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脉冲爆震外涵加力分排涡扇发动机性能分析
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摘要：为了研究外涵带脉冲爆震燃烧室分排涡扇发动机的性能，基于部件法建立了外涵装有脉冲爆震燃烧室（PDC）的分排涡

扇发动机性能模型，分析了PDC工作参数、外涵循环参数和飞行工况对整机性能的影响。结果表明：PDC频率提高，PDC增压比和

加力温度提高，发动机单位推力增大，耗油率升高；PDC当量比增大，PDC增压比和加力温度先提高后降低，发动机单位推力先增

大后减小，耗油率一直升高；脉冲爆震外涵加力由于只利用外涵部分气流组织燃烧，耗油率远低于传统加力的，当 PDC频率超过

41 Hz时，脉冲爆震外涵加力发动机的单位推力大于传统加力涡扇发动机的；涵道比增大，参与爆震燃烧气流增多，发动机单位推

力增大，耗油率升高。风扇压比提高，发动机单位推力先增大后减小，耗油率一直降低；在飞行高度一定时，飞行马赫数提高，发动

机单位推力减小，耗油率升高；在飞行马赫数一定时，飞行高度增加，发动机单位推力先增大后略微减小，耗油率先降低后略微升

高；在不同飞行工况下，脉冲爆震外涵加力发动机的耗油率远低于传统加力涡扇发动机的。
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Performance Analysis of Separate-flow Turbofan Engine with Pulse Detonation Bypass Duct Afterburner
PENG Chen-xu，LU Jie，ZHENG Long-xi，GUO Huan，ZHANG Jia-bo

（School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China）

Abstract：In order to investigate the performance of a separate flow turbofan engine with Pulse Detonation Combustor（PDC）in the by⁃
pass duct，the performance model was established based on performances from components. The effects of PDC operating parameters，by⁃
pass cycle parameters，and flight conditions on the performance of the overall engine were analyzed. The results show that with the increase
of PDC operating frequency，the pressure ratio and burner temperature of the PDC，the specific thrust and specific fuel consumption of the
engine increase. With the increase of equivalence ratio，the pressure ratio and burner temperature of PDC increase first and then decrease，
the specific thrust increases first and then decreases，and the specific fuel consumption increases continuously. Because only part of the by⁃
pass air participates in detonation combustion，the specific fuel consumption of the turbofan engine with pulse detonation bypass duct after⁃
burner is lower than that of the conventional afterburner turbofan engine. When the PDC operating frequency is greater than 41 Hz，the spe⁃
cific thrust of the turbofan engine with pulse detonation bypass duct afterburner is greater than that of the conventional afterburner turbofan
engine. With the increase of bypass ratio，the PDC gas flow increases，and the specific thrust and specific fuel consumption increase. With
the increase of the fan pressure ratio，the specific thrust first increases and then decreases，and the specific fuel consumption decreases
continuously. At a certain flight altitude，with the increase of flight Mach number，the specific thrust decreases，and the specific fuel con⁃
sumption increases. At a certain flight Mach number，with the increase of flight altitude，the specific thrust increases first and then de⁃
creases slightly，and the specific fuel consumption decreases first and then increases slightly. Under different flight conditions，the specif⁃
ic fuel consumption of the turbofan engine with pulse detonation bypass duct afterburner is lower than that of the conventional afterburner
turbofan engine.
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0 引言

加力燃烧室在军机的发展中占有重要地位，常规

加力燃烧以牺牲燃油经济性为代价，大幅增大发动机

的单位迎面推力和推重比，全面改善飞机的机动

性[1]，但是其耗油率极高，加力时间受到限制。近年

来，航空发动机对加力燃烧室性能要求不断提升，新

一代发动机既需满足加力时大推力、高马赫数飞行，

又要考虑经济性，降低耗油率。脉冲爆震燃烧具有自

增压、熵增小等优点[2-3]，在涡扇发动机外涵加装脉冲

爆震燃烧室（Pulse Detonation Combustor，PDC），利用

外涵气流组织爆震，能够在增推的同时兼顾经济性，

从而延长军机在快速爬升、加速和作战等任务阶段中

发动机开加力的时间，有望取代传统加力涡扇发动

机，成为未来军用加力涡扇发动机的重要发展方向。

为了探究脉冲爆震外涵加力的性能优势，研究人

员进行了相关研究。Mawid等[4-6]通过 3维 CFD对脉

冲爆震外涵加力分排涡扇发动机性能进行了研究，表

明当 PDC工作频率高于 100 Hz后，外涵带 PDC的发

动机单位推力达到了传统加力涡扇发动机的 2倍以

上；Kumar等[7]利用 Endo等[8-10]的 PDC模型对脉冲爆

震外涵加力混排涡扇发动机性能进行了分析，表明发

动机在设计点的推力相对传统加力涡扇发动机的增

大 11.8%；陈文娟等[11]分别对外涵装有 PDC的分排和

混排 2种形式的涡扇发动机进行了分析，但计算模型

假设 PDC工作频率无穷大，忽略了实际 PDC出口状

态参数随时间的变化，使得 PDC增压性能与实际存

在较大差距；卢杰等[12]对外涵装有PDC的分排涡扇发

动机设计点性能进行了评估，表明在高频率条件下，

发动机单位推力大于外涵装有传统燃烧室的发动机

的。现有研究多基于发动机设计工况，较少研究飞行

工况对发动机性能的影响，均假定外涵气流全部参与

爆震燃烧，既未考虑外涵组织爆震燃烧使得发动机内

机匣温度过高造成机匣热应力过大的问题，也未考虑

PDC出口脉动燃气难以在尾喷管充分膨胀的问题，与

实际工程应用存在差距。

本文建立了分流式 PDC[13]性能模型和外涵装有

分流式 PDC的分排涡扇发动机总体性能模型；研究

了海平面静止工况下 PDC工作参数和外涵循环参数

对PDC特性及整机性能的影响；对比了外涵装有PDC
的发动机和传统加力涡扇发动机设计点和非设计点

的性能，为该类型发动机的部件及整机设计提供参考。

1 性能计算模型

1.1 发动机构型

外涵装有 PDC分排涡扇发动机构型及截面定义

如图 1所示。在发动机工作过程中，内涵气流流动过

程与传统涡扇发动机的相同，外涵道气流经过进气阀

后分成 2股：一股气流在外涵 PDC中组织爆震燃烧，

另一股气流冷却 PDC外壁和发动机内机匣，并在外

涵稳压腔内与爆震燃气混合，以降低爆震燃气的脉动

性，混气经外涵道尾喷管高速排出。该发动机特点为：

（1）外涵道气流并未完全参与爆震燃烧，可通过

调节PDC工作频率控制外涵加力温度为定值；

（2）稳压腔的作用是降低爆震燃气的脉动性，有

利于燃气完全膨胀。

1.2 PDC性能计算模型

建立该发动机性能计算模型的基础是建立 PDC
模型。假设进气阀可有效隔离 PDC反压，进气阀上

游气流为准稳态流动，计算时仅考虑进气阀总压损

失。进气阀包括机械阀和气动阀，机械阀总压恢复系

数通过试验得到，气动阀损失可近似认为是 1道激波

损失，其总压恢复系数σλ为

σλ = A ie
APDC

1
q ( )MaPDC

（1）
式中：Aie为进气阀喉部面积；APDC为 PDC进口面积；

MaPDC为PDC进口马赫数；q ( )Ma 为密流函数。

目前进气阀研究尚未成熟，不同工况下进气阀总

压恢复系数为 0.7~0.9，未来通过进气阀结构优化设

计有望进一步提高总压恢复系数。

T t22、P t22为风扇后总温、总压，则进气阀后爆震室

入口总温T t 26、总压P t 26分别为

T t26 = T t22 （2）
P t26 = σλP t22 （3）

图1 外涵装有PDC分排涡扇发动机构型及截面定义
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进气阀后流量为进入外涵道的流量wa22，可由风

扇出口流量waCL与压气机出口流量waCH得到

wa22 = waCL - waCH （4）
外涵部分气流用于冷却PDC，进气阀出口参与爆

震燃烧的空气流量与进气阀出口流量比为Bm。则参

与爆震燃烧的空气流量wadet为

wadet = wa22Bm （5）
根据进入 PDC的空气流量 wadet与 PDC工作频率

HFreq关系，确定PDC工作频率为

ρ26VPDCHFreq = wadet （6）
ρ26 = P t26

RairT t26 ( )1 + γ26 - 12 Ma2PDC

1
1 - γ26

（7）
式中：ρ26为PDC入口气流密度；Rair为气体常数；γ26为

PDC入口气流比热比；VPDC为PDC进口速度。

结合PDC出口参数解析模型[6-8，14-16]，根据PDC入

口状态参数和工作参数，可计算得到 PDC出口参数

随时间变化的解析关系式，然后采用质量平均的方

法[15-16]获得PDC出口等效总温T t27和等效总压P t27。

假设稳压腔内高温、高压爆震燃气和爆震室外冷

气混合为一绝热过程，仅考虑爆震燃气与冷却气流掺

混造成的压力损失，则出口总温Tt28和出口油气比 f28为

T t28 = ( )1 - Bm T t26 + BmT t27 （8）
f28 = q f /wa22 （9）

式中：q f为PDC燃油流量。

根据压力平衡关系，稳压腔掺混总压恢复系数为

σm，稳压腔出口总压P t 28为

P t 28 = σm [ ]( 1 - Bm) P t 26 + P t 27Bm （10）
1.3 发动机性能计算模型

在进行发动机设计点性能计算时，给定设计高

度、飞行马赫数及发动机各部件设计参数，根据气流

流经发动机各部件的顺序，依次计算发动机各部件

进、出口热力学参数，获得发动机单位推力、耗油率等

性能参数。

在发动机非设计点计算过程中[17]，调节规律为涡

轮前温度一定 T t4 = const，外涵加力温度一定 T t28 =
const，控制尾喷管喉道面积 A82保证主发动机工况不

变。变比热计算选取 6个迭代参数分别为：风扇工作

点 βCL、高压压气机工作点 βCH、风扇相对换算转速

nCLcor、高压压气机相对换算转速 nCHcor、高压涡轮换算

流量Wa THcor、低压涡轮换算流量Wa TLcor。为检验 6个迭

代参数的正确性，发动机各部件必须满足 6个共同工

作条件：（1）低压涡轮/风扇功率平衡；（2）高压涡轮/
高压压气机功率平衡；（3）高压涡轮导向器/高压涡轮

流量平衡；（4）低压涡轮导向器/低压涡轮流量平衡；

（5）低压涡轮/内涵尾喷管喉部流量平衡；（6）PDC与

外涵尾喷管喉道流量平衡。为此采用 6个偏差函数：

低压涡轮/风扇功率误差；高压涡轮/高压压气机功率

误差；高压涡轮导向器/高压涡轮流量误差；低压涡轮

导向器/低压涡轮流量误差；低压涡轮/内涵尾喷管喉

部流量误差；PDC与外涵尾喷管喉道流量误差。

采用 Newton Raphson法对 6个非线性方程组迭

代计算，直到所有偏差绝对值在一定精度下接近于

0，则求得了航空发动机的共同工作点，根据发动机的

热力循环参数就可以计算出发动机的推力、单位耗油

率等参数。

发动机单位推力和耗油率为

F in = ( )1 - β
1 + B +

( )1 - β - δ1 - δ2 fb
1 + B c91 - B

1 + B c0（11）

FPDC = B
1 + B ( )1 + f28 c92 - 1

1 + B c0 （12）
FS = F in + Fpdc （13）

f0 = fb
1 + B ( )1 - β - δ1 - δ2 + B

1 + B f28 （14）
Qsfc = 3600f0 /FS （15）

式中：β为飞机引气量；δ1、δ2分别为高低压涡轮相对

冷却气量；B为涵道比；fb为主燃烧室油气比；f0为总

油气比；c91、c92分别为内、外涵喷管排气速度；c0为进

口气流速度；F in、FPDC分别为内、外涵单位推力；FS、

Qsfc分别为单位推力和耗油率。

2 结果分析

以某小涵道比加力涡

扇发动机为原型机，对外

涵采用脉冲爆震加力的分

排涡扇发动机性能进行分

析，选择Ma = 0、H = 0为
设计点。发动机主要部件

设计参数见表1。
2.1 PDC工作参数对发动机性能的影响

爆震燃烧具有自增压的作用，定义 PDC增压比

为 PDC出口平均总压与 PDC入口总压之比。在当量

参数

涵道比

风扇增压比

压气机增压比

涡轮前温度/K
尾喷管总压恢复系数σe

数值

0.76
3.4
9.03
1728
0.95

表１ 发动机主要部件

设计参数
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比为 1、工作频率为 20~50 Hz条件下，PDC加力温度、

增压比、加力后单位推力和耗油率随 PDC工作频率

的变化如图 2所示。从图中可见，随着PDC工作频率

的提高，参与爆震燃烧的空气流量占外涵道的空气流

量的比例增大，1个循环内参与爆震燃烧的燃油流量

增加，化学反应释放能量增大，因此增压比和加力温

度提高，发动机单位推力、耗油率随之增大。

在PDC工作频率一定、当量比为 0.7-1.3条件下，

PDC增压比、加力温度、单位推力和耗油率随当量比

的变化如图 3所示。从图 3（a）中可见，随当量比增

大，PDC加力温度和增压比先提高后降低，加力温度

在当量比为 1.1左右达到最高，增压比在当量比为

1.1~1.2时达到最高。这是因为随着当量比的增大，

可爆混合物总量增大，其释放的能量也增大，所以爆

震性能提高。当量比增大到 1.1~1.2略微富油时，可

爆混合物的能量密度和活性达到最大，在 1个爆震循

环中的热释放更多更持久[18]，爆震后压力温度达到峰

值。随着当量比继续增大，参加反应的氧气相对较

少，爆震后压力和温度有所降低。采用NASA开发的

CEA程序理论计算和相关试验[19-20]均表明，爆震波强

度在略微富油时达到最佳。而略微富油存在少量未

反应燃料会吸收爆震燃烧释放的部分热量，使得爆震

后压力和温度达到峰值的当量比略有差别。

而PDC增压比计算采用主流研究认同的质量平

均法主要受爆震波后压力和流量的影响 [21]，因此

PDC增压比也在 1.1~1.2之间达到最大。从图 3（b）
中可见，发动机单位推力随当量比增大先增大后减

小，在当量比在 1.1~1.2之间达到最大。这是因为

PDC增压比在 1.1~1.2之间达到最高，且加力温度也

接近峰值，因此发动机单位推力也最大。发动机耗

油率随当量比增大一直升高，且随着当量比增大，

耗油率升高趋势加快。这是因为发动机耗油率由

单位推力和油气比共同决定，虽然单位推力先增

大，但是油气比增大影响更大，导致耗油率升高。

单位推力在当量比 1.1~1.2左右达到峰值后随当量

比增大逐渐减小，但当量比增大导致油气比依然增

大，因而发动机耗油率升高趋势加快。显然，过度

富油使得发动机单位推力减小而耗油率却显著升

高，这对发动机性能是不利的。

图3 PDC各参数随当量比的变化

图2 PDC各参数随频率的变化

（a）加力温度和增压比的变化

（b）单位推力和耗油率的变化
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2.2 外涵PDC加力与传统加力发动机设计点性能

对比

取涵道比 0.76，风扇压比 3.4，压气机压比 9.03，
涡轮前温度 1728 K。当 PDC加力温度为 2000 K时，

计算可得 PDC工作频率为 41 Hz，发动机单位推力为

1137.09 N·s/kg，耗油率为 0.126 kg/（N·h）；当传统加

力发动机加力温度为 2000 K时，计算可得单位推力

为 1136.19 N·s/kg，耗油率为 0.170 kg/（N·h）。外涵爆

震加力发动机与传统加力发动机相比，产生相当推力

的同时，耗油率降低了25.9%。

在不同工作频率下，外涵 PDC加力和传统加力

发动机的总油气比、单位推力、耗油率对比如图 4所
示，此时传统加力温度保持在 2000 K。从图 4（a）中

可见，在各计算频率下，外涵爆震加力总油气比始终

低于传统加力的。这是因为在低频工作时，参与爆震

燃烧外涵空气比例小，油气比小；在高频工作时，虽然

参与爆震燃烧外涵空气比例增大，但是外涵爆震加力

只是对外涵部分气流组织燃烧，因此其总油气比也低

于传统加力的；当频率为 41 Hz左右时，PDC加力温

度达到 2000 K（图 2（a）），从图 4（b）中可见，由于PDC

具有增压能力，外涵爆震加力单位推力开始大于传统

加力的；从图 4（c）中可见，在各计算频率下外涵爆震

加力耗油率始终远低于传统加力的，这是因为外涵爆

震加力总油气比始终低于传统加力的，且高频时（>
41 Hz）外涵爆震加力单位推力开始大于传统加力的，

因此耗油率也较低。

2.3 外涵设计参数对整机性能的影响

当发动机内涵设计参数一定时，外涵设计参数也

会影响发动机的性能。当发动机内涵参数一定、加力

温度为 2000 K时，风扇设计压比和涵道比对发动机

单位推力和耗油率的影响如图5所示，图中πF为风扇

设计压比。从图中可见，随着涵道比的增大，发动机

单位推力增大，耗油率升高。这是因为涵道比增大，

参与外涵爆震燃烧的气流增多，发动机单位推力和耗

油率上升。随着风扇设计压比提高，单位推力先增大

后减小，耗油率一直降低。这是因为风扇压比提高使

得 PDC进口总温上升，而加力温度不变，PDC燃油流

量减小，耗油率降低，PDC加热量也减小。而风扇压

图4 外涵PDC加力与传统加力发动机各参数对比

图5 外涵设计参数对耗油率和单位推力的影响

（a）总油气比对比

（b）单位推力对比

（c）耗油率对比

f 0

0.060
0.055
0.050
0.045
0.040
0.035
0.030
0.025

Frcq/Hz
20 25 30 35 40 45 50

外涵爆震加力
传统混排加力

Frcq/Hz
20 25 30 35 40 45 50

F s
/（N
·s·
kg-

1 ）

1250
1200
1150
1100
1050
1000
950
900

外涵爆震加力
传统混排加力

Frcq/Hz
20 25 30 35 40 45 50

0.18
0.17
0.16
0.15
0.14
0.13
0.12
0.11
0.10

外涵爆震加力
传统混排加力

Q
sfc
/（k
g/N
·h-

1 ）
Q
sfc
/（k
g/N
·h-

1 ）

0.150
0.145
0.140
0.135
0.130
0.125
0.120
0.115
0.110
0.105
0.100

Fs /（N·s·kg-1）
1060 1080 1100 1120 1140 1160 1180 1200 1220

B=0.2
B=0.4
B=0.6
B=0.8

1.5

5.5

πF

41



航 空 发 动 机 第 49卷

比提高使得发动机外涵增压比提高，在 PDC加热量

和外涵增压比的综合作用下，单位推力呈现先增大后

减小的趋势。从图 5中还可见，风扇压比过低，发动

机单位推力减小，而耗油率却很高；风扇压比过高，发

动机耗油率降低缓慢，但单位推力却大幅度减小，因

此存在最佳风扇压比。

2.4 发动机速度、高度特性

为了更好地分析发动机性能，选取一定飞行范

围，加力温度和涡轮前温度不变，对脉冲爆震外涵加

力分排涡扇发动机的速度、高度特性进行分析，并与

传统加力涡扇发动机性能进行对比。

在飞行高度为 10 km时，发动机单位推力、耗油

率随飞行马赫数的变化如图 6所示。从图中可见，随

着飞行马赫数的提高，发动机单位推力减小，而耗油

率升高。这是因为 PDC和传统燃烧室进口总温随着

飞行马赫数提高而升高，但涡轮前温度和加力温度一

定，传统燃烧室和 PDC的加热量减小，所以发动机单

位推力减小。发动机单位推力减小对耗油率影响占

主导作用，因此发动机耗油率升高。在计算马赫数范

围内，2种发动机单位推力差别不大，但脉冲爆震外涵

加力发动机的耗油率远低于传统加力涡扇发动机的。

在飞行马赫数为 1.5时，发动机单位推力和耗油

率随飞行高度的变化如图 7所示。从图中可见，当飞

行高度H<11 km时，随着高度增加，发动机各截面压

力和温度降低，为保持涡轮前温度和加力温度一定，

发动机加热量增大，所以发动机单位推力增大；耗油

率降低是因为单位推力增大对耗油率影响占主导作

用。当飞行高度H>11 km时，发动机进口温度基本不

变，传统加力涡扇发动机单位推力和耗油率基本不

变，但 PDC入口压力降低，使得 PDC增压比略微降

低，同时，PDC升温比Tt27/Tt26也会减小，为保持加力温

度不变，则 PDC燃油流量略微增大，PDC加热量略微

增大，综合作用下发动机单位推力略有减小，耗油率

略有升高，但变化幅度均很小。在计算高度范围内脉

冲爆震外涵加力发动机单位推力略大，但其耗油率远

低于传统加力涡扇发动机的。

图6 单位推力和耗油率随飞行马赫数的变化

（a）单位推力的变化

（b）耗油率的变化

（a）单位推力的变化

（b）耗油率的变化

图7 单位推力和耗油率随飞行高度的变化

F s
/（N
·s·
kg-

1 ）
Q
sfc
/（k
g/N
·h-

1 ）

外涵爆震加力
传统混排加力

1250
1200
1150
1100
1050
1000
950
900
850

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8
Ma

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8
Ma

0.21
0.20
0.19
0.18
0.17
0.16
0.15
0.14
0.13
0.12
0.11

F s
/（N
·s·
kg-

1 ）

外涵爆震加力
传统混排加力

1000
980
960
940
920
900
880
860
840
820
8002 4 6 8 10 12 14 16

H/km

2 4 6 8 10 12 14 16
H/km

Q
sfc
/（k
g/N
·h-

1 ）

0.22
0.21
0.20
0.19
0.18
0.17
0.16

外涵爆震加力
传统混排加力

外涵爆震加力
传统混排加力

42



彭辰旭等：脉冲爆震外涵加力分排涡扇发动机性能分析第 2期

3 结论

（1）考虑到外涵组织脉冲爆震燃烧对 PDC和发

动机内机匣结构强度的影响以及爆震出口脉动燃气

难以在尾喷管内充分膨胀的问题，建立了外涵装有分

流式PDC的分排涡扇发动机性能模型。

（2）PDC工作参数对PDC特性有重要影响。PDC
工作频率提高，参与爆震燃烧的空气比例增大，PDC
增压比和加力温度提高；PDC当量比增大，在爆震后

压力、温度影响下，PDC加力温度和增压比先提高后

降低，PDC加力温度在当量比为 1.1左右达到最大，增

压比在当量比为1.1~1.2之间达到最高。

（3）PDC部件特性对发动机性能有重要影响。

PDC工作频率提高，发动机单位推力增大，耗油率升

高；PDC当量比增大，发动机单位推力先增大后减小，

在当量比为 1.1~1.2之间达到最大值，耗油率则因油

气比增大一直升高。

（4）在发动机进口和内涵循环参数一定条件下，

由于外涵爆震加力利用外涵部分气流组织燃烧，其总

油气比始终小于传统加力的，则耗油率也始终低于传

统加力的，但 PDC具有增压能力使得工作频率超过

41 Hz后，外涵爆震加力单位推力大于传统加力的。

（5）涵道比增大，参与爆震燃烧的空气流量增大，

PDC增压比提高，发动机单位推力增大，耗油率升高；

风扇压比提高，发动机单位推力在 PDC加热量和发

动机外涵增压比影响下先增大后减小，存在最佳风扇

压比，而耗油率一直降低。

（6）在飞行高度一定条件下，飞行马赫数提高，发

动机单位推力减小，耗油率升高；在飞行马赫数一定

条件下，H<11 km时，飞行高度增加使得燃烧室加热

量增加继而发动机单位推力增大、耗油率降低，H>11
km时，PDC加热量和增压比综合影响使得发动机单

位推力略微减小，耗油率略微升高。在非设计工况

下，脉冲爆震外涵加力发动机单位推力与传统加力涡

扇发动机的差别不大，但耗油率远低于传统加力涡扇

发动机的。
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