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　　摘要：发动机燃气喷流对高超声速飞行器后体气动热环境有显著的影响，燃气喷流的物理模型对预测飞行器

局部热环境有显著影响，为了利用脉冲风洞研究这类影响规律，研制了一套瞬态热喷流供气系统，建立了瞬态热喷

流供气系统的工作方法。该系统的核心技术是利用氢氧燃烧驱动路德维希管（Ｌｕｄｗｉｅｇ　ｔｕｂｅ），提供瞬态热喷流气

源。本研究包括以下内容：不同氢氧比例对燃烧产物热力学状态及产生方式的影响；不同点火、破膜方式对气源产

生及喷流流场稳定性的影响。本研究提出的热喷流供气系统可以提供满足缩比模型喷流实验所需喷流状态的热

气源；可以在５０ｍｓ内起动工作，满足与脉冲风洞同步工作的要求。
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０　引　言

　　航天飞行器在高空高速飞行时，由于空气密度急
剧下降造成自由流动能快速下降导致飞行器控制舵
面效率大大降低。为了满足高空快速的气动操纵需
求，飞行器大多采用发动机羽流以及飞行器侧向喷流
控制。冲压发动机羽流和飞行器周围流场的相互干
扰，以及高速导弹侧向喷流与自由流的相互干扰对飞
行器气动特性的影响是理论和工程应用面临的一个
重要问题［１－３］。

　　为了认识喷流干扰流动现象，了解喷流干扰对气
动特性的影响，国内外进行了广泛的地面模拟实验研
究，Ｐｒａｔｅｓｅ等［４］利用 ＮＳＷＣ超高速风洞，实验研究
了喷流控制技术；Ｇｒｕｅｒ［５］和 Ｍｕｄｆｏｒｄ［６］分别研究了
冷态喷流干扰流场的压力分布和热流分布。李素
循［７－９］系统地介绍了喷流导致超声速流场中激波与边
界层干扰的复杂流动现象。美国针对Ｘ－４３Ａ进行了
大量冲压发动机非对称喷管羽流对飞行器气动力影
响的实验研究，利用总温为常温的喷流在满足落压
比、总温比、马赫数和几何相似的条件下，研究冷态喷



流干扰对飞行器气动操纵特性的影响，研究表明气动
操纵特性在冷态喷流作用下相比无喷流时产生剧烈
变化，说明冷喷流对飞行器气动操纵特性产生显著影
响。

　　美国航天飞机的大量实践表明：真实飞行中燃气
喷流对飞行器局部气动热环境会产生很大影响，而目
前有关热喷流气动热实验开展得较少。当前绝大多
数实验是在脉冲风洞中进行的冷态喷流实验，不能提
供高总温的燃气喷流，也不能真实反映出实际飞行中
燃气喷流（热喷流）对飞行器机体和结构部件局部热
环境的影响。因此需要研制一种脉冲燃气喷流模拟
装置，配合脉冲风洞进行缩比模型的燃气喷流模拟实
验。

　　脉冲燃气喷流系统的研制有以下两大难点：（１）
瞬态稳定热喷流气源的产生及热力学参数的测量。
（２）为了与脉冲风洞同步运行，必须保证短时间
（５０ｍｓ以内）起动运行。

　　为了解决以上技术难题，笔者以氢氧燃烧路德维
希管为基本设计思路，研究设计了一套可以配合脉冲
风洞工作的瞬态热喷流气源供气系统，将此系统与脉
冲风洞系统配合，同步工作，可以完成发动机缩比模
型热喷流气动热实验。研究了不同配比的混合可燃
气体以及不同点火方式对热气源产生的影响，发现组
分为 Ｈ２、Ｎ２、Ｏ２ 的可燃混合气体，当 Ｈ２ 过量时，采
用膜片前端点火的方式可以获得稳定状态的热喷流
气源。实验中还发展了热喷流气体总温参数的测量
方法。

１　热气源供气平台的总体框架

　　为实施该研究，将中科院力学所原有的叶栅风洞
改造为可以提供热喷流气源的可控平台，并在此平台
上开展了相关燃烧实验测试及状态标定工作。此平
台的主要实验设备包括：气体混合罐、路德维希管
（Ｌｕｄｗｉｅｇ－ｔｕｂｅ）、实验段、真空罐、点火和电子控制器
件等（如图１所示）。实验中采用氢氧燃烧驱动，端面
点火的方式产生热气源，利用气体燃烧后压力与温度
的升高冲破金属膜片喷入实验段。

２　Ｌｕｄｗｉｅｇ－ｔｕｂｅ工作原理及实验设备
检验

　　冷态路德维希管工作原理是：在实验前把整个管
道充气到所要求的压力，随后打开膜片，在气体通过
膜片段向外流动的同时，产生膨胀波向上游传播。当
声速喷管处到达声速时，就不再有新的膨胀波继续向

上游传播，于是形成一个有限宽度的膨胀波扇向上游
传播。当驻室（管道）内达到流动平衡时，实验段中就
形成定常流。当膨胀波扇的波头在管道封闭端反射
后再回到膜片端时，实验段中的定常流开始破坏。这
段定常流时间即为路德维希管的有效工作时间，它的
长短取决于管道的长度。

　　为了检验所搭建系统的基本工作性能，在正式实
验前做了冷态路德维希管的实验检验。冷态实验中
测量了驻室内的压力变化及冷态喷流的皮托压力。
利用聚酯薄膜材料作为膜片将管道密封，膜片上粘有
电爆丝。管道内充入０．７ＭＰａ的初始压力，利用电爆
破膜技术破膜，使气流喷出。图２所示的驻室压力信
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号和喷流皮托压力信号表明本系统在冷态运行时确
有一段稳定的流动时间，这段时间是冷态喷流的工作
时间。

３　路德维希管内燃烧状态的调试

　　为了取得燃气喷流，该研究改变了传统路德维希
管的运行方式：采用燃烧可燃混合气体驱动路德维希
管工作产生热气源，利用燃烧后温度和压力的升高冲
破膜片喷入实验段。燃烧驱动路德维希管运行有以
下几方面特点：

　　（１）可以获得高总压、高总焓的瞬态燃气热喷流
气源，不需要复杂的冷却系统；

　　（２）可以调配不同比例的混合气体，以获得不同
热力学状态的热气源，方便满足喷流实验相似准则；

　　（３）相比电加热气体的方法，此方法可以缩短实
验周期，节约实验成本。燃烧驱动路德维希管的一项
关键技术是：混合气体在常温、低压状态下组织稳定
的燃烧并力求避免出现爆震，同时还要保证有较高的
燃烧速率为后面与脉冲风洞同步工作打下基础。进
行燃烧实验时，将管道两端利用耐高压材料同时密
封，燃烧过程中压力的升高不会破坏管道两端的密封
性。

３．１　可燃气体组分的选择

　　实验中选择了３种不同燃气组分及配比的混合
气体作为研究对象，研究了：（１）富氧燃烧氢气加热氮
气：即混合气体中充入一定量的氮气，燃料使用氢气，
并且氧气过量；（２）富氧燃烧氢气－甲烷混合气体加
热氮气：即混合气体中充入一定量的氮气，燃料使用
氢气与甲烷的混合气体，且氧气过量；（３）富氢燃烧
加热氮气：即混合气体中充入一定量的氮气，燃料使
用氢气，且氢气过量。

　　（１）富氧燃烧氢气加热氮气

　　实验中，氢气摩尔比例范围是６％～１５％，氧气
比例范围是４０％～５０％，其余比例为氮气。实验结
果表明：利用以上混合气体配比，可以使混合气体顺
利点火燃烧，且燃烧时间在１０ｍｓ以内。实验中在管
道下游靠近喷管的管道壁面处安装有压力传感器，用
以测量管道内驻室压力，实验信号如图３（ａ）所示，从
信号中明显可见有压力尖峰值，说明此配方燃烧后容
易产生爆震现象。

　　（２）富氧燃烧氢气－甲烷混合气体加热氮气

　　爆震现象的主要特征是：由于燃烧火焰与封闭端
之间燃烧产物的膨胀，导致在封闭端发起的火焰在混
合物中的传播加快。采用富氧燃烧氢气－甲烷混合气

体的初衷是为了降低燃烧火焰传播速率，避免爆震现
象的产生。实验结果表明：燃烧速度明显降低，从点
火到燃烧需要６０ｍｓ左右，但是燃烧仍然很不稳定，
也容易出现爆震现象。实验中在同一位置测量得的
驻室压力信号如图３（ｂ）所示。

　　（３）富氢燃烧氢气加热氮气

　　为了避免爆震现象的产生，除了降低燃烧速率以
外，还可以通过提高膨胀波传播速率解决，膨胀波以
当地声速传播，声速与分子量的平方根成反比，所以
利用分子量小的气体作为传播介质可以提高膨胀波
传播的速度。为此，尝试了富氢燃烧加热氮气的方
式。其中氢气比例范围为５０％～６０％，氧气比例范
围１０％左右，其余为氮气。实验结果表明：采用此方
法有效地避免了爆震现象的产生，同时从点火到完全
燃烧时间在１０～２０ｍｓ之间，既降低了燃烧时间同时
又能以稳定缓慢燃烧的方式产生高温、高压的气体。
同一位置驻室压力信号如图３（ｃ）所示。

８６ 实　验　流　体　力　学　　　　　　　　　　　　　　　（２０１２）第２６卷　




３．２　点火方式及点火位置的选择

　　为了获得稳定的、尽可能重复的燃烧效果，研究
了不同点火方式以及点火位置对燃烧效果的影响。
从国内外研究中发现，有多种点火方式，如端面点火，
即火焰从膜片附近传播到驱动段末端；多点点火，即
在路德维希管多处布置点火头同时点燃管内混合气
体；轴向热丝和热爆丝点火，即轴向悬挂电阻丝，用高
压电脉冲加热电阻，使电阻白热或者热丝爆成微粒点
燃混合气体。实验研究了端面点火、双端面点火（在
膜片附近和驱动段末端同时点火）以及多点点火３种
点火方式对燃烧的影响。实验结果表明：多点点火燃
烧后驻室压力信号出现多个压力峰值，说明容易产生
不稳定燃烧。双端面点火可以提高燃烧速率，但也容
易出现燃烧不稳定现象，且燃烧重复性不好。通过单
点端面点火的方式可以获得较为稳定、重复性较好的
燃烧波系，燃烧时间稍有变长，可以通过按照固定氢
气、氧气、氮气比例加大初始混合气体充气量克服。３
种点火方式的实验结果如图４所示。根据以上实验
及结果分析，考虑到与主流来流时间同步和燃烧完
全、稳定、重复，实验采用膜片前单点端面点火方式。

３．３　稳定燃烧的获得

　　产生稳定的预混燃烧是产生热气源的关键技术

之一，也是提高实验重复性的重要保证。但由于影响
燃烧的因素太多，要完全弄清楚较高压力下氢氧燃烧
的规律是十分困难的。该研究仅就实际中碰到的问
题及所采取的措施作简要说明。燃烧方式分为两类：
缓燃和爆震，相应的实验信号如图５所示，实验中要
力求避免爆震的出现。为了获得良好的平稳燃烧，可
以采用如下措施：

　　（１）充气方式

　　研究表明，要获得良好的燃烧状态，可燃气体各
组分必须预先混合均匀。实验采用的方法是在实验
前预先按比例依次向气体混合罐内充入 Ｈ２、Ｎ２ 和

Ｏ２，在混合罐内混合１０～１５ｍｉｎ后向路德维希管内
充入混合气体。多次实验结果证明采用此方法可以
获得重复性较好的实验数据。

　　（２）充氧比例

　　通过文献［１０］的研究发现，产物的压力和浓度随
充氧比例ＸＯ２

的增加而增加。但实验表明，在高压
下，燃烧对氧的比例变化很敏感。如初始压力Ｐ４＝
０．３ＭＰａ时，在采用端面点火的情况下，为了防止出
现爆震，ＸＯ２＜１２％为宜。

　　（３）充氮比例

　　充氮比例ＸＮ２
的增加，对产物压力影响不大［１１］，

燃烧产物的分子量随ＸＮ２
增加而增加，造成声速ａ４

大幅下降，总焓也随之下降。同时，随ＸＮ２
增加，燃烧

时间增长，使燃烧变得不稳定，当ＸＮ２
增加到一定程

度时，如７０％，几乎每次实验都发生爆震。因此为了
提高驻室焓值和保证安全，充氮比例ＸＮ２

不能太高。

　　（４）未燃气体的影响
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　　在理论计算中可假定氢氧完全燃烧，但在实际中
难以达到。大量实验结果表明，未燃气体对热喷流状
态的重复性影响较大。在实验中将火花塞点火头尽
可能靠近膜片端，这样使管内气体尽可能完全燃烧，
以便取得良好的效果。

４　热喷流气体总温的测量

　　总温是实验中最为关键的喷流参数。总温的测
量可以大致分为两大类：一是用总温探头直接测量；
二是间接测出其它参数（如：驻点热流），通过一些理
想假设条件换算总温。由于前者响应时间相对较长，
不利于毫秒量级的热喷流系统的测量。所以，在本实
验中采用间接法测量喷流总温。

４．１　驻点热流的测量

　　实验中在路德维希管喷口外放置了一个半径ＲＮ
＝１１．３ｍｍ的球头用于测量驻点热流ｑｊ。实验中使用
了３种不同类型的传感器测量驻点热流，分别为：薄膜
电阻温度计、同轴热电偶和铜膜量热计。通过实验比
较了这３种传感器的测量结果。３种传感器各有优缺
点：薄膜电阻温度计具有较高的灵敏度，响应时间较
快，但此类传感器的薄膜完全裸露在流场中，容易受
气流冲刷作用而损坏，加之实验在高温下进行，薄膜
容易烧坏。同轴热电偶表面材料是康铜，不容易遭受
冲刷和高温的破坏，但这类传感器响应时间相对较
长，灵敏度相对较低，实验数据散布度稍大。铜膜量
热计兼顾了上述两种传感器的优点，既有较高的灵敏
度，同时在高温流场中又不容易损坏，因此，在本实验
中，采用铜膜量热计作为驻点热流的测量传感器。驻
点热流信号如图６所示。从测量信号看，采用铜膜量
热计测量到的信号较之前两种传感器的信号曲线光

（ｃ）铜膜量热计
图６　不同传感器测热信号

Ｆｉｇ．６　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｓｉｇｎａｌｓ　ｕｓｉｎｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｓｅｎｓｏｒｓ

滑，说明铜膜量热计受到的干扰小，信号稳定性好。

４．２　利用驻点热流换算总温

　　Ｆａｙ－Ｒｉｄｄｅｌ公式［１１］作为计算驻点热流的经典公
式被广泛应用在理论和工程计算中。Ｆａｙ－Ｒｉｄｄｅｌｌ公
式如下：

ｑｗｓ ＝０．７６７Ｐ－０．６ｒ ·（ρｓμｓ）
０．４３·（ρｗμｗ）

０．７·

（ｈｓ－ｈｗ）· （ｄｕｅ
ｄｘ
）槡 ｓ

　　公式中：Ｐｒ为流体普朗特数取值０．７，下标“ｓ”表
示驻点处气流参数，下标“ｗ”表示壁面处气流参数，
下标“ｔｓ”表示气体的皮托参数。其中

ｄｕｅ（ ）ｄｘ ｓ
＝ １
ＲＮ

２（ｐｔｓ－ｐ∞）
ρ槡 ｔｓ

ρｓ ＝
ｐｔｓ
Ｔｓ
·Ｍｍｉｘ

Ｒ
，　ρｗ ＝

ｐｔｓ
Ｔｗ
·Ｍｍｉｘ

Ｒ
　　其中Ｒ 为普适气体常数，Ｍｍｉｘ为混合气体分子
量。粘性系数利用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式：

μ
μｒｅ
＝ Ｔ
Ｔ（ ）ｒｅ

３／２

·Ｔｒｅ＋１１０
Ｔ＋１１０

　　其中下标“ｒｅ”为某一参考温度下气体的粘性系
数，利用此公式可分别求出μｓ和μｗ。

　　经过量级分析发现，Ｆａｙ－Ｒｉｄｄｅｌｌ公式计算的关
键是计算组分气体驻点焓值ｈｓ 和壁焓ｈｗ。焓值的定

义为：ｄｈ＝∫
Ｔ

０

ｃｐｄＴ，实验中喷流气体为燃气，不能运用

量热完全气体假设。实验中认为喷流气体为热完全气
体，即定压比热ｃｐ 只是温度的函数，因此对于焓值的
计算要从原始的积分式计算。实验中利用多项式拟
合系数计算各组分气体在给定温度下的定压比热及
焓值即：

ｃｐｉ
Ｒｉ ＝

ａ１＋ａ２Ｔ＋ａ３Ｔ２＋ａ４Ｔ３＋ａ５Ｔ４

ｈｉ
Ｒｉ ＝

ａ１Ｔ＋ａ２２Ｔ
２＋ａ３２Ｔ

３＋ａ４２Ｔ
４＋ａ５２Ｔ

５＋ａ６

ｈｍｉｘ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｘｉｈｉ
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　　其中，Ｘｉ为第ｉ组分的摩尔分数。

　　根据以上Ｆａｙ－Ｒｉｄｄｅｌｌ公式以及焓值的计算方
法，编制了相应的混合气体驻点热流的计算程序。利
用程序计算了不同组分混合气体的驻点热流值，反算
出喷流气体的总温。实验中驻点热流的实验值与利
用程序计算的计算值一致（表１所示），说明该实验中
的测量方法和换算办法是可行的。

表１　热流实验值与计算值对比（Ｗ／ｍ２）
Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｃｏｄｅ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ
实验值 计算值 误差（％）

７５０Ｋ １４４．０６　 １３７．９９　 ４．２１
１０５０Ｋ ２１５．７６　 ２０６．１４　 ４．４５
１３００Ｋ ２９６．７３　 ２７９．９０　 ５．６７

５　结　论

　　利用氢氧燃烧驱动路德维希管的方法研制了一
套瞬态热喷流供气系统，建立了相应的瞬态热喷流供
气系统的工作方法。通过研究比较不同可燃气体组
分、不同点火方式，最终确定了获得稳定燃烧的燃气
喷流的方法。利用Ｆａｙ－Ｒｉｄｄｅｌｌ公式计算燃气喷流驻
点热流，换算出燃气总温。该工作所建立的燃气喷流
系统由于燃气的组分、压力、温度在一定范围内可控，
所以可以提供满足缩比模型喷流实验所需不同喷流
状态的热气源，同时可以在５０ｍｓ内起动工作，与脉
冲风洞同步协调工作。
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