对比，发现在低压比工况下爆

震燃烧的效率增益高于 5%。

清华大学提出了完整的 CRDTE

系统方案，对发动机工作过程和总

体性能参数建立了分析模型。在全

工 作 范 围 内，CRDTE 与 同 参 数 常

规燃气涡轮发动机相比具有总体性

能优势。此外，与相同循环参数下

的美国 F119 军用航空发动机相比，

CRDTE 比推力显著提升，耗油率略

有降低。
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哈尔滨工业大学系统推导出旋

转爆震吸气涡喷和混合排气涡扇发

动机的循环热效率、实际循环功、

燃料消耗和单位推力的计算公式。

基于两种研究方法讨论了不同类型

发动机在不同压比范围下的耗油率

和单位推力性能。研究表明在中高

压 比 范 围 内，CRDTE 在 工 作 性 能、

节能和经济性方面具有多种优势。

技术挑战与未来研究重点
与传统航空发动机相比，CRDTE 具

有多种性能优势，逐渐成为未来先

进航空动力系统的研究和发展重点。

然而，由于爆震模式与爆燃模式在

燃烧模态、流场特征等方面具有显

著区别，传统架构的航空发动机并

不能完全套用于 CRDTE 上，目前还

存在以下技术挑战亟待解决。

旋转爆震燃烧室与压气机匹配

爆震波在传播过程中会在上游

形成运动斜激波，造成上游流场周

期性脉动，进而影响压气机气动性

能，使得压气机增压比、质量流量

和工作效率等出现不稳定波动，压

缩系统稳定裕度显著降低，可能会

造成旋转失速和喘振现象。

RDC 与压气机耦合匹配需要重

点克服前传斜激波干扰，对压气机

出口和燃烧室入口之间设置隔离段，

在尽量降低流动损失的前提下有效

消除运动斜激波对上游部件影响。

旋转爆震燃烧室与涡轮匹配

旋转爆震燃烧室出口流场具有

非均匀特征（见图 4），存在运动斜

激波造成的压力、温度和马赫数等

物理参数间断分布。常规涡轮对来

流基本要求为均匀的亚声速燃气，

而爆震模式下，涡轮进口为局部高

温、高压和跨声速的周期性脉动来

流，会在涡轮内流场形成复杂波系

结构（见图 5），涡轮工作效率受到

一定影响，除此之外涡轮叶片承受

高温高压周期循环载荷，材料疲劳

寿命受到显著影响，使得发动机维

护成本增大。

RDC 与涡轮耦合匹配需要着重

研究如何削弱下游运动斜激波强度，

提高涡轮来流燃气均匀性，可以考

虑在 RDC 与涡轮之间增加掺混室或

过渡段，辅以高效叶片冷却方案，

保证涡轮正常工作环境，然而这可

能会增加发动机结构复杂性，使得

CRDTE 结构紧凑性的优势不复存在。

旋转爆震燃烧室设计

旋转爆震波的火焰锋面和燃烧

产物会产生极端高温，最高温度可

达 2500K 以上，超过航空发动机材

料温度上限，为防止燃烧室壳体热

烧蚀，目前 RDE 热试车通常采取限

制工作时间和安装水冷装置等方式。

爆震波传播过程中，燃烧室会出现

高频振动，如果发生机械共振可能

会影响发动机正常工作，降低飞行

稳定性。目前的旋转爆震燃烧技术，

通常采取固定来流条件的稳定进气，

空气总温、总压和油气比等保持不

变，而航空发动机燃烧室的进口条

件会随工作状态改变而发生变化。

CRDTE 若要投入工程应用，需要着

重解决燃烧室设计问题，包括宽范

围来流条件下高效稳定组织爆震技

术，同时对防振动和热防护结构方

案进行深入研究和论证。

结束语
航空燃气涡轮发动机发展至今，压

气机、涡轮等部件的性能已不断逼

近理论极限，通过改善做功部件结

构或材料已难以显著提高发动机性

能上限。然而，以爆震为主的增压

燃烧技术为突破这一瓶颈提供了较

大可能性，连续旋转爆震涡轮发动

机因其在热循环效率、推重比、耗

油率和结构紧凑性等方面具有潜在

优势，成为近年来国内外关注和研究

重点，为航空发动机技术实现重大突

破提供了一条有效途径。       

（孟博威，南京理工大学，博士

研究生，主要从事连续爆震燃烧与

航空燃气涡轮发动机集成研究）图4   旋转爆震燃烧室出口流场非均匀特征

图5   爆震模式下涡轮内流场结构
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