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摘 要:连续爆轰发动机是一种基于爆轰波将推进剂的化学能转化成热能的新概念发动机,近

年来受到世界各主要国家的高度关注。现已成功获得多种燃料长时间稳定的连续爆轰,较深入

地认识了连续爆轰流场结构,初步测得推力和比冲,验证了连续爆轰发动机的性能优势并在火

箭模态、冲压模态以及涡轮模态下都实现了稳定连续爆轰。对连续爆轰发动机的工作原理,以

及近年来世界各主要国家在连续爆轰发动机的基础研究和应用研究方面取得的代表性成果进行

了综述,并给出尚待解决的问题,为其进一步工程化应用提供参考。
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0 引言

传统的化学喷气推进系统,无论是火箭发动

机、涡轮发动机,还是冲压发动机都是采用缓燃

(deflagration)实现化学能向热能的转换。缓燃是

由扩散现象主导的化学反应放热过程,较小的组

分扩散速度和热扩散速度决定了缓燃波传播速度

慢,一般是 m/s的量级,并且这种等压放热过程
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熵是熵增过程,热效率不高。经过多年发展,大

幅提高基于缓燃的喷气推进系统的推进性能面临

瓶颈问题,而采用爆轰 (detonation)这种新的能

量释放方式将有望解决这一问题。爆轰波是前导

激波与波后化学反应放热耦合形成的一种超声速

燃烧波,前导激波压缩可燃混合物,使其温度和

压强升高诱发化学反应放热,同时放出的热量支

持爆轰波继续向前传播。爆轰波的传播速度一般

在km/s的量级,其接近等容放热,因此熵增小,
热效率高,且具备自增压优势。在波面坐标系下,
如图1所示,下标1表示波前未燃气体的状态,
下标2表示波后已燃气体的状态。表1给出缓燃波

与爆轰波中气体状态变化定量对比。

图1 波面坐标系和爆轰波上下游状态

Fig.1 Theupstreamanddownstreamgasstatesofthe

detonationwaveincoordinatesystemfixedtothewave

表1 缓燃与爆轰燃烧中气体状态变化对比[1]

Tab.1 Thegasstateacrossthedeflagrationanddetonationwaves[1]

爆轰 缓燃

u1/c1 5~10 0.0001~0.03
u2/u1 0.4~0.7 4~6
p2/p1 13~55 ≈0.98
T2/T1 8~21 4~16
ρ2/ρ1 1.7~2.6 0.06~0.25

由于爆轰燃烧特有的优势,从20世纪40年代

起,越来越多的学者开始关注利用爆轰实现航空

航天推进。被广泛研究的爆轰发动机主要有3种,
分别为驻定爆轰发动机 (StandingDetonationEn-
gine,SDE)、脉冲爆轰发动机 (PulseDetonation
Engine,PDE)和连续爆轰发动机 (Continuous
DetonationEngine,CDE)。相比较其他两种爆轰

发动机,连续爆轰发动机最具工程应用价值,近

年来成为各航空航天大国争相研究的热点。本文

首先详细介绍连续爆轰发动机的基本工作原理,
然后对近年来世界各主要国家在连续爆轰波发动

机的基础研究和应用研究方面取得的代表性成果

进行综述,最后提出连续爆轰发动机在进一步工

程应用中亟需解决的问题。

1 连续爆轰发动机的基本工作原理

连续爆轰发动机的燃烧室通常为同轴圆环腔

或空心圆筒结构,如图2所示。燃料和氧化剂一般

通过细缝或圆孔从进气壁面喷入燃烧室进行混合。
实验中,一般先点燃预爆轰管中燃料和氧化剂的

混合物,在预爆轰管中完成缓燃向爆轰的转变

(DeflagrationtoDetonationTransition,DDT)后

沿切向进入燃烧室起爆主路充入的可燃气,通常

在燃烧室中产生一个或多个沿周向传播的爆轰波。
在爆轰波斜后方伴随有斜激波和接触间断。接触

间断两侧为上一次循环的爆轰产物和本次循环的

爆轰产物。在爆轰波传播过程中,燃料和氧化剂

形成的可燃混合物从头部连续不断地充入燃烧室,
在爆轰波前形成三角形的未燃推进剂供爆轰波燃

烧,高温高压的爆轰产物基本沿燃烧室轴向膨胀,
最终经喷管加速排出产生推力。

(a)同轴圆环腔结构

(b)空心圆筒结构

图2 连续爆轰发动机的基本原理

Fig.2 TheoperatingprincipleoftheCDE

与驻定爆轰发动机和脉冲爆轰发动机相比,
连续爆轰发动机的优势主要体现在以下几个方面:

1)它只需要初始起爆一次,爆轰波便可持续地旋

转传播下去;2)由于前导激波的自压缩作用,可

燃混合物被爆轰波扫过后压强急剧增加,可以在

较低的增压比下产生更大的有效功,因此可以减
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轻对涡轮泵增压比的要求;3)爆轰波传播方向与

进气、排气方向独立,爆轰波被封闭在燃烧室内

周向传播,主要用来进行可燃混合物燃烧产生高

效工质,避免了爆轰波喷出管外而造成的巨大能

量损失;4)连续爆轰发动机稳定工作的来流速度

范围非常宽泛,在亚声速至超声速入流下都可以

产生周向稳定的爆轰波,入流燃料的平均流量大

幅可调。
连续爆轰发动机以其工作特点和固有的性能

优势可以预见的产品有连续爆轰火箭发动机、连

续爆轰冲压发动机和连续爆轰涡轮发动机。连续

爆轰火箭发动机最简单,其与传统火箭发动机的

结构相似,可高效地移植现有火箭发动机的成熟

技术,并且自增压的特性可以提高现有火箭发动

机的推力和比冲。与传统的冲压发动机相比,连

续爆轰对来流的宽范围适应性使得连续爆轰冲压

发动机的工作范围更宽。相对于冲压发动机的体

燃烧,连续爆轰是面燃烧,可在更短的燃烧室内

完成燃烧释热。此外,沿与流向垂直的圆周方向

传播,增加了燃烧的稳定性,降低了对反应活性

的要求。连续爆轰也可应用于涡轮发动机中,可

以在较低的压缩比下产生更大的有效功,因此可

以减少压气机的级数,使得发动机结构更简单,
尺寸更小,推重比更高。

2 连续爆轰发动机研究进展

在20世纪50年代末,苏联LavrentevInstitute
ofHydrodynamics(LIH)的Voitsekhovskii[2]最早提

出连续爆轰的概念,并且通过实验在圆盘形燃烧室

中首次实现了短暂的连续旋转爆轰,实验装置如图

3(a)所示。实验中乙炔和氧气的预混气体沿圆盘内

径喷入,爆轰产物从圆盘外侧排出,采用速度补偿技

术观测到燃烧室内有6个波头,如图3(b)所示。

(a)实验装置

(b)观测结果

图3 Voitsekhovskii的实验装置和观测结果

Fig.3 Schematicdiagramofthedetonationchamberand

compensationpicturebyVoitsekhovskii

  此 后,美 国 密 歇 根 大 学 的 Adamson 和

Nicholls通过理论分析和实验验证了连续爆轰应用

于火箭推进系统的可行性。近年来,俄罗斯、波

兰、法国、美国、日本以及中国等国家也相继开

展了连续爆轰发动机的基础研究和应用研究,取

得了丰富的研究成果。

2.1 基础研究

连续爆轰发动机是一种基于爆轰波将燃料的

化学能转化为热能的喷气推进装置,因此在燃烧

室内产生稳定传播的爆轰波对连续爆轰发动机的

稳定工作至关重要。爆轰循环和传统的Braton循

环不同,要想定量理解连续爆轰发动机较传统喷

气推进发动机的性能优势,需要对爆轰循环进行

深入研究。另外,连续爆轰发动机内的流场结构

非常复杂,存在着爆轰波、斜激波以及接触间断,
爆轰波面还存在三波结构,需要对连续爆轰流场

和爆轰波的传播特性进行深入研究。

2.1.1 不同燃料

20世纪90年代后期,苏联 LIH 研 究 所 的

Bykovskii等[3]开始对连续爆轰发动机的可行性开

展了系统、广泛的研究,并取得了丰富的研究成

果;他们采用不同的燃料 (包括乙炔、氢气、丙

烷、甲烷、煤油、汽油、苯、酒精、丙酮和柴油

等)和氧化剂 (包括气态氧、液态氧、空气和氧

气/空气混合物等)开展了一系列连续爆轰实验。

Bykovskii等[4]总结了俄罗斯LIH研究所在同轴圆

环腔燃烧室中开展的以空气作为氧化剂的一系列

不同燃料的连续爆轰实验,如表2所示。

2017年,Bykovskii等[6]以煤粉颗粒与合成气

的两相混合物为燃料,空气为氧化剂开展连续爆

轰实验,两相混合物和空气分别以图4 (a)所示

的方式进入燃烧室,采用光学测量捕捉到的爆轰

波如图4 (b)所示。
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表2 俄罗斯LIH研究所不同燃料连续爆轰实验[4-5]

Tab.2 ExperimentalresultswithdifferentfuelsinLIH[4-5]

燃料 时间 d/mm δ/mm Δ/mm Lc/mm f/kHz n

1 C2H2+air 2005 306 1~10 23 665 0.9~1.7 1

2 H2+air 2006 306 1~10 16.5~38 310~665 1.15~4.76 1~3

3 H2+air 2011 95;150 0.5~2 5~10 200 2.76~5 1

4 CO/H2+air 2012 306 3 16.5 570 1.41~3.0 1~2

(a)燃烧室结构示意图

 
(b)光学测量捕捉爆轰波

1-燃烧室;2-合成气煤粉混合物的喷嘴;3-空气喷嘴;4-空气歧管;5-合成气煤粉混合物的歧管;
6-合成气煤粉混合物的入口;7-径向观察窗;8、9-压电传感器

图4 煤粉+合成气/空气连续爆轰实验

Fig.4 Experimentalresultswithlignite,syngas,andair

2.1.2 热力学循环分析

为了定量研究连续爆轰发动机在热力学循环

方面的优势,Zhou等[7]提出使用粒子跟踪法描述

连续爆轰发动机流场及其热力学过程。他们跟踪

大量新喷入燃烧室内的流体粒子,发现它们的轨

迹沿圆周方向的波动很小,几乎直接沿轴向迅速

喷出,如图5所示;同时,他们得到的热力学循环

示功图 (p-v 曲线)和示热图 (T-s 曲线),二维

计算结果如图6所示,由此得到的爆轰循环热效率

为34.5%,并且指出斜激波的存在对于连续爆轰

发动机推进性能的损失影响很小。

(a)3个典型粒子的初始位置

    
(b)3个典型粒子的周向位置

图5 3个粒子的运动轨迹

Fig.5 Trajectoriesofthreeparticles
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(a)p-v

(b)T-s图

图6 热力学循环分析

Fig.6 Thermodynamiccycleanalysis

2.1.3 连续爆轰流场

爆轰波传播速度非常快,并且连续爆轰发动

机内流场结构非常复杂,借助实验设备研究连续

爆轰发动机内的流场非常困难,因此,需要借助

数值模拟。2007年,Zhdan等[8]最早对连续爆轰

波开展了二维数值模拟研究,并获得与实验定性

符合的连续爆轰流场。囿于当时计算条件的限制,
流场结构相对粗糙。之后,随着高性能计算机、
高精度计算格式、化学反应模型的发展,数值模

拟方法越来越被研究人员广泛应用于连续爆轰发

动机流场结构和机理现象的研究中,成为与实验

并 行 发 展 的 重 要 研 究 手 段。2008 年,法 国

Davidenko等[9]采用氢/氧详细化学反应模型和5
阶 WENO高精度格式对连续爆轰发动机进行二维

数值模拟研究。2009年,Hishida等[10]采用两步

化学反应模型开展了类似的二维数值模拟,获得

了连续爆轰波的胞格结构。邵业涛等分别在2008
年[11]和2009年[12]开展了连续爆轰发动机的二维数

值模拟研究,并从2010年[13-14]开始系统地开展了

连续爆轰发动机三维数值模拟研究。早期数值模

拟结果获得的流场如图7所示。

(a)Zhdan等[8]的结果

(b)Davidenko等[9]的结果

(c)Hishida等[10]的结果
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(d)邵业涛等[12]的结果

图7 二维连续爆轰流场数值模拟结果

Fig.7 Two-dimensionalnumericalresultsofCDE

日本青山学院Hayashi课题组和九州工业大学

的Tsuboi课题组对连续爆轰流场的精细结构开展

了较深入的研究。Uemura等[15]对小尺寸燃烧室

内精细的流场结构进行数值模拟研究,详细分析

了旋转爆轰波中横波的生成机制。旋转爆轰波波

面同样由若干三波结构 (入射激波、横波和马赫

杆)组成,如图8 (a)所示。研究发现,爆轰波

传播过程中,在爆轰波与斜激波接触点处能周期

性形成未反应的气体微团;此气体微团被压缩后

发生爆炸,进而周期性地产生横波;横波向着进

气壁方向运动,碰壁后反弹向着爆轰波与斜激波

接触点方向运动,期间与其他横波相互碰撞,这

是旋转爆轰波能够长时间稳定传播的机制。类似

地,Tsuboi等[16]研究了三维流场中旋转爆轰波的

胞格结构,如图8 (b)所示。

(a)二维结果[15]

(b)三维结果[16]

图8 连续爆轰波胞格结构

Fig.8 Cellstructureofthedetonationwave

上述关于连续爆轰发动机的数值模拟研究都是

基于燃料和氧化剂的预混气体,为了更真实地模拟

实验中燃料和氧化剂分开入流的过程,美国联合技

术研究中心的Cocks等[17]以美国空军研究实验室

(U.S.AirForceResearchLaboratory)真实的连续

爆轰燃烧室为模型,开展了与真实实验条件一致的

高保真度的数值模拟研究,再现了空气和氢气的混

合过程,成功实现了非预混条件下的连续爆轰。数

值模拟得到的燃烧室平均轴向压力分布在变化趋势

和定量上都与实验数据一致,但是数值模拟过高地

估算了爆轰波的频率和缓冲腔的压力,如图9所示。

图9 非预混三维连续爆轰发动机的数值模拟

Fig.9 Three-dimensionalnumericalresultsofCDEwith

non-premixedH2andair
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2.2 应用研究

连续爆轰发动机最早的应用方向是火箭发动机,
火箭模态也最容易实现,因此,对火箭模态下连续

爆轰发动机的研究成果最丰富。近年来,各国研究

者开始关注冲压模态和涡轮模态,试图探索连续爆

轰冲压发动机和连续爆轰涡轮发动机的可行性以及

性能优势,目前这部分研究成果还比较少。

2.2.1 火箭模态

俄罗 斯 科 学 院 谢 苗 诺 夫 化 学 物 理 研 究 所

Frolov等[18]建 造 了 4 种 小 尺 寸 火 箭 发 动 机 原

理样机等,如图10所示。采用氢气和氧气,流量小

于100g/s,同轴圆环腔燃烧室内外半径分别为

45mm~50mm,最高获得约110N 的推力。2017
年,Frolov 等[19]采 用 天 然 气 (甲 烷 体 积 分 数

92.8%)和氧气开展了连续爆轰火箭发动机的实

验研究,如图11所示。在燃烧室平均室压32atm
时,得到海平面比冲270s,并且将实验结果与基

于缓燃的 RD170火箭发动机进行比较。RD170
采用煤油和液氧,在室压61atm时海平面比冲为

263s。通过比较指出连续爆轰火箭发动机在较低室

压下能获得与传统火箭发动机相近的比冲,这表

明爆轰发动机具有巨大优势。

图10 4种小尺寸连续爆轰火箭发动机原理样机[18]

Fig.10 Fourrotatingdetonationrocketprototypes[18]

1-燃烧室;2-喷注器;3-氧气腔;4-喷管;5-中心锥;

6-天然气喷注孔;7-圆盘;8-氧气喷注缝;9-氧气供应

管路;10-天然气供应管路;11-冷却水入口;12-冷却水出口

图11 天然气/氧气连续爆轰火箭发动机[19]

Fig.11 Continuousdetonationrocketenginewith

naturalgasandoxygen[19]

美国空军研究实验室与创新科学方案公司合

作开展的火箭式连续爆轰发动机的研究取得了显

著进展[20]。图12和图13是他们使用的两种燃烧

室结构,分别是带气动塞式喷管的燃烧室和采用

透明可视化材料制成的燃烧室。

图12 带气动塞式喷管的连续爆轰燃烧室[20]

Fig.12 ChamberofCDEwithanaerospikeplugnozzle[20]

图13 透明可视化连续爆轰燃烧室[20]

Fig.13 RepresentativeopticallyaccessiblechamberofCDE[20]
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此外,Fotia等[21]采用氢气和空气对火箭式连

续爆轰发动机的推进性能开展了实验研究,研究

表明发动机的燃料比冲可达5000s以上,如图14
所示。Fotia等[22]还研究了不同喷管类型对推进性

能的影响,如图15所示。实验结果表明,随着流

量的增加和背压的提高,气动塞式尾喷管 (aero-
spike)体现出更好的推进性能增益,并且壅塞型

(choked)的 气 动 塞 式 尾 喷 管 要 优 于 开 放 型

(open)的气动塞式尾喷管。
图14 氢气/空气连续爆轰发动机燃料比冲实验数据[21]

Fig.14 SpecificimpulsebasedonfueloftheRDEwithH2/air[21]

图15 不同尾喷管的氢/空气连续爆轰发动机推进性能实验和数据[22]

Fig.15 SchematicofCDEwithdifferentnozzlesandthespecificimpulsebyexperiments[22]

  日本名古屋大学Kasahara等[23]开展了连续爆轰

发动机的火箭橇实验 (sledtest),如图16所示。滑

轨总 长100m,火 箭 橇 长1m,宽0.3m,质 量 为

58.3kg,在实验中滑行距离为70m。在2s的实验时

间里获得的平均推力为201N,流量约为143g/s,比

冲约为144s。Goto等[24]与庆应大学 (KeioUniver-

sity)、日 本 宇 宙 航 空 研 究 开 发 机 构 (Japan
AerospaceExplorationAgency,JAXA)合作,本计

划在2018年发射以连续爆轰发动机为动力的探空火

箭,但该计划推迟到了2020年。目前他们正在开展

地面推力测试实验,如图17所示。表3总结了他们

的实验结果,在实验中以乙烯/氧气作为推进剂。

图16 连续爆轰发动机火箭橇实验装置[23]

Fig.16 Rotatingdetonationrocketsledtest[23]
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图17 连续爆轰发动机实验台与推力测量装置[24]

Fig.17 Experimentalsetupandthrustmeasuringdevice[24]

表3 探空火箭式连续爆轰发动机地面推力测试实验[24]

Tab.3 ThrustmeasuringexperimentsofthesoundingrocketwithCDE[24]

实验 流量/ (g/s) 当量比 有无喷管 实验时间/s 推力/N 比冲/s 油箱

1 144±17 1.5±0.4 有 0.93 291 206±26 外部

2 121±16 1.1±0.3 有 3.0 216 182±24 外部

3 160±18 1.6±0.4 无 3.0 135 86±11 外部

4 145±19 1.5±0.4 无 0.63 162 114±15 自带

5 153±18 1.4±0.3 无 1.6 143 95±13 自带

6 133±18 1.6±0.3 无 4.4 92 71±9 自带

2.2.2 冲压模态和涡轮模态

国防科技大学 Wang等[25]通过直联试验台验

证了吸气式连续爆轰发动机的可行性,如图18所

示。实验中燃料是室温下的氢气,空气被加热到

860K用于模拟来流4马赫的飞行条件。实验获得

了稳定的连续爆轰波,其传播速度达到1280m/s。
近年来,他们开展了连续爆轰冲压发动机自由射

流点火实验[26],如图19所示,模拟了飞行马赫数

为4.5,飞行高度为18.5km的工况。实验中采用

氢气和乙烯都获得了稳定的连续爆轰波。

图19 自由射流风洞中的模型发动机

Fig.19 Photosofthemodelengineinstalledinwindtunnel

图18 直联试验台

Fig.18 Schematicdiagramofdirect-connectfacility

美国创新科学方案公司将连续爆轰发动机与

艾利森型 (Allison)T-63燃气涡轮相结合[20],设

9
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计了以连续爆轰为动力的燃气涡轮发动机,如图

20所示。实验中获得了持续6min的稳定爆轰波。
实验结果表明高压涡轮前存在15%~20%的压力

波动,而低压涡轮前压力振荡消失,如图21 (a)
所示。然后他们对连续爆轰和传统缓燃方式下涡

轮效率与输入能量的关系进行了对比研究,如图

21 (b)所示。在等熵和完全燃烧假设下,通过连

续爆轰可获得更高的涡轮效率。需要指出的是实

验中他们采用开环方案,连续爆轰发动机运行所

需的空气通过额外的高压气罐供应,不采用压气

机供应,没有考虑爆轰波与上游压气机的相互作

用。尽管如此,这次实验对于连续爆轰发动机在

涡轮模态下的应用仍然具有重要意义。

(a)结构示意图

(b)实验装置

图20 连续爆轰发动机与T-63燃气涡轮组合[20]

Fig.20 CombinationofCDEandT-63[20]

3 连续爆轰发动机亟需解决的问题

从连续爆轰发动机概念提出到现在已有60年,
尤其是经过近20年的快速发展,无论在基础研究

还是应用研究方面都取得了丰硕的成果,但目前

仍有许多技术问题亟待解决。

1)燃料和氧化剂的快速掺混机理,尤其是液

(a)压强信号

(b)涡轮效率与输入能量关系曲线

图21 连续爆轰涡轮发动机的实验结果

Fig.21 Experimentalresultsofacontinuous

detonationturbineengine

态燃料的快速雾化、蒸发、掺混机理。爆轰波传

播速度为km/s量级,需要燃料和氧化剂在极短时

间内完成混合;并且燃料和氧化剂的混合程度直

接影响爆轰波的强度,混合较差将导致爆轰波不

能自持传播。这对喷注方式和喷注器的设计提出

了较高的要求,液态燃料的快速雾化蒸发掺混机

理需要更深入的研究。

2)爆轰波的起爆和控制技术。在目前的实验

研究中,一般采用高能火花塞或预爆轰管起爆,
点火之后的情况一般不可预知,可能不会形成稳
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定爆轰波,可能形成一个或多个爆轰波,这对于

连续爆轰发动机的可靠运行是一个巨大挑战;同

时爆轰波在传播过程中不可控,爆轰波会熄灭然

后再形成,或者一个爆轰波变为两个爆轰波。这

些都不利于连续爆轰发动机的稳定工作,因此需

要对爆轰波的起爆技术和控制技术进行深入研究。

4 结论

连续爆轰发动机具有一次起爆、释热速度快、
热效率高、结构紧凑等优点。由于其自身特点和军

事需求,有望带来航空航天推进技术的革新,目前

已成为国内外学者和工业部门的研究热点。近年来,
已成功获得多种燃料、多种燃烧室结构、多种喷管

下的长时间稳定传播的爆轰波,较深入地认识了连

续爆轰流场结构,初步测得推力和比冲,验证了连

续爆轰发动机的性能优势并在火箭模态、冲压模态

以及涡轮模态下都实现了稳定连续爆轰,这极大拓

宽了连续爆轰发动机的适用范围。
目前,连续爆轰发动机的工程化应用研究也

已陆续开展。在不久的将来会有相对可靠的原理

样机问世。虽然还有许多技术难题需要攻克,相

信在广大专家学者的共同努力下,可早日使连续

爆轰发动机成为飞行器的优选动力。
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过冷加注,证实了该系统的可行性,经过一定的

技术积累,后续全贮箱深度过冷加注技术可全面

应用于我国低温运载火箭的加注流程中。
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