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摘� � � 要: 采用经验数据和计算相结合的方法预估直径 180 mm,长度为 2. 2 m 带气动阀的脉冲爆震发动

机( Pulse Detonat ion Eng ine,简称 PDE)的性能, 并考虑 PDE 内的总压损失.计算结果和实测结果基本吻合.

计算中发现, 由于考虑了 PDE 内总压损失, PDE 推力比理想情况低, 油耗比理想情况大. 该计算方法对预估

实际 PDE 工作性能具有较大的参考价值.
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Abstract: The per fo rmance of Pulse Detonat ion Eng ine ( PDE) w ith aero vavle of diame�
ter 180 mm、leng th 2. 2 m was pre�est imated by using a method combining experient ial data

and computation, at the same t ime the total pressure loss inside the PDE was taken into ac�
count . The computat ional results basical ly match the results obtained from the experiments.

It w as found that the thrust of PDE was low er than that in ideal case and specific fuel con�
sumpt ion ( SFC) w as larg er than that in ideal case, due to that the total pressure loss w as

consider ed. This computat ional method is valuable for pre�est imat ing the performance of

PDE in actual operat ion.
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� � 脉冲爆震发动机( PDE)是一种利用脉冲式爆

震波产生高温、高压燃气来产生推力的新概念发

动机
[ 1�4]

,由于其优越的热力学性能,简单而轻巧

的结构以及广泛的实用性 [ 5] , 越来越受到国内外

相关研究领域的关注. 但为了在较短的时间和距

离内产生爆震波, 一般要在爆震管内加入掺混器

和扰流片以改善可燃混气的混合性能和强化燃

烧,从而引起总压损失. 目前, 尚未有相应的模型
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在设计前较准确预估实际脉冲爆震发动机的性

能.

国内外在该领域的研究主要有: � 数值模

拟
[ 6�8]

,计算时采用直接瞬时起爆,不考虑 PDE 的

总压损失,数值模拟计算由于没考虑 PDE 的总压

损失,计算结果还是理想极限值;  工程计算[ 9] ,

忽略 PDE的总压损失,同时不考虑缓燃向爆震转

捩过程( DDT)的时间.由于工程计算忽略总压损

失,同时不考虑 DDT 时间对周期、推力和油耗的

影响,计算结果与实际 PDE 相差较大; ! 经验公

式[ 10] : R= 1 372� 5 �
4

D
2
DCL DC f , 式中 R, DDC , L DC

分别为平均推力、爆震室直径和长度, f 为工作频

率.该公式仅限于常压进气条件下,因此经验公式

不能揭示飞行马赫数变化和 PDE 前有机械预压

缩时对 PDE 性能的影响.

本文采用经验数据和计算相结合的方法, 提

出用等容燃烧循环代替爆震燃烧循环, 该模型首

先考虑爆震管内的总压损失, 其次考虑 DDT 时

间对性能的影响,对预估实际 PDE工作性能具有

较大的参考价值.

1 � 物理模型

1. 1 � 以等容燃烧循环代替 PDE 循环

图 1为有预压缩的 PDE 循环和等容燃烧循

环(预压比 p  ∀ / p  ,比容比 v  ∀/ v  ) . 图中 OO∀DD∀
O为爆震燃烧循环, OO∀EE∀O 为等容燃烧循环.

从图中可知, PDE循环峰值压力比等容燃烧循环

的峰值压力高, 而相应的比容 PDE循环比等容燃

烧循环略小. 国外研究表明两者循环热效率相

近[ 11] ,因此在计算中采用等容燃烧循环代替 PDE

循环.

图 1� 预压缩的 PDE 循环和等容循环

Fig . 1 � Thermodynamic cycles with constant�vo lume

and detonativ e combustion w ith precompression

1. 2 � PDE内总压损失对推力的影响

为了改善可燃混气的掺混性能和强化燃烧,

PDE 内安置一定数量的钝体, 气流经过钝体产生

总压损失,使 PDE 喷口前总压下降,引起推力减

小和油耗升高.为了简化计算, 假设 PDE 内高温

燃气的膨胀过程仍为理想等熵过程, PDE 燃烧室

内气流参数为均匀的平均参数.由于 PDE 内总压

损失最终反映在尾喷口前总压降低, 假设总压损

失集中在尾喷口前截面. 燃气膨胀时, PDE 燃烧

室内的压力、温度和密度相应降低, PDE 内瞬时

燃气质量减小,它等于瞬时排气量.

1. 3 � PDE工作周期的时间划分

两相混气爆震波压力特性如图 2所示.

图 2� 两相爆震波压力曲线

Fig . 2 � Pressure curv e o f two�phase detonat ion Vs time

由图 2可知, 多循环两相混气爆震波压力曲

线的特点为: � 峰值压力和爆震波传播速度比气

态混气低;  一般无明显压力平台(即爆震波后等

压段)

PDE 一个工作周期分可为三阶段: � 第一阶

段为缓燃转变为爆震燃烧阶段, 即 DDT 过程.压

力由 p  ∀点上升至 p m 点, DDT 过程时间为 t1 . 点

p m 相当于气态混气反应的爆震波波后压力, 在用

等容燃烧代替爆震燃烧计算中, p m 就是等容加热

的压力最高点;  第二阶段为膨胀阶段, 由 p m 膨

胀到进气压力 p 3 (即 p 1 ) , 推力主要由该阶段产

生,过程时间为 t 2 ; ! 第三阶段为燃烧产物排空和

充填阶段(包括隔离段充填) . 这阶段气动阀打开,

进气道残余冷却燃气作为惰性气体隔离新鲜混气

和高温爆震燃烧产物.然后 PDE 内燃烧产物一边

排出, 一边进入新鲜混气, 该阶段持续的时间为

t3 . p 4 是燃气膨胀终了, 爆震室进行吹除、充填过

程的压力,它的压力应等于气动阀进气压力 p 1 ,

但大于环境压力 p  . PDE 的工作周期 T c = t1 +

t2+ t3 , 工作频率 f = 1/ T c .

对带气动单向阀 PDE, 气动阀关闭在点火以
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后(即 PDE 内反压大于进气压力时) ,由于点火存

在延迟时间,因此点火需提前.只要点火延迟时间

(包括气动阀关闭时间)小于进气时间, 点火延迟

时间不会影响 PDE工作周期.

2 � PDE 性能计算

2. 1 � 工作周期计算

( 1) DDT 时间 t1 , 由实验测定.

( 2)膨胀时间 t2瞬时排气量为 !cV cA cdt ( !c,

V c 分别为出口截面瞬时密度和速度, A c 为出口

截面积) . 由于 PDE 内燃气排出, PDE 燃烧室内

密度 下降 ∀!, 瞬时 连续方程 ∀!L DC A DC =

!cV cA c ∀t( L DC, ADC分别为爆震室长度和爆震室截

面积) ,计算 V c 时考虑 PDE 的总压损失,总压损

失系数 #= ∀p / ( 0� 5!V
2
) - 1, 由冷态测定, 式中

∀p 为冷态进口总压与环境压力之差, !和 V 分别

是喷管出口截面的密度和速度. 尽管冷态和热态

时在同样的速度下总压损失不同, 但总压损失系

数在冷态和热态是相同的. 在膨胀过程中, 爆震

室瞬时密度、温度逐渐降低,导致瞬时压力逐渐降

低.取时间步长为 0. 01 ms, 直到瞬时压力等于气

动阀进气压力 p 1 为止, 则可计算出膨胀时间. 膨

胀中不同时刻爆震室的压力、温度和密度认为是

均匀的.燃气膨胀分两段:

�当 p O / p
*
( t) # v cr时( p O 为环境压力, v cr为

临界压力比, p *
( t )为喷口前的瞬时总压, T *

( t)

为喷口前的瞬时总温)

V c= 2
kR gT

*
( t)

k+ 1

 当 p O / p
*
( t)> v cr时

V c= 2
kR gT

*
( t)

k- 1
1-

p O

p
*
( t )

k- 1
k

.

( 3)混气充填和吹除时间(包括隔离段充填)

t3= ( L DC+ ∀L ) / V fill ( ∀L 为隔离段距离, V fill为充

填速度) , 多循环工作时,由于混气和热壁面热量

交换,混气温度随进气距离的增加而增加;同时由

于总压损失使静压随进气距离的增加而下降. 热

态 V fill采用先测定冷态 V fill, 后经热态修正得到.

燃烧时, DDT 过程由于混气压力、温度升高、体积

膨胀,为了使爆震波在管口恰好赶上混气的膨胀

波(即可燃混气恰好膨胀至管口) , 充填长度 L DC

可略短一些,以防混气溢出.

2. 2 � 推力计算

若不考虑气动阀漏气对推力的影响, 推力由

两部分组成: � 当气动阀关闭时,这时高压燃气膨

胀,产生正推力. 膨胀过程的平均正推力 R1 = -

p iA in( t1 + t2 ) / T c + ∃ [ qmV c+ ( p c- p o ) A c ] ∀t/

T c ,式中 p i 为迎风面压力, A in , A c 分别为进口面

积和出口截面面积, V c , p c 分别为 ∀t时间内出口

截面的平均流速和平均压力, qm 为 ∀t 时间内的

平均流量, p O 为环境压力;  当气动阀开, 排空燃

气同时进气, 这时产生负推力.该过程为稳态,进

气、吹除过程的平均负推力 R2 = {!hV
2
fill A c- [ !in

V
2
in + ( p in- p O) ] A in} t3 / T c, 式中 !h 为膨胀到 p 1

时的热燃气的密度, A in , !in , V in和 p in分别为进口

截面面积和相应的密度、速度、压力,因此平均净

推力 R= R1+ R2 .

2. 3 � 油耗计算

混气当量比为 1 时, 油耗(单位: kg/ N % h)

SFC= 9� 81 & 3 600 & 0� 067!DCL DCA DC f / R, 式中

!DC , L DC , A DC和 f 分别表示为爆震燃烧室的平均

密度、长度、截面积和工作频率. !DC是由进气温度

和压力确定的.

2. 4 � 循环热效率计算

循环热效率主要取决于燃气膨胀终了时的出

口温度. ∃= ( h0+ q- hE∀) / q,式中 h0 为化学反应前

的焓, q为加入燃气的热量, hE∀为高压燃气膨胀到

进气压力时的焓. 当混气当量比为 1时,每公斤汽

油和 14. 7 kg 的空气恰好反应,因此加热量为每公

斤汽油的放热量 qc / ( 1+ 14. 7) .因为爆震波的传播

速度很快( 1 500~ 3 000 m/ s) ,燃气来不及膨胀, 所

以采用定容过程处理,忽略循环散热量.

3 � 计算结果和实验结果比较

3. 1 � 研究对象和工况

计算对象管径为 �= 180 mm ,长度为 2� 2 m ,

带气动阀的 PDE 样机,如图 3所示. PDE 进口总

压为 0. 155 M Pa,进气温度为 300 K, 总压损失系

数#为 13. 5, DDT 时间取 t1 = 3 ms.

3. 2 � 计算结果和实验对比

计算结果: T c= 42� 75 ms, f = 23 Hz, 平均推

力 R= 1 003� 2 N,油耗 S FC= 33� 7 kg / N % h,热

效率 ∃= 22� 42%.

图 4为计算瞬时推力曲线, 图 5为实验测瞬

时推力曲线.
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图 3 � PDE 推力测量系统示意图

F ig . 3 � Scheme of PDE thrust t esting system

图 4 � 计算推力/时间曲线

F ig . 4 � Computationa l thrust cur ve Vs time

图 5� 实验测推力/时间曲线

Fig . 5 � Experimental thrust cur ve Vs t ime

( 1)从图 4、图 5可知: 实验所测瞬时推力峰

值点比计算推力峰值点约小 80%; 在一个周期

中,实验所测瞬时推力峰值点的出现比计算值大

约晚 20 ms;整个进气、吹除过程的计算瞬时推力

为负值,而相应实验测量瞬时推力只有小部分为

负值.因为实验测量时,在某一时刻一部分推力通

过传感器表现出来, 另一部分转变为发动机的惯

性.惯性力抵消了一部分进气时的负推力,所以实

测负推力段较短. 由于惯性力在一个周期内积分

为零, PDE 惯性力对直接测量平均推力无影

响[ 12] . 虽然计算瞬时推力曲线和 PDE 实验瞬时

推力曲线完全不同, 但计算平均推力等于 PDE 的

实际平均推力. 实验测量 PDE 平均推力为 83 kg

(包括外阻约 20 kg) , 和计算平均推力值基本吻

合,误差在 0. 7%左右.

( 2)实验所测油耗与计算值偏差较大,实际油

耗比计算值高 18%.这主要因为实验中油路采用

自适应控制: � 当高温燃气膨胀时,由于进气压力

p 1 小于进油压力 p f , 因此高温燃气先膨胀到 p f

以下,这时就提前开始供油,这部分油喷进了膨胀

的燃气和隔离段(隔离段气体是进气道内降温的

燃气) ;  点火后 PDE 内反压升高, 气动阀关闭,

但由于 p 1 < p f , 爆震室压力仍低于供油压力, 因

此油路仍在供油, 这部分油喷在燃气内.因此,实

验所测油耗远大于计算值.

( 3)亚声进气 PDE 由于进气压力低, 因此油

耗高;为了降低油耗,发挥 PDE 的潜在优势, PDE

宜在超声进气的飞行器上使用.

4 � 结 � 论

( 1)用等容燃烧循环近似 PDE 循环, 对 PDE

内总压损失合理处理和实验测定的平均推力基本

吻合,说明该方法可以近似预估 PDE 性能.

( 2)由于采用自适应供油方式,使实验所测油

耗比计算值高 18%.

( 3)该模型还需通过实验进一步检验并不断

改进、完善.
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