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摘 要：为了研究斜爆轰发动机的稳定燃烧机理，开展了飞行马赫数9的斜爆轰发动机的数值模拟

研究和试验研究。设计了全尺度斜爆轰发动机模型，发动机的总长度为2.8m。采用两级进气道压缩，每

级压缩角度均为 15°。利用三个小支板在进气道前缘主流核心区中进行氢气的喷射和混合。采用带化学

反应的雷诺平均N-S方程、SST k-ω模型以及 9组分 19步反应的基元反应模型，对氢气混合过程和发动

机燃烧过程进行了数值模拟研究。结果表明，氢气在进气道内混合得比较均匀，在燃烧室内获得了稳定

的斜爆轰流场和正爆轰流场。在激波风洞中开展了马赫数9状态下的斜爆轰发动机稳定燃烧机理试验研

究，在50ms的风洞有效试验时间内获得了持续稳定的斜爆轰流场，试验结果与数值模拟结果吻合较好，

表明在试验中形成了斜爆轰波。研究结果证明了斜爆轰发动机的技术可行性。
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Abstract：Numerical simulations and experiments of a Ma 9 oblique detonation engine were conducted to
study the combustion mechanism of oblique detonation engines. Firstly，a full-scale engine model with a length
of 2.8m was designed. The engine inlet is a two-stage compression inlet composed of two 15°-inclined ramps. The
hydrogen is pre-injected into the main flow at the leading front of the inlet by three strut-injectors. Secondly，the
mixing process at the inlet and the combustion process in the combustor were numerically simulated. In the nu⁃
merical simulations，the governing equations are Reynolds average Navier-Stokes equations with SST k-ω turbu⁃
lence model and 9-species and 19-recations detailed chemical reaction kinetics. The numerical results show that
the mixing process of hydrogen along the inlet is good. The stable oblique detonation waves and normal detonation
waves are obtained in the combustor. Finally，the experiments under Ma 9 flight conditions were conducted in the
shock tunnel. The stable flow fields of oblique detonation engine were established in the duration of 50ms test
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time of the shock tunnel. The experimental results are in good agreements with numerical results which means
that stable oblique detonation waves were successfully obtained in the shock tunnel experiments. This research re⁃
sults demonstrate the technical feasibility of oblique detonation engines.

Key words：Oblique detonation engines；Supersonic combustion；Shock-induced combustion；Oblique
detonation wave；Oblique shock wave

1 引 言

超燃冲压发动机概念是由美籍意大利空气动力

学家 Ferri在 1958年提出的［1-3］。在 2001年，Curran［4］
对超燃冲压发动机前 40年的研究进展进行了综述。

乐嘉陵［5］总结了中国空气动力研究与发展中心吸气

式高超声速技术在试验设备、超燃冲压发动机、数值

模拟以及机体/推进一体化飞行器等方面的研究进

展。俞刚等［6］对超声速燃烧与高超声速推进研究 50
多年来的研究进展进行了综述，重点介绍了中国科

学院力学研究所在碳氢燃料超燃冲压发动机上取

得的研究进展。王振国等［7］对高超声速飞行器动

力系统研究进展进行了综述，重点介绍了超燃冲压

发动机、爆震发动机和组合循环发动机等典型高超

声速吸气式发动机的基本工作原理与系统组成、高

超声速飞行器动力系统存在的难点问题、高超声速

飞 行 器 动 力 系 统 中 的 燃 烧 过 程 及 其 燃 烧 基 本 问

题等。

超燃冲压发动机的理想工作范围被认为是马赫

数 5~8。对于更高马赫数范围内的吸气式发动机，斜

爆轰发动机（Oblique Detonation Engines，ODEs）和激

波诱导燃烧冲压发动机（Shock-Induced Combustion
Ramjet Engines，Shcramjets）被认为是非常具有发展

潜力的吸气式发动机［8-18］。Rubins等［9］对美国 1959~
1968年期间开展的斜爆轰发动机的研究进展进行了

综述并指出了发展方向。Sislian等［10-11］开展了 Ma11
激波诱导燃烧冲压发动机的整机数值模拟研究，通

过燃烧室内的斜劈产生的斜激波来诱导燃烧，没有

形成斜爆轰波。Lu等［14］开展了斜爆轰发动机无粘数

值模拟研究，通过斜劈起爆，在燃烧室内获得了稳定

的斜爆轰波。Sosa等［16］在高焓风洞中开展试验研究，

通过激波/激波相互作用点燃了正爆轰波，正爆轰波

向流场上游传播，最终稳定在相对固定的位置。

斜爆轰发动机概念几乎是和超燃冲压发动机概

念同时期提出的，是超燃冲压发动机在高马赫数范

围内的拓展和补充。但是，由于试验技术非常困难，

一直处于概念研究阶段，迄今为止缺乏试验研究结

果。本研究重点关注斜爆轰发动机的稳定燃烧机

理，开展了飞行马赫数 9状态下的斜爆轰发动机的整

机数值模拟研究，并在中国科学院力学研究所的 JF-
12激波风洞上开展试验研究，验证了斜爆轰发动机

的技术可行性。

2 斜爆轰发动机数值模拟研究

对于飞行马赫数 Ma>9的高超声速飞行器，斜爆

轰燃烧模态、激波诱导燃烧模态和超声速燃烧模态

均可应用，其燃烧机理和推进性能都需要进行研究

和比较。斜爆轰发动机的特点是利用斜激波作为点

火源，不需要像超燃冲压发动机那样使用凹腔稳焰。

但是，斜爆轰发动机需要的来流条件是斜激波后的

温度到达混合气体的自点火温度而又不产生很大的

激波损失。根据斜爆轰波极曲线理论［8］，为了在斜爆

轰发动机中形成驻定的斜爆轰波，燃烧室入口气流

速度必须要大于 C-J爆轰波速度，这是必要条件。在

实际工程应用中，因为斜爆轰波是在燃烧室受限空

间内产生的，而且还受到激波/激波和激波/边界层相

互作用的影响，发动机的稳定性机理要复杂得多，需

要进行数值模拟研究和试验验证研究。

图 1给出了斜爆轰发动机的结构示意图，主要有

两种基本构型：一种是内部燃料喷射构型（图 1（a））；

另一种是外部燃料喷射构型（图 1（b））。内部燃料喷

射发动机主要分为进气道、混合段、燃烧室和尾喷管

四部分。来流经过进气道压缩后进入混合段，在混

合段内完成燃料的喷射和混合过程，再经燃烧室内

的斜劈压缩来形成斜爆轰波，高温高压的斜爆轰产

物经过尾喷管喷出，产生推力。如果没有形成斜爆

轰波，就是激波诱导燃烧模态。这种发动机结构与

超燃冲压发动机非常相似，可以相互结合，实现宽速

域飞行。外部燃料喷射发动机是最传统的斜爆轰发

动机概念，燃料在前体预喷射并完成预混，预混气体

经过前体压缩后形成一道斜激波，这道斜激波在燃

烧室下壁面处反射，形成反射激波，利用这道反射激

波来形成斜爆轰波。本文只介绍外部燃料喷射构型

的数值模拟结果和试验验证结果，关于内部燃料喷

射构型的数值模拟结果详见文献［19］。

设计了外部燃料喷射斜爆轰发动机模型，见图

787



推 进 技 术 2021 年

2［20］。发动机主体采用二维结构，主要部件包括：燃

料喷射小支板、两级压缩进气道、燃烧室和尾喷管四

部分。发动机的总体长度是 2.8m，高度是 0.8m。采

用两个 15°的两级压缩进气道，压缩长度分别为 1.5m
和 0.5m。 燃 烧 室 的 长 度 和 高 度 分 别 为 0.2m 和

76.5mm。燃烧室后面连接的是尾喷管，单边膨胀角

为 20°。进气道宽度 0.5m，燃烧室宽度 0.4m。为了实

现燃料的预先喷射和混合，在前体采用三个小支板

预先喷射方式，小支板具体结构尺寸见图 3［20］。氢气

燃料垂直喷射，喷射口的直径 1mm，间距 20mm，上下

壁面间隔布置。采用声速喉道喷射，通过调节燃料

喷射压力来控制当量比。同时，为了减少边界层分离

的影响，在燃烧室入口下壁面处设计有边界层抽吸口

（图 2中 bleed处）。

从图 2可以看出，来流经过进气道压缩后，形成

一道斜激波（OSW），这道斜激波在燃烧室上壁面唇

口处反射，形成反射激波，利用这道反射激波作为点

火源，点燃斜爆轰波（ODW）。在实际应用中，最后是

形成斜爆轰波还是激波诱导燃烧，取决于斜激波后

面混合气体的流动状态和点火延迟时间。研究内容

有三个：（1）研究前体燃料混合情况，既要完成混合，

又不能提前燃烧；（2）研究混合气体是否能在斜激波

后完成自点火并形成斜爆轰波；（3）研究斜爆轰波是

否能够保持持续稳定的状态，既不向上游传播，也不

会解耦和熄灭。根据理论分析结果［21-22］，在模型设计

时考虑三个关键参数：（1）混合气体经过前体压缩

后，斜激波后面静温要低于点火温度，保证混合气体

不会提前燃烧；（2）燃烧室入口的反射激波后面的混

合气体的静温要达到混合气体的自点火温度，引燃

斜爆轰波；（3）燃烧室入口的速度大于混合气体的 C-
J爆轰波速度，保证爆轰波不会上传，不会引起发动

机不起动现象。

使用 CFD++软件进行数值模拟研究。为了节省

运算时间，将整个计算域划分为两部分。对于进气

道中的燃料喷射和混合问题，采用三维数值模拟。

对于燃烧室内的燃烧过程，采用二维数值模拟，认为

经过进气道压缩后的混合气体在进入燃烧室时在横

向方向上的分布基本是均匀的，入口参数从三维数

值模拟结果中提取。控制方程采用带化学反应的雷

诺平均的 N-S方程（RANS），湍流模型采用 SST k-ω
模型［23］，化学反应模型采用 9组份 19步反应的基元

Fig. 1 Schematics of oblique detonation engines

Fig. 2 Schematic of the designed ODE[20] (mm)

Fig. 3 Schematic of a strut-injector[20] (mm)
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反应模型［24］。自由来流马赫数为 8.67，总温 3572K，
总压 3.89MPa，相当于 45km的飞行高度。燃料为氢

气，喷口马赫数为声速，总温 300K，总压 787kPa，平均

当量比为 1.2。壁面采用无滑移等温壁面边界条件，

壁面温度 300K。
图 4给出了通过三维数值模拟得到的进气道燃

料喷射和混合过程中的横向位置 z=0截面上的氢气

当量比云图和温度云图［20］，从图中可以看出，由于氢

气扩散速度很快，燃料混合比较均匀，没有发生提前

点火的现象。由于小支板远离壁面边界层，边界层

内的当量比较低，而且是冷壁面，因此在边界层内也

没有发生提前点火现象。图 5给出了燃烧室入口（图

4（a）的 h处）的气流参数分布，包括静温、静压、速度

和马赫数。从图 5可以看出，燃烧室入口的流场是比

较均匀的，静温约为 800K，低于氢气/空气的自点火

温度，避免混合气体提前燃烧。速度约为 2400m/s，
大于当量比为 1.0的氢气/空气的 C-J爆轰波速度

1950m/s，一方面保证满足形成斜爆轰波的必要条件，

另一方面也保证斜爆轰波不会向前传播，不会引起

发动机不起动现象。

图 6给出了通过二维数值模拟得到的燃烧室内

斜爆轰波形成的非定常过程［20］。从图中可以看出，

进气道形成的斜激波在上壁面唇口处进行一次反射

后，反射激波后面并没有直接形成斜爆轰波，而是激

波诱导燃烧，火焰面与斜激波之间有一定的距离。

反射激波在燃烧室下壁面继续进行二次反射，激波/边
界层相互作用引起下壁面边界层分离，形成分离泡。

随着时间的推移，分离泡不断变大，向前推移。当分

离泡移动到下壁面前缘边界层抽吸口的位置处时停

止移动（图中 bleed处），分离泡结构变得稳定。在分

离泡前面同时形成一道斜激波，与上壁面的反射激波

发生相互作用。激波/激波相互作用提高了激波后面

的压力和温度，混合气体燃烧加剧，点火延迟时间变

短，火焰面与激波耦合，形成正爆轰波或过驱爆轰波。

该过驱爆轰波向上游传播，燃烧面积增大，强度变弱，

最终与自由来流速度达到平衡，形成持续稳定的正爆

轰流场。随着时间的继续推移，流场结构不再发生变

化。对于这种复杂的流动，没有理论解，最终的稳定

流场结构取决于激波/边界层相互作用的结果。

数值模拟结果证明了斜爆轰发动机工作中的几

个关键机理：（1）斜爆轰发动机的概念（见图 1）是无

粘流动的概念，因此反射激波在燃烧室内的反射位

置不受限制。但是，在实际工程应用中，由于边界层

的存在，流动会变得非常复杂，边界层控制技术是非

常重要的；（2）激波/激波相互作用非常重要，数值模

拟发现，激波/激波相互作用提高了压力和温度，缩短

Fig. 5 Inlet flow parameters of the combustor

Fig. 4 Flow field of the ODE inlet at z=0[20]
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点火延迟时间，保证成功点火，而激波/激波相互作用

除了有一定的总压损失以外，并没有产生额外的阻

力。如果只用一道斜劈来形成斜爆轰波，则斜劈的

角度就会非常大，会产生很大的激波阻力；（3）C-J爆
轰理论的重要性。在该算例中，如果燃烧室入口来

流速度降低，正爆轰波也可能会继续向上游传播，造

成发动机不起动。但是这并不影响将 C-J爆轰波作

为稳定燃烧理论边界。根据 C-J理论，调整相关参数

后，仍然可以保证流场是稳定的；（4）火焰不会熄灭，

因为激波/激波相互作用点的位置是不变的，只要保

证该位置的流动参数满足气体自点火条件，火焰就

不会熄灭，爆轰波会在燃烧室入口和激波/激波相互

作用点之间轻微地震荡。

3 斜爆轰发动机试验研究

在中国科学院力学研究所的 JF-12激波风洞上

开展斜爆轰发动机的试验验证研究。关于 JF-12激
波风洞的具体结构和流场参数详见文献［25-27］。

风洞驻室的总温、总压等流动参数均考虑了高温气

体效应的影响，喷管出口参数按照平衡流计算。发

动机模型尺寸和试验状态参数同数值模拟的发动机

设计参数和试验状态参数基本一致，发动机模型见

图 7。因为是第一次开展此类型的试验研究，为了简

化试验方案，在发动机模型设计时将进气道设计成

一级压缩，为了保证混合气体进入燃烧室之前不发

生提前燃烧，进气道压缩角度仍然保持 15°，将发动

机燃烧室向下倾斜 15°来实现数值模拟中第二道前

体压缩面的压缩功能。为了控制分离泡的大小，燃

烧室上壁面是可以前后移动的，使得上壁面反射激

波在下壁面的作用点位置不同，以此来控制分离泡

的大小和位置。如果反射激波在下壁面的作用点正

好是下壁面的唇口，那么就不会形成分离泡，也不会

Fig. 6 Contours of OH mass fraction in the ODE combustor at different time instants,overlaid with middle-cut-off numerical

shadowgraphs (∇2ρ)[20]
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形成正爆轰波，只会形成一道斜爆轰波或者是一道

斜激波。

从图 7（a）可以看出，在进气道前缘主流区中采

用三个小支板进行氢气垂直喷射，氢气通过铜管引

入到小支板中。在试验中，氢气在风洞流场建立前

提前喷入。三个小支板的位置可以上下调节，用来

调节与边界层的距离，避免边界层内聚集太多的氢

气而引起提前燃烧。从图 7（a）还可以看出，在进

气道前缘设置了边界层拌线，用来提前猝发边界层

转捩，保证进气道为全湍流边界层，降低燃烧室入

口的边界层厚度，降低激波 /边界层相互作用的影

响。图 7（d）给出了进气道和燃烧室的局部放大

图，可以清楚地看到进气道、边界层抽吸缝和燃烧

室的玻璃窗口。边界层抽吸缝的高度约为 20mm，

与 数 值 模 拟 得 到 的 进 气 道 出 口 湍流边界层厚度

一致。

在 JF-12激波风洞中模拟了飞行马赫数 9的状

态，空气总温 3600K、燃料为氢气、平均当量比为

1.20，在风洞有效试验时间 50ms内均获得了持续稳

定的斜爆轰波流场和正爆轰波流场。图 8给出了斜

爆轰发动机的瞬态起动过程。在进行斜爆轰模态试

验时，为了向前移动上壁面，将玻璃窗口拆除。从图

8中可以看出，在 t=0ms和 0.55ms时刻，发动机流场还

没有完全建立；在 t=1.11ms时刻，流场建立，燃烧室内

发生剧烈燃烧，斜爆轰波向上游传播，斜爆轰波角度

很大；在 t=1.67ms时刻，斜爆轰波传播出燃烧室；在 t=
2.22ms时刻，由于燃烧室入口气流速度大于斜爆轰波

速度，斜爆轰波又被向后推移到燃烧室内部；从 t=
3.33ms时刻开始，建立了稳定的斜爆轰流场，斜爆轰

波驻定并保持微小的振动。试验中同样也获得了正

爆轰波流场的瞬态建立过程，过程同数值模拟结果

图 6一致。

图 9给出了三个具有代表性的试验纹影图片，分

别是斜爆轰波、正爆轰波和斜激波。对于斜爆轰波

和正爆轰波，二者的来流参数和压缩角度完全相同，

唯一的区别就是上壁面的前后位置不同，导致分离

泡的大小不同。对于斜爆轰波，燃烧室上壁面反射

的斜激波正好打在燃烧室下壁面前缘和边界层抽吸

口处，因此没有分离泡。而对于正爆轰波，燃烧室上

壁面反射的斜激波打在燃烧室下壁面的中间位置，

形成分离泡，在分离泡前面产生斜激波。激波/激波

相互作用形成过驱的正爆轰波。正爆轰波的传播速

度与燃烧室入口气流速度达到平衡，流场保持稳定，

爆轰波面与流线垂直。

试验中，高速摄影的采样频率是 3000帧/秒，在

50ms的有效试验时间内，可以获得 150多张流场图

片。对这些图片进行统计分析，发现斜爆轰波和斜

激波虽然有微小的震荡，但是平均角度基本保持不

变。图 9给出了斜爆轰波和斜激波角度的统计平均

结果，从图中可以看出，斜爆轰波的平均角度约为

Fig. 7 Oblique detonation engine in JF-12 shock tunnel
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51°，斜激波的平均角度为 43°，均有±2°的不确定度。

C-J斜爆轰波角度的理论计算公式见式（1），斜激波

角的理论计算公式见式（2），利用图 5给出的燃烧室

入口气流参数，根据式（1）计算得到斜爆轰波理论角

度是 51°，根据式（2）计算得到斜激波理论角度是

42.9°。试验结果与理论结果吻合较好，表明试验中

获得了持续稳定的斜爆轰波流场，而不是激波诱导

燃烧流场。如果是激波诱导燃烧流场，斜激波角度

将保持在约为 43°的理论值。

sin βODW - CJ = DCJ
u

（1）
式中 βODW - CJ是 C-J爆轰波的斜爆轰角，DCJ是 C-J

爆轰波速度，u是燃烧室入口来流速度。

tanθ = 2cot β é
ë
êê

Ma2 sin2 β - 1
Ma2 ( )γ + cos2β + 2

ù

û
úú （2）

式中 β是斜激波角，θ是楔面倾角，Ma是来流马

赫数，γ是理想气体的比热比。

对于斜爆轰波后的压力，可以用理论公式计算

得到。C-J爆轰波压力的理论公式见式（3），正激波

压力的理论公式见式（4），从中可以看出，对于相同

的马赫数，正激波前后压比大约是 C-J爆轰波压比的

2倍。但是，来流静温对 C-J爆轰波的压比影响非常

大［21-22］，而对理想气体的正激波前后压比则没有

影响。

Fig. 9 Experimental flow fields in the combustor of oblique

detonation engine

Fig. 8 Transient start process of oblique detonation engine
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pCJ
p1
= γ1
γ2 + 1 Ma

2
CJ （3）

式中 pCJ是 C-J爆轰波波后压力，p1是初始压力，

MaCJ是 C-J爆轰波的马赫数，γ1和 γ2分别是燃烧前后

气体的比热比。

p2
p1
= 2γ
γ + 1 Ma21 （4）

式中 p2是正激波后的压力，Ma1是正激波马赫数。

图 10给出了根据试验参数数值模拟得到的发动

机燃烧室和喷管内的压力云图，分别为斜爆轰波模

态和正爆轰波模态，可以看到计算得到的流场与实

验得到的流场结构十分相近。图 11给出了斜爆轰波

模态燃烧室上壁面压力分布的试验结果与数值模拟

结果的比较，可以看出，试验获得的斜爆轰波后面的

压力基本是均匀的，压比约为 5倍，与 CFD结果吻合

比较好。根据公式（3），对于初始温度为 800K的 C-J
爆轰波，爆轰波前后压比为 5.61倍，试验结果、数值

模拟结果和理论结果吻合很好。

4 结 论

本文对飞行马赫数 9状态下的斜爆轰发动机的

稳定燃烧机理开展了数值模拟研究和激波风洞试验

验证研究，得到以下结论：

（1）数值研究表明，对于飞行马赫数 9状态下的

斜爆轰发动机，燃料为氢气，可以形成稳定的发动机

燃烧流场。燃烧室内激波/边界层相互作用对流场的

稳定性起到关键作用。根据反射激波在燃烧室壁面

作用点位置的不同，会形成斜爆轰模态和正爆轰模

态两种典型结构。

（2）试验结果表明，在模拟马赫数 9、总温 3600K、
氢气平均当量比 1.2的试验状态下，在 50ms的有效试

验时间内获得了持续稳定的发动机燃烧流场。试验

结果与数值模拟结果和理论结果吻合较好，证明在

试验中形成了斜爆轰波。研究结果证明了斜爆轰发

动机的技术可行性。
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