
 

‐ 1 ‐ 

 

Copyright © 2007 版权所有 中国力学学会 

地址: 北京市北四环西路 15 号 邮政编码:100190  Address: No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190 

 

                                                                    
 
 
 

CSTAM 2010-0058 

超声速燃烧室热/力环境及其测量技术研究
 
 
 
 
 
李龙，范学军，王晶 

 

 

 

中国科学院高超声速科技中心 

中国科学院力学研究所高温气体动力学重点实验室

 
 
 
 
第三届高超声速科技学术会议 

2010 年 10 月 25-28 日 江苏·无锡 



第三届高超声速科技学术会议       CSTAM-2010-0058 

2010 年 10 月 江苏无锡 

 

超声速燃烧室热/力环境及其测量技术研究 

李龙 1,2, 范学军 1,2, 王晶 1,2 

（1 中国科学院高超声速科技中心 北京海淀区 100190 ） 

（2 中国科学院力学研究所高温气体动力学重点实验室     ，北京海淀区 100190） 

摘要  本课题首先研究了用于超声速燃烧室的壁面热流、壁面温度测量技术，然后采用自行开发的

传感器，在长时间主动冷却超声速燃烧试验台上进行多次测量实验，得到了燃烧室的上述参数分布。

根据测量参数，推导出了燃烧室的绝热壁温、气流总温、壁面摩擦力等重要的热、力环境参数。 

关键词   超声速燃烧，热环境，热流，壁温，摩擦力

引    言 

近几年来，有关飞行马赫数大于 6 的高超

声速飞行的研究逐渐成为一个热门课题。高速

行进的飞行器需要大量的喷气推进能量来突

破热障，无论是高超声速飞行器本身还是超燃

冲压发动机，都需要进行良好的热防护。热防

护系统的设计水平直接决定了发动机乃至整

个飞行器的整体性能。热防护系统的设计强烈

的依赖于飞行器热环境参数变化规律。因此，

针对飞行器的热环境规律研究就成为了一个

非常有意义的课题。本文针对高超声速飞行器

中的热环境最恶劣的部分——超声速燃烧室，

进行了有关热、力环境的理论和实验研究。 
超声速燃烧室的主动冷却系统设计与热

结构设计中，燃烧室的壁面热流分布、壁温分

布与燃气总温等热环境参数是极其重要的关

键参数。超燃冲压发动机实验涉及的高焓高速

气流马赫数一般在 2.0 以上，燃烧后的气流总

温可达 2800 K 以上，壁面热流密度在 0.4-5 
MW/m2 之间，而且高温燃气富含氧气，高速

气流还会造成大冲刷，常规测量手段难以在这

样的环境中长时间工作。因此，迫切需要发展

具有针对性的测量手段。目前，由于理论、方

法、材料技术、工艺水平、设备等多方面的原

因，我国有关超燃冲压发动机热环境的测量技

术并不完善，测量误差较大，还不能满足热环

境深入研究的要求。并且，高温测量技术相对

发达的国家也没有很好解决这一问题。例如，

美国针对超声速燃烧室热环境的研究中，壁面

热流测量的误差在 20%左右[1]，而澳大利亚的

Hyshot 飞行演示中，燃烧室壁面热流的测量误

差超过 50% [2]。 
针对以上问题，本文在 Gardon 热流计基

础上，经过结构改进与理论分析，发展了一套

可用于超声速燃烧室内壁面热流/温度同步测

量的传感器技术。并且利用该传感器对长时间

主动冷却超声速燃烧室进行了一系列的测量

实验，利用实验结果进行了理论分析，初步得

到了燃烧室热环境的一些规律。 

1 高温壁面热流、温度测量技术 

1.1 Gardon热流计理论分析 
热流测量方法主要采用 Gardon 热流计原

理[3]。Gardon 热流计是 Robert Gardon 在 1952
年发展的一种用来测量辐射热流的装置，经过

不断的改进，它已经被广泛地用于不同的热流

测量中。Gardon 热流计应用温差热电偶的热电

势原理，通过合理的结构设计和材料使用，使

热流计的差分热电偶产生的电势与通过热流

计的热流密度成正比，从而达到简单测量热流

的目的。 
Gardon 热流计主要由以下几个部分组成：

圆形铜镍合金（康铜）薄片，铜热沉和中心铜

导线。康铜片的边缘焊接到铜热沉上，铜导线

焊接到康铜片的中心。图 1 所示为 Robert 
Gardon 设计的用于热流测量的热流计。 
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图 1 Gardon 热流计结构 

Gardon 热流计的工作原理为：均匀热流

沿轴向稳定地流向康铜片的表面，再经过康铜

片流向铜热沉；康铜片非常薄，内部的热流流

动可以看做是沿中心向边缘的一维流动，不用

考虑内外表面的温度差别；由于热阻的作用，

康铜片的中心温度要高于边缘温度，且这个温

度差与热流成正比。康铜片中心处再焊接一根

铜导线（为了防止热量沿铜导线损失，最好采

用细导线），构成一对串联的铜-康铜热电偶

（中心铜导线与康铜片在中心处构成一对热

电偶，康铜片与铜热沉在边缘处构成另一对热

电偶），这对串联热电偶测量的正好是康铜片

中心与边缘处的温度差。因此，通过读取串联

热电偶输出的电势差，就能够得到康铜片表面

的待测热流大小。设薄康铜片的厚度为 S，有

效工作半径为 RG，康铜片的导热系数为λ，康

铜片的中心温度为Τ1，铜热沉的温度为 T2。
假设康铜片表面的热流密度为 q。低温情况下

（温度低于 500 ℃），材料的物性变化可以忽

略，根据 Gardon 热流计理论，可以得到稳态

时热流密度与温度差的的关系为 

 ( )12 1 224
G

Sq T T
R
λ

= −  (1) 

同时，根据串联热电偶理论，对于铜-康
铜的 T 型热电偶，当冷端温度为 0 ℃时，电

势差-温度差的关系式为： 
 ( )1 2 1 20.0381  mVE E T T− = −  (2) 

上式中，电势差的单位为 mV，热端温度

在 190 ℃以下时误差为 2.5%，在 300 ℃以下

时为 5%，随着温度的进一步升高需要进行一

些二阶甚至更高阶的修正。可以得到稳态时热

流密度与电势差之间的关系为： 

 ( )12 1 22105
G

Sq E E
R
λ

= −  (3) 

这就是 Gardon 热流计测量热流的基本理

论公式。由上式可以看出，Gardon 热流计的分

辨率 E/q 主要决定于结构尺寸，增大分辨率的

办法就是增加康铜片的半径并且减小康铜片

的厚度。 
Gardon 热流计本身的响应时间与结构和

材料的性质有关，它的表达式为： 

 2
0 4

p
G

C
Rτ

λ
=  (4) 

其中 cp 为康铜的比热。当温度较低时，铜

和康铜材料的物性参数变化很小，热流计的响

应时间只与康铜片的直径的平方成正比，但当

温度较高时，响应时间将随着材料物性的变化

而变化。 

1.2热流传感器的结构设计以及理论验证 
超声速燃烧室内气流总温可达 3000 K，燃

烧室内壁面热流密度可达 3-5 MW/m2，内壁面

温度在 1000 K 以上，伴随着燃烧、离解、激

波等复杂物理、化学过程的发生，使得热环境

整体呈现出高温、烧蚀、大热流、大冲刷的恶

劣性。这种情况下，普通的热流、温度传感器

根本无法生存或者稳定工作。为了测量燃烧室

内壁面热流与内壁面温度这两个重要参数，本

文在 Gardon 热流计的基础上，进行了适当的

理论分析与结构改进，开发出了用于超声速燃

烧室内壁面热流、温度一体化测量的传感器。 

 

图 2 热流\温度一体化测量传感器结构与安装示意图 
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图 3 热流/壁温一体化测量传感器 

热流\温度传感器的安装如图 2 所示，传

感器嵌在超声速燃烧室壁面里，头部与燃烧室

内壁面平齐，用于同时测量燃烧室内壁面的热

流与内壁面温度。传感器的结构如图 2 所示，

内部的康铜片与铜热沉组成了基本的 Gardon
热流计。康铜片表面紧密贴合了一块隔热层，

隔热层阻止了康铜片与高温气流的直接接触，

降低了康铜片的温度，起到了保护 Gardon 热

流计的作用。传感器的最外层装配了一个热防

护外壳，将隔热层、康铜片与铜热沉整个包裹

起来，便于整体结构装配的同时也能起到一定

的热流分流作用，使得流向隔热层的一部分热

流不垂直流向康铜片，而是沿侧向从外壳直接

流向了铜热沉，进一步降低了康铜片的温度。

为了保持铜热沉温度恒定，在铜热沉内部设计

了冷却槽道，通水冷却，将流进传感器内部的

热量及时带走。康铜片中心处的铜导线与铜热

沉基体里引出的铜导线分别组成了热流信号

线的正负极。铜热沉里面安装有一枚热电偶，

监测铜热沉的温度，防止传感器过热烧毁。图 
3 所示为热流/壁温一体化测量传感器的实物

图，最后端为冷却水管，黄色接头为热流信号

输出，蓝色接头为热沉温度信号输出。 
传感器的结构与Gardon热流计稍有不同，

由于隔热层与热防护外壳的存在，使得康铜片

表面的温度分布有所变化，无法直接利用

Gardon 热流计原理进行热流测量，需要对传感

器的热流测量理论进行理论验证。由于传感器

内部的热流流动为固体的三维热传导，无法进

行一维理论分析， 本文采用了数值分析的方

法对传感器内部的热传到进行了研究。使用商

用有限元分析软件，针对图 2 中所示的传感器

建立二维轴对称结构模型，边界条件为：铜热

沉的温度为恒定的 873 K，考虑到外壳与燃烧

室壁面有接触间隙，设外壳侧面为绝热边界条

件，其余内部接触面取温度相等。对传感器头

部分别施加一系列不同的热流密度边界条件，

整个传感器的初始温度场为 300 K，采用非稳

态计算模型，直至温度场收敛。计算结果分别

如下。 
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图 4 康铜片中心温度与边缘温度之差随待测热流变

化 

图 4 所示为康铜片中心与边缘的温度差

随头部热流的变化曲线。图中离散点为稳态时

不同热流边界条件下的计算值。实线为根据最

小二乘法拟合得到的直线。看以看出，该结构

热流传感器中，康铜片中心与边缘的温差与待

测热流成良好的线性关系，又因为热流输出电

势差信号对应的是康铜片中心与边缘的温度

差，因此该数值计算的结果从理论上证明了开

发的热流传感器的输出信号是与待测热流成

线性变化关系的。通常，对于 Gardon 热流计，

根据(1)式，如果铜热沉温度 T2 恒定为 300 K，

忽略材料物性随温度变化产生的非线性影响，

对于铜-康铜热电偶，最大的热端、冷端温差

为 400 K，取康铜的导热系数λ为 22 W/m.K，

半径 RG为 6 mm，那么 Gardon 热流计能够测

量的最大热流密度为： 
 5 2

max 9.7 10  W/mq = ×  (5) 

从图 4 可以看出，改进后的同样尺寸热流

计结构在温差为 400 K 的情况下，能够测量的

最大热流为 6 MW/m2 左右，约为 Gardon 热流

计的量程的 6 倍多。如果考虑温度变化对热电

偶系数产生的影响，仅需对传感器进行一些非

线性的二阶或三阶修正，使得传感器在整个量

程范围内的测量能够保持很高的精度。 
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图 5 热流计头部温度随热流变化曲线 

图 5 所示为经过计算得到的热流传感器

头部温度 Tw 随热流变化的曲线，从图中可以

看出，在铜热沉温度 T2 恒定的情况下，传感

器头部温度与热流成良好的线性变化关系，即 
 w wT C q=  (6) 

上式中，系数 Cw 为常数，与传感器的结

构尺寸、物性参数有关。关系式(6)就是传感器

测量燃烧室内壁面温度的基本原理。 
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图 6 康铜片中心温度响应曲线计算结果 

图 6 所示为数值模拟的热流计响应特性

曲线。图中左侧坐标轴为不同热流密度下的康

铜片中心温度响应曲线，根据之前描述的

Gardon 热流计原理，这相当于热流信号的响应

曲线。图中右侧曲线为将各个不同响应曲线归

一化后的响应曲线。从归一化曲线可以看出，

不同的热流密度下的热流信号响应频率一致，

都符合指数衰减规律。传感器的响应时间较

短，大概 5 s 左右就能够达到稳态测量值。 
综上，热流/壁温测量传感器是在 Gardon

热流计的基础上，进行了适当的结构改进与理

论分析，开发出的热流、壁温同步一体化测量

的高性能传感器。该传感器具有量程大、生存

能力强、响应时间短等特点。 

2.长时间主动冷超声速燃烧室热环境的

测量研究 

本文采用热流/壁温一体化测量传感器在

长时间主动冷却超声速燃烧试验台上进行了

测量实验。长时间主动冷燃烧却试验台能够模

拟飞行马赫数 5 以上、飞行高度 20 km 以上的

高超声速飞行器冲压发动机的燃烧室工作状

况。如图 7 所示，冷空气在加热器里通过“烧

氢补氧”的方式到总温 1300 K-2000 K、总压

1-2 MPa，经过矩形截面喷管后气流的马赫数

达到 2-3。高焓高速气流进入燃烧室，为了防

止燃烧室火焰向前传播使得气流静压升高造

成喷管喉道堵塞，燃烧室入口前增加了一个

500 mm 长的隔离段，燃烧室入口尺寸为 50×
70 mm。超声速燃烧室为单侧两段扩张，前半

段扩张角为 1.5°，后半段扩张角为 3°。采用

单凹腔火焰稳定器，凹腔前台阶喷入氢引，凹

腔里面喷入煤油。喷管、隔离段分别采用单独

的高压循环水冷却，为了提高冷却效率，燃烧

室采用分段冷却，前半段至凹腔出口采用单独

一路冷却水，后半段再用另一路水冷却。试验

台可进行冷、热煤油的燃烧试验，燃气总温最

高可到 3000 K，正常工作时间 60 s 以上。 

 

图 7 热流/壁温传感器在长时间主动冷却超声速燃烧

试验台上的安装示意图 

图 7 所示为热流/壁温测量传感器在长时

间主动冷却超声速燃烧试验台上的安装情况。

隔离段的入口和出口附近各安装了一枚传感

器，燃烧室共安装了 5 枚，其中凹腔喷油处 1
枚，往后每隔 150 mm 一个。其中，凹腔喷油

处的传感器与喷油孔位置重合，所以只能测量

无煤油燃烧时的气流参数，在有煤油喷注的情

况下无法安装这枚传感器。 
图 8、图 9 所示分别为热流/壁温一体化

测量传感器测得的燃烧室隔离段入口和出口

两处的热流与壁温响应曲线。隔离段处的气流
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条件为：马赫数 2.5，流量 1.3 kg/s，总温 1800 
K，总压 1.3 MPa。从图中可以看到，两条曲

线均从 3 s 时开始爬升，在约 8 s 时基本达到

稳定，隔离段最大热流约 0.7 MW/m2，对应的

传感器头部壁温约 900 K。多次重复试验表明，

热流测量误差在 10%以内。作为比较，采用

Eckert参考焓值法对相应条件下隔离段的热流

进行了计算，结果表明在壁面温度 1000 K 时

的壁面热流约为 0.8 MW/m2，与实验结果吻合

得较好。 
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图 8 长时间主动冷却燃烧室壁温响应 
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图 9 长时间主动冷却燃烧室壁温响应 

从以上测量结果可以看出，热流/壁温一

体化测量传感器能够在超声速燃烧室中稳定

工作，测量结果与理论计算值相比精度较高，

能够为超声速燃烧室热环境的理论分析提供

必要的参数帮助。 

3.超声速燃烧室热、力环境的理论研究 

本文根据已经测量得到的超声速燃烧室

内壁面热流、温度数值，对力环境参数进行了

一些初步的理论分析。由于目前比较准确的得

到了燃烧室隔离段处的热流、壁温数据，根据

已经测量的隔离段入口处的热流和壁温数值，

结合入口处气流条件，可以推导隔离段内壁面

摩擦力。 
针对燃烧室气流条件为：入口马赫数 2.5，

流量 1.3 kg/S，总温 1800 K，总压 1.3 MPa。
热流/壁温传感器测量得到的隔离段热流为 
 5 2

max 9.7 10  W/mq = ×  (7) 

对应的传感器头部壁温为 
 900 KwT =  (8) 

隔离段入口气流条件已知，在总温

Tt=1800 K，马赫数 Ma=2.3 的情况下，取比热

比 =.36，假设气流流动为等熵流动，那么 

 
2

847 K11
2

tTT
Maγ= =

−+
 (9) 

对于高速对流换热，根据混合物空气（21% 

O2，58% N2，21% H2O）模型物性计算软件，

混合气体的平均分子量为， 
 

2 2 2 2 2 2
0.02885 kg/molmix O O N N H O H OM y M y M y M= + + =

 (10) 
混合气体常数为， 

 
8.314 288.1 J/(mol K)

0.02885m
mix

HRR
M

= = = ⋅ (11) 

在静温 847 K 条件下，通过物性计算程序

得到了各种混合物气体物性参数，其中定压比

热为， 

 1160 J/(kg K)Cp = ⋅  (12) 

比热比为， 
 1.33γ =  (13) 

普朗特数为， 
 Pr 0.757=  (14) 

那么可得高速对流换热过程中的恢复系

数为， 
 3 Pr 0.911r = =  (15) 

燃烧室内高速边界层对流换热公式为： 

 ( )w p aw wq St u c T Tρ∞ ∞= −  (16) 

绝热壁温可根据恢复系数的定义： 

 3 Pr 0.911aw w

t w

T Tr
T T

−
= = =

−
 (17) 

那么可得到绝热壁温为 

 ( ) 1720 Kaw t w wT r T T T= − + =  (18) 

隔离段的气流质量流量为 
 1.3 kg/Sm =&  (19) 
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隔离段尺寸规格为：高×宽×长=70  mm

×50 mm×500mm，那么燃烧室隔离段横截面

积（隔离段无扩张）为 

 3 20.07 0.05 3.5 10  mA −= × = ×  (20) 
那么： 

 ( ) ( )
8 23.53 10  W/m

p aw w p aw w
mu C T T C T T
A

ρ∞ ∞ − = −

= ×

&

(21) 

所以气流的 St 数为： 

 31.98 10
( )

w

p aw w

qSt
uC T Tρ

−= = ×
−

 (22) 

根据 St 数，利用雷诺比拟关系式： 

 
2

332 Pr 3.29 10fC St −= = ×  (23) 

那么隔离段入口处摩擦应力为： 
 

2 872.6 Pa
2 2

f f
w

C C mu Ma RT
A

τ ρ γ∞ ∞= = =
&

 (24) 
从以上推导可以看出，根据雷诺相似准

则，可以利用热环境参数的 St 数来测量力环

境中的壁面摩擦力，这也是本课题研究中的一

项特色。 

4．结论 

本文在 Gardon 热流计原理基础上，经过

结构改进与理论分析，研究了用于高温、大热

流的超声速燃烧室热环境测量的热流/壁温一

体化传感器，该传感器具有量程大、生存性好、

响应时间短等优点。利用该传感器，在长时间

主动冷却超声速燃烧试验台进行了测量，得到

了一些典型工况下的燃烧室热流、壁温响应曲

线和分布曲线，掌握了燃烧室热环境的一些规

律，为燃烧室主动冷却结构设计提供了必要的

参数帮助。根据测量得到的热流、壁温数据，

对燃烧室的力环境进行了一些理论分析，得到

了燃烧室内壁面摩擦力的分布数值，为燃烧室

的推力性能优化提供了参数支持。 
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Study of thermal/ force environment of supersonic combustor and measurement 
technology 
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China) 
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Wall heat flux and wall temperature measurement technology in supersonic combustor was studied in this 

paper.  Several measurement tests were taken in long time initiative cooling supersonic combustor with 

the sensor. Adiabatic temperature, total temperature and wall friction force of combustor were calculated 

according to the measurement data.   

 


