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摘　要: 激波风洞可以提供超声速燃烧现象研究需要的高速和高温实验模拟条件, 而且在实验时间上优于膨胀管

和重活塞风洞, 但是由于其技术难度, 很少用于超声速燃烧现象研究。文章介绍了启用激波风洞进行超燃研究所作

的改造和得到的初步实验结果。实验除测量常规流场参数和模型表面的动态参数外, 主要使用二维实验模型, 利用

高温气体的自发光和燃烧伴随的发光现象, 采用高速摄影技术来观测燃烧现象, 记录到高焓流场中叠加燃料喷射

和燃烧的流场, 观察到自由边界条件下扩散控制的超声速燃烧现象。结果表明激波风洞用于超声速燃烧研究的一

些必要的技术问题已基本解决。
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Abstract: A com bustion o r detonation2driven shock tunnelm ay p rovide hyper velocity and h igh temperatu re fo r the

investigation of superson ic com bustion phenom ena in a several m illisecond period, bu t few of them have been em 2
p loyed in the w o rld fo r som e techn ical reasons. T h is paper in troduces the m ethod of investigation on superson ic

com bustion w ith a shock tunnel, the experim ental setup and p relim inary resu lts. In addit ion to m easurem ents of

conven tional dynam ic param eters on a model surface, an op tical observation m ethod w as emp loyed, w h ich directly

reco rded self2lum ino sity of h igh temperatu re gas induced by a tw o2dim ensional model in h igh en thalpy flow and

com bustion radiat ion. H yperson ic flow fields passing over a sharp stru t including fuel in ject ion w ere disp layed and

reco rded w ith a h igh2speed CCD cam era. A phenom enon of superson ic diffusive com bustion under free boundary

condit ion w as observed. T he resu lts show that som e of techno logical p rob lem s fo r experim ental invest igation on su2
person ic com bustion w ith shock tunnels have been so lved basically.
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　　超声速燃烧是极端条件下特殊的燃烧现象, 包含

复杂的、有待认识的物理和化学过程[1 ]。超燃技术的发

展需要通过大量的实验研究, 揭示超燃机理, 建立与其

它学科相容的理论, 建立模型, 扩展CFD 工具, 进行地

面和飞行实验验证。只有掌握真实飞行条件下超燃的

规律, 才能形成超燃发动机合理的设计思想。

　　使用激波管技术及脉冲设备实验研究的主要优点

是具有常规风洞无法比拟的模拟能力。世界上利用脉
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冲风洞已进行了有关超声速燃烧发动机的研究。比较

早的有澳大利亚的 T 3, T 4 重活塞驱动的激波风洞

(Sta lker 管)。他们研究了燃烧室的点火 (激波诱导燃

烧) 和添加剂硅烷的效用, 以及气膜冷却等[2 ] , 并研究

了 0. 047 m ×0. 1 m ×1. 32 m 的燃烧室模型不同工况

时的压力分布[3 ] , 还用 T 4 风洞测量了一个小型超燃

发动机的推力[4 ]。美国通用科学实验室用膨胀管研究

了圆形燃烧室内的混合燃烧性能, 测量了燃烧室内的

皮托和壁面压力分布以及壁面传热[5 ]。其试验时间比

传统的反射型激波风洞短得多。燃烧或反向爆轰驱动

的激波风洞实验时间长, 运行参数的选取也较灵活。当

喷管够长时, 实验段的流动可进入平衡态, 离解污染的

问题也不太严重。其模拟能力是地面其他模拟设备难

以达到的, 因此应当启用激波风洞开展有关超燃的研

究工作。

　　本实验所用设备有燃烧驱动的JF8 激波风洞和爆

轰驱动的 JF4A 激波风洞。除测常规流场参数和模型

表面的动态参数外, 主要利用高温气体的自发光和燃

烧发光, 使用二维观察模型及高速摄影动态观测流场。

1　实验设备和测量系统

1. 1　实验设备

　　本实验使用了燃烧驱动的 JF28 激波风洞和爆轰

驱动的 JF24 激波风洞及其动态测量系统, 增加了动态

燃料注入装置, 如图 1 所示。燃烧驱动在高压段中, 采

用轴向热丝点火, 氢氧燃烧加热氢的方法。爆轰驱动增

加卸爆段, 采用氢氧在主膜处启爆, 形成的爆轰波与低

压段中激波的传播相反, 即反向爆轰驱动方式。

图 1　实验装置简图

　　JF28 的参数: 高压段长 9 m , 内径 150 mm ; 低压段

长 19 m , 内径 155 mm ; 喉管直径 52 mm ; 喷管长 5 m ,

出口直径 0. 8 m (M 8 成型喷管)。驱动方式为冷氢和氢

氧燃烧加热氢。

　　JF24 的参数: 高压段长 10. 15 m , 内径 150 mm ; 低

压段长 12. 26 m , 内径 100 mm ; 卸爆段长 4. 23 m , 内

径 425 mm。喉道直径 17. 8 mm ; 喷管长 1. 95 m , 出口

直径 0. 5 m (锥型喷管)。驱动方式为反向氢氧爆轰。

　　高速CCD 的参数: 光谱段 400～ 650 nm ; 灵敏度

24 000 1x (0 dB ) ; 速率与图像尺寸: 1 000 s- 1, 400×

282 P ixels; 2 000 s- 1: 252×188 P ixels。

1. 2　实验条件

　　高压段氧体积含量分别为 0% (冷氢) , 6. 5% (燃

烧) , 或 20% (爆轰) ;

　　低压段氧氮体积比例分别为 0∶1, 1∶1, 1∶3. 76

或 2∶1;

　　高焓实验气体流尽时间: 长于 3～ 5. 8 m s;

　　总温 4 000～ 6 000 K。总压 3. 05～ 5. 12 M Pa。

　　运行参数确定: 根据 1 区每次初始的气体成分和

压力, 测定的末点激波速度, 考虑喉道的非完全反射效

应, 得到 5 区的压力, 与实测压力比较, 再由喉管几何

参数, 按真实气体状态方程, 边界层修正和平衡流动计

算喷管出口流场参数。实验时间按高焓气体耗尽时间

计算, 以实验段模型头激波后气体发光时间验证。有关

参数见表 1, 按 5 区参数计算, 5 区后的平衡区总压总

温会爬升, 但热损失也会增加。

表 1　与本文有关的运行参数

实验
序号 气体 压力

ökPa
激波
öM s

p 5

öM Pa
T 5

öK
静温
öK

静压
ökPa

马赫数

3032 空气 5. 0 8. 28 3. 85 6400 790 0. 19 6. 68
3042 空气 5. 0 7. 34 2. 77 5490 580 0. 15 7. 10
3052 空气 5. 2 7. 30 2. 83 5440 570 0. 15 7. 12
3081 氮气 5. 0 7. 73 3. 23 6040 690 0. 17 6. 85

1. 3　实验模型

　　实验中使用的模型如图 2 所示, 为双二维模型。在

尖角平板模型上安装一个菱形燃料注入支柱, 后接两

个尖劈形平行整流板。不注燃料时, 顶视菱形支柱形成

二维超声速外绕流。在平行板间透明窗处设一个与来

流成 14°角的斜劈, 侧视形成二维斜劈流场, 斜劈激波

用以点火, 如同燃烧室。在此平板模型下部装有控制燃

料注入的电磁阀。两排燃料注入孔在菱形支柱的后向

两侧斜面上, 直径为 1 mm , 间距各 5 mm , 前后孔在同

一流线上。注燃料时所用之孔可任选。

图 2　实验模型
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2　实验同步运行过程及记录的典型曲线

2. 1　燃料喷入过程

　　由于燃料采用临界注入, 因此燃料流率主要决定

于喷射的总压和面积。本实验使用普通快开阀。喷射

总压的建立过程包括阀门的动作过程和注室内流进与

流出的平衡过程。实验记录的注室压力的变化过程如

图 3 所示。因为注室内流速不是零, 因此此压力并不是

总压, 但与总压相关。稳态时, 由于阀门通径足够大, 喷

射喉道上游的流速低, 总压损失可忽略。因此总压可取

稳定燃料气源的压力, 总温取室温。

图 3　实测的柱室压力变化过程

　　由实际测量得到, 从启动命令到阀门开始动作延

迟时间 6 m s, 阀门动作时间 4 m s, 注室压力的建立另

需要 6 m s, 压力维持可长于 100 m s。

2. 2　实验同步运行过程

　　喷射过程的建立时间设为 16 m s, 需要先启动燃

料喷射, 后启动风洞, 以达到同步运行。运行的同步控

制过程如图 4 示。发出启动命令后各过程自动执行。

图 4　同步控制过程框图

　　各信号之间的相对时间关系如图 5 所示。实际记

录到的信号的相对时间关系及变化曲线如图 6 所示。

图 5　相对时间关系示意

图 6　实际记录信号的相对时间关系

3　结果与讨论

　　1)　本方案经多次实验表明, 对于爆轰驱动, 各环

节同步正常, 可满足要求。从激波风洞启动到流场建

立, 包括启爆、第一道膜破、第二道膜破, 其时间不重复

性, 除个别例外, 一般小于±1 m s, 风洞启动与燃料喷

射实现同步, 偶有风洞自启动现象, 已采取了防干扰措

施。动态数据采集由 p 5 信号控制, 同步精确足够。对于

燃烧驱动, 9 m 的驱动段有些过长, 燃烧时间的重复性

较差, 应当减少到 6 m , 可以改善重复性。

　　2)　燃料注入高超声速流场的局部观察结果如图

7 所示。图中标出了菱形支柱的轮廓, 虚线标出支柱轮

廓和喷射孔的位置, 局部照片是将钻头插入喷射孔所

得。氢燃料采用圆形声速喷射, 压力和温度足够时形成

超声速扩散燃烧。图中发现燃料在膨胀区前移。这是

因为燃料处于欠膨胀状态, 出口后进一步膨胀产生前

移。激波和燃烧发光的全流场照片见图 8。燃料喷射的

轨迹明显可见, 表明此时的喷射总压过高, 喷射的燃料

大部分并未进入两平板间的燃烧室。下一步需减少喷

图 7　高焓高超声速条件下, 燃料喷入高焓

高超声速流场的发光照片 (负像)
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射总压。

　　3) 　用氮气取代空气对比实验的结果见图 8。可

明显看出使用空气的发光强度要大于氮气的, 表明燃

烧的存在。但波的形状和视觉颜色没有不同。还需用

光谱技术鉴别发光特性。表明此条件下, 未发现扩散控

制的超燃在短距离内对超声速流场的明显影响。

(a) 来流空气

(b) 来流氮气

图 8　氢燃料在空气与氮气高超声速

流场中喷射的对比实验结果

　　4) 　斜劈壁面上的热流测量信号见图 6。主流经

过菱形支柱绕流后, 受燃料喷射的影响呈如下规律: 随

着燃料喷射量的增加 (喷射孔增加) , 热流减小。这是由

于燃料的总温低, 使混合物的总温降低; 当喷射总压高

于绝对压力 0. 2 M Pa 后, 热流随喷射总压的增加而增

加。因总压愈高, 燃料喷射愈远, 进入燃烧室的燃料愈

少, 混合物的等效总温较高所致。

　　此结果表明, 大部分燃料未进入燃烧室。因为目前

的实验主要在观察超声速流动中的燃烧现象和燃料的

去向。下一步工作是提高来流总压或降低喷射总压, 使

燃料进入燃烧室, 重点研究燃烧室中的燃烧。

　　5) 　采用双排喷射, 后边燃料喷射孔位于前孔的

正后方, 位置沿流向前后排列进行喷射实验, 观察到的

喷射和燃烧现象如图 9 所示。图中标出了支柱的轮廓

和喷射方向, 燃料顺垂直物面的方向向后喷出。图中显

示双排燃料喷射轨迹的仰角明显大于单排的 (见图

8a)。由图还能判断出总发光燃烧应有的贡献。因为如

果此燃料喷射发光主要是激波引起的话, 那么其位于

斜激波外的根部的仰角更大, 激波更强, 更应发亮, 不

应变暗。

图 9　燃料双排喷射燃烧的流场照片 (实验序号 3042, # 5)

4　结　论

　　 (1) 　激波风洞用于超声速燃烧研究的实验技术

问题已基本解决。

　　 (2)　采用摄像方法获得了高超声速、高焓流场中

燃料喷射的发光流场。直观表明燃料已定常注入超声

速流场中, 可追踪喷射燃料的去向。

　　 (3) 　激波风洞为已成熟的动态测量技术能用于

超声速燃烧流场的测量。

　　 (4)　在激波风洞中, 观察到自由边界条件下扩散

控制的超声速燃烧现象。

　　 (5)　争取引入光谱和荧光技术。

　　 (6)　膜片污染和运行重复性有待进一步改善。
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