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RP3航空煤油斜爆轰发动机试验研究
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摘要：在高马赫数飞行条件下，斜爆轰发动机热力学循环效率高，燃烧室长度短，是近些年国内外研究热点。目前斜爆轰

发动机试验研究使用的都是氢气或者乙烯燃料，还没有使用航空煤油的试验结果。为了研究 RP3 航空煤油应用于斜爆轰发

动机的可行性，在 JF–12 激波风洞上开展了冷态 RP3 航空煤油斜爆轰发动机自由射流试验研究，JF–12 激波风洞有效试验

时间 50 ms。针对航空煤油点火延迟时间长的难点，提出了鼓包强制起爆新技术。模拟的飞行马赫数为 9，试验气流总温为

3 800 K，全局当量比为 0.9。试验中获得了稳定的斜爆轰波，证明了 RP3 航空煤油在斜爆轰发动机上应用的可行性。
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Abstract: The oblique detonation engine has great potential application  in high  flight Mach

number airbreathing vehicles because of its higher thermodynamic efficiency and smaller size. The

research  about  the  oblique  detonation  engine  is  renewed  all  over  the  world  in  recent  years.

However, all of the oblique detonation experiments are conducted with hydrogen fuel or ethylene.

There  is no experimental result about the kerosene oblique detonation. In order to examine the

application feasibility of kerosene oblique detonation engine, the experimental study on the liquid

RP3 aviation kerosene oblique detonation engine is conducted in JF–12 shock tunnel and the test

time is about 50 ms. The difficult issue for the initiation of kerosene oblique detonation is that the

ignition delay time of kerosene-air is too long and the autoignition cannot occur in the combustor.

A  new  forced  detonation  initiation method  is  put  forth  to  deal with  this  key  issue. The  total

temperature  of  JF– 12  shock  tunnel  is  3 800 K  and  the  global  equivalence  ratio  is  0.9, which

replicates Mach  9  flight-equivalent  condition. The  steady-state  oblique  detonation  is  obtained

successfully during the experiments, which demonstrates the application feasibility of the kerosene

oblique detonation engine.

Keywords: oblique  detonation  engine;  RP3  aviation  kerosene;  forced  detonation  initiation

method; JF–12 shock tunnel
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 0    引　言

斜爆轰发动机热力学循环效率高，燃烧室长度

短，摩擦阻力小，被认为是最适合高马赫数飞行的吸

气式发动机。斜爆轰发动机概念最早在 1958 年由

Dunlap 等 [1] 提出，但是由于斜爆轰试验难度高，在

当时并没有受到足够的重视。近几年，传统的高马

赫数吸气式发动机的发展遇到瓶颈，斜爆轰发动机

又重新受到了国内外的重视并得到快速地发展。

在理论分析方面，NASA 的 Morrison[2-3] 于 1978

年开展了斜爆轰发动机推进性能一维热力学循环理

论分析，分析了不同马赫数下的发动机推力和比

冲。结果表明，斜爆轰发动机具有拓展到宽速域飞

行马赫数范围（Ma = 6～16）的能力。Ostrander 与

Pratt 等 [4-6] 在 Morrison 工作的基础上，进一步发展

并完善了斜爆轰理论。王兵等 [7] 对爆轰推进技术的

发展现状进行了综述，指出了斜爆轰发动机在高马

赫数范围内的优势。在高马赫数下，斜爆轰发动机

流场更稳定，不会发生进气道不起动现象，发动机可

以通过加力技术进一步增大其推力[8-10]。

在试验研究方面，目前国内外的试验研究结果

较少，主要集中在斜爆轰波的起爆和驻定试验研究，

包括自由射流试验和直连式试验，燃料主要是氢气

或乙烯。Rubins 等 [11-12] 最早于 1963 年开展了氢气燃

料的斜爆轰波起爆试验研究，通过斜劈诱导产生斜

爆轰波。试验中火焰面和斜激波没有耦合，没有形

成斜爆轰波，是激波诱导燃烧模态。Sterling 等 [13] 在

Caltech T–5 高焓激波风洞中开展斜爆轰波起爆试

验研究。国防科技大学的林志勇 [14] 和韩旭 [15] 在燃烧

加热试验台上开展了斜爆轰波试验研究。Gong 等 [16]

采用氢气燃料在燃烧加热直连台上开展了马赫数

8 飞行条件下的钝楔诱导斜爆轰波试验研究。

Rosato 等 [17] 在超声速风洞上开展了斜爆轰自由

射流试验研究。在风洞喷管喉道上游喷射氢气，产

生预混的氢气/空气混合气体。混合气体流经试验段

中的斜劈形成斜爆轰波。试验中获得了驻定的斜爆

轰波，通过平面激光诱导荧光技术测量了 OH 分布，

与 CFD 结果吻合较好，证明了斜爆轰波的存在。张

子健等 [9, 18-19] 在 JF–12 长试验时间激波风洞上开展

了氢气燃料斜爆轰发动机的自由射流试验研究，试

验中获得了持续稳定的斜爆轰波，与以前试验研究

不同的是，其使用的发动机模型更接近真实的飞行

器模型。

综上所述，国内外现有的斜爆轰发动机试验研

究主要使用氢气或乙烯燃料，还没有公开发表的航

空煤油的试验结果。航空煤油由于能量密度高，容

易储存和运输，是吸气式发动机的首选燃料。但是，

航空煤油/空气的点火延迟时间长，比氢气/空气的

点火延迟时间长一个量级，不容易起爆。本文针对

RP3 航空煤油斜爆轰发动机开展自由射流试验研

究，重点研究 RP3 航空煤油的起爆特性，提出新的

强制起爆方法，实现 RP3 航空煤油斜爆轰波在燃烧

室内的主动起爆和控制。

 1    斜爆轰发动机试验模型

图 1 给出了斜爆轰发动机的结构示意图，主要

有 2 种基本构型。第一种是燃料在进气道预先喷注

的构型，称作“外喷射型”，这是最早提出的斜爆轰发

动机构型。外喷射型的燃料混合距离长，混合更为

均匀，混合气体在燃烧室入口反射形成斜爆轰波。

第二种是内喷注构型，称作“内喷射型”，燃料在发动

机隔离段内喷注，与经过进气道压缩的高温空气完

成混合，再进入燃烧室，在斜劈的作用下形成斜爆轰

波。内喷射型在结构上更容易与超燃冲压发动机衔

接，实现宽域组合动力。在斜爆轰发动机的实际工

程应用中，可以采用内喷射型和外喷射型二者混合

形式。
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图 1    斜爆轰发动机示意图

Fig. 1    Schematic of oblique detonation engine
 

本文选取外喷射型研究 RP3 航空煤油斜爆轰发

动机的起爆与驻定机理。张子健等[9, 18-19] 开展了氢气

燃料斜爆轰发动机的自由射流试验研究，本文在其
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研究的基础上，重点开展 RP3 航空煤油斜爆轰发动

机试验研究。图 2 给出了斜爆轰发动机的几何结构，

图中 ODW 表示斜爆轰波，OSW 表示斜激波。发动

机模型总体为二维结构。采用一级进气道压缩，进

气道长度 1.6 m，角度 15°。燃烧室高度为 76.5 mm，

长度 200 mm，向下倾斜 15°。喷管长度 400 mm，单

边膨胀 15°。进气道宽度 600 mm，两侧有侧板，燃烧

室宽度 400 mm，进气道两侧侧板各留有 100 mm 的

边界层抽吸口。在进气道底面与燃烧入口处留有宽

度为 20 mm 的边界层抽吸口。通过小支板在进气道

前缘垂直喷射冷态 RP3 航空煤油。混合气体经过进

气道压缩后，在燃烧室入口反射形成斜爆轰波。
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图 2    斜爆轰发动机几何结构

Fig. 2    The oblique detonation engine model
 

试验中使用了 2 块小支板喷注器喷注冷态 RP3

航空煤油，小支板的具体结构以及照片见图 3。小支

板截面呈翼型结构，具有尖前缘和尖后缘，长度为

80 mm，高度为 12 mm，横向上与进气道等宽，为

600 mm。在每块小支板的上下壁面中间 400 mm 的

横向宽度上各布置 20 个直径为 0.3 mm 的煤油喷

孔，喷孔位置上下左右均对称，喷孔间隔 20 mm。支

板内部是直径 8.5 mm 的通孔，形成驻室，保证试验

中燃料压力稳定。支板侧面与接入风洞试验段内部

的铜管（内径为 8 mm）连接，铜管与油缸连接，油缸

再通过铜管与风洞试验段外部的驱动气源连接。小

支板平行于来流方向安装于中、下两层，支板尖前缘

与进气道尖前缘平齐，下层支板与进气道的竖向间

距为 150 mm，中层支板与下层支板的竖向间距也为

150 mm（见图 2）。

2 个油缸放置在激波风洞内的发动机支撑底座

上，分别为 2 个小支板喷注器供应煤油。试验中采用

高压氮气源压缩油缸内的活塞，通过活塞将 RP3 航

空煤油压入小支板并喷出。调节喷注压力控制当量

比，全局当量比为 0.9。由于激波风洞的试验时间相

对有限（JF–12 激波风洞在马赫数 9 飞行状态下，发

动机有效试验时间为 50 ms），因此需要对燃料供应

与控制系统进行合理的设计。在试验气流到达时，

支板中燃料处于稳定喷注状态，试验结束后及时关

闭喷注，以免燃料污染风洞。试验中，RP3 航空煤油

提前 100 ms 喷入并达到稳定喷注压力。图 4 给出了

发动机试验模型照片，从照片中可以看到 2 个油缸

和 2 块小支板。电磁阀放置在靠近小支板的位置，试

验前对油路供油延迟时间进行了标定。

与氢气燃料相比，航空煤油斜爆轰发动机的困

难在于点火延迟时间长，起爆困难。图 5 给出了满足

当量比的氢气/空气和航空煤油/空气的点火延迟时

间计算结果，并与文献中的试验数据进行了比较，其

中 T、p和 Φ分别为混合气体的静温、静压和当量

比。从图中可以看出，满足当量比的航空煤油/空气

在静压 0.1 MPa、静温 1 500 K 下的点火延迟时间约
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Φ8.5 mm
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（a）小支板几何构型

（b）小支板照片 
图 3    小支板结构

Fig. 3    The structure of strut
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为 200～500 µs，比氢气/空气长一个量级，需要的燃

烧室长度也长一个量级，这在工程上不适用。
  

Struts

（a）斜爆轰发动机模型

（b）小支板 
图 4    斜爆轰发动机模型和小支板照片

Fig. 4    The  pictures  of  oblique  detonation  engine  model  and  two
struts

 

图 6 给出了 2019 年开展的马赫数 9 条件下氢气

斜爆轰发动机试验结果，燃烧室入口气流速度为

2 200 m/s, 氢气/空气的点火延迟时间约为 10 µs，试

验测量得到的斜爆轰波诱导区长度为 30 mm，与理

论计算值一致。以此类推，在相同的试验状态下，航

空煤油/空气斜爆轰波的诱导区长度最少为 300 mm，

而发动机模型等截面燃烧室的长度只有 200 mm，斜

爆轰波是不可能在燃烧室内起爆的。

为解决这一技术难题，提出了鼓包强制起爆新

技术，图 7 给出了鼓包强制起爆的原理图。其基本原

理为：预混可燃气体在诱导区后发生燃烧，形成一系

列燃烧波，这些燃烧波在向下游发展的过程中会逐

渐汇聚成一道激波，并与斜激波相互作用，使斜激波

增强，从而诱导形成斜爆轰波。在楔面上设置鼓包，

用鼓包诱导的强燃烧波替代突跃型起爆中的自发燃

烧波，使其与斜激波相互作用形成斜爆轰波，达到强

制起爆和缩短起爆距离的目的，具体详见文献 [33]。

图 8 给出了发动机燃烧室的照片和鼓包的安装位

置，鼓包半径 5 mm，离唇口距离 50 mm。试验前没

有对鼓包参数进行优化设计，因此鼓包的尺度参数

不是最优的。
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图 5    满足当量比的氢气/空气和航空煤油/空气的点火延迟时间

Fig. 5    The  ignition  delay  time  of  stoichiometric  H2/air  and
kerosene/air

 

50 mm

30 m
m

 
图 6    氢气/空气斜爆轰的诱导区长度

Fig. 6    The induction length of H2/air oblique detonation
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图 7    斜爆轰波强制起爆原理图

Fig. 7    Schematic of ODW induced by a wedge with a small bump
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图 8    发动机燃烧室照片

Fig. 8    Photo of engine combustion chamber
 

 2    试验结果分析与讨论

在中国科学院力学研究所的 JF–12 复现飞行条

件激波风洞上开展了 RP3 航空煤油斜爆轰发动机起

爆与驻定的自由射流试验研究 [34]。JF–12 激波风洞

试验气流有效试验时间是 50 ms，总温为 3 800～

3 900 K，总压为 3.78～4.10 MPa，模拟了马赫数 9、

高度 48 km 的飞行状态。本文开展了 4 次有效试验，

具体参数见表 1。航空煤油的裂解温度是 760 K，进

气道斜激波层内的温度约 800 K，超过了煤油的裂解

温度。试验中有多少煤油发生了裂解反应以及裂解

产物的组分是什么，本文没有进行测量。

Test 1 车次仅采用下层小支板喷注冷态 RP3 航

空煤油，爆轰波反射点在燃烧室下壁面下游，属于强

爆轰模态试验。在 Test 2～4 车次的试验中，将燃烧

室上壁面向前移动 100 mm（与 Test 1 车次相比），并

采用下层和中层 2 层小支板同时喷注冷态 RP3 航空

煤油，Test 2 和 Test 3 车次试验属于斜爆轰模态试

验，斜爆轰波正好是封口的。试验中采用 1 层还是

2 层小支板，根据发动机姿态和空气捕获量来确定。

Test 3 车次是对 Test 2 车次试验的重复。Test 4 车

次与 Test 2 和 Test 3 车次相比，拆除了强制起爆

条，目的是验证强制起爆条的作用。在 Test 1 车次

试验中，喷管的单边膨胀面用斜劈堵住，变成等截面

燃烧室，等截面燃烧室长度变为 600 mm。在后面

3 车次试验中，喷管中的斜劈拆除，等截面燃烧室长

度变为 200 mm。

在 JF–12 激波风洞 50 ms 的有效试验时间内获

得了持续稳定的斜爆轰波。图 9 给出了 RP3/空气斜

爆轰波起爆的非定常过程纹影照片。从图中可以看

出，在 t = t0 时刻，发动机试验流场还没有开始；在

t = t0 + 0.333 ms 时刻，气流刚刚到达发动机燃烧

室入口 ，在鼓包前面发生局部燃烧 ；在 t = t0 +

0.666 ms 时刻，鼓包前面形成过驱爆轰波；在 t =

t0 + 0.999 ms 时刻，过驱爆轰波引燃整个流场，斜爆

轰发动机流场建立。这与 2019 年开展的没有鼓包的

氢气/空气起爆过程完全不同（图 10），由于没有鼓包

的强制起爆作用，这是一个常规的斜爆轰波自然起

爆过程，燃烧在整个激波层内均匀发生，燃烧放热产

生的压升向外均匀地推斜激波，最终形成斜爆轰

波。图 11 给出了有鼓包和没有鼓包的试验结果：在

没有鼓包的情况下，没有形成斜爆轰波，只形成了斜

激波。这是因为航空煤油/空气的点火延迟时间太

长，不能在长度为 200 mm 的等截面燃烧室内发生

燃烧，一旦混合气体进入喷管，受膨胀作用的影响，

温度和压力进一步降低，燃烧更加困难，这也从侧面

证明了鼓包强制起爆技术的可行性。
 

 

表 1    风洞试验参数

Table 1    The experimental parameters

Cases
Total temperature

/K
Total pressure

/MPa
Static temperature

/K
Static pressure

/Pa
Free stream

Mach number
Free stream

velocity/(m·s–1)

Test 1 3 867 4.09 485 839 6.53 2 884

Test 2 3 865 4.08 484 829 6.54 2 884

Test 3 3 860 4.06 483 824 6.54 2 882

Test 4 3 799 3.78 474 768 6.55 2 857
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（a）t = t0 （b）t = t0 + 0.333 ms （c）t = t0 + 0.666 ms

（d）t = t0 + 0.999 ms （e）t = t0 + 1.332 ms （f）t = t0 + 1.665 ms 
图 9    RP3/空气斜爆轰波的非定常起爆过程（Test 2）

Fig. 9    The transient initiation process of RP3/air oblique detonation (Test 2)
 
 

（a）t = t0 （b）t = t0 + 0.333 ms （c）t = t0 + 0.666 ms

（d）t = t0 + 0.999 ms （e）t = t0 + 1.332 ms （f）t = t0 + 1.665 ms 
图 10    氢气/空气斜爆轰波的非定常起爆过程

Fig. 10    The transient initiation process of H2/air oblique detonation
 

图 12 给出了 Test 1 车次燃烧室上下壁面的无

量纲压力分布，图中还给出了发动机的轮廓线，坐标

轴 x沿水平方向，x = 0 在发动机唇口的位置。在该

车次试验中，膨胀喷管的膨胀边被斜劈挡住，等截面

燃烧室长度为 600 mm，所以燃烧室下壁面的后半部

分没有压力测点。从图中可以看出，鼓包位置的压

力峰值是 20 倍压比，进气道出口马赫数为 4，根据理

想气体激波关系式得到驻点皮拖压力与波前静压比

值是 21 倍，这说明试验测量结果是准确的。除了在

鼓包附近出现压力峰值以外，燃烧室上下壁面的压

力分布是比较均匀的，斜爆轰波的平均压比约为 6.6，

与图 13 给出的 CJ 爆轰波压比理论解一致（试验中

燃烧室入口混合气体的平均温度约为 800 K）。图 14

给出了 RP3 航空煤油燃烧室上下壁面压力分布与

2019 年开展的氢气燃料试验结果的比较，二者除了

有无鼓包的区别以外，发动机的其他构型一致。从

图中可以看出，除了鼓包附近的压力峰值以外，燃烧

室和喷管上下壁面的压力分布规律是基本一致的，

RP3 航空煤油爆轰波的平均压比约为 6.6，比使用氢

气燃料高 15%（氢气燃料爆轰波的平均压比约为

5.6），与图 13 中的 CJ 爆轰波理论结果一致。

综上所述，斜爆轰发动机中斜爆轰波主动起爆

有三要素：1）在燃烧室指定位置主动设置一道斜激

波，使燃烧产生的压缩波或激波向该斜激波汇聚，最
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终形成斜爆轰波；2）等截面燃烧室要具有一定的长

度，保证燃料能够在燃烧室内自点火并生成一系列

激波或压缩波，向指定的斜激波汇聚，形成斜爆轰

波；3）燃烧室内的流动速度要大于 CJ 爆轰波速度，

使得斜爆轰波“前不能进，后不能退”，被牢牢地控制

在发动机燃烧室内。鼓包强制起爆技术具有以下优

点：1）鼓包强制起爆装置前面会形成高温高压的驻

点区，相当于一个持续的点火源；2）鼓包将斜爆轰波

稳定在燃烧室指定位置上；3）适用于宽域高马赫数

斜爆轰发动机。

 3    结　论

在中国科学院力学研究所的 JF–12 复现飞行条

件激波风洞上开展了马赫数 9 冷态 RP3 航空煤油斜

爆轰发动机起爆与驻定的自由射流试验研究 ，

JF–12 激波风洞的有效试验时间是 50 ms。针对 RP3

航空煤油/空气点火延迟时间长、爆轰波起爆困难的

难题，提出了鼓包强制起爆新技术。试验获得了持

续稳定的 RP3 航空煤油斜爆轰波，燃烧室壁面压比

与 CJ 爆轰波理论值吻合，证明形成了斜爆轰波，验

证了 RP3 航空煤油斜爆轰发动机的技术可行性。

试验模拟了马赫数 9、高度 48 km 的飞行状态。

根据点火延迟时间与压力成反比的关系，保持马赫

数不变，随着飞行高度的降低，总压升高，点火延迟

时间变短，斜爆轰波更容易起爆。因此，研究结果对

于高度低于 48 km 的飞行状态是适用的。

致谢：对参加 JF–12 复现飞行条件激波风洞试验研究

的全体工作人员表示感谢。
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航空煤油/空气在静压 p = 0.1 MPa、静温 T = 1 500 K、当量比 Φ = 1.0条件下的点火延迟时间 τ 的计算结果
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of low-vapor-pressure fuels measured using an aerosol shock tube[J].
Combustion and Flame, 2012, 159（2）: 552-561.
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delay time measurements of low-vapor-pressure fuels and auto-ignition
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注：表格中只统计了适用于吸气式发动机的低压的航空煤油燃烧特性的文献，高压的参考文献没有统计在内。
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