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爆轰推进概念与机理研究 
                 —— 新型发动机研究的热点 

 
姜宗林 

（中国科学院力学研究所高温气体动力学开放研究实验室 100080） 
 

摘要：本文首先概述了爆轰现象、爆轰气动物理、爆轰推进概念和爆轰推进研究

进展。然后重点介绍了目前正在研究中的主要爆轰推进概念，如脉冲爆轰发动机，

斜爆轰推进，冲压加速器。并从热效率和比冲的角度把脉冲爆轰发动机和传统的喷

气推进发动机作了比较。最后探讨了爆轰推进研究的问题与方向。 
关键词：爆轰，热效率, 脉冲爆轰发动机，斜爆轰推进, 冲压加速器。 

 

1. 爆轰现象 
关于爆轰现象的研究起始于一百多年前人们对煤矿爆炸起因的探索，而化学工业中频繁发生的

爆炸事故更加引起了人们对爆轰研究的重视。当时，人们最不理解的是为什么可燃气的燃烧竟能产

生如此巨大的破坏力！为什么伴随爆轰的冲击波竟能以五、六倍的声速在可燃气中传播且不随传播

距离而衰减 ？上世纪初，C-J爆轰理论[1,2]的提出揭开了爆轰现象的神密面纱。C-J理论假设无限大

的化学反应速率，把爆轰波简化为一道激波并带有瞬时的能量添加。应用传统的 Ranking-Hugoniot 

理论分析，C-J 理论指出爆轰是一个自相似过程，可用于预测爆轰波前后的空气动力学参数。 

随着人们对爆轰现象及其热化学反应机理更进一步的理解，二十世纪 40 年代，Zel′dovich, von 
Newmann和 Doring提出了 ZND爆轰理论[3,4,5]。考虑可燃气体有限的化学反应速率，该理论把爆轰

波简化为三个过程：前导激波加热，燃烧诱导期和热能释放过程。即前导激波把可燃气体加热到其

自燃极限以上，可燃气体经过一段化学反应诱导时间，然后逐步释放出其化学能，最后燃烧后的气

体达到 C-J 状态。由于激波后的气体状态为亚声速，化学反应释放的能量可由一系列的压缩波传送
至前导激波从而维持前导激波的强度，形成了爆轰波的自持过程。 
虽然 C-J理论与 ZND理论在某种程度上成功地描述了爆轰现象的重要性质，给人们以直观的理
论解释，但实际的爆轰现象远比上述理论模型复杂得多。图 1 给出了气相爆轰结构的激光干涉流场
显示图象。从这些实验照片可以看出爆轰波有着复杂的激波结构，而且这些结构随实验条件的变化

而呈现大小不同的形态。 

a)            b)            c) 
图 1 Interferogram of gaseous detonation structure of 2H2+O2+0.92Xe at various initial pressures; 

a) p1 = 0.75 atm; b) p2 = 0.052 atm; c) p3 = 0.04 atm (Courtesy of White[6])  

图 2 Cellular structures of gaseous detonation of 2H2+O2+7Ar (Courtesy of Strehlow [7]) 
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如果在实验段内侧粘上带有薰烟层的金属板，当爆轰波通过实验段之后，金属板上会出现图 2
所示的菱形图像。这就是著名的气相爆轰的胞格结构。为了便于理解，把图 2和 3 所示的实验结果
示意性地表示在图 3上。图 3b表示了爆轰波的波结构，它是由入射波，马赫杆，横向波和尾声波组
成。这些波相互作用，相互转换，重复出现，构成了动态变化的爆轰波结构。图 3a表示和马赫杆相
连的三波点的轨迹，正是这些三波点轨迹，构成了图 2 所示的爆轰波胞格。上述结果仅表示一种理
想的典型爆轰波结构。受着各种各样因素的影响实际的爆轰波结构是复杂的多样的。普遍认为爆轰

波是一种带有激波/旋涡相互作用的激波诱导的超声速湍流燃烧现象。爆轰的化学反应机理和波相互
作用机制一直是个重要的研究方向。 

 

                             图 3a               图 3b  
 
图 3 Schematic of instantaneous profile of a multi-dimensional detonation front and detonation cell etched 

on a deposit on tube wall：OT — transverse shock ; TR — trailing acoustic waves; OM — Mach stem ; 
O — triple point ; ···— reaction zone ; ||| — unreacted gas mixture[8]. 

2.  爆轰气动物理 

由 ZND爆轰理论，爆轰波可以看作在可燃气体中传播由前导激波、反应诱导和能量释放过程组
成的具有一定厚度的间断面。在整个流场上附加爆轰波传播速度 u1，由伽利略变换，则爆轰波可以

看作一个固定间断面。可燃气体以速度 u1进入间断面，燃烧产物以速度 u2 离开；气体由状态 1 变
成状态 2。图 4 表示了爆轰波的分析模型，控制体和状态参数。包含爆轰波作控制体则可得质量、
动量和能量守恒方程。 

图 4. Schematic of detonation and control valume 
 

(1) 

(2) 

(3) 
                                                                                                                                                                   
其中，下标‘1’表示爆轰波前未燃烧的混合气体的状态；‘2’表示爆轰波后燃烧产物的状态。ρ，P，
u，c，v，h，q分别为密度、压力、速度、声速、比容、单位质量气体的焓值和单位质量的混合气体
燃烧后释放的热量。由连续方程和动量方程可得到 Rayleigh方程： 
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此方程在压力-比容平面上定义了一条斜率总是负值的 Rayleigh线。因为 m2是正值，若要方程 5 有
物理意义, (P2 − P1)和(v2 − v1)必须符号相反。这种要求定义了两种不同的热力过程：即爆轰过程和燃
烧过程。对于爆轰过程，因 P2 > P1，则有 v2 < v1，所以爆轰过程是一减容热力过程。与之相反，对

于燃烧过程，有 P2＜P1则 v2＞v1，即燃烧为比容增加的热力过程。但在燃烧过程中压力降很小，一

般认为燃烧过程是等压的。 

3. 爆轰循环热效率 

应用热力过程作功的动力装置很多，像在航天、航空工业中广泛应用的Turbojets，Turbofan，
Ramjet 和Air-Turbo Rockets 等。这些吸气式的发动机都应用等压循环热力过程。为了理解爆轰过程
的能量转换效率，下面以相同初始条件下C10H16/空气的混合气体为例，比较等压循环和爆轰循环所
产生的热效率（见图 5）。定义状态0为初始状态，也是常见的飞行状态： P = 0.1 atm, T = 165 K, v = 
4.447 m3/kg；两个循环都经过绝热压缩到达状态1： P = 1.0 atm, T = 300 K, v = 0.809 m3/kg。然后等
压循环经等压燃烧过程到达状态2： P = 1.0 atm, T = 2293 K, v = 6.536 m3/kg；而爆轰循环经过爆轰过
程到达状态3： P = 18.46 atm, T = 2851 K, v = 0.446 m3/kg。燃烧结束后，等压循环经过绝热膨胀过程
到达状态4： P = 0.1 atm, T = 1444 K, v = 41.00 m3/kg；而爆轰循环经同样的过程到达状态5： P = 0.1 
atm, T = 996 K, v = 28.79 m3/kg。最后两种循环都经过一个等压过程返回到状态0。上述状态2和3的热
力学参数计算时应用了高温气体动力学化学平衡过程的理论。 

图 5 等压和爆轰热力循环比较 

通过积分上述两个过程所封闭的面积，可以得出等压循环的热效率为 36.3%，而爆轰循环的热
效率则高达 56.5%，爆轰循环的热效率比等压循环增加了 55.6%。上述结果是在理想情况下得到的，
与实际的热力过程会有一些差别，但爆轰循环热效率高的结论是不会变的[9]。 

4．爆轰推进研究 
爆轰过程的热效率及其迅速的能量转换机理引起了人们的极大兴趣。爆轰推进的相关研究可以

追溯到二十世纪三、四十年代，其中 Hoffmann 1940的工作是有开创意义的[10]。他采用不同的燃料

首次进行了脉冲爆轰发动机 (Pulse Detonation Engine, 简称 PDE) 原理实验。Nicolls 等人于是 1957
年从理论分析和简单实验着手，做了 PDE的可行性研究[11]。1962年，Krzycki 在美国海军试验室进
行了乙炔／氧气的爆轰推进实验，但由于起爆能量不足，其研究的结论尚待探讨[12]。1986年美国海
军研究院的 Helman继续了这项研究[13]，并在实验中引入了自吸式 PDE和预燃起爆的概念。这些早
期的实验研究由于对爆轰现象和 DDT过程认识的局限性，常将某种形式的爆燃 (Deflagrations) 当作
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爆轰，有的则未能解决爆轰发动机循环匹配和起爆能量问题，因此得到的爆轰推进系统性能较差。

进入九十年代以后，由于人们对爆轰现象的深刻认识和高速飞行器对高效、紧凑推进器的需求，PDE
的研究又重新成为热门课题。美国空军、海军和 NASA等研究机构都投入了大量的人力和物力。其
中发表文章较多的是以 Bussing 和 Hinkey[14][15][16] 为代表的 ASI公司，他们在美国空军 SBIR Phase 
II Contract 的资助下，进行了以 C2H2/空气为混合气的重复脉冲爆轰实验。在 1999年的 PDE实验中
他们使用的实验装置的尺寸已经接近实际飞行的发动机尺寸，脉冲频率达 40HZ，工作时间为 30秒。
由于 PDE 的研究具有很强的军事应用背景（高速巡航导弹、小型高速飞行器），美国较大研究单位
的实验研究结果公开发表的愈来愈少。但可以肯定，实验室的 PDE研究正愈来愈向工程应用推进。
除了 PDE概念研究，应用爆轰推进概念的还有旋转爆轰推进 (Rotating Wave Motors[17])，激波诱导
爆轰推进 (Shock-Induced Oblique Detonation[18])；冲压加速器 (Ram Accelerators[19,20,21]) 和激光驱动
爆轰推进(Laser-Supported Detonations[22])等。这些研究不断地开拓着高效发动机研究的新领域，有力
地促进了爆轰物理和超音速燃烧的研究。 

5. 脉冲爆轰发动机 
脉冲爆轰发动机(Pulse Detonation Engines)是众多爆轰推进概念中最受注目的一种。这种发动机
的结构相当简单，其主要构件只有一个爆轰管和一个推力喷管(见图 6)。按照脉冲爆轰发动机工作循
环的特点，可以把它的工作循环分为充气，爆轰和排气三个过程。图 6a为进气过程：打开进气阀门
给爆轰管充入可燃混合气体，图示的接触间断代表了运动可燃混合气体的前沿。图 6b为爆轰过程：
当可燃混合气体充入到一定程度，即可燃气体的接触间断达到给定位置时，关闭进气阀门，并触发

爆轰管封闭端的点火装置，使混合气体点燃并迅速形成稳定爆轰向右传播。循环匹配条件要求爆轰

波在推力喷管喉口处刚好赶上可燃混合气体的接触间断面。图 6c是排气过程：这个过程是利用爆轰
波在推力喷管处诱导的稀疏波来完成的。当爆轰管内的压力降到一定程度时，进气阀开启，重复下

一个进气过程。 

 

图 6 Thermodynamic cycle of Pulse Detonation Engines 

由经典的 ZND理论，爆轰管内的热力学参数分布如图 7所示。爆轰波的前导激波压缩可燃气体，
使其温度超过自燃极限到达状态 TSH和 PSH。经过一定时间的点火延迟，化学反应能量逐步释放，气

体状态到达 C-J平面(TB，PB)。过了 C-J平面，气体逐步膨胀到封闭端要求的零速度条件，热力学终
态为 TC和 PC。 

图 7 State variables distribution along detonation chamber 
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脉冲爆轰发动机的推力主要来源于爆轰波后形成的高压气体产物与燃烧室封闭端面 (推力面) 
的相互作用。由图 7可看出，实际产生推力的不是爆轰波后的压力 PB，而是经过膨胀以后达到的滞

止压力 PC。PC大约是 PA的七、八倍。从推力喷管喷出的高速气流也是 PDE推力的另一个重要组成
部分。 

6. 斜爆轰推进概念 
斜爆轰推进概念和高超声速飞行器与超声速燃烧的研究密切相关。这种推进概念有时称爆轰驱

动冲压喷气推进 (Detonation Driven Ramjet或 Dramjet [18]) 或者斜爆轰超燃冲压喷气推进 (Oblique 
Detonation Wave Engine for Scramjet, ODWE)[23,24,25]。Dramjet的工作原理如图 8所示。 

图 8 Schematic of a ramjet based on detonation: (1) Fuel injection, (2) Central body, (3) Nozzle  

 
图 9 Schematic of shock structure for scramjet based on oblique detonation wave engines (ODWE) 

 
对 Dramjet 来讲，燃料是从超声速来流喷入并和空气迅速混合。Dramjet 的中心体诱导出一个
斜激波系统。当空气/燃料混合气流过这个斜激波系统时，其温度和压力达到自燃点以上，诱导反应
开始，进而形成燃烧最后发展成爆轰。Dramjet 的中心体起着生成斜激波和稳定燃烧的作用。但这
也带来了很大的波阻损失，特别对高超声速的情况更为严重。图 9 给出了斜爆轰超燃冲压发动机的
概念示意图。这幅图分两部分：上部是超燃冲压发动机示意图，下部是斜爆轰推进激波系统。和

Dramjet一样，燃料也是在超声速来流中喷入混合的，但 Scramjet的斜激波是由进气道形成的，具有
激波斜角小，波后仍为超声速的特点。一般爆轰过程发生在反射波背后，高温高压气体由尾喷管排

出从而产生推进力。ODWE研究的关键问题是空气/燃料的迅速混合和爆轰过程的确立。已有研究表
明: 在许多情况下激波诱导燃烧并不一定过渡到爆轰。ODWE 的研究有着广泛的军事应用背景，是
一个很敏感研究的课题。 

 7. 冲压加速器 
    冲压加速器 (Ram Accelerator) 的概念是在二十世纪八十年代提出了的[19]。 相关的实验设备相
继在美国[20,26]，法国[27]、日本[28]、中国[29]建成。冲压加速器的原理和 Dramjet 很相似。差别在于推
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进装置的中心体在 Dramjet中是固定的，而在冲压加速器中是运动的。图 10给出了冲压加速器的工
作原理示意图。 

 
图 10  Schematic of a ram accelerator for supersonic combustion propulsive mode  

 
在冲压加速器中，中心锥形体被称作飞行体以超声速被发射进入一个充满预混可燃气体的燃烧

室中。由飞行体诱导出的锥形斜激波在飞行器和燃烧室之间作重复反射, 将可燃气体加热到自燃点
以上，最后在飞行体的尾部形成爆轰。由爆轰产生的高压推动飞行体，使其加速到很高的速度。从

公开发表的资料已知：美国华盛顿大学已取得了每秒 2.4 千米的发射速度[30]。日本东北大学则声称

他们已达到 2.7千米的速度[31]。因冲压加速器发射的是纯有用质量（与火箭发射卫星不同），所以从

理论上讲，冲压加速器的效率是很高的。但是，由于飞行体可被加速的极限速度与混合气的爆轰速

度有关, 并且飞行体的速度是在不断变化, 所以发射管的设计和爆轰气体的选择是研究问题的关键。   

8．脉冲爆轰推进的优点与问题 
一般来讲,和传统的喷气推进装置相比，爆轰推进具有热效率高、结构简单、比冲大等特点[32，

33]。以脉冲爆轰推进系统为例，应用氢气和碳氢燃料，图.11 给出各种推进装置的比冲随飞行马赫

数的变化关系。 

图.11 Comparison of specific impulse against flight Mach numbers for various propulsion systems. 
 

由图.11可知，无论使用氢气或碳氢燃料，在 0~5飞行马赫数范围内，PDE的比冲相对于 Turbojets
和 Ramjets要高得多。另外，由于 PDE能简单地由吸气工作方式切换到火箭工作方式，可以想像 PDE
在航天器推进方面也能发挥重要作用。 
近十年来关于 PDE的研究进展很快，估计在今后的几年间，美国、法国、日本都可能开展机载

PDE的地面实验和飞行实验。尽管如此，PDE的实用化和工程化尚有一段距离要走。这主要是因为
关于 PDE的研究尚有许多问题需要探索。主要的研究题目有： 
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1) 进气系统 
由于 PDE脉冲式的运行特点，造成了进气系统不稳定的工作状态。虽然像汽车发动机那样应用

并联多循环系统，可以大大地改善其不稳定工作状态，但脉冲进气在进气系统中诱导的复杂波过程

是仍然存在的。已有研究表明[32]：非定常性引起的进气总压损失是不容忽视的。对进气系统的一般

要求为：结构紧凑、进气稳定、总压恢复系数高、进气阻力小。 

2) 起爆系统 
起爆系统是能否获得爆轰高热效率的关键。在爆轰推进概念几十年的研究过程中，因起爆系统

的问题导致相关实验失败，得到不正确结论的研究也屡有报导。目前应用中的起爆系统有：预燃室

起爆、电弧起爆、激光起爆和高温等离子火焰起爆。后两种方式因所需装置复杂，常用于爆轰物理

的实验室研究。前两种方式的装置简单，较有利于 PDE的工程应用。对起爆系统的一般要求为体积
小，起爆能量大，起爆频率连续可调。 
3) 爆轰燃烧室 
对于直接起爆混合气体，起爆系统固然起着很大作用，但爆轰燃烧室的作用也是非常重要的。

在燃烧室里有三个主要的物理过程：空气／燃料混合，可燃气体起爆和爆燃到爆轰的过渡过程

（DDT）。这些过程和 PDE的热效率紧密相关。为了充分利用爆轰过程的热效率，像预旋混合增强，
激波会聚辅助起爆，都是缩短 DDT过程提高热效率的有效方法。 
4) 推力喷管 

PDE的脉冲工作循环，多循环顺序工作方式，大范围(0~5)飞行马赫数等特点对推力喷管气动设
计提出的问题是挑战性的。关于推力喷管的研究报告比较少见，但已有的报告表明[34，35]，推力喷管

对 PDE的推力影响是很大的。适当的喷管设计能增加推力，否则可能带来推力损失。 
5) 液体燃料应用 
以氢气作燃料的爆轰推进实验是比较成功的。由于氢气在运输和贮藏方面的困难，像汽油、煤

油、C10H18 等液体燃料在爆轰推进方面的应用有着重要的实际意义。已有一些论文报道了应用液体

燃料进行的爆轰推进实验，其中工作进展较大的是美国海军研究生院应用 C10H18液体燃料进行了爆

轰推进实验[36，37]。由于液体燃料应用为爆轰推进引人了喷雾、汽化和蒸发等气动热力学过程，所以

液体燃料爆轰推进比应用气体燃料困难得多。爆轰推进的工程应用呼唤着更多、更广泛、更深入的

研究。 

9. 结论 
由于爆轰比爆燃有着理论上的优点，爆轰推进概念的研究近十几年来受到了很大的重视，并取

得了重要进展。虽然现阶段的研究尚处于实验室概念研究和概念化系统的性能测试，但爆轰推进某

一方向的实用化(如 PDE)和工程化将为期不远了。爆轰推进概念的研究不仅能为人们提供高效、简
单的热力发动机，也将带来热机研究领域的一场革命，开启新型热力装置应用的新纪元。 
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Abstract: Detonation phenomena, detonation physics, detonation propulsion concepts and 
their research are introduced with a special emphasis on topics of interests, such as pulse 
detonation engines, oblique detonation wave-based ramjet and scramjet, ram accelerators. 
And then, comparison of thermodynamic efficiency and specific impulse between the pulse 
detonation engine and conventional propulsion engines are presented to explain inherent 
theoretical advantages of detonation over deflagrative combustion. Finally, problems and 
research topics related to practical development of detonation propulsion are summarized and 
discussed.  
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