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煤油燃料内喷型斜爆震燃烧室直连试验研究
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摘　　　  要：    为了研究碳氢燃料内喷型斜爆震发动机的燃烧组织机理，开展了模拟飞行马赫数为 8的斜爆

震燃烧室数值模拟和燃烧加热直连试验研究。设计了小尺度斜爆震直连试验件，采用航空煤油作为燃料，利

用布置于流道中心区域菱形支板通过 4×Φ0.3 mm小孔组织燃料喷注雾化，利用 R2 mm强制起爆结构在 20°楔

面上实现斜爆震起爆和驻定燃烧。采用 10步 11组分的化学反应机理和雷诺时均 N-S方程，对燃料喷注掺混

过程和发动机起爆燃烧过程进行了数值仿真。结果表明，液体燃料在 274 mm距离内完成了蒸发并与来流完

成部分掺混，楔面两侧形成了稳定的斜爆震流场，通过光学测量观测到了火焰位置与形态特征，燃烧区在 2.2 s

的有效试验窗口内保持稳定，试验结果与数值仿真结果在沿程压力、化学反应区特征上吻合较好。研究结

果证明了液体碳氢燃料内喷型斜爆震发动机的技术可行性。
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Direct-connection experimental investigation of an oblique detonation
combustor with kerosene fuel internal injection
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Abstract:   In order to investigate the combustion mechanism of oblique detonation with hydrocarbon
fuel  internal  injection，numerical  simulations and direct-connected combustion heating experiments  were
conducted  on  an  oblique  detonation  combustor  simulating  a  flight  Mach  number  of  8.  A  small-scale
oblique detonation experimental piece was designed and the aviation kerosene was used as the fuel. Fuel
injection  and  atomization  was  organized  through  4×Φ0.3  mm  holes  on  a  diamond-shaped  strut  plate
positioned  in  the  center  of  the  flow  channel.  An R2  mm bump  was  utilized  to  initialize  detonation  and
stationary combustion on a 20° wedge surface. Numerical simulations of the fuel injection mixing process
and  engine  combustion  process  were  performed  using  a  10-step， 11-component  chemical  reaction
mechanism，and  the  Reynolds-averaged  Navier-Stokes  (RANS)  equations.  The  results  indicated  that  the
liquid fuel evaporated within a distance of 274 mm and partially mixed with the high-speed incoming flow.
Stable oblique detonation flow fields were formed on both sides of the wedge surface. The flame position
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and  morphological  characteristics  were  observed  through  optical  measurements.  The  combustion  zone
remained  stable  within  an  effective  experimental  window of  2.2  s.  The  experimental  results  are  in  good
agreement with the numerical simulations in terms of pressure along the flow path and characteristics of
the chemical reaction zone. The research findings demonstrate the technical feasibility of internal-injection
hydrocarbon fuel-based oblique detonation engines.

Keywords:   kerosene fuel；internal injection；oblique denotation；direct-connected experiments；
standing combustion

斜爆震燃烧是一种激波与燃烧过程耦合、相

互强化的燃烧模式，相比于传统吸气式动力采用

的布莱顿循环的等压燃烧，具有自增压、释热速

率快、循环效率高的技术优势[1-2]。基于斜爆震燃

烧的发动机理论上可以大幅降低进气压缩部件的

复杂性，缩短燃烧室尺寸，是更高马赫数吸气式

飞行器极具潜力的动力革新途径[3-4]。

利用驻定爆震进行燃烧推进的概念可以追溯

至 20世纪 50年代前后，1958年，Dunlap等[5] 提出

了斜爆震发动机的概念设想，认为有望拓宽既有

吸气式动力的速域范围。1989～2010年期间，加

拿大多伦多大学的 Sislian团队进一步开展了斜

爆震从理论层面向应用层面的拓展研究，分析了

非均匀掺混和偏离设计点对发动机性能的影响[6]，

探索了边界层提前燃烧的抑制方式[7]，以及悬臂

斜劈喷注器相对位置对掺混效果的影响规律[8]。

近年来，随着地面高焓试验能力的提升，关于斜爆

震的试验从高速射弹诱导起爆试验[9-10] 向地面直

连及风洞试验发展。中科院力学所基于 JF-12爆

震驱动风洞先后开展了氢燃料[11-12]、碳氢燃料 [13]

的外喷型全尺度斜爆震样机的点火试验，在燃烧

室内获得了稳定的斜爆震流场和正爆震流场；北

京动力机械研究所 Gong等[14] 基于燃烧加热直连

试验台完成了总温 2400K，Ma=3高速来流下，在

燃烧室内放置钝楔实现了时长 2s的氢燃料斜爆

震燃烧；美国海军与中佛罗里达大学 [15] 完成了

Ma=4.4来流下时长 3s的氢燃料斜爆震燃烧试验，

但其试验总温与飞行状态偏差较大。此外，国防

科技大学[16-17]，南京理工大学 [18-19] 也基于燃烧加

热超声速直连试验台开展了氢燃料、乙烯燃料的

斜爆震燃烧试验。

以上针对斜爆震发动机的试验研究大多选择

小分子的氢，乙烯作为燃料，缺少对大分子碳氢

燃料的相关研究，特别是对于工程应用中广泛应

用的煤油燃料，还尚无秒级以上的试验研究。因

此，本文采用航空煤油作为燃料，以内喷型斜爆

震发动机为研究对象，采用地面燃烧加热直连试

验及高速光学测量手段开展斜爆震燃烧机理研究，

同时通过带化学反应的三维数值仿真分析燃料喷

雾掺混与燃烧组织过程，旨在验证液体碳氢燃料

长时斜爆震驻定燃烧的技术可行性。

 1    研究对象与方法

 1.1   研究对象

斜爆震发动机按照燃料喷注掺混位置的不同，

分为外喷型和内喷型斜爆震发动机[20]，本文研究

选取了内喷型斜爆震发动机作为研究对象，试验

模型如图 1所示，主要由喷注支板、起爆斜劈、掺

混段和尾喷管壁面结构组成。考虑到本文研究

为直连试验，模型中省略了进气道。喷注掺混段

高度为 90 mm，展向宽度为 40 mm，掺混距离为

274 mm，喷注支板居中布置，由难融合金钨渗铜

前缘和高温合金喷注面板构成，厚度为 7 mm，前

缘倒角为 R0.5，喷孔直径为 Φ0.3 mm，燃油通过支

板向双侧垂直喷出，在高速来流下破碎雾化，并

与空气完成掺混。尾喷管扩张角为 45°，斜劈居

中布置，半角 20°，前缘倒角 R0.5，在距离前缘 20 mm
处布置有 R2 mm鼓包结构，用于加速燃料起爆。

 1.2   试验系统与试验方法

图 2所示为试验系统示意图，采用酒精/氧气/
空气三组元加热器和设备喷管用于实现喷注掺混

段的来流条件。试验时，采用汽蚀文氏管测得酒

精流量为 70 g/s，声速管流量计测得氧气和空气

流量分别为 206 g/s和 190 g/s，总来流流量为 466 g/s。
通过压力传感器测量加热器室压为 5.3 MPa，经化

学平衡热力学计算，配气总温为 2 858 K，产物中

氧气的摩尔分数约为 20%。气流经加热器加热并

经设备喷管加速至 Ma=4.2，考虑设备喷管热损失

及燃烧效率等实际情况，实际总温约为 2 600～
2 700 K，相当于 Ma=8条件下斜爆震发动机喷注

掺混段的进气条件。为保证设备喷管在高焓来流

下稳定工作，采用紫铜喉道结合多通道水冷进行

主动冷却。燃料采用 RP-3航空煤油，经贮箱增压
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后，采用汽蚀文氏管定量喷入燃烧室，燃油流量

为 8g/s。自喷注掺混段上游起至尾喷管出口位置，

沿上壁面开孔布置压力传感器，用于测量内流道

沿程压力变化及背压条件。尾喷管下游安装空气

引射器，引射流量 5 kg/s，引射压力 5 MPa，用于实

现尾喷管出口 60 kPa的背压条件，需要说明的是，

该背压条件高于海拔 30 km条件下的大气压力，

实际喷管出口气流处于过膨胀状态，但斜劈起爆

区域处于超声速流动状态，受背压影响相对较小。

图 3所示为光学测试系统布局示意图。斜劈

两侧壁板安装 JGS2光学石英玻璃，用于实现爆

震起爆和燃烧过程的光学可视。采用一台单色高

速相机（i-SPEED 513）布置于试验件一侧，面向光

学视窗，拍摄帧频为 40 kHZ，曝光时长为 2 μs，用
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图 1    斜爆震燃烧室结构示意图（单位：mm）

Fig. 1    Schematic of the structure of oblique detonation engine prototype （unit：mm）
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图 2    试验系统示意图

Fig. 2    Schematic of the experimental system
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图 3    光学测量系统布局

Fig. 3    Layout of optical measurement system
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于捕获起爆及燃烧过程的瞬态火焰图像，另一侧

采用一台彩色低速相机记录完整燃烧过程，拍摄

帧率为 30 Hz。
图 4所示为试验时序，每车次试验前首先启

动冷却水循环， t=0时刻，启动空气引射器，并供

给燃油；t=1.5 s启动相机开始捕获瞬态火焰图像；

t=2.2 s，酒精 /氧气 /空气开始供给并点火，加热器

开始建压； t=4.8 s，关闭加热器气源及燃料供应；

t=4.9 s，关闭燃油；随后清吹管路并关闭冷却水，

完成试验。
 
 

航空煤油
冷却水

引射器 相机 加热器

航空煤油
冷却水
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4.9 s t

图 4    试验时序

Fig. 4    Experimental sequence
 

 1.3   数值计算方法

采用 Fluent软件求解带化学反应的雷诺时

均 Navier-Stokes方程来模拟斜爆震发动机内流场。

计算域包括设备喷管、喷注掺混段和斜劈起爆段。

考虑到研究对象为对称结构，展向取 1/2作为计

算域，完整结构的中心截面设定为对称边界条件。

湍流模型采用爆震燃烧中常用到的 SST k-ω模

型[12, 21]，采用 Coupled算法处理压力与速度耦合，

燃烧模型采用有限速率化学反应模型，化学反应

机理采用分子式为 C10H22 的 11组分 10步的简化

化学反应机理[22]，化学反应求解器采用刚性方程

求解器。壁面采用无滑移等温壁面边界条件，壁

面温度 300 K。对于喷雾过程，喷注点设定在模

型喷孔位置，采用拉格朗日离散相模型追踪颗粒

运动轨迹，应用 Taylor Analogy Breakup（TAB）二
次破碎模型模拟液滴的破碎雾化过程。利用

Siemens NX软件建模，Fluent Meshing对流体域进

行网格划分，针对喷管喉道，喷注掺混及起爆区

域进行局部加密，加密区最大尺寸为 0.5 mm，近

壁面同样进行局部加密保证湍流模型对 y+的要求，

网格数量为 479万，计算域网格如图 5所示。需

要说明的是，本文研究中数值仿真侧重于对比验

证全流道流场特征与火焰整体形态，考虑到分析

需求与计算成本，未针对爆震燃烧的局部区域作

更加细密（小于 0.1 mm）的网格划分。

 1.4   仿真数据的试验验证

图 6（a）所示为试验中沿程压力传感器（p1～
p8，pb，见图 2）测量结果随时间的变化曲线，其中

t=2.6～4.8 s为引射器和加热器稳定工作后的有

效时间窗口，取时间窗口内各压力传感器的测量

结果与相同工况下的仿真数据进行对比，结果如图 6

（b）所示，其中带有误差棒的红色标记代表试验窗

口内（t=2.6～4.8 s）各压力传感器（p1～p8，pb）测量

结果的时均值和标准差，蓝色线条代表数值仿真

结果的壁面压力分布，从图中可以看出，仿真与
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图 5    计算域网格

Fig. 5    Grid of computational domain
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试验数据在沿程压力的变化趋势和数值上表现出

很好的一致性，证明了所采用仿真方法对本文研

究对象的适用性。

 1.5   试验及仿真工况

试验及仿真工况如表 1所示。加热器室压

pc=5.3  MPa，来流流量ṁa=466 g/s（酒精 70 g/s，氧
气 206 g/s，空气 190 g/s），背压 pb=60 kPa，燃油流

量ṁf=8 g/s。采用化学平衡热力学计算得到加热

器出口参数及产物组成，主要产物组分的摩尔分

数为 CO2：17.6%，H2O：26.5%，OH*：2.5%。为方便

仿真与试验数据的对比分析，仿真与试验工况保

持一致，采用质量流量入口，压力出口边界条件，

并考虑污染气体带来的影响。

 2    结果与讨论

 2.1   仿真结果

√
(∂ρ/∂x)2

+ (∂ρ/∂y)2

采用以上数值仿真方法计算得到爆震起爆

后 5 ms的瞬态流场，每隔 1 μs保存一次流动域中

心平面（即 z=0截面）的仿真结果，对所有结果进

行时均处理，得到如图 7所示的流场各参量（静压、

马赫数、静温、OH质量分数、C10H22 质量分数、

数值纹影）云图分布，其中数值纹影云图选择了

作为显示变量 [23]，该值表征

了密度梯度绝对值的大小，云图区域选取了主要

关注的喷注支板上游至尾喷管出口区域。

从图 7可以看出，到达喷注支板上游的来流

马赫数约为 Ma=4.2，高速来流在喷注支板尖前缘

两侧产生两道斜激波（如图 7（a）所示），经壁面反

射后，再次相交于流道中心线，支板下游的流道

中心区域由于钝体绕流作用在支板后缘形成低速

区（如图 7（b）所示），该区域马赫数相对较低，而

静温较高，自支板尾缘向下游至斜劈前缘，沿 y=0
的中心线流速由 Ma=2.3逐渐变化至 Ma=3.0，温
度由 1462K逐渐变化至 1160K（如图 7（c）所示），

同时该区域恰好处于燃料富集区（如图 7（d）所
示）。尽管全局燃料流量 （8g/s）与空气流量

（466g/s）比处于贫燃配比（油气比 0.017，对应当量

比为 Φ0.26），但由于高速射流下燃料穿透能力不

足，驻留时间短，燃料在到达斜劈前缘时仅能扩

散到整个流道高度（90mm）的约 39%范围内，流

道中心区域的当量比在 Φ0-Φ3.7范围，斜劈前处

于富燃配比，当量比约为 Φ1.7。因此，燃料非均

匀掺混制约了全局当量比的提升空间，不利于发

动机燃烧组织及性能提升。考虑到斜爆震发动机

喷注掺混通常位于高速来流条件下（约 2000m/s），
可以采用增加喷注掺混长度以延长气流驻留时间、

采用悬臂斜坡喷注器[24-25] 改善燃料穿透深度等方

式提高油气掺混效率。

富油、高焓、低速的流动条件导致喷注支板

下游至斜劈前的流道中心区域成为诱发燃料提前

燃烧的高风险区域，选取支板尾缘至斜劈前缘沿

y=0的直线距离进行点火延迟时间的分析，图 8
所示为不同 x坐标位置基于网格点时均参数计算

得出的点火延迟时间（τc），驻留时间（τf）和静温（T）
曲线，其中点火延迟时间采用化学反应动力学工

具 Cantera和 C10H22 化学反应机理，基于坐标点的

流场参数计算得出。考虑到点火延迟时间主要与

流场温度、压力、当量比相关，且受温度变化最为

敏感，因此分别绘制了基于流场静温（红色实线）、

提升 10%流场静温（红色点划线）、提升 20%流

场静温（红色虚线）条件下的点火延迟时间曲线，

用于辅助分析温度变化对提前燃烧的影响程度。

驻留时间为对应坐标点到斜劈前缘的剩余距离与

沿程 x方向速度分量的分布 v（x）计算得出。

从图 8中可以看出，随着流动向下游发展，点

火延迟时间与静温呈相反的趋势变化，在 x=60～
80 mm处，点火延迟时间与驻留时间十分接近，极
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(b) 仿真与试验结果对比
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图 6    压力测量结果及与仿真数据的对比验证

Fig. 6    Pressure measurement results and comparison with

numerical results

 

表 1    试验及仿真工况

Table 1    Experimental and simulation conditions

pc/MPa ṁa/（g/s） ṁf/（g/s） pb/kPa
5.3 466 8 60
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个别位置处（x=65～72 mm，对应图 7（e）支板尾缘

处），点火延迟时间略短于驻留时间，表明存在提

前燃烧的风险。但是点火延迟时间基于坐标点的

状态评估，而驻留时间是基于剩余距离计算 ，

x=62～72 mm处属于全流道内点火延迟时间最短

的区间，随流动向下游发展，点火延迟时间会增

长，因此，单点处微秒级的时间差并不会造成提

前燃烧发生。从图 7（e）的 OH质量分数云图中也

可以看出，掺混段内仅有极少量的 OH生成，质量

分数在千分之二到千分之三之间。进一步地，若

流场静温提升 10%以上，点火延迟时间将迅速下

降，造成 x=67～90 mm范围内点火延迟时间显著

低于驻留时间，将会造成提前燃烧。从流场组织

和结构设计的角度分析，喷注结构下游应尽量避

免产生大面积低速区或是激波干扰造成的高温区，

掺混距离应基于点火延迟时间和气流驻留时间评

估确定，以避免提前燃烧问题发生。

 

(a) 静压分布 (b) 马赫数分布

(c) 静温分布 (d) 燃料分布

(e) OH组分分布 (f) 数值纹影
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图 7    时均仿真结果（z=0截面）

Fig. 7    Time-averaged simulation result （plane z=0）
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随流动发展到斜劈楔面，在鼓包产生的弓形

激波诱导下，形成斜爆震燃烧，OH在斜劈两侧大

量生成，燃料质量分数迅速下降（如图 7（d）所示）。

图 9绘制了斜劈楔面局部区域瞬态 OH质量分数

分布与数值纹影云图，其中 OH的质量分数云图

中叠加显示了压力的等值线，数值纹影云图中叠

加显示了燃料质量分数的等值线，数值纹影云图

的上半部分和下半部分分别为冷态和热态计算结

果。从图 9（a）中可以看出，斜劈前缘存在约 11 mm
的诱导区，随后波面角度显著增大，OH分布表征

的化学反应区与压力梯度表征的波面位置相耦合，

形成典型的斜爆震燃烧。从图 9（b）的反应流场

可以看出，在 |y|>20 mm范围内，波面角度显著减

小，结合燃料质量分数等值线和化学反应区可以

看出，这主要是燃料径向分布高度有限，随着流

动和化学反应向两侧发展，由于缺少燃料，激波

面与化学反应区再次解耦，斜爆震波退化为斜激

波；相反地，在|y|<10 mm范围内，由于处于富燃状

态，燃料未能完全燃烧，少量燃料将在波面下游

以缓燃的形式完成化学反应。可以看出，高焓高

速来流下燃料非均匀掺混是实际发动机燃烧组织

中通常面临的问题，非均匀掺混导致的非理想释

热会在一定程度上削弱斜爆震发动机的性能优势。

对比反应流场和非反应流场的数值纹影结果，可

以看出，受 R2 mm鼓包结构影响，气流在经过鼓

包附近均伴随波面角度的增大，但反应条件下，

爆震燃烧释热促进波面角度进一步增加。图中标

注了 10 mm<|y|<20 mm范围内的波面角度近似值，

其中爆震波角约 60°，无反应条件下的激波角度

约 49°，侧面证明了燃烧反应形成了斜爆震流场，

而非激波诱导燃烧流场。

图 10所示为爆震燃烧前后静压分布，其中数

据取自图 9（a）所示的 Line1和 Line2处，从图中可

以看出，爆震波后的峰值平均压力为 272 kPa，爆
震波前的平均压力为 26.4 kPa，因此爆震波后压

力为波前的 10.3倍。
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图 10    爆震波前后的压力分布

Fig. 10    Pressure distribution before and after the oblique

detonation wave
 

 2.2   试验结果

图 11所示为试验测得的加热器室压（pc）、试

验背压（pb）、供油压力（pf）及燃油流量（ṁf）的变

化曲线，在 t=2.6−4.8 s的时间窗口内，加热器室压

和试验背压稳平均值在 5.3 MPa和 60 kPa，其中

加热器室压较为稳定，试验背压受下游引射器工

作状态影响，波动幅度相对较大，受供油管路充

填影响，燃油流量在 t=3.5 s达到设定供油压力，

燃油流量稳定在 8.0 g/s。
图 12所示为高速单色摄影和低速彩色摄影

获取的火焰图像，其中高速相机通过试验时序触

 

(a) 局部OH分布

(b) 局部数值纹影
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图 9    斜劈楔面局部区域的 OH质量分数和数值纹影
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of wedge surfaces
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发，图 12（a）所示为 t=2.6～4.8 s的瞬态火焰图像，

图中黄色线条代表楔面轮廓，单张图像的曝光时

长为 2 μs。彩色相机通过手动提前触发，从结果

中选取爆震起爆的时刻记作 t0，图 12（b）所示为

t0～ t0+2.2 s时段内的火焰图像，由于低速摄影的

曝光时长约 10 ms，单张图像近似为短时间内的

时均火焰。两台相机分别架设在视窗两侧（如图 3

所示），因此火焰图像呈对称分布。从图 12（a）中

可以看出，当 t=2.6～3.4 s时，由于供油压力处于

爬升阶段，实际进入燃烧室的流量逐渐增加，火

焰发光强度逐渐增大，在 t=3.6～4.8 s，火焰形态

基本稳定，燃烧从两侧楔面的鼓包上游起始，向

下游延伸至视窗范围以外。从图 12（b）的彩色火

焰图像可以看出，爆震起爆后（t0 时刻）的火焰呈

蓝白色，随着燃油流量增大至稳定燃烧后，可以

看出在燃烧波面下游的楔面两侧存在黄色火焰，

代表着富燃产生的未燃碳氢（参考图 9（b））在爆

震波面下游继续燃烧发出黑体辐射产生的黄光。

由于本研究所采用的高速相机 CMOS传感器在

400～500 nm附近（蓝光波长）的量子效率偏低（约

33%），导致高速摄影所捕获的火焰外轮廓明显小

于彩色摄影的火焰轮廓。从高速摄影和低速单色

摄影的结果可以总结得出，爆震燃烧过程中火焰

形态是相对稳定的，但在一些瞬态时刻（如 t0+0.4 s，
t0+1.0 s时刻），燃烧波面会出现短暂波动。斜爆

震波的燃烧不稳定现象可能受到加热器工作状态，

来流压力/温度 /组分，燃料流量及试验背压等因

素影响，通过对试验测量数据中加热器室压（参考

图 11（a））及相关三组元供应压力、燃料供应流量

（参考图 11（b））、沿程压力分布（参考图 6（a））进
行分析，加热器室压、三组元供应压力及燃料流

量在试验窗口内保持稳定，而靠近喷管出口截面

的上侧沿程压力（p7、p8、pb）波动较大，推测火焰面

的短暂不稳定燃烧现象与试验背压的波动相关。
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图 11    加热器室压、试验背压、供油压力、燃油流量的

变化曲线

Fig. 11    Variation of heater chamber pressure, experimental back

pressure, fuel pressure and fuel mass flow rate

 

(a) 高速相机获取的单色火焰图像 (b) 低速相机获取的彩色火焰图像
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图 12    高速摄影的单色火焰图像与低速摄影的彩色火焰图像

Fig. 12    Monochrome flame images by high-speed imaging and color flame images by low-speed imaging
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 2.3   仿真与试验结果的对比

图 13所示为仿真与试验结果的火焰形态对

比，其中图 13（a）为仿真时均结果中 OH自由基的

质量分数云图，用于表征化学反应区的位置和形

态；图 13（b）为试验火焰图像的时均结果，代表燃

烧区域的火焰形态；考虑试验件为对称结构，图 13
（c）分别截取了仿真和试验结果的半幅图用于对

比，其中白色线条为仿真结果中 OH质量分为

0.005的等值线，用于表征化学反应区的轮廓。从

图 13（c）中可以看出，试验获取的火焰形态和轮

廓与仿真结果表现出很好的一致性，其中仿真结

果中 OH生成的峰值区域对应基本完全燃烧的外

侧蓝色火焰，而靠近鼓包附近，由于富燃产生较

多的未燃碳氢，与火焰图像中的黄色内焰相对应。
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图 13    仿真与试验的火焰形态对比

Fig. 13    Comparison of flame morphology between simulation and experiment
 

 3    结　论

本文对模拟马赫数为 8状态下的煤油燃料内

喷型斜爆震燃烧室开展了数值模拟研究和燃烧加

热直连试验验证研究，得到以下结论：

1） 数值研究表明，对于内喷型斜爆震发动机，

燃料为航空煤油，可以形成稳定的斜爆震燃烧流

场，但有限掺混距离下液体燃料的低穿透深度和

非均匀掺混导致了爆震燃烧区域在整个流道高度

上占比较低，限制了燃料流量向化学恰当配比的

提升空间。

2） 试验结果表明，采用航空煤油的内喷型斜

爆震发动机，在 2.2s的有效试验窗口内获得了持

续稳定的燃烧流场，且试验结果与数值模拟在沿

程压力、化学反应区特征上吻合较好，证明在试

验中形成了斜爆震波。研究结果证明了液体燃料

内喷型斜爆震发动机的技术可行性。
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