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摘 要：高温风洞是开展飞行器热防护技术研究的重要试验设备。为满足在高温风洞前端长时间生

成大尺度、高焓、高速气流的试验需求，提出了一种基于气氧/煤油燃烧的高温流场生成装置。装置采

用火炬式点火器点火启动，通过使用气液同轴离心喷嘴以及分区隔板的喷注器进行燃烧组织，并由可替

换的型面射流喷管实现大尺度均匀流场的生成。30kg/s量级加热装置千秒热试车调试结果表明，该装置

能够实现快速点火并长时间维持大尺度稳定流场的生成，在飞行器热防护地面试验技术领域将有良好的

应用前景。
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Design and Test of Oxygen/Kerosene Combustion Heating
Device in High-Temperature Wind Tunnel
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Abstract：The high-temperature wind tunnel is an important test equipment for the research of aircraft ther⁃
mal protection technology. In order to meet the test requirements for generating large-scale，high-temperature
and high-speed airflow at the front of high-temperature wind tunnel，a high-temperature airflow generating de⁃
vice based on gas-oxygen/kerosene combustion was proposed. The device was ignited by a torch igniter，and the
combustion organization was performed by using a combustion partition plate and several gas-liquid coaxial cen⁃
trifugal injectors，and a large-scale uniform airflow field was generated by a replaceable profile jet nozzle. The
hot test of the device with the mass flow rate of 30kg/s lasted for one thousand seconds. The test results show that
the device can realize rapid ignition and maintain the generation of large-scale stable airflow field for a long time.
This device has a good application prospect in the field of aircraft thermal protection ground test technology.
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1 引 言

高温风洞试验作为对航天飞行器热防护材料设

计方案进行验证的有效方式，近年来有了长足的技

术进步。高温风洞一般由加热装置、试验舱段和扩

压排气段三部分组成［1］。其中，加热装置用于生成试

验所需的高温高速均匀流场，试验舱段用于放置测

试模型，而扩压排气段则用于将高温气体减速增压
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最终排至大气。

高温风洞加热装置作为此类风洞的核心子系

统，通常有燃烧加热、电弧加热以及蓄热加热等加热

方式［2］。电弧及蓄热式加热装置的功率提升和运行

时间延长都较为困难，很难完成百兆瓦、千秒量级的

大型试验。然而相比而言，燃烧加热方式因其工作

时间长、获得加热功率高以及易于调节状态等特点

而受到了国内外研究人员的普遍重视和广泛应用［3］。

美国 NASA兰利研究中心的 8英尺高温风洞支

撑了美国多个飞行器项目的热防护系统基础研究，

包括防热材料筛选、缝隙和结构热考核、震动交互加

热等多个方面［4］。该装置采用空气与甲烷在燃烧室

中 燃 烧 产 生 高 温 高 压 燃 气 源 ，其 燃 烧 室 压 力 为

2.75MPa~20MPa，总温高达 2000K，通过燃烧室参数

调节以及喷管的替换能够实现马赫数 3~7高速燃气

流的生成，稳定试验时间长达 120s。
美国空军阿诺德中心依据液体火箭发动机原

理，设计了采用异丁烷作为燃料的风洞空气加热器，

用于完成超声速推进系统的相关地面试验［5］。其加

热装置总压可调范围为 0.34MPa~19MPa，最高总温可

达 2611K，最大空气流量达 408kg/s。在该加热装置

变参数时，为保证出口流量均匀，必须保证燃烧过程

的快速响应和绝对稳定，这对推进剂流量控制、喷注

方式以及燃烧组织提出了很高的要求。

日本国家空间实验室的 RJTF风洞是一座模拟高

度 20km~35km，马赫数 4~8的高温风洞［6］。该风洞采

用的是蓄热加热和燃烧加热相结合的组合加热方

式，包括储能空气加热器、燃气混合加热器以及喷管

等部分。通过单一方式加热和组合方式加热之间的

切换，该加热装置能够实现总压在 0.86MPa~10MPa、
总温在 872K~2600K的状态调整，试验时间可达 60s。

中国空气动力研究与发展中心采用氢/氧［7］以及

氧/空气/异丁烷燃烧［8］等方式开展了高温风洞燃烧加

热装置的设计实践。氢/氧燃烧加热用于高温脉冲风

洞，采用活塞挤压供应燃料与路德维希管相结合的

运行模式，喷管出口直径 600mm、2400mm，最长试验

时间超过 600ms，广泛应用于飞行器气动/推进一体

化性能试验；氧/空气/异丁烷燃烧加热装置采用“气

液燃烧”的模式，总压可达 6MPa，流量最大 50kg/s，总
温接近 2000K，喷管直径 1m，主要应用于飞行器推进

或气动试验。

北京航天长征飞行器研究所自 1961年起开始从

事风洞燃烧加热装置的研究设计工作，主要应用于

飞行器热防护材料考核［9-10］。其加热装置多采用气

氧/煤油燃烧，燃烧室压力 1.2MPa~6MPa，喷管出口直

径 65mm~740mm，稳定试验时间长达百秒。

北京航天长征飞行器研究所于 2018年建成的

200MW燃气流风洞试验系统，是截至本文投稿日之前

国内已建成的总功率（260MW）最高、喷管出口直径

（1.5m）最大的连续型高温风洞，运行时间可达千秒量

级。其加热装置采用了气氧/煤油燃烧加热，在研制

过程中解决了如下关键技术：用于两相介质适应宽

混合比范围的喷注单元设计、加热装置的长时间可

靠运行与多次重复使用、有效点火、高总温热防

护等。

本文设计了一种气氧煤油燃烧加热装置，用于

生成 200MW高温风洞运行所需的高焓均匀流场。该

装置通过火炬点火器进行点火启动，由同轴离心喷

注单元完成燃烧组织，最终经射流喷管实现流场生

成。装置研制过程中开展了多项计算分析、运行试

验以及流场校测等工作，结果表明，该型加热装置较

其它燃烧加热装置具有高总温、大流量、长时间的优

势，是高温风洞地面试验加热方式的一次有益探索。

2 燃烧加热装置设计

2.1 总体方案

该高温风洞加热装置总体设计是在借鉴现有气

氧/煤油燃气流设备研制经验的基础上［9］，充分参考

了国内高压补燃液氧/煤油火箭发动机推力室的设计

方法［11］。装置采用内直外旋同轴离心气氧/煤油喷注

单元组织燃烧形成高总温高总压燃气，而后经型面

射流喷管整流得到所需的均匀风洞流场；喷注器面

板采用煤油再生冷却，燃烧室身部和射流型面喷管

均采用内外壁钎焊的夹层水冷结构；装置启动时由

安装在喷注器中心的火炬点火器完成点火。装置总

体设计方案如图 1所示。

装置拟采用改变喷管出口直径、调节气氧/煤油

混合比以及燃烧室室压来实现流场热流的状态调

节 ：通 过 六 个 不 同 口 径 喷 管（340，500，740，1000，
1200，1500mm）的替换，在燃烧室压力 3MPa~6MPa、
余氧系数 0.5~0.9内实现端头驻点热流密度为 6MW/
m2~24MW/m2的出口流场生成。在此基础上，选定

5MPa工况为该型加热装置额定工况进行设计，其关

键参数见表 1。以表 1所示工况进行设计，能够兼顾

其余高低工况，热试成功后仅需要通过合理调节燃

料流量和余氧系数即可实现燃烧室室压及室温的

变化。

为使燃烧室兼容不同出口直径的喷管，喷管前
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段（收缩段、喉部和扩张段一部分）与燃烧室、喷管前

段与喷管后段（扩张段）、喷管后段与试验舱段均采

用法兰连接。同时参照液体火箭发动机不下台试车

经验，为确保开关机安全，保证台架可以重复使用，

并辅助燃油起动雾化［11-12］，台架设计了燃料及氧气路

吹除。

2.2 点火设计

点火设计的可靠性是决定加热装置能否正常启

动的关键，参照设计经验［13］，选用火炬式点火器。设

计时为保证点火器自身的可靠启动，在点火器头部

安装火花塞组；为确保点火器燃烧室压力恒定且下

游压力波不会影响上游，点火器室压设计较高且在

出口设置壅塞喉部；点火器燃烧室为避免烧损，设计

水冷夹层；喷嘴采用具有优越雾化效果及喷注盘面

防热优势的内直外旋气液同轴直流离心式喷嘴［14］；

壅塞喉部出口通过设置具有锥形型面的导管引至加

热装置的喷注盘面中心。该点火器流量 200g/s，燃气

温度约 1300K，点火器结构示意图见图 2。

2.3 燃烧组织设计

加热装置燃烧组织涉及的关键组件包括喷注

器、燃烧室以及燃烧分区隔板。

喷注器由外底、中底、内底、若干喷注单元、整流

栅等组成。其中，中底同内底组成燃料腔，外底、中

底及整流栅构成氧腔，若干喷注单元则将氧腔的氧

气及燃料腔的煤油进行组织在燃烧室混合。这里喷

注单元采用的是气液同轴内直外旋离心式喷嘴［14］，

其内喷嘴为直流氧气喷嘴，外喷嘴为旋流雾化煤油

喷嘴，采用阿勃拉莫维奇理论进行参数设计［15］，对喷

嘴进行三维旋流雾化仿真得到扩张半角约 35°，与设

计及试验值基本一致，如图 3所示。设计喷注单元排

布时需考虑燃烧室壁面热防护需求、喷注均匀性等，

本装置共采用了 3种混合比、共计 100个的喷注单

元。图 4给出了氧气充填均匀性的计算结果。

Fig. 1 General structure of the heating device

Table 1 Main design parameters of heating device under rated condition

Mixture ratio
2.72

Total pressure/MPa
5.00

Total temperature/K
3657

Total flux/（kg/s）
30.10

Kerosene flux/（kg/s）
8.09

Oxygen flux/（kg/s）
22.01

Fig. 2 Schematic diagram of igniter

Fig. 3 Structure and simulation result of injection unit

Fig. 4 Filling characteristics of oxygen road
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燃烧室是氧气和煤油雾化、混合、燃烧的主要场

所，设计为直筒段，采用夹层水冷结构进行冷却。本

装 置 中 喉 部 直 径 参 照 理 论 计 算 结 果 获 得［10］，取

116mm；燃烧室收缩比、特征长度以及燃气停留时间

依照经验依次选择为 3，1.37m和 1.5ms。
考虑到本方案燃烧室喷注盘直径大、流强高以

及燃气停留时间短等特点，为避免可能产生的燃烧

不稳定现象，设计时采取了一定的预防措施——设

置燃烧分区隔板，见图 5。参照高压补燃液氧煤油发

动机采用一周六径喷嘴隔板［16］的研制经验，这里选

用一周六径的实心铜板进行喷注器分区；隔板高度

根据初始燃烧区的长度选择为 30mm，初始燃烧区仿

真情况如图 6所示；经过对前端加隔板与不加隔板喷

管出口流场的计算可知，隔板添加前后出口流场差

异不大，如图 7所示。

2.4 射流喷管设计

射流喷管是将高温高压的燃气转化为均匀超声

速热流场的关键部件。设计时，为实现不同口径喷

管更换以调整试验状态的功能，以最大口径喷管

（1500mm）长度和外形面为基准，在其它口径喷管出

口位置增加锥形延伸段并在喷管外壁安装定位环，

见图 8。为确保喷管出口菱形区马赫数分布均匀，内

型面采用收缩段、初始段以及终止段分段的方法设

计［17］，使出口中心 80%截面积上气流马赫数变化不

超过 5%，见图 9。为使不同口径喷管喉道段可替换，

最大扩张角取统一值，为确保喷管冷却的可靠性，采

用了分段式槽道水冷结构，并在收缩段及初始段添

加了防热镀层。

3 试验系统及试验方法

按照上述设计建成加热装置如图 10所示。装置

在 200MW超声速高温风洞上进行调试，风洞试验系

Fig. 5 Injection disk with combustion partition plate (a

quarter)

Fig. 6 Temperature distribution in the combustion

chamber of heating device

Fig. 7 Effects of partition plate on the nozzle exit Mach

number distribution (Left: with partition plate; Right:

without partition plate)

Fig. 8 Profile nozzle with different diameter which is used

on the same platform

Fig. 9 Mach number distribution in tangential section at

the nozzle exit
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统还包括能源供应系统、试验舱扩压器系统、喷淋冷

凝抽吸排气系统以及测控系统等组成，见图 11。

试验过程中，加热装置部分采用时序基本原则

如图 12所示。其中加热装置及点火器开关机均进行

吹除，并采用“富氧开机、富燃关机”的原则；运行过

程中对燃烧室压力进行实时监测并故障判断，判断

时采用表决机制避免误判；冷却水全程供应，确保台

架安全。

喷管出口主要采用两种方式对高温燃气流场进

行测试：（1）采用高清相机及红外热像仪进行监控和

温度测量；（2）设计平板测试模型对热流及压力情况

进行标定。

4 试验结果及分析

在点火器单独点火、单喷嘴热试以及加热装置

短程点火等验证试验完成的基础上，进行该燃烧加

热装置的长程试车。试车获得的关键技术参数见表

2和图 13所示，流场拍摄情况见图 14，对流场热流测

试结果与计算结果对比见图 15。由图、表可知，该加

热装置的各关键参数同目标值接近，启动及关机过

程平稳，特征速度效率达 99%，表明其工作性能优异，

燃烧组织与流场生成特性达到了设计要求。

值得关注的是，图 13中所示 360s左右喷前及燃

烧室压力突变是由氧路供应压力调节造成，该调节

是考虑到试验中氧路温度变化对氧流量的影响而进

行的；图 14中展示的喷管出口流场气流流向整齐、分

布均匀、无明显可见激波；图 15所示平板试验件在不

同放置角度下热流计算结果与测试结果符合性较

Fig. 10 Test bench of heating device

Fig. 11 High temperature supersonic wind tunnel system

Fig. 12 Test timing principle of the heating device
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好，其中小角度段出现局部结果偏离明显是由于该

角度下使用的热流计算方法未考虑辐射换热所导

致的。

截至本文发稿日前，该加热装置已顺利开展相

关热试车试验 17次，完成装载模型热流模拟试验 8
次，累计试验时间达 3000s。

5 结 论

通过本文研究，得到以下结论：

（1）在 燃 烧 室 压 力 5MPa、余 氧 系 数 0.8、总 温

3650K、安装 1500mm喷管状态下，本文风洞加热装置

单次试验连续稳定运行 1000s，这标志着大尺度、长

时间、高焓高热流风洞流场生成能力的形成。

（2）采用火炬式点火设计、分段可替换式射流喷

管设计以及气液同轴内直外旋离心式燃烧组织单元

设计等技术来设计气氧/煤油高总温加热装置，为高

温风洞的热流场生成提供了一种有效技术途径。

（3）液体火箭发动机推力室设计中常采用燃烧

分区隔板可借鉴应用于高温风洞燃烧加热装置设计

上，能够有效抑制不稳定燃烧的同时，不会对出口流

场品质造成影响。

（4）采用燃料及氧化剂路氮气吹除、射流喷管分

段可替换、富氧开机/富燃关机以及高压水强制冷却

等措施能够实现高总温、大功率地面加热装置的连

续重复使用；通过改变喷管出口直径、调节气氧/煤油

混合比以及燃烧室室压能够实现出口流场驻点热流

状态的宽范围调节。
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