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超声速燃烧室等离子体点火实验研究
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(I．西北工业大学动力与能源学院，陕西西安710072；2．中国空气动力研究与发展中心，四川绵阳621000)

摘要：针对超燃冲压发动机在较低飞行J|If数(Mo≤4)下的起动点火问题，利用氢氧燃烧加热脉冲风洞，在超声

速燃烧室进1：3 M数肘=2、总温To=960K条件下，分别采用等离子体点火器+先锋氢燃料和大功率等离子体点火

器，探索了在超声速燃烧室中，实现煤油点火和稳定燃烧的方法。采用等离子体点火、凹槽火焰稳定器和从壁面喷

射燃料方式，实现了煤油的可靠点火和稳定燃烧。研究表明，在燃烧室进口M=2、总温死=960K时，采用大功率

等离子体点火器，不需要先锋燃料，可以直接点燃煤油。

关键词：超声速燃烧冲压发动机；超声速燃烧；等离子体点火器；煤油

中图分类号：V235．21；V511+．1 文献标识码：A

Experimental investigation of plasma ignition in supersonic combustor

SONG Wen．yanl，LIU Wei．xion91，HE Weil，BAI Hart．chen2

(1．School of Power and Energy，Northwestern Polyteehnical University，Xi’an 710072，China；2．China

Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang Sichuan 621000，China)

Abstract：The start ignition problem for scramjet operating in lower flight Mach number(Mo≤4)is con—

eemed in the paper．The method for kerosene ignition and flame stabilization in supersonic combustor is ex-

plored in hydrogen—oxygen combustion impulse wind tunnel．The entrance of supersonic combustor is at Mach
number 2，total temperature about 960K．The plasma igniter with pilot—hydrogen and hish—power plasma igniter

眦adopted in the direct—connected experiment of supersonic combustor．The successful kerosene ignition and
flame stabilization is obtmned by using plasma ignition，cavity flameholder and wall injection fuel．The experi—
mental results indicate that kerosene can be ignited directly with higll—power plasma igniter and without pilot—
fuel at entrance stagnation temperature 960K，Mach number 2．
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O 引 言

固定几何形状的液体碳氢燃料超燃冲压发动机

有可能在较宽的飞行M数范围内(3<Mo<8)工作。

国内外研究表明，在飞行肘数膨o=4．5—6．5时，超

燃冲压发动机可能实现液态煤油的自燃与稳定燃烧，

但在较低飞行肘数(眠≤4)下起动工作时，一方面，

燃烧室进口总温远低于煤油／空气混气的自动着火温

度，即使雾化、混合措施都处于最佳状态，要实现煤油

燃料的自燃和稳定燃烧也十分困难；二方面，燃烧室

进口速度仍为超声速，混气在燃烧室停留时间很短，

点火延迟时间长，不利于着火和获得高的燃烧效率；

三方面，燃烧引起的燃烧室压力升高容易对进气道流

场产生干扰，甚至引起进气道不起动，因此如何实现

燃烧室可靠点火与稳定燃烧、获得高的燃烧效率和总

压恢复系数、保证进气道起动可靠就成为煤油燃料超
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燃冲压发动机燃烧室的设计关键，因此需进行燃烧室

结构设计、点火及火焰稳定方法、燃料喷射方式和混

合增强措施等方面的研究。

实验研究的目的是模拟飞行M数jlf。一4时的燃

烧室进口条件，针对自行设计的超声速燃烧室模型，

采取辅助点火措施，设法实现煤油强迫点火与稳定燃

烧。

1 实验模型

实验模型包括二元型面设备喷管和直连式超声

速燃烧室模型两个部分。设备喷管和燃烧室的横截

面均为矩形。设备喷管和燃烧室的四个壁面均采用

可拆卸的结构，以利于光学测量和较大范围的结构调

整设计。二元型面喷管为燃烧室入口提供JIf数为

2．0的气流，喷管宽度为40ram，人口高度为30ram，出

口高度为18ram。喉道可以更换，通过改变填块的尺

寸改变喉道尺寸，可获得不同肘效的燃烧室进口气

流。型面喷管的超声速扩张段与燃烧室模型的等直

段平滑过渡，消除了连接处由于逆向台阶产生的激

波，从而减小等直段的初始边界层厚度，期望通过该

措施增加隔离段的抗反压能力。通过调配不同的来

流总温，使实验气流条件可模拟飞行脑数M0=4—5

的飞行状态。

直连式超声速燃烧室模型的宽度与二元喷管的

宽度相同，入口高度为18ram，总长为580ram的燃烧

室与设备喷管相连接，燃烧室模型的出口与真空箱相

连，气流直接排入真空箱。实验时真空箱的压力约为

1500Pa。超声速燃烧室由等截面段、背风台阶、凹槽

和扩张段组成(见图1)。在等截面段出口背风台阶

处(喷嘴1)、凹槽下壁面(喷嘴2)、背风台阶前(喷嘴

3)分别设有燃料喷注装置。在凹槽侧壁处设置了一

个等离子体点火器，在凹槽底部设置了一个火花塞，

二者均可用于强迫点火。

图1超声速燃烧室模型内型面示意图

FIg．1 Sketch of鲫币e聃伽lic combustor model

2实验设备和实验方法

超燃冲压发动机的地面模拟实验主要有三方面

的内容：性能研究、可操作性研究和寿命考核实验，其

中操作性实验和寿命考核实验必须在长时间高焓风

洞上进行，而性能研究可以在毫秒级的脉冲设备上进

行[9】9，高超声速研究对实验时间的要求见表1。

表1超燃冲压发动机研究对实验时间的要求(单位：s)

Table 1 Time requirement for seramdet test(unit：s)

飞行器类型 性能实验 操作性实验 寿命实验

2．1实验设备

实验在流量为1kg／s的氢氧燃烧加热脉冲实验

设备上进行，实验设备由高压管、加热器、减压段、实

验段(燃烧室模型)、真空箱等部件组成(见图2)。

星喜I一5
6 7

I．高压管：112+N2 2．高压管：02+N2 3．快速阁4．防爆阀5．加

热器6．设备喷管7．燃烧室实验模型8．燃料喷射9．真空箱

图2氧氧燃烧加热脉冲设备简图

Fig．2鼬鼬曲0f H2／0l eambu蚶on heated吣facility
实验前，根据要求的气流温度，分别将一定配比

的氢氮混合气体与氧氮混合气体用耐高压聚脂膜片

封装在两根高压管内。根据燃烧后的混合气体中氧

气摩尔比例为2l％的要求确定氢氧配比，以模拟空

气中的氧含量。高压管流入加热器的气体流量靠高

压管喉道面积和高压管充气压力控制。用铝膜片将

加热器燃烧室出口封闭，实验时启动加热器内的高

频高压点火器，用瞬时高压放电击穿聚酯膜片，高压

管内气体经各自的喉道迅速流人加热器内点火燃烧，

在要求的时刻加热器出口金属膜片瞬间爆裂，使加热

器出口产生实验所需的高温高压气体，最后经设备

喷管加速成M=2．0的气流，为实验模型提供稳定的

实验气流。

2．2实验方法

实验中按理想燃烧温度向高压管配气，实测温

度一般低于理想燃烧温度。在设备调试中，采用了铂

铑lO一铂型热电偶，对不同配气温度下的加热器出口

总温进行了测量(见表2)。实验状态包括配气温度

 万方数据万方数据



实验流体力学 (2006)第20卷

从lloo一2000K，实际测量总温约为960—1800K范围

内的多种状态。实验中采用了加金属滞止罩结构的

热电偶，该种类型的热电偶，其总温恢复系数大于

0．95。

表2加热器出口总温测量结果

Table 2 Measured total temperature in the exit of heater

实验的目的是实现低飞行膨数(Mo≤4)下的燃

烧室煤油燃料点火燃烧，因此实验需要来流总温较低

(ro<1000)。该设备按理想燃烧温度低于1070K的

状态配气时，运行不稳定，难以获得均匀和稳定的出

口温度场，所以鉴于以往的设备调试经验，并考虑到

实验设备的运行能力，实验中按理想燃烧温度略大于

1070K的状态配气。经设备调试，按理想燃烧温度

1100K状态配气时，加热器出口实测温度为960K(见

表2)。

实验测定的主要参数包括：(1)高压管充气压

力；(2)氢管注人口、氧管注人口、加热器前室压力；

(3)氢管喉道、氧管喉道压力；(4)加热器后室压力；

(5)二元喷管喉道及进出口壁面压力；(6)燃烧室模

型内流道壁面压力；(7)真空箱真空度；(8)气体燃料

喷射压力；(9)煤油喷射压力。

实验中，向燃烧室供煤油方式是采用将煤油预先

封存在带活塞的油罐内，用带电爆丝的聚酯膜片将活

塞与高压驱动氮气隔离开。实验时，按照预先设定好

的时序对电爆丝放电，聚酯膜加热软化后被击穿，再

由高压氮气推动活塞挤压煤油，使煤油经直流式喷嘴

喷出，并雾化为细小颗粒。向燃烧室供气体燃料方式

是根据控制时序(见图3)，在来流稳定流场建立以

后，通过瞬时高压电击穿聚酯膜片，气体燃料通过燃

料喷嘴进入流场进行燃烧。实验中要求气体燃料按

声速喷射。实验中所用的喷孔孔径为0．3mm和

0．5mm。一般在气体流经喷孔的流动中，当满足喷孔

长度与喷孔孔径的比值大于3、喷孔的上游压力和下

游压力的比值要大予形成声速的最小压力比这两个

条件时，气流将在喷孔出口处形成比较均匀的声速流

动。在本实验中，采用的喷孔上游压力p，不低于

2．0MPa，而模型内部流场静压可认为是小孔下游压

力p2，p2一般在0．1—0．6MPa范围内。

图3设备运行时序图

2．3等离子体点火器

当超燃冲压发动机飞行M数Mo=4时，燃烧室

进口温度约900K，在此温度下要实现超声速燃烧室

煤油的自燃和火焰稳定十分困难，必须采用强迫点火

方式，实验采用了等离子体点火器。实验时通常在燃

烧室模型进口建立了稳定流场后，点火器再工作，同

时喷注燃料(见图3)，燃烧稳定后，再关闭点火器。

等离子体点火器是自行设计的，由负极(外壳)、

正极、内腔体、进气口及出口(喷管)组成，结构简图如

图4。点火器的正负极分别接在等离子体氩弧焊电

源的正负极上，等离子体氩弧焊电源为100V，40A。

根据相似电弧加热装置的能量利用率经验，该点火器

的电源能量利用率约为50％[2l，即点火器功率约

2000W。点火器的正负极间隙很小(约lmm)，当接通

电源时，在点火器的正负极问的介质被击穿，在特定

的位置形成电弧。作为点火器工质的气体(实验选择

氩气)通过电弧时被加热，被加热的氩气不断加热点

火器内腔，在内腔形成一定的压力，然后从窄缝形喷

嘴喷出，使炙热高温氩气流喷入燃烧室。等离子体

点火器出口肘数约为M1_2．0。当氩气流量不同

时，获得的氩气温度也有所不同。等离子体点火器使

1．进气口2．正极3．外壳及负极．4．出口5．内腔

图4等离子体点火器结构简图

Fig．4 Sketch硝plasma i删ter
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用的工质类型、工质流过电弧时的速度、内腔参数等

都对点火器的火焰温度、火舌长度等有影响。从等离

子体点火器出口喷射出的高温氩气流将点燃部分燃

料／空气混气，并进一步强化燃料／空气的混合，达到

在短距离内点燃全部混气的目的。在实验中，等离子

体点火器的进气压力小于1MPa。调试过程中拍摄了

部分调试录像，辅助对调试结果的分析，图5是调试

时等离子体点火器出口火焰照片。

图5等离子点火器调试情况

Fig．5 The operation醯删蛆of pI咖a igaiter

图6增强涡喷射支板示意图

Fig．6 Sketch of vortex enhancement strut

图7壁面喷射支板示意图

Fig．7 Sketch of wall injection strut

3实验结果及分析

3．1氢先锋火焰+等离子体点火器辅助点火

在燃烧室进口』If数M=2时，使用氢气为先锋

火焰，采用火花塞点火方式，实现煤油可靠点火时对

应的最低来流总温可达960K，因此使用等离子点火

器对，为了保证煤油点火可靠，首先采用了氢先锋火

焰+等离子体点火器的强迫点火方式。

在相同的燃烧室进口条件下(进口总温％=

960K，M数朋=2)，实验比较了3种工况下的燃烧室

点火和燃烧情况，并测量了各工况下的燃烧室上壁面

压力分布。

实验工况1：仅采用增强涡喷射支板(见图6)从

背风台阶处平行主流喷射氢气(injectionl，见图1喷

嘴1)，氢喷嘴采用16×00．5(孔数×孔径)的多孔直

流式喷嘴，氢的当量油气比为①H=0．33。用设置在
Z

凹槽底部的火花塞强迫点火。该工况下，在超声速燃

烧室中实现了氢气的可靠点火和稳定燃烧。

实验工况2：采用与工况1相同的方式喷氢，在

背风台阶处平行主流喷射氢气，氢的当量油气比为

①H=0．33。采用如图7所示的喷嘴从凹槽下壁面垂
Z

直主流喷射煤油(见图1喷嘴2)，煤油喷孔为16 X

垂0．3(孔数X孔径)，煤油当量油气比为西K。=1．3。

仍用火花塞强迫点火，实现了以氢为先锋火焰的煤油

可靠点火和稳定燃烧。燃料供应时序为先喷氢，5ms

后喷煤油，当氢和煤油共存5ms后，关闭氢气和火花

塞，随后的时问，仅供煤油。实验表明，关闭氢气和火

花塞后，并未影响煤油的稳定燃烧。

实验工况3：采用与工况2相同的方法和时序喷

氢和喷煤油，在背风台阶处平行主流喷射氢气，氢的

当量油气比为西H=0．33。从凹槽下壁面垂直主流
Z

喷射煤油，煤油当量油气比为圣K。=1．3。用设置在

凹槽侧壁面的等离子点火器强迫点火。综合采用以

氢气为先锋火焰+等离子体点火器强迫点火方式，在

燃烧室中实现了煤油的可靠点火和稳定燃烧。关闭

氢气和等离子体点火器后，仍然未影响煤油的稳定燃

烧。

在相同来流条件下(ro=960K，M=2)，分别采用

火花塞和等离子点火器，实现了以氢气为先锋火焰

的煤油可靠点火和稳定燃烧，测得的燃烧室各状态上

壁面压力分布见图8，x坐标原点在背风台阶处，见
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图1。由图可知，采用等离子体点火器的壁面压力要

比用火花塞的高，这是由于等离子点火器喷出的高温

气体增强了煤油的雾化和混合，使煤油燃烧更充分，

从而产生较大的压升。

图8燃烧室上壁面压力分布(氢先锋火焰+等离子体)

№．8 Top wall pressure distribution of eombmtor

(耳州峨l窖瞰piI啊nlmle 4-pI咖a igniter)

3．2使用等离子体点火器直接点火

在燃烧室进口总温％=960K、M数M=2下，使

用氢气为先锋火焰，并采用等离子体点火器点火，实

现了煤油的可靠点火和稳定燃烧。在此基础上，为了

进一步研究等离子体点火器的点火可靠性，进行了不

使用氢先锋火焰，仅用等离子体点火器的煤油强迫点

火和燃烧实验。

在相同的燃烧室进口条件下(进口总温To=

960K，M数M=2)，实验比较了两种供油方式下的燃

烧室点火和燃烧情况，并测量了各工况下的燃烧室壁

面压力分布。

实验工况1：从凹槽下壁面垂直主流喷射煤油

(见图1喷嘴2)，煤油喷孔为16×00．3(孔数×孔

径)，煤油的当量油气比为垂K。=1．3，使用等离子体

点火器直接点火，实现了煤油可靠点火和稳定燃烧。

实验工况2：在背风台阶前垂直主流喷射煤油

(见图1喷嘴3)，煤油喷孔为16×00．3煤油的当量

油气比为1．3，使用等离子体点火器可直接点燃煤

油。

在两种工况下测得的燃烧室壁面压力分布对比

结果见图9。由图可知，采用在隔离段垂直主流喷射

方式加注煤油时测得的压力要大于在凹槽喷射时的

压力，原因是在隔离段喷油，煤油的混合长度较大，有

利于提高燃烧效率，另外在背风台阶处会产生激波，

在这道激波的后方，会存在高温区，此高温区有助于

煤油的点火和稳定燃烧。

图9燃烧室上壁面压力分布(等离子体)

F趣．9 Top wall pressure凼trilmflon of eomlmstor(pI_锄a igniter)

4结 论

(1)在燃烧室进口To=960K，M=2条件下，采

用火花塞+氢先锋火焰和等离子体点火器+氢先锋

火焰点火方式，均可实现煤油的可靠点火和稳定燃

烧；

(2)等离子点火器点火能量高，能在较低来流

温度下点燃煤油。在实验条件下，直接采用等离子体

点火器点火，不需要先锋燃料，最低在来流总温960K

时，实现了煤油的可靠点火和稳定燃烧；

(3)自行设计的等离子体点火器结构简单、工作

稳定、点火能量高。
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