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脉冲爆震增压发动机非稳态参数测试技术
研究现状与展望

郑龙席，杨振，王丁丁，卢杰*

（西北工业大学，陕西 西安 71000）

摘 要：综述了吸气式脉冲爆震发动机在非稳态燃烧条件下的关键参数测试技术。在燃烧组织方面，阐述

了爆震波压力和燃气速度的测量方法，探讨了压电、压阻传感器及光学技术的研究情况，分析了这些技术应用

于高温高频环境时所面临的挑战；在燃烧室性能研究方面，分析了增压比和燃烧效率测量技术的研究现状，论

述了基于质量加权平均法和光学技术的高精度测量方案；在部件匹配方面，介绍了涡轮转速与效率的动态测试

方法，分析了非稳态条件下涡轮效率下降的原因，并提出设计优化建议；在整机性能方面，总结了推力测量技

术的最新研究进展，阐述了基于动态系统参数识别和反卷积技术的高精度推力测量方法。对脉冲爆震增压发动

机非稳态参数测试技术未来的发展方向进行展望，指出可通过提高传感器和光学设备的抗干扰能力、优化燃烧

室结构设计、研发具有更高时间和空间分辨力的动态测试系统、研究更智能的多参数联合测量系统等手段，进

一步提升脉冲爆震增压发动机非稳态参数测试技术的准确性和可靠性，推动该技术的工程化应用。
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Abstract: The article reviews the key parameter testing technologies for air ⁃ breathing pulse detonation engines 

under unsteady combustion conditions. It elaborates on the methods for measuring detonation wave pressure and gas 
velocity, explores the research status of piezoelectric and piezoresistive sensors as well as optical technologies, and 
analyzes the challenges faced by these technologies in high⁃temperature and high⁃frequency environments. The current 
state of the research on the measurement of pressure ratio and combustion efficiency is analyzed, and high ⁃ precision 
measurement schemes based on the mass ⁃ weighted average method and optical technologies are discussed. Dynamic 
testing methods for turbine speed and efficiency are introduced, the reasons for turbine efficiency decline under unsteady 
conditions are analyzed, and the design optimization suggestions are proposed. The latest advancements in thrust 
measurement technologies are summarized, and the high⁃precision thrust measurement methods based on dynamic system 
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parameter identification and deconvolution techniques are elaborated. Finally, the future development directions of 
unsteady parameter testing technologies for pulse detonation boosted engines are envisioned, including improving the anti⁃
interference capability of sensors and optical devices, optimizing combustion chamber design, developing dynamic testing 
systems with higher temporal and spatial resolution, and researching more intelligent multi ⁃ parameter integrated 
measurement systems. These efforts aim to further enhance the accuracy and reliability of unsteady parameter testing 
technologies for pulse detonation boosted engines and promote their engineering applications.

Key words: air⁃breathing pulse detonation engine; unsteady parameters; combustion organization; combustion cham⁃
ber performance; component matching; overall system performance

0　引言

吸气式脉冲爆震发动机（Air-breathing Pulse De-

tonation Engine， APDE）是一种基于脉冲爆震燃烧原

理的新概念发动机［1-2］。APDE 具有热效率高、工

作范围广、结构简单、燃油消耗低等潜在优势，

成为国内外新概念推进技术领域的研究热点。

非稳态参数测试技术的发展成为突破APDE研

究瓶颈的关键。近年来，国内外学者针对爆震燃

烧组织、燃烧室性能、部件匹配和整机性能等方

面开展了深入研究。在爆震燃烧组织方面，爆震

波压力和燃气速度直接决定了燃烧的瞬态特性和

能量释放效率；在燃烧室性能方面，增压比和燃

烧效率等重要评价指标直接影响发动机运行效果

和推进性能；在部件匹配方面，涡轮的转速和效

率是确保系统稳定和高效运行的关键；在整机性能

方面，精确的推力测试技术对于保障发动机高效、

可靠运行至关重要。相关研究为推动APDE非稳态

参数测试技术的发展提供了重要支撑，但该技术在

复杂、动态环境下的工程化应用仍面临诸多挑战。

本文结合现有研究，从燃烧组织、燃烧室性

能、部件匹配和整机性能4个方面，系统梳理APDE
非稳态参数测试技术的发展现状，深入探讨各类测

试方法的优缺点和适用场景，并展望APDE非稳态

参数测试技术未来的发展方向，为APDE非稳态参

数测试技术的优化升级和工程化应用提供参考。

1　燃烧组织中非稳态参数测试

1.1　爆震波压力测试

在爆震波压力测量领域，波阵面的瞬态压力

或波后压力（即 Chapman-Jouguet 平面压力，简称

C-J 平面压力）的测量是研究重点。爆震压力具有

极高的瞬态峰值和复杂的非稳态分布特性，波阵

面压力可达数十兆帕，并伴随高频动态变化，频

率范围通常可达数十赫兹甚至更高。这种非稳态

压力在空间和时间上呈现高度的非线性特性，并

且，受到温度梯度、气体成分及边界条件的显著

影响，在压力波的传播与反射过程中，可能出现

局部压力增强或衰减的复杂现象。准确测量C-J压
力对于深入研究爆震波的传播特性以及能量释放

的动态过程至关重要。现阶段，压力传感器仍然

是获取爆震波压力参数的主要装置，其中压阻式

和压电式传感器最为常用。

1.1.1　压电传感器

压电压力传感器是一种通过压电效应实现压

力检测的传感器，广泛应用于高频动态压力测量，

其原理为：压电材料在外力作用下产生电荷，电

荷量与施加的压力成正比，根据电荷量计算得到

相应的压力值。压电传感器适用于瞬时压力的

检测［3-4］。

压电压力传感器具有响应速度快、结构简单、

适用于高温环境等优点。然而，由于交流耦合特

性，压电传感器难以测量静态压力，并且在压力

骤降场景中容易出现下冲现象。如图 1所示，利用

Kistler传感器进行压力测量时，当压力从高压瞬间

降至常压时，传感器输出可能出现反向非物理解

电压现象，导致信号失真［5-6］。此外，传感器的高

阻抗输出容易受电磁干扰影响，因此在复杂环境

中进行压力测量时，需采用电磁屏蔽措施，并设

计抗干扰电路。

1.1.2　压阻传感器

压阻压力传感器是一种基于压阻效应的压力

测量装置，利用单晶硅材料在受力时电阻率发生

变化的特性实现压力监测［7-8］。压阻传感器对微小

·· 66



计 测 技 术 综合评述

压力的变化极为敏感，适用于一定范围内的动态

压力测量。

与压电传感器相比，压阻压力传感器的主要

优点在于其具备高灵敏度、高分辨力以及优良的

线性特性，在静态及长时间压力监测中表现出

色［9］。然而，在多循环爆震等高温环境中，压阻传

感器的硅材料易受温度影响，会出现信号温漂现

象。因此，压阻压力传感器通常更适用于短时间

或温度较为稳定的测量场景，以确保数据的准确

性和稳定性。

1.2　燃气速度测试

在脉冲爆震发动机的燃烧过程中，燃气速度

是影响燃烧反应充分性、能量传递效率和燃烧室

内流动特性的重要参数。精确测量燃气速度可以

帮助研究人员更好地理解燃烧室内的流动结构和

湍流特性，从而指导燃烧过程的控制和设计，对

于提高燃烧效率、提升发动机性能具有重要意义。

1.2.1　粒子图像测速技术

粒子图像测速（Particle Image Velocimetry， PIV）
是一种基于光学的流场测量技术，通过追踪流体

中的示踪粒子运动来确定流体的速度分布［10-11］。

PIV的基本原理是将示踪粒子（如油滴或TiO₂颗粒）

均匀分布在流体中，采用高频激光照明并利用高

速相机拍摄粒子运动图像序列，通过相邻图像间

粒子位移的交叉相关计算，得到流体的局部速度

矢量。由于 PIV 技术具有非接触和高分辨力等特

点，特别适用于脉冲爆震发动机中的复杂瞬态流

动结构的可视化研究［12-14］。

研究人员已对APDE的排气流场特性开展了大

量研究，旨在揭示爆震排气的复杂结构及其对下

游组件的影响。许多研究运用PIV技术来捕捉高速

流场中的涡流、激波等结构，并提供流场的定量

数据。例如，OPALSKI A等人［15］使用PIV技术对超

填充APDE的排气流场进行了测量，获取了排气流

场的速度场分布，展示了APDE在不同运行工况下

的排气特性。HAGHDOOST M R等人［16-17］在不同填

充率下运用高频PIV技术观测瞬态速度场，测量结

果如图 2所示，其中，x、y分别为APDE出口轴向

距离与纵向距离，D为爆震室直径。测试结果清晰

地展示了排气阶段中轴向与径向速度的分布及其

演变过程，包括初始震波、主涡环和剪切层的动

态变化。PIV技术为理解 APDE燃烧和推进机制提

供了重要实验数据支撑，有助于建立APDE排气对

下游组件作用的基础模型。

尽管 PIV技术在 APDE排气流场的测量中展示

了巨大的应用潜力，但在极端工况下，该技术的

应用仍面临多个难题。首先，在APDE的高温和高

压环境中，示踪粒子容易蒸发或失去其结构完整

性，从而影响测量精度。其次，由于APDE排气流

场高速变化，要求激光系统与相机必须具备极高

的同步频率和空间分辨力，以确保准确捕捉瞬态

现象。此外，流场中粒子的分布稀疏且不均匀，

这种噪声干扰提高了数据处理难度［18］。

1.2.2　基于可调谐半导体激光吸收光谱的测速技术

可调谐半导体激光吸收光谱（Tunable Diode La⁃
ser Absorption Spectroscopy， TDLAS）技术被广泛应

用于燃气速度的测量，该技术基于多普勒效应，

通过测量气体中吸收光谱线的频率偏移，可以准

确推导得到流速。当激光束穿过燃气流时，气体

分子的运动会引起吸收谱线的频率变化，频移的

大小与气体的流速成正比，可计算得出燃气的速

度分布［19］。此外，基于 TDLAS 分析吸收谱线的强

度和宽度，能够实时得出温度和压力数据。凭借

高频率、非接触式测量、对高温环境适应性好等

优点，TDLAS技术在APDE测量领域中展现出极大

的应用潜力。

在已有研究中，TDLAS技术在APDE中的应用

主要聚焦于获取燃烧流场的瞬态温度和气体组分

数据。MATTISON D W等人［20］最早在APDE中使用

图1　压电传感器所测得的爆震压力

Fig.1　The detonation pressure measured 
by the piezoelectric sensor
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TDLAS 技术测量了水蒸气的温度和浓度分布，展

示了其在高温燃烧环境中实现精准测量的潜力。

LYLE K T 等人［21］基于多普勒频移原理，首次实现

了 APDE 燃气速度的实时测量。这些研究奠定了

TDLAS 技术在 APDE 排气流场测量中的应用基础，

证明了其在获取高频瞬态气体参数方面的有效性。

ROUSER K P等人［22］优化了TDLAS技术的应用

方式，通过在APDE涡轮系统的入口和出口处安装

TDLAS 设备，实现了全周期内静温、静压及速度

的高分辨力监测，测试系统及测试结果如图 3 所

图2　不同时刻排气流径向速度分布[17]

Fig.2　Radial velocity distribution of the exhaust flow at different time instants[17]
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示。通过测量水蒸气的温度、压力和速度分布，

捕捉瞬态反射压力波及反向流动现象，测量结果

为APDE驱动涡轮的非稳态流场建模和系统效率分

析提供了有力支撑。

尽管TDLAS技术在APDE燃气速度、温度和组

分的测量中表现出了显著优势，但在实际应用中

依然面临多种挑战。高温条件下，激光的吸收谱

线可能会出现展宽或位移，从而影响燃气速度和

温度测量的准确性；高速气流和燃气介质的动态

变化可能引入不规则的信号噪声，导致高频条件

下的燃气速度和组分测量误差增大；流场中频繁

的压力波动对激光的稳定性也提出了更高要求，

这进一步增加了测量过程的复杂性，提高了信号

处理难度。

2　燃烧室性能非稳态参数测试

2.1　增压比测试

增压比是评估APDE性能的重要参数，其定义

为燃烧室出口总压与压气机出口总压的比值，反

映了爆震燃烧对气流增压能力的实际表现［23］。

不同于缓燃燃烧，脉冲爆震燃烧具有极强的

非定常排气特性，其排气流量、压力、温度均随

时间周期变化，因此常用一个脉冲爆震循环内的

爆震室出口平均压力来衡量该爆震室的增压能力。

脉冲爆震燃气驱动涡轮做功主要集中在高温高压

燃气冲击涡轮的阶段，该阶段通过涡轮的流量多，

但所占一个脉冲爆震循环时间比例小。基于时间

平均的计算方法会低估脉冲爆震燃烧室的增压能

力，目前已有的研究普遍认为基于质量平均的计算

方法［24-26］获得的等效总压能够更为实际地反映爆震

燃气的做功能力。爆震室出口等效总压计算公式为

PMAavg = ∫0

tcycle
W ( t )Pt - out ( t )dt
∫0

tcycle
W ( t )dt

（1）

式中：PMAavg 为质量加权平均压力，W ( t ) 为 t时刻的

爆震出口流量，Pt - out ( t ) 为 t时刻的爆震出口总压，

tcycle为一个爆震周期的时间。

试验中，在爆震室出口安装L型测试段，测试

图3　TDLAS燃气速度测试[22]

Fig.3　TDLAS gas velocity measurement[22]
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段示意图如图 4（a）所示，在与出口燃气平行和正

对燃气的壁面上分别布置大量程高频响压电型压

力传感器，用于检测爆震室出口燃气的静压和总

压。根据式（1）以及图 4（b）所示的测量结果，结合

试验测得的出口总压与数值计算的出口流量，可

以计算回流型爆震室的增压比。

2.2　燃烧效率测试

2.2.1　燃烧效率计算方法

燃烧效率可以表示为燃油化学能转化为热能

的程度。燃烧效率的定义可分为 3种：①焓增燃烧

效率；②温升燃烧效率；③燃气分析法的燃烧效

率［27］。温升法是较为常用的燃烧效率计算方法，

其原理是：通过测量燃料燃烧后温度升高的幅度，

间接计算燃烧效率η，公式为

η = Tt4 - Tt3
Tt40 - Tt3 （2）

式中：Tt4为出口截面平均温度，Tt3为进口截面平

均温度，Tt40为燃料完全燃烧时燃烧室出口温度。

Tt40由理论公式计算得到，不受实际测量结果影响。

2.2.2　爆震温度测试方法

燃烧温度是表征燃烧过程的重要参数，其分

布对于研究不同燃料类型、配比及发动机的燃烧

流场特性至关重要。通常，燃烧温度指火焰气体

在热平衡状态下的温度，但在爆震燃烧等非稳态

条件下，气体往往处于非平衡状态。反应区内温

度受燃气混合、热释放和流动扰动的影响，会呈

现出明显的时空不均匀性和剧烈波动，并伴随高

温梯度与局部过热现象。此外，部分能量转化实

际为分子振动、转动或电子能级的变化，有效温

度会发生动态变化。研究这种温度的非稳态特性

对揭示能量转换过程、中间产物生成及火焰传播

机制具有重要意义，但同时对温度测量提出了更

高要求。

燃烧温度的测量方法可分为接触式和非接触

式两大类［28-30］。接触式方法（例如热电偶法等）适用

于简单燃烧环境下的测量（例如测量温度较低且变

化不大的稳态火焰）。在非接触式测量方法中，光

谱法最为常用。光谱法包括双色测温法、相干反斯

托克斯拉曼散射光谱（Coherent Anti-Stokes Raman 
Spectroscopy， CARS）法、激光诱导荧光法以及可调

谐半导体激光吸收技术等。

1）双色测温法

双色测温法是国内外研究较多的火焰温度测

量方法，其根据两个不同波长的辐亮度 L（λ）之比

得到火焰的温度TF。

由普朗克定律知，物体辐亮度为

L (λ) = ε (λ, TF ) C1
λ5 (eC2 / λTF - 1) （3）

式中：C1 为第一辐射常数，C2 为第二辐射常数，

ε (λ，TF )为燃气的光谱发射率，λ为波长。

光谱发射率的表达式有不同的形式。利用双

色法测量火焰温度的优点是无需参考光源，有利

于简化光路布置；缺点是测量精度取决于假定的

ε (λ，TF )表达式的准确度。

JENKINS T P［29-30］在传统双色测温法的基础上

提出了双色调制吸收 / 发射测量法来测量碳黑的温

度。该方法使用两个接近的光谱波长，结合调制

吸收法，通过实时测量辐射亮度比值来监测燃烧

产物温度。实验表明，该方法在火焰的瞬态动态

过程中提供了高时空分辨力的温度数据，能够有

效克服燃烧环境下的背景辐射干扰，确保测量数

据的准确性。与传统的双色测温法相比，该方法

仅涉及单色发射率的比值，无需获取绝对单色发

射率，也无需假设折射率，极大提高了测量精度。

图4　APDE出口总压测试

Fig.4　APDE outlet total pressure measurement
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2）相干反斯托克斯拉曼散射光谱法

相干反斯托克斯拉曼散射光谱是一种基于拉

曼效应的非线性光谱测量技术，用于精确测量介

质的温度分布。其原理为：泵浦光和斯托克斯光

在燃烧区域内以特定角度交汇，产生相干反斯托

克斯散射光，相干反斯托克斯散射光信号与介质

温度密切相关，通过分析CARS谱线的轮廓即可获

得火焰的精确温度分布［31-32］。

在实际应用中，CARS系统通过精确的光学调

节可以实现高空间分辨力测量。其相干特性有效

抑制了荧光和背景光干扰，使信号具有高方向性

和高信噪比。宽带单脉冲CARS能够捕捉毫微秒级

的瞬态光谱，特别是通过信号交叉排列光束重叠

法（Beam Overlap by Crossing Arrangement of Signals， 
BOXCARS）配置，可满足燃烧室微小区域的高精度

测量需求［33］。在脉冲爆震燃烧研究中，CARS技术

发挥着重要作用。由于爆震波的高速传播及爆震

室内的高温高压环境，传统的温度测量方法面临

着巨大挑战，而CARS凭借其高时间分辨力和优异

的抗干扰性能，能够准确捕捉爆震波前后的温度

分布及气体组分变化。研究人员利用CARS技术测

量了脉冲爆震发动机喷流中的燃烧温度与气体浓

度，并成功观察到了爆震波引发的温度剧增效应，

揭示了爆震过程中化学反应的剧烈程度及其对排

气温度的影响［34］。

CARS 技术在 PDC 应用中尽管具有明显优势，

但也面临一些技术挑战。例如，在PDC爆震室内，

由于极高的压力和温度，使用大功率激光有可能

损伤光学元件，提高设备的损耗和维护难度。此

外，燃烧过程中的高吸收性燃料可能会导致信号

发生衰减，影响 CARS 的测量准确性。为了优化

CARS在PDC中的应用，研究人员致力于开发具有

更高耐温性和耐用性的光学系统，同时通过调整

激光参数以降低高功率带来的损耗［35-36］。

综上所述，CARS凭借其卓越的分辨力和抗干

扰能力，已成为 PDC 燃烧温度与成分精准测量的

重要工具。尽管在设备的耐用性和适应性上仍有

改进空间，但CARS技术已经在高温、高速流场研

究中展现出独特优势，并推动了脉冲爆震发动机

领域的发展。

3）激光诱导荧光法

激光诱导荧光（Laser Induced Fluorescence， LIF）
技术是一种通过激发分子或原子发射荧光来检测

其空间分布的光谱测量方法。LIF能够在燃烧诊断

中实时测量流场中的温度、压力、速度及浓度参

数，尤其适用于微量自由基（如OH和CH）的检测。

相比其他光学测量手段，LIF的荧光散射横截面更

大，因此具备较高的灵敏度和空间分辨力，广泛

应用于脉冲爆震燃烧等复杂流场的研究领域［37］。

在APDC实验研究中，德国慕尼黑工业大学的

研究人员［38-39］开发了基于羟基平面激光诱导荧光

（Hydroxyl Planar Laser-Induced Fluorescence， OH-

PLIF）的高速成像系统，专门用于观测氢气-空气混

合物的爆震现象。该系统使用了 20 kHz 的高频激

光和高速相机，能够实时捕捉火焰传播、形变以

及爆震波形成的全过程。OH-PLIF技术捕捉火焰加

速过程如图 5（a）所示，燃烧室内轴向温度分布如

图 5（b）所示（其中纵坐标无量纲）。OH-PLIF 技术

能够精准地解析火焰前沿结构及温度场的分布，

揭示从缓燃到爆震过渡过程中的火焰不稳定性、

湍流与激波相互作用等机制。当火焰速度接近声

速时，火焰的自发辐射与高温环境下的激光吸收

会影响荧光信号强度，研究团队通过使用短门限

时间的高速相机以及优化激光入射角等方法，有

效减少了爆震过程中的干扰，确保了结果图像的

高信噪比和高清晰度。

尽管 OH-PLIF 技术在 PDC 实验中展现了巨大

的潜力，但其未来应用仍面临诸多挑战。为了实

现对三维流场的精准诊断，未来需要结合多平面

OH-PLIF成像技术，或开发更具耐高温性能的光学

系统，以提升测量精度和系统稳定性。这些优化

措施将推动 OH-PLIF 技术在 PDC 以及其他复杂燃

烧环境中的应用，为燃烧流场研究提供更加全面

的数据支持。

4）基于TDLAS的爆震温度测量技术

TDLAS 技术凭借其高精度、连续测量能力以

及实用性，在脉冲爆震发动机燃烧流场中的温度

和气体组分监测中得到广泛应用。基于可调谐近

红外连续波二极管激光器实现的 TDLAS 技术可覆

盖 750 nm ~ 2 μm的光谱范围，其系统结构相对简

单，信号强度高，数据处理较为简便，并且可以
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与光纤相结合，实现远程监测。TDLAS 采用视线

法，能够快速、连续地测量燃烧流场中的温度和

气体组分浓度，非常适用于复杂燃烧环境下的非

接触实时测量［39-42］。

SANDERS S T 等人［43］基于 TDLAS 技术，采用

波长复用策略对脉冲爆震火箭发动机燃气参数进

行测量，实现了气体温度、H2O浓度和烟尘体积分

数的原位测量。ROUSER K P等人［44］利用TDLAS技

术对脉冲爆震燃烧室进出口燃气参数进行了测量，

获得全周期时间分辨力的入口和出口温度和速度

参数；陈帆等人［45］利用 TDLAS 技术的时分复用策

略对脉冲爆震火箭发动机燃气参数进行测量，实

现了脉冲爆震火箭发动机在 1Hz和 5Hz工作频率下

的燃气温度和H2O浓度测量。

吴昭等人［46］设计了基于 TDLAS 的 APDE 燃气

温度测量系统，通过直接吸收和时分复用策略，

在 5 ~ 30 Hz 工作频率范围内，实现了燃气温度的

动态测量。随着工作频率的增加，燃气温度也相

应升高，这为APDE的燃烧系统优化和性能评估提

供了重要数据支撑。APDE出口TDLAS二维温度场

测量如图6所示。

尽管TDLAS技术在APDE研究中展现了巨大潜

力，但在未来的实际应用中仍面临挑战。例如，

在高温高压环境下，吸收谱线的展宽效应会影响

测量精度；此外，随着频率的增高，光强衰减也

可能影响系统的稳定性。因此未来的研究方向包

括：提升激光调制频率，以满足高频脉冲条件下

的测量需求；优化系统的耐用性，使其能够适应

爆震燃烧流场中的极端工作条件等［25］。

3　部件匹配非稳态参数测试

3.1　涡轮转速测试

涡轮转速是吸气式脉冲爆震发动机部件匹配

研究中的重要参数。爆震燃烧的周期性高频冲击

特性导致涡轮在工作过程中表现出显著的动态响

应，特别是爆震燃气引发的震动会对涡轮转速产

生非定常性影响，而涡轮转速的变化不仅反映了

爆震燃气对涡轮的做功能力，还直接关系到压气

机的运行稳定性以及整个系统的性能优化策略［47］。

图6　APDE出口TDLAS二维温度场测量[46]

Fig.6　2D temperature field measurement at the APDE outlet 
using TDLAS[46]

图5　系统测试结果[38]

Fig.5　OH-PLIF system test results[38]
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因此需要利用精确的转速测量技术进行定量分析。

为研究涡轮进口爆震燃气引起的非稳态效应，

通常采用光电式转速传感器对涡轮转速进行测量，

具体原理为：在压气机的转子表面粘贴感光材料，

将传感器探头固定在压气机机壳上，使其正对感

光材料，当转子旋转时，感光材料每次经过传感

器探头时会产生一个光电信号，形成脉冲。通过

示波器和数据采集系统记录两个连续脉冲信号之

间的时间间隔 Δt，根据式（4）计算涡轮的转速 N。

这种方法能够实时监测涡轮的瞬态转速变化，为

动态条件下的涡轮性能分析提供关键数据支撑。

N = 60
Δt （4）

3.2　涡轮效率计算方法

涡轮效率是评估涡轮能量转换性能的重要参

数，直接影响发动机的整体推进效率。在稳态条

件下，涡轮效率η稳态通常定义为实际输出功率与理

想功率的比值［48-50］，计算公式为

η稳态 = ht4 - ht5
ht4 - ht5s （5）

式中：ht4 和 ht5 分别为涡轮入口和出口的总焓，ht5s
为等熵膨胀出口的总焓。

非稳态条件下，由于爆震燃气流场的高频波

动性，流场参数无法简单地用定常值描述。非稳

态涡轮效率 η非稳态 的测量需要引入时间积分方法，

以捕捉完整爆震周期内的瞬态参数变化过程［51-53］，

计算公式为

η非稳态 = ∫0

T

m ( )t [ ]ht4( )t - ht5( )t dt
∫0

T

m ( )t [ ]ht4( )t - ht5s( )t dt
（6）

式中：t为时间，T为爆震周期，m ( t)为瞬时质量

流率。

脉冲爆震涡轮效率通常低于稳态涡轮效率，

这主要归因于脉冲燃气引起的流动非均匀性、压

力损失和激波效应。特别是在爆震过程中，激波

与边界层相互作用引起的涡流及流场分离效应会

增加流动能量损失。此外，涡轮叶片设计所产生

的影响和入口流动匹配问题在非稳态条件下更加突

出，这也是导致涡轮效率下降的关键原因之一［53］。

非稳态涡轮性能测试需要基于高频动态测量

手段捕捉瞬态数据，并通过动态修正优化方法提

高计算精度。实验系统须具备高时间分辨力和高

频动态响应能力，此外在设计阶段需优化燃烧室

和涡轮匹配，以减少效率损失，提升系统整体

性能。

4　整机性能非稳态参数测试

整机性能是衡量吸气式脉冲爆震发动机实际

应用效果的重要指标，整机性能参数包括推力、

比冲、燃料利用率等。整机性能测试的复杂性主

要来源于APDE固有的非稳态工作特性，尤其是在

推力测量方面，高频爆震产生的非稳态气流、脉

冲间相互作用和应力波传播等因素，对传统测试

方法提出了挑战。本文重点介绍推力测试方法及

加速度修正技术。

4.1　推力测试方法

APDE推力测试的研究始于通过弹道摆装置测

量单循环爆震管的最大功率推力［54-60］。随着 PDE
多循环操作技术的发展，更复杂的非稳态推力测

试技术逐渐成为研究热点。现有的推力测试方法

主要包括推力壁压力积分法、负荷传感器法、负

荷弹簧结合阻尼系统的方法、力传感器法等。推

力壁压力积分法通过记录推力壁的压力历史并进

行时间积分来计算推力，原理简单且直接［61-63］。但

高温爆轰环境可能引发压力传感器的热漂移，影

响测量精度。负荷传感器法和负荷弹簧结合阻尼

系统的方法能够测量时间平均推力，但受系统加

速度效应引入的惯性力干扰影响，测量值与真实

值存在偏差［64-71］，尤其是在高频操作条件下，惯性

效应会显著影响测量结果，因此需要进行复杂的

校准过程以提高测量精度。力传感器法是近年发

展起来的一种直接测量非稳态推力的方法。将

PDE 安装于无摩擦滑轨上，通过快速响应的力传

感器直接捕获推力信号［72-80］。尽管该方法简单且能

够实现实时测量，但实验装置的结构响应对测量

结果具有重要影响。例如，脉冲间的相互作用、

应力波传播与反射等因素会引入高频噪声，从而

干扰推力信号的准确性。且这些结构响应未必能

在下一次爆轰脉冲到来之前完全衰减，特别是在

操作频率较高的情况下，这可能导致推力信号发

生脉冲间相互作用［81-84］。
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4.2　推力测试加速度修正

为了解决惯性力叠加效应和应力波引起的高

频噪声问题［85-87］，研究者开发了一些针对 PDE 的

新型推力测量方法，基于动态系统参数识别的推

力修正技术是其中之一，该技术的原理为：假设

整个 PDE 系统为线性系统，通过测量已知的输入

与响应建立系统传递函数，利用反卷积技术降低

应力波传播与脉冲间相互作用的影响［88-97］。基于动

态系统参数识别的推力修正技术结合了动态数据

分析和标准信号处理方法，在复杂的气体动力学

条件下仍能获得较高的测量精度。JOSHI D D［98］通

过数值和半径研究验证了该技术的有效性，并指

出系统传递函数能够全面表征 PDE 的动态特性，

为非稳态推力测量提供了可靠的理论工具。

JOSHI D D等人［99］还提出了一种新的推力修正

方法，利用系统传递函数全面表征非稳态推力测

量装置的动态特性，解决了脉冲爆震发动机推力

测量中的惯性力影响、应力波干扰和脉冲间相互

作用问题，大幅提高了测量精度。此方法中惯性

力修正的基本原理是通过测量系统的瞬态加速度

信号，结合装置的有效振动质量对测量推力进行

修正，公式为

Fcomp( t) = F ( t) - meffa filt( t) （7）
式中：Fcomp( t)为修正后的推力，F（t）为原始测量推

力，meff为系统的有效振动质量，a filt( t)为经过滤波

处理的加速度信号。

此方法中传递函数的建立依赖于已知输入信

号和响应信号的测量，利用傅里叶变换在频域中

完成反卷积操作，并结合滤波技术去除低频漂移

和高频噪声。非稳态推力测试试验系统及测试结

果如图 7所示，惯性修正能够有效降低结构振动和

噪声干扰的影响，使测量推力与真实推力更为接

近，推力偏差减少约7% ~ 8%。

未来的非稳态推力测试技术发展应侧重于进

一步优化动态系统的表征方法，例如结合多参数

联合测量和智能信号处理技术以提高传递函数的

精确性和实时性。同时，为适应更复杂的工作环

境，提升传感器的响应速度和抗干扰能力也尤为

重要。实时的非稳态推力测量与修正技术将成为

未来的热点研究方向，为推动APDE的工业化应用

提供重要支撑。

5　总结与展望

在燃烧组织方面，爆震波压力和燃气速度的

测量直接关系到脉冲爆震发动机燃烧过程的优化

策略制定。压电和压阻传感器作为核心测量工具，

在动态压力测量中具有较高的时间分辨力和适用

性，但在高温高压环境中的抗干扰能力和长期稳

定性仍有不足。PIV和TDLAS等光学测量技术通过

高分辨力的非接触测量，揭示了燃气速度和湍流

特性对流场结构的影响，然而这些技术在复杂的

高频动态环境中面临示踪粒子稳定性和测量精度

的挑战，需要进一步优化测量方法。

燃烧室性能直接影响发动机的推进能力和热

效率。现有增压比测量方法通过L型测试段和高频

压力传感器捕捉动态压力波动，采用质量加权平

均方法提升了对非稳态燃烧室实际性能的评估精

度。基于 CARS以及基于 LIF的测量技术能够精准

捕获燃烧产物的温度和组成分布，但复杂的实验

条件和高成本的实验设备限制了上述技术的应用

图7　非稳态推力测试试验系统及测试结果[99]

Fig.7　Unsteady thrust test system and test results[99]
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场景，如何提升极端爆震条件下测量设备的抗干

扰能力也有待研究。

部件匹配研究的重点在于涡轮转速和效率的

测量与优化。光电转速传感器提供了高时间分辨

力的动态转速数据，但爆震燃气的周期性高频冲

击特性对涡轮效率的动态响应影响尚需深入研究。

非稳态涡轮效率的测量方法通过时间积分捕捉完

整爆震周期内的瞬态数据，并结合瞬时流量和焓

变化计算涡轮效率，虽然测量精度有所提升，但

实验装置的动态响应能力仍需优化以应对复杂的

流动环境。

整机性能方面，推力测量对于评估脉冲爆震

发动机实际推进性能至关重要。高频非稳态气流

影响、脉冲间相互作用和应力波传播干扰提高了

推力测量的复杂性。推力壁压力积分法、负荷传

感器法等传统推力测量方法可在一定程度上满足

测试需求，但由于惯性力叠加效应和高频噪声的

影响，测量误差显著增加。基于动态系统参数识

别的推力修正方法通过建立系统传递函数并结合

反卷积技术，有效提升了测量准确性。

未来的研究中，应进一步优化测量技术和系

统集成。在燃烧组织方面，应提高传感器和光学

测量设备的抗干扰能力和适应性，以满足极端工

况（如高频动态环境）下的测量需求；燃烧室的研

究需结合多物理场模拟技术，根据实验数据优化

燃烧室结构设计，进一步提升性能评估的精度；

在部件匹配方面，需深入研究非稳态涡轮动态响

应，开发具有更高时间和空间分辨力的动态测试

系统；在整机性能优化方面，可结合人工智能技

术与实时信号处理算法，开发多参数联合测量与

综合分析系统，进一步提升APDC非稳态参数测量

技术的准确性和可靠性。
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