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马赫数10超燃冲压发动机激波风洞实验研究 *
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摘 要：基于室温氢气驱动激波风洞实现总压28MPa，总焓4.7MJ/kg，名义马赫数10超声速空气自

由来流模拟，开展二维超燃冲压发动机自由射流点火实验，实现稳定燃烧，燃烧持续时间5ms。通过此

次试验，探索尝试了马赫数 10超燃冲压发动机地面点火燃烧试验技术，初步获得了高马赫数超燃冲压

发动机点火/燃烧过程参数和基本现象规律。试验中，采用高速相机完整记录了氢气喷注、着火、燃烧

现象和燃烧持续过程，采用高频压力传感器和热电偶进行沿程壁面压力和热流测量。研究结果表明，马

赫数 10自由来流条件下，气态氢燃料垂直喷入超声速来流能够实现自点火，并发生剧烈燃烧，燃烧区

域压力上升幅度40%，壁面热流上升幅度达100%。
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Experimental Study on a Scramjet at Mach 10 in Shock Tunnel
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Abstract：Based on the shock tunnel driven by the room temperature hydrogen，nominal Mach number 10
hypersonic air free stream with total pressure of 28MPa，total enthalpy of 4.7MJ/kg can be achieved. Experiments
of the free jet ignition performance of a 2-dimensional scramjet were conducted in the shock tunnel. The results
revealed that stable combustion can last about 5ms. Through this experiment，the ground test techniques of the
Ma 10 scramjet were explored，the scramjet ignition/combustion processes and the basic phenomenon were ob⁃
tained. During the testing，the hydrogen injection，ignition，combustion phenomenon and continuous combustion
process were completely recorded by a high-speed camera，and the wall pressure and wall heat flux were mea⁃
sured by high-frequency pressure sensors and thermocouples respectively. The results show that under the condi⁃
tion of Mach number 10 air free stream，the gaseous hydrogen injected into the supersonic flow vertically is able
to achieve ignition and intense combustion，the pressure in the combustion region increases by 40%，and the
wall heat flux increases by 100%.
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1 引 言

吸气式高马赫数飞行器涉及当今世界最先进的

可重复使用吸气式组合动力技术、轻质耐高温重复

使用材料与结构技术、大空域宽速域飞行控制技术

等，是航空和航天技术融合的典型代表。为了进一

步体现和利用吸气式高马赫数飞行器在大气层内飞

行的氧气摄入优势，以美国为代表的航空航天大国

实施了“NASP”、“哨兵”、“快星”、“佩刀”、“XS-1”等
一系列预研攻关计划和飞行试验［1-5］，以天地往返运

输计划为牵引，对多种组合动力发动机的重复使用

运载器方案开展大量研究工作，在一系列关键技术

领域进行攻关。其中，采用吸气式高马赫数飞行器

实现单级入轨或者将其作为两级入轨的第一级，面

临着在高飞行马赫数（Ma≥8）、宽马赫数范围条件下

吸气式发动机性能提升的困难，Ma8以上吸气式飞行

器关键技术是科学研究中必须面临和解决的问题。

国外 Ma8~15超声速吸气式飞行器研究工作开

展较早，进度亦领先国内较多，但高马赫数条件下冲

压发动机燃烧效率的提升及实现飞行器的推阻平衡

依然是未解决的世界难题。2004年美国 X-43A成功

开展了 Ma10吸气式飞行试验，但未实现明显正推

力［6-7］；俄罗斯在稍低的马赫数下开展攻关研究，2017
年宣布其“锆石”反舰导弹成功实现 Ma8巡航飞行；

Hifire计划中，以美澳合作为主，亦规划和进行了多项

高马赫数的超燃冲压发动机技术攻关和飞行试验，

研究型发动机以澳大利亚昆士兰大学 REST发动机

为代表，其设计马赫数达到 12，有效工作下限已成功

扩展到马赫数 6［8-11］；另外，德国［12］、日本［13］、英国［5］等

国家均投入大量精力开展更高马赫数的超燃攻关研

究，其中日本的 M12-0X系列发动机具有较强代表

性，主要针对进气道出口气流温度和压力进行控制

进而实现燃烧室尺寸和构型的优化，提升燃烧效率，

日本 HIEST自由活塞激波风洞是开展 M12-0X发动

机性能试验的主要设备，研究中 HIEST激波风洞较好

地模拟了来流焓值和压力，但是未能准确模拟自由

来流马赫数［13］，导致M12-0X发动机自由射流试验严

重偏离真实飞行工况，反而更加类似于直连式试验。

相比较而言，国内较长时间一直致力于超声速燃烧

冲压发动机技术攻关研究［14-17］，多次开展以超燃冲压

发动机为动力的飞行试验并取得完满成功，但是对

于更高马赫数的吸气式发动机研究工作开展较晚，

对高马赫数条件下的燃料掺混、燃烧组织、燃烧性能

等研究稍显不足，特别是受到地面试验设备焓值和

总压模拟能力的限制，马赫数 10级超燃冲压发动机

自由射流地面试验几乎缺失。在公开发表资料中，

中国航天科工集团公司周建兴等［18］最早于 2014年构

造了一种采用流线追踪内转式进气道、圆形截面燃

烧室的双侧布局高马赫数超燃冲压发动机，针对 Ma

7~10内的发动机性能进行了推阻匹配方面的数值模

拟；2017年西北工业大学张时空等［19］基于 CFD++软
件采用 7组分、9反应步的氢气 /氧气动力学模型针

对来流马赫数 12的地面试验氢燃料超燃冲压发动

机燃烧流场开展数值分析，并与日本 JAXAM12-02
发动机试验结果吻合较好，验证了 CFD++软件的适

用性；2019年中国科学院力学研究所张启帆等［20］

继续基于数值方法开展了真实气体效应对 Ma10级
进气道流动的影响研究。在试验方面，航天空气动

力技术研究院新建 FD-21自由活塞驱动激波风洞，

拥有较强的高马赫来流条件模拟能力，卢洪波等［21］

在该风洞上尝试开展 1m量级带进气道的流道模型

点火研究，通过视频记录看到明显的持续尾焰。2019
年中国航空发动机研究院姚轩宇等［22］联合中国科

学院力学研究所基于爆轰驱动激波风洞开展了马

赫 数 7.0 和 马 赫 数 9.5 的 氢 燃 料 点 火 和 燃 烧 试 验

对比。

综上分析，国内高马赫超燃试验研究工作相对

缺乏，目前主要聚焦在实现高马赫数来流条件模拟

和实现高马赫数条件下的点火燃烧。由于高马赫数

飞行所需的来流焓值和压力已经超过目前国内绝大

多数地面试验设备的模拟极限，激波类风洞几乎成

为唯一理想的高马赫数冲压发动机地面试验设备，

激波风洞在高总温和高总压同时模拟时的流场有效

试验时间普遍约为 1~5ms。激波风洞不同驱动方式

在总压模拟、总温模拟、有效试验时间方面各有优

劣，常温氢气驱动的反射型激波风洞理论缝合运行

激波马赫数约为 6，能够满足飞行马赫数 10条件下的

自由来流总温和总压模拟，且理论上其有效试验时

间大于自由活塞驱动激波风洞的有效试验时间。本

文重点介绍基于氢气驱动激波风洞实现马赫 10级吸

气式飞行器真实飞行环境的地面模拟，基于马赫数

10飞行弹道参数设计风洞运行参数和发动机模型结

构，并开展发动机模型的点火燃烧试验，验证并完善

高马赫超燃发动机点火燃烧试验技术。

2 试验设备与试验方法

2.1 试验风洞与流场参数

试验风洞为中国空气动力研究与发展中心 FD-
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14A激波风洞，如图 1所示。FD-14A激波风洞由内

径为 150mm，高压段、低压段长度分别为 9m和 18m
的激波管和相应的喷管、试验舱、真空箱组成，其型

面喷管出口直径为 1.2m，试验舱横截面积为 2.6m×
2.6m。风洞采用氢气或氢气与氮气混合气体驱动，驱

动压力最高可达 80MPa；低压段可根据需要充入空

气、氮气或者其它气体。风洞通过更换喷管及喉道

来获得不同的来流马赫数，通过调节高压段氢气充

入比例以及高低压段压力比值来获得不同的风洞运

行能力，以实现不同的模拟环境。目前，该风洞可模

拟的马赫数是 6～24，模拟单位雷诺数是 2.1×105～
6.7×107m，可实现Ma8～10吸气式飞行器自由来流焓

值、总压和马赫数的同时模拟，试验有效时间为 3～
18ms。

FD-14A激波风洞通过高压氢气驱动空气的方

式在低压段管内空气中产生强入射激波，入射激波

运行至喷管喉道处实现全反射，喉道前的空气被入

射激波和反射激波两次压缩从而形成高温高压条件

（总温 3714K，总压 28.2MPa），且速度接近于零，喉道

前高温高压空气通过拉瓦尔喷管（马赫数 10）的膨胀

加速作用形成与真实飞行环境相似的高马赫数来流

条件。

激波风洞高压段采用纯氢气驱动，驱动压力为

50MPa；低压段填充干燥空气或氮气，充气压力为

0.1MPa；拉瓦尔喷管采用型面喷管设计，喷管出口名

义马赫数为 10。试验气体总温通过测量低压段激波

马赫数计算获得，总压通过布置在二道膜前的总压

传感器直接测量获得，总压传感器量程为 35MPa，测
量精度为±1%FS。另外在喷管出口进行皮托压监测

（测量精度为±1%FS），基于以上测量方法，经流场调

试试验确定，本次试验工况参数为总温 3714K，总压

28.2MPa，皮托压 50kPa，通过喷管流动的非平衡计

算，进一步确定喷管出口马赫数为 9.3，喷管出口自由

流静压和静温分别为 450Pa和 282K。

2.2 模型与测试方法

发动机模型如图 2所示，采用二维设计，内流道

宽度保持恒值 250mm。发动机包括进气道、隔离段、

燃烧室和尾喷管四个部分，其中隔离段与燃烧室一

体设计，与进气道之间采用法兰连接，燃烧室出口与

尾喷管采用法兰连接。进气道采用单级斜面压缩，

压缩角度取值 15°，进气道长度 550mm，进气道出口

高度为 60.7mm。隔离段与燃烧室一体设计，隔离段

采用等截面设计，隔离段高度取值与进气道高度相

同，隔离段长度为 200mm。隔离段后紧跟燃烧室，燃

烧室采用等截面设计，燃烧室长度为 1700mm，燃烧

室截面高度为 60.7mm。尾喷管采用对称扩张设计，

尾喷管入口尺寸为 70.7mm，尾喷管总长度为 470mm。

另外，在进气道、隔离段和上游燃烧室位置设计光学

观察窗口，用于波系结构测量和点火现象观测。

发动机试验采用气态氢气作为燃料，燃料汇聚

进入上下壁面的集气腔，经由均匀分布的一排直径

1.1mm圆孔垂直空气来流方向喷入主流，其中上下壁

面喷孔交错分布，上壁面喷孔数量为 10，下壁面喷孔

数量为 11；集气腔压力通过氢气供应系统调节控制，

压力变化为 2~5MPa。每个喷孔前安装有可拆卸物理

斜坡，物理斜坡后缘高度和宽度分别为 5mm和 7mm，

当 拆 下 物 理 斜 坡 时 ，对 应 位 置 处 流 道 表 面 保 持

平滑。

如图 3所示，模型上下壁面沿中心线位置分别布

置 58个测点，其中上壁面安装压力传感器，用于监测

模型内流道静压的沿程分布，根据数值预测结果，从

进气道到燃烧室再到尾喷管的压力依次先变大再变

小，传感器安装量程依次为 50，200，500，200kPa，测
量精度为±0.25%FS。模型下壁面安装同轴热电偶，

进行热流测量，同轴热电偶的材料为镍铬-铜镍（E
型），直径为 2mm，长度为 20mm，热流测量为 10～
3kW/cm2；本次试验所采用的热电偶的频率响应能力

和高焓流动热流测量能力均在激波风洞试验中得到

检验：试验时间≤10ms工况下，在激波风洞中实际测

量值达到 1.1kW/cm2；试验时间≤0.15ms工况下，在膨

胀管风洞中实际测量值达到 3kW/cm2。另外，采用高

速纹影对燃料喷注位置的流动结构进行捕捉，采样

频率 40kHz，曝光时间 0.25μs；采用高速摄影对燃烧

室段的两个窗口位置同时成像，采样帧频为 25kHz，
曝光时间设置为 1μs。高速纹影、高速摄影、压力传

感器、热电偶通过同一信号触发，保证获取信号的同

步性。

Fig. 1 Shock wind tunnel (FD-14A)
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3 结果与分析

3.1 有效试验时间分析

真实的有效试验时间应该是纯空气流过模型测

点的时间。激波风洞运行过程中，氢气与空气接触

面两侧压力相等，尽管两种介质不可避免会发生局

部混合，但是通过激波管壁面压力监测的方法无法

判断混合过程的发生与否，亦无法判断接触面运行

的具体位置。尽管接触面两侧压力相等，但是因为

两种介质温度发生较大变化，在喷管出口进行热流

测量时，能够较明显地反映出接触面的到达与流过

时间，基于此可以初步判断有效试验时间。为了判

断有效试验时间，试验前，在距离喷管出口 20cm平面

内布置十字排架，通过测量喷管出口球头驻点热流

时间历程变化判断有效试验时间。

如图 4所示，不同颜色代表不同传感器的测试结

果，图中显示三个测点的驻点热流曲线重合性较好，

从图中可以看出，0时刻气流到达驻点位置，热流急剧

上升，经历约 1ms的不稳定时间后热流曲线达到稳定，

并持续至 2.8ms时刻，1~2.8ms时间段内为纯空气试验

气体，且状态相对稳定，可确定为有效试验时间区间；

之后热流曲线再次经历抬升和相对稳定阶段，直至

5.9ms时刻热流曲线再次迅速爬升，该时间区间内试

验气体逐渐被驱动气体污染，从后文燃烧分析中可

以看出，该时间段内燃烧火焰图像亮度逐渐降低，直

至 5.9ms后燃烧室基本无明显燃烧现象发生；5.9ms之
后热流曲线迅速上升，说明对应接触面内氢气与空气

发生了掺混燃烧，释放大量热量，对应时刻燃烧室内

无明显发光现象也能间接证明接触面燃烧的发生。

3.2 高马赫条件下的点火燃烧

以气流到达喷注位置为零时刻，图 5~7为不同时

刻高速纹影与高速摄影的拼接显示结果，其中超声

速来流的焓值与总压均不变，分别为 4.7MJ/kg 和

28.2MPa。每幅图（a）区域显示的是试验气体为氮气、

喷 注 燃 料 为 氢 气 的 试 验 工 况 ，氢 气 喷 注 压 力 为

3.0MPa；（b）区域显示的是试验气体为空气、无喷注

燃料的试验工况；（c）区域显示的是试验气体为空气、

喷 注 燃 料 为 氢 气 的 试 验 工 况 ，氢 气 喷 注 压 力 为

Fig. 4 Time history curve of the stagnation point heatflux

at nozzle exit

Fig. 2 Test model

Fig. 3 Schematic diagram of test method
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3.0MPa。图 5为 0.3ms时刻，风洞启动过程中产生的

高温气体流过燃烧室区域，产生强烈的光辐射，从图

中可以看出，氮气来流工况下，氢气喷入无法实现燃

烧，但是氢气与主流的掺混降低了流动温度，辐射光

强度明显低于其他两种状态，氢气影响区域主要集

中在靠近壁面的区域；空气来流工况下，无燃料喷注

时的辐射光强度低于有氢燃料喷注的工况，纹影图

像和高速摄像结果均反映出这一现象，说明氢气喷

入高温空气中迅速发生燃烧。图 6为 0.8ms时刻，风

洞启动过程的高温辐射气流已经完全通过燃烧室观

察窗段，氮气来流工况和无氢气喷注的空气来流工

况均无明显的发光现象，其中无氢气喷注的空气来

流工况在观察窗后部尚存在微弱的光亮，但是氮气

来流工况未见相同现象，这是因为氮气来流工况下

氢气的喷入进一步降低了流动温度，所以辐射强度

弱于无氢气喷注的空气来流工况。另外，在相同曝

光时间下，RGB图像饱和数值为（4095，4095，4095），

其中图 6（a）下游观察窗可视区域内图像 RGB数值平

均为（120，60，40），图 6（c）发光位置对应的 RGB数值

平均为（3800，2400，1400），图 6中（a）与（c）对比分析

可以说明试验气体为空气时燃烧室内靠近上下壁面

位置发生了显著的发光现象；图中（b）与（c）对比分析

可以进一步说明有氢气喷注的空气来流工况的发光

现象来源于燃烧室内燃料掺混燃烧，而非高温气体

辐射发光。基于图 6现象分析可以确认，在名义马赫

数 10的超声速来流中发动机实现了燃烧，而且从试

验录像中发现，该燃烧现象能够稳定持续约 5ms。图

6中的燃烧区域呈现出逐渐向中心靠拢的两条亮带，

试验中燃烧室高度设计值偏大（相对于 3MPa燃料喷

注压降），燃料无法达到中心区域，火焰高速占比在

下游观察窗起始位置处约为 70%，随着流动向后发

展，着火区域不断扩展，在下游观察窗尾部位置处火

焰高度占比接近 100%，且在可视区域内火焰连续；另

外，靠近壁面区域亮度明显低于火焰亮带区域，这是

因为在靠近壁面区域氢气占比较大，且无足够的空

气穿过燃烧面进入该区域，所以该区域燃烧不充分，

Fig. 5 Mosaic image of high-speed photography and high-speed schlieren at 0.3ms

Fig. 6 Mosaic image of high-speed photography and high-speed schlieren at 0.8ms
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亮度明显偏弱，这也导致在下游观察窗尾部位置处

尽管火焰高度占比接近 100%，但是实际燃烧明显的

区域在纵向高度方向的尺寸占比仅约 70%。图 7所
示为 2.0ms时刻，此时燃烧现象与图 6所示 0.8ms时刻

的燃烧现象无明显区别。

图 8为 2.5~5.9ms时间段内燃烧的熄火过程。从

图像上可以看到 2.5ms时刻火焰向上游传播，这个传

播过程可能由燃烧火焰本身的传播特性导致，但是

也可能是因为来流状态发生变化导致，基于本文数

据无法分析其准确原因，需进一步开展研究工作。

从录像中可以看到，3.8ms时刻火焰亮度开始明显变

弱，并持续约 2ms，在 5.9ms时刻驱动气体即将到达燃

烧室，仅剩局部区域保持微弱发光，随着时间推进，

微弱发光区域逐渐消失。

为了进一步定量描述燃烧发生前后燃烧室参数

的变化，对 1.5~2.5ms时间区间内壁面静压和热流进

行算术平均，计算后的壁面静压和热流沿程分布规

律如图 9所示，其中红色带圆形标识的曲线代表有氢

Fig. 7 Mosaic image of high-speed photography and high-speed schlieren at 2.0ms

Fig. 8 Mosaic image of flameout process

Fig. 9 Inner wall pressure and heat flux along the path
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气喷注的空气来流工况，蓝色带方形标识的曲线代表

有氢气喷注的氮气来流工况，基于前述分析中可知，

红色曲线代表工况下燃烧室发生了燃烧，而蓝色曲线

对应未燃烧工况。从曲线上可以看出，燃烧工况对应

的壁面压力和热流曲线均有明显的抬升，曲线抬升起

始位置对应燃烧室喷注位置，其中燃烧室内，燃烧前

静压均值约 32kPa，燃烧后静压均值约达到 45kPa，上
升幅度 40%，壁面热流值从燃烧前的 1.2MW/m2上升

到燃烧后的 2.4MW/m2，上升幅度 100%。另外，从壁

面压力曲线分布分析，燃烧室上游位置受斜激波影响，

压力跳跃幅度较大；激波强度随着流动在燃烧室内不

断耗损，燃烧室下游区域的压力跳跃幅度明显变小。

4 结 论

本文利用激波风洞模拟高马赫数飞行自由来流

参数，并开展发动机自由射流试验，结论如下：

（1）室温氢气驱动激波风洞能够满足马赫数 10
吸气式飞行自由来流参数模拟需要，通过调试成功

实现了总压 28MPa，总焓 4.7MJ/kg，名义马赫数 10超
声速空气自由来流模拟，并实现了较为完善的燃料

供应技术、时序同步控制技术和脉冲测试技术，能够

支撑现阶段马赫数 10超燃冲压发动机地面点火燃烧

试验。

（2）在马赫数 10来流条件下，氢燃料发动机能够

实现自点火；试验状态下激波风洞纯净空气供应时

间约 2ms，发动机模型能够实现持续约 5ms的连续燃

烧，燃烧区域壁面压力上升幅度均值约 40%，壁面热

流上升幅度均值约 100%。
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