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内燃波转子技术对燃气涡轮发动机性能影响
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摘　　　要：为研究内燃波转子技术提高燃气涡轮发动机性能变化规律，建立内燃波转子燃气涡轮发动机热

力循环分析模型，开展内燃波转子通道出口气流马赫数、压气机压比等参数变化对燃气涡轮发动机性能的影

响研究，探讨了内燃波转子燃气涡轮发动机热力循环状态参数变化规律．研究结果表明：当压气机压比等于

３．６时，发动机比推力和热循环总效率最大提高２３．７０９％，耗油率最大减少１９．１６５％；当通道出口气流马赫

数等于０．６时，发动机比推力最大增幅达２３．７３６％，此时压气机压比为４．４、发动机热循环总效率３２．２１６％和

耗油率减少２４．３６６％，熵增减少７．８６４％，验证了内燃波转子技术能够提高燃气涡轮发动机总体性能．研究结

果为深入开展内燃波转子燃气涡轮发动机基础理论和关键技术研究奠定基础．
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ｅｘｉｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

　　内燃波转子燃气涡轮发动机是一种集波转子
增压技术、等容燃烧热循环效率高和喷气式发动
机技术为一体的新概念发动机．内燃波转子嵌入
燃气涡轮发动机后能够大大提高发动机的效率和

单位推力，减少燃油消耗、降低污染和减少燃油后
勤保障，并且发动机仍可采用普通的材料和技
术［１－４］．内燃波转子燃气涡轮发动机已被认为是满
足美国国防预研局（ＤＡＲＰＡ）“安静超声速空中
平台”（ＱＳＰ）计划要求的研究用于降低超声速巡
航飞行过程中油耗的替代途径之一，满足军民用
远程超声速飞机的需要，是目前国外航空发动机
领域的一个研究热点，是未来航空发动机的一个
重要发展方向［５－６］．
美国多家研究机构开展了波转子技术应用于

燃气涡轮发动机基础理论和关键技术研究［７－１０］，
美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）开展了内燃波转子
作为未来燃气涡轮发动机核心机相关研究，以达
到更高的峰值循环温度和压力．Ａｌｌｉｓｏｎ先进技术
开发公司（ＡＡＤＣ）和 Ｐｕｒｄｕｅ工程和技术大学
（ＩＵＰＵＩ）正在对采用爆震燃烧和接近爆震燃烧的
内燃波转子燃烧过程和性能进行计算和试验研

究．美国密歇根州立大学（ＭＳＵ）［１１］对几种热力
循环波转子技术的好处进行评估，针对３０ｋＷ 和

６０ｋＷ 两种微型涡轮发动机采用压比为１．８的波
转子循环后的性能进行了研究，Ｃ－３０总效率和单
位功率提高３３％，Ｃ－６０提高２５％，并分别对燃气
涡轮发动机、制冷循环和超微型（基于 ＭＥＭＳ）涡
轮发动机中采用波转子技术的可行性进行了研

究［１２－１３］．本文建立内燃波转子燃气涡轮发动机热
力循环分析数学模型，开展内燃波转子通道出口
气流马赫数、压气机压比等参数变化对燃气涡轮
发动机性能影响的研究，探讨内燃波转子燃气涡
轮发动机热力循环状态参数变化规律．

１　热力循环数学模型
内燃波转子嵌入燃气涡轮发动机工作流程如

图１所示，内燃波转子取代了燃烧室与压气机和
涡轮构成了发动机三大部件，来源于压气机的新

鲜空气与内燃波转子进气端口内喷射的燃料预混

后形成可燃混气进入内燃波转子，在内燃波转子
通道内产生压缩波、激波、膨胀波和接触间断形成
的复杂波系，通过复杂波系的压缩和膨胀作用实
现能量快速交换，可燃混气被压缩增压增温后，利
用转子右侧封闭端的热射流点火装置点燃内燃波

转子通道内可燃混气，内燃波转子通道内燃烧方
式为接近爆震燃烧或爆震燃烧实现高热力循环的

等容燃烧（计算过程中简化为可燃混气直接起爆
的爆震燃烧模式），等容燃烧进一步提高高温燃气
的压力，然后高温高压燃气膨胀排向涡轮做功．

图１　内燃波转子燃气涡轮发动机工作流程

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ａｎ　ｉｎｔｅｒｎａｌ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｗａｖｅ　ｒｏｔｏｒ　ｉｎ

ａｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｅｎｇｉｎｅ

图２给出了等压燃烧、等容燃烧和波转子燃
烧３种不同燃烧热力循环的温熵（Ｔ－Ｓ）图，图中
“Ａ”和“Ｂ”点分别指的是内燃波转子通道内可燃
混气燃烧前后瞬间状态点，新鲜混气从状态点２
预压缩至Ａ点（对应压力值为ｐＡ），新鲜混气在转
子通道内等容燃烧从状态点Ａ 进一步增压至Ｂ
点（对应压力值为ｐＢ），燃烧后的高温燃气从状态
点Ｂ膨胀至３点，然后经涡轮膨胀做功至状态点

４．内燃波转子通道仅考虑直通道，忽略转子轴功
率，即压缩功等于膨胀功（Ｗ２－Ａ＝ＷＢ－３），当压气机
出口温度（Ｔｔ２）和涡轮进口温度（Ｔｔ３）与基准发动
机相同时，３种燃烧热力循环下的发动机热释放
增加量是相同的（通过控制耗油率实现），但是，不
同热力循环导致涡轮进口的气流总压不一致，其
中波转子燃烧热力循环涡轮进口总压最高，表明了
内燃波转子的应用能够提高燃气涡轮发动机总体

性能．
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图２　３种不同燃烧热力循环温熵图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　Ｔ－Ｓｄｉａｇｒａｍ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ　ｃｙｃｌｅｓ

为了估算内燃波转子燃气涡轮发动机性能增

加程度和规律，选取某型涡喷发动机为基准发动
机，飞行高度为１０ｋｍ，飞行马赫数为０．８，压气机
等熵效率为０．８，压气机多变效率为０．８３，燃烧室
燃烧效率为０．９８，燃烧室总压恢复系数为０．９５，
机械传动效率为０．９９，涡轮等熵效率为０．８４，涡
轮多变效率为０．８３，喷管等熵膨胀效率为０．９５，
波转子压缩和膨胀效率均为０．８３．应用热力学方
法计算内燃波转子燃气涡轮发动机和基准发动机

的理论性能，建立简化的热力学循环数学模
型［１４－１５］，主要包括进气道模型、压气机模型、内燃
波转子模型（预混气压缩、等容燃烧和膨胀）、涡轮
模型、排气喷管模型．

２　计算结果与讨论

２．１　内燃波转子出口气流马赫数影响发动机性能

图３给出了内燃波转子燃气涡轮发动机比推
力Ｓｔ、总效率η０和耗油率ｓｆｃ及其相对基准发动机
的变化率等性能参数随着内燃波转子通道出口气

流马赫数Ｍａ３ 的变化规律，从图中可以看到随着

Ｍａ３ 增加，内燃波转子燃气涡轮发动机比推力和
总效率显著增加，耗油率ｓｆｃ显著降低，相对基准
机比推力和总效率增加幅度和相对减少耗油率减

幅逐渐增加．从图３中（ｂ）可以看到，当Ｍａ３＝１．０
时，波转子燃气涡轮发动机比推力和总效率最大
提高２３．７０９％，耗油率ｓｆｃ最大减少１９．１６５％，验
证了内燃波转子嵌入燃气涡轮发动机能够提高发

动机总体性能．从图３可以看到，当内燃波转子出
口马赫数Ｍａ３ 大于０．６时，内燃波转子燃气涡轮
发动机总体性能提高幅度降低，因此，需要选择合
适范围的内燃波转子出口马赫数．
图４和图５给出了内燃波转子不同状态点之

图３　发动机性能参数随出口气流马赫数变化规律

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｗａｖｅ　ｒｏｔｏｒ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

ｅｘｉｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

间的压比、压力和温度随内燃波转子通道出口气
流马赫数 Ｍａ３ 的变化规律，随着马赫数 Ｍａ３ 的
增加，内燃波转子膨胀压比（ｐｔ　Ｂ／ｐｔ３）显著增加，总
压迅速从ｐｔ　Ｂ降到ｐｔ３，总温也从Ｔｔ　Ｂ降到Ｔｔ３，降
低幅度远小于膨胀压比，保证了较强的膨胀波促
使内燃波转子通道高速排气，从而产生较大的推
力，内燃波转子通道内一系列压缩波叠加形成激
波，激波压缩新鲜可燃混气，提高可燃混气的压比
（ｐｔ　Ａ／ｐｔ２），总压迅速从ｐｔ２增加到ｐｔ　Ａ，总温从Ｔｔ２
降到Ｔｔ　Ａ，这使得内燃波转子内部可燃混气在较
高的压比和初始温度下燃烧，在释放相同热量情
况下，熵增减少，从图６熵增随内燃波转子通道出
口气流马赫数Ｍａ３ 变化规律可以得到验证．内燃
波转子通道内等容燃烧和熵增减少（最大减少

９．７３％）使得转子内混气压比进一步增加，如图４
中ｐｔ　Ｂ／ｐｔ　Ａ曲线可见，总压从ｐｔ２提高到ｐｔ　Ａ，随着
马赫 数 Ｍａ３ 增 加，ｐｔ　Ｂ／ｐｔ　Ａ 最 大 增 加 值 达 到

１．６７５．由于激波压缩和等容燃烧增压，随着马赫
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数Ｍａ３ 增加，内燃波转子燃气涡轮发动机总增压
比（ｐｔ３／ｐｔ２）也显著增加，最大值达到１．５，涡轮进
口总压ｐｔ３高于压气机出口总压ｐｔ２，而传统的燃
气涡轮发动机涡轮进口总压低于压气机出口总压

（燃烧室的总压损失导致），在保持涡轮进口温度
相同情况下，增加了喷管排气压力，提高内燃波转
子燃气涡轮发动机推力．从图５可以看到，随着马
赫数Ｍａ３ 增加，内燃波转子燃气涡轮发动机的温
升从基准机的７２７．０８Ｋ最大增加到了８３７．３８Ｋ，
在Ｍａ３＝１．０时，内燃波转子燃气涡轮发动机相
对于基准机温升仅提高１１０．３Ｋ，而发动机的推
力提高了２３．７０９％，验证了内燃波子的应用显著
提高了发动机的性能．

图４　内燃波转子压比和压力随出口马赫数变化规律

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｗａｖｅ　ｒｏｔｏｒ

ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｅｘｉｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图７给出了内燃波转子充填率和残留燃气比
率随Ｍａ３ 增加的变化规律，从图中可以发现，在

图５　内燃波转子温度随出口马赫数变化规律

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｗａｖｅ　ｒｏｔｏｒ　ｅｘｉｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图６　熵增随Ｍａ３ 变化规律

Ｆｉｇ．６　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｗａｖｅ　ｒｏｔｏｒ　ｅｘｉｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图７　内燃波转子充填率和残留气比率与

出口马赫数关系

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｌｌｉｎｇ　ａｎｄ　ｒｅｓｉｄｕａｌ　ｇａｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ａｓ

ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｗａｖｅ　ｒｏｔｏｒ　ｅｘｉｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ
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马赫数 Ｍａ３ 在０～０．６范围之内，随着马赫数

Ｍａ３ 增加，新鲜混气充填比率增加幅度较大，而
随着马赫数进一步增加，充填比率增加幅度较小，
而出口气流马赫数从０．６增加到１．０范围内，气
流速度显著增加会给整个内燃波转子系统带来较

大总压损失和阻力损失，综合考虑流动损失和新
鲜混气充填比率，内燃波转子通道出口气流马赫
数Ｍａ３ 存在最佳工作范围，结合新鲜混气充填率
和发动机性能随内燃波转子出口气流马赫数

Ｍａ３ 的变化规律，内燃波转子出口气流最佳工作
范围为０．６左右．

２．２　压气机压比变化影响发动机性能研究

压气机的压缩能力影响发动机的性能，图８
给出了发动机总效率η０、比推力Ｓｔ和耗油率ｓｆｃ及
其相对基准发动机变化比率随着压气机压比的变

化规律，从图上可以看到，Ｍａ３＝０对应的是基准
发动机，当压气机压比在１～２１范围内，随着压气
机压比增加，发动机总效率及其增幅始终增加，最
大增幅达６０．１９２％，比推力及其增幅先增加后减
少，最大增幅达２３．７３６％，此时对应的发动机总

图８发动机性能随压气机压比变化规律

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ　ａｓ

ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

效率３２．２１６％和耗油率减幅－２４．３６６％，耗油率
一直减少，减幅也减小，最大减幅达－３７．５７５％．
从图上还可以发现，在Ｍａ３＝０～０．２范围之内，
内燃波转子燃气涡轮发动机总效率和比推力都低

于基准发动机，耗油率高于基准发动机，直到

Ｍａ３＝０．２时，内燃波转子燃气涡轮发动机与基
准发动机性能相同，此时内燃波转子相当于基准
机的传统燃烧室的功能，在Ｍａ３＝０．２～１．０范围
之内，随着内燃波转子出口气流马赫数Ｍａ３ 的增
加，发动机总效率和比推力是增加的，耗油率降
低．并且随着内燃波转子出口气流马赫数Ｍａ３ 的
变化，发动机最大比推力和增幅对应的压气机压
比降低，发动机最大比推力和增幅对应的压气机
压比是不相同的，如Ｍａ３＝０．６时，最大比推力和
增幅对应压比Ｍｃ＝４．４左右，这也验证了内燃波
转子应用可以减少压气机的级数，相当于内燃波
转子取代压气机高压级部分．因此，在进行内燃波
转子燃气涡轮发动机设计时，需要选择合理的压
气机压比和内燃波转子出口气流马赫数．
图９给出了内燃波转子燃气涡轮发动机熵增

及其相对基准发动机变化比率随压气机压比的变

化规律，随着压气机压比的增加，内燃波转子燃气
涡轮发动机和基准发动机的熵增减小，熵增减小
变化率缓慢减小，这和图８中内燃波转子燃气涡
轮发动机总效率及其相对基准发动机变化比率随

压气机压比的变化规律是一致的．从图上还可以
发现，在Ｍａ３＝０～０．２范围之内，内燃波转子燃
气涡轮发动机熵增高于基准发动机，相对于基准
发动机熵增变化率减小幅值降低，直到 Ｍａ３＝
０．２时，内燃波转子燃气涡轮发动机与基准发动
机熵增及其变化幅值相同，在Ｍａ３＝０．２～１．０范
围之内，随着内燃波转子出口气流马赫数Ｍａ３ 的
增加，内燃波转子燃气涡轮发动机熵增低于基准
发动机，相对于基准发动机熵增变化比率减小幅
值增加，最大减幅达１１．７２％，其中，当Ｍａ３＝０．６
和Ｍｃ＝４．４时，熵增减幅为７．８６４％．
图１０和图１１分别给出了内燃波转子燃气涡

轮发动机在Ｍａ３＝０．６时各状态点的压力和压比
随发动机压气机压比的变化规律，从图１０可以看
到，随着发动机压比的增加，内燃波转子燃气涡轮
发动机的压气机出口压力ｐｔ２、内燃波转子预压缩
后压力ｐｔ　Ａ、内燃波转子等容燃烧压力ｐｔ　Ｂ和涡轮
进口压力ｐｔ３都是直线增加的，当压气机压比Ｍｃ＝
４．４时，发动机各状态点的压力分别为ｐｔ２＝
６．５２×１０５　Ｐａ，ｐｔ　Ａ＝１０．１３×１０５　Ｐａ，ｐｔ　Ｂ＝１６．０７×
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图９　熵增随压气机压比变化规律

Ｆｉｇ．９　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

图１０　发动机状态点压力随压气机压比变化规律

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

图１１　发动机状态点压比随压气机压比变化规律

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

１０５　Ｐａ和ｐｔ３＝８．８７×１０５　Ｐａ．从图１１可以看到，
状态点“Ｂ”与“Ａ”处的压力比值基本不变，这是因
为计算模型中假设内燃波转子通道内接近爆震燃

烧的等容燃烧压力增益幅度不变．ｐｔ　Ａ／ｐｔ２代表了
内燃波转子对新鲜可燃混气的预压缩能力，随着
发动机压比的增加，预压缩能力降低，当发动机压
比大于７以后，内燃波转子预压缩能力趋于恒定．

ｐｔ　Ｂ／ｐｔ　Ａ代表了内燃波转子内预压缩后可燃混气
经过等容燃烧后的压力增益能力，随着发动机压
比的增加，等容燃烧压力增益能力降低．ｐｔ３／ｐｔ２代
表了内燃波转子取代发动机传统燃烧室后涡轮进

口与压气机出口压力比，即内燃波转子总压力增
益，随着压气机压比增加，内燃波转子总压力增益
降低，但都大于１，验证了内燃波转子取代传统燃
烧室能够提高涡轮进口总压比，有利于提高燃气
涡轮发动机性能．图１２给出了内燃波转子燃气涡
轮发动机在Ｍａ３＝０．６时各状态点的温度随发动
机压气机压比的变化规律，随着压气机压比的增
加，压气机出口温度Ｔｔ２和内燃波转子预压缩后
温度Ｔｔ　Ａ都增加，增加的幅度和趋势一致，内燃波
转子等容燃烧后温度Ｔｔ　Ｂ仅与内燃波转子出口气
流马赫数Ｍａ３（Ｍａ３＝０．６）和涡轮前静温Ｔ３ 有
关，静温Ｔ３ 通过涡轮前总温Ｔｔ３计算获得，因此

Ｔｔ　Ｂ＝１　２７６．７Ｋ为定值，随着发动机压比增加，内
燃波转子温升（Ｔｔ　Ｂ＝Ｔｔ　Ａ）降低．

图１２　发动机状态点温度随压气机压比变化规律

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

３　结　论

１）选取某型涡喷发动机为基准发动机，建立
了内燃波转子燃气涡轮发动机热力循环分析数学
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模型，主要包括压气机模型、内燃波转子模型、涡
轮模型和排气喷管模型．
２）随着内燃波转子通道内出口气流马赫数

Ｍａ３ 增加，内燃波转子燃气涡轮发动机比推力和
总效率显著增加，耗油率ｓｆｃ显著降低．当 Ｍａ３＝
１．０时，内波转子燃气涡轮发动机比推力和总效率
最大提高２３．７０９％，耗油率ｓｆｃ最大减少１９．１６５％，
验证了内燃波转子嵌入燃气涡轮发动机能够提高

发动机总体性能．
３）随着内燃波转子出口气流马赫数Ｍａ３ 的
增加，内燃波转子膨胀压比显著增加，内燃波转子
压缩提高了可燃混气的压比，内燃波转子通道内
等容燃烧和熵增减少进一步提高内燃波转子内混

气的压比，内燃波转子燃气涡轮发动机总增压比
显著增加，验证了内燃波转子具有增压能力．
４）综合考虑流动损失和新鲜混气充填比率，
内燃波转子通道出口气流马赫数 Ｍａ３ 存在最佳
工作范围，结合新鲜混气充填率和发动机性能随
内燃波转子出口气流马赫数Ｍａ３ 的变化规律，内
燃波转子出口气流最佳工作范围为０．６左右．
５）随着压气机压比增加，发动机总效率及
其增幅始终增加，比推力及其增幅先增加后减
少，最大增幅达２３．７３６％，对应的发动机总效
率３２．２１６％和耗油率减幅－２４．３６６％，耗油率
一直减少，减幅也减小，最大减幅达－３７．５７５％．
发动机最大比推力和增幅对应的压气机压比不相

同，Ｍａ３＝０．６时最大比推力和增幅对应压比Ｍｃ＝
４．４左右，熵增减幅为７．８６４％，验证了内燃波转
子应用可以减少压气机的级数．
６）获得了内燃波转子燃气涡轮发动机在

Ｍａ３＝０．６时各状态点的压力、压比和温度随发
动机压气机压比的变化规律，随着发动机压比的
增加，ｐｔ２，ｐｔ　Ａ，ｐｔ　Ｂ和ｐｔ３都是直线增加，但内燃波
转子预压缩能力降低，当发动机压比大于７以后，
内燃波转子预压缩能力趋于恒定，等容燃烧压力
增益能力降低，内燃波转子总压力增益降低，但都
大于１，验证了内燃波转子取代传统燃烧室能够
提高涡轮进口总压比，有利于提高燃气涡轮发动
机性能．
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