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摘要：本文使用可调谐二极管激光吸收光谱（Tunable Diode Laser Absorption Specctroscopy，

TDLAS），对超燃冲压发动机燃烧流场参数进行测量，并进行参数重建，以此判断超燃冲压

发动机燃烧状态。通过这一方案，可以实现对流场参数非接触式的精准定量测量，解决了传

统方法中接触式设备影响流场，不易精准定量测量的问题。通过该方法，在 FD-21 风洞中

开展超燃冲压发动机的点火和燃烧试验，以发动机尾喷管出口为测量截面，构建了以燃烧产

物水蒸气为吸收组分的 TDLAS 测量系统，对流场参数进行了测量。吸收光谱信号的峰值吸

收率表征了发动机燃烧室内的点火和燃烧过程，同时实现了尾喷气流静温和水蒸气分压的定

量测量。 
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1 引言 

自由活塞高焓脉冲风洞可用于模拟高超声速流动，是高超声速空气动力学和高温气体动

力学研究中的主要地面试验设备之一。经过近几十年的发展，其在不同的场景中获得了广泛

的应用，例如高超声速飞行器面临的复杂气动热力学和气动光学问题的研究[1]、超燃冲压发

动机试验[2,3]和自由飞试验等。超燃冲压发动机是一种随着飞行器以高超声速飞行，燃料在

超声速气流中组织燃烧的冲压发动机，其在高超声速导弹、空天飞机和以火箭基组合循环

（Rocket Based Combined Cycle，RBCC）推进系统为动力的天地往返运输器等高超声速飞

行器中均有着广泛的应用。如何增强燃料的混合、实现可靠点火并维持燃烧室内稳定的燃烧

是超燃冲压发动机研究中的关键问题之一[4,5]，而有效地获得发动机内外流的参数是上述研

究的前提。 

随着超燃冲压发动机研究的不断深入，多种流动显示和测量技术已成功应用于相关实验

中。取样探针对超声速流动进行冻结[6]（探针头部结构如图 1.1 所示），通过取样管道将气流

样本输送到取样管中，然后利用色谱等方法对气流的组分进行分析。该方法简单易用，但无

法对气流进行原位测量，同时测量的参数局限于气体组分。压力传感器[7]可对发动机壁面的

压力进行定量测量（如图 1.2（a）所示，在超燃冲压发动机内流道壁面上布置一系列压力传



感器以监测沿程压力），总温探针可对流场的总温进行测量。此类接触式测量设备会对流场

造成干扰，无法工作于极端高温环境中，且局限于对流场参数的点测量，无法获得流场参数

详细的空间分布信息。高速摄影、纹影[8]（如图 1.3 所示，纹影显示了超燃冲压发动机燃烧

室内的流场结构）等技术可用于观测激波等流动结构，但难以实现对流场参数的定量测量。 

TDLAS 技术具有非接触的优点，可工作于超然冲压发动机的高温环境中，对流场参数

进行原位测量。在发动机试验中，TDLAS 技术可以实现燃烧产物的直接测量[9,10]，判断发

动机是否点火及燃烧状态[11,12]。这种直接测量方法，能够在第一时间对流场情况进行响应。

此外，TDLAS 测量技术能实现 10 kHz 以上的测量频率，在超燃冲压发动机试验研究中具有

显著的优势。 

 

 

图 1.1  取样探针头部结构
[6]
 

 

 

图 1.1  (a)发动机壁面压力测点分布；(b)Ma = 10 来流下发动机实验照片[7] 

(a) 

(b) 



  

图 1.2  超燃冲压发动机燃烧室纹影图像[8] 

2 TDLAS 技术原理 

2.1 吸收光谱基本原理 

当激光穿过待测气体介质时，透射光强因为气体分子吸收光子而发生衰减（如图 2.1 所

示）。激光的吸收率可由 Beer-Lambert 定律描述: 
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图 2.1  吸收光谱测量原理示意图 

在 Beer-Lambert 定律中，吸收光谱的线型函数 ( )  描绘了光谱吸收率在频率轴上的分

布形式。根据普朗克关系，理论上每一跃迁对应于唯一的频率，也就是说吸收光谱谱线应该

只存在于频率轴上的某一坐标处，而在频率轴的其它任何位置处均没有分布，但实验结果表

明实际情况并非如此。吸收谱线的吸收率并不只是存在于某一个特定频率处，而是在频率轴

上具有一定形式的分布，即吸收率曲线具有一定的展宽。这种光谱展宽的形成主要来源于两



种机制的贡献，即均匀加宽和非均匀加宽。发生跃迁后的分子处于激发态，但激发态无法一

直维持，所有被激发的分子存在一个平均寿命，从而引起吸收谱线的均匀加宽。均匀加宽又

分为自然加宽和碰撞加宽两种类型。由于总体吸收线型的展宽中自然加宽的贡献占比很小，

所以通常可以不予考虑。吸收组分分子与其周围的介质分子发生碰撞，导致其激发态的维持

时间变短，形成了碰撞加宽。非均匀加宽来自于气体分子的热运动引起的多普勒频移效应。

按照谱线展宽产生机制的区别，吸收谱线的线型可分为三类。 

1）高斯（Gauss）线型 

气体分子不断地热运动会引发多普勒频移效应，从而使得吸收线型具有一定的频率分布。

这种加宽机制被称为多普勒加宽，对应的吸收谱线线型称为高斯线型。高斯线型可由高斯函

数描述： 
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其中， D 为高斯线型的半高宽，简称高斯半宽，其与温度的关系为： 
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由式（2.3）和式（2.4）可知，对于某一指定的吸收谱线，其高斯线型完全决定于待测

气体的温度，温度越高，谱线的高斯半宽越大。这为流场参数的计算提供了一种途径。由高

斯半宽与温度的关系可知高斯线型适用于温度高而压力低的待测气体。 

2）洛仑兹（Lorentz）线型 

碰撞加宽机制作用下产生的吸收线型称为洛伦兹线型，可用洛仑兹函数进行描述： 
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其中， L 为洛伦兹线型的半高宽，简称洛伦兹半宽， s 为压力导致的谱线中心的

频移量，简称压力频移。吸收分子发生的碰撞可分为两类：吸收分子之间的碰撞、吸收分子

与非吸收分子之间的碰撞。同时考虑两种碰撞的作用，洛伦兹半宽和压力频移可分别表示为： 
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j 和 j 均只依赖于待测气体的温度，二者与温度的关系分别为： 
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Lorentz 基于双分子碰撞模型给出了吸收分子的碰撞加宽模型，相应的洛伦兹半宽可表

示为： 
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其中参考条件下的吸收组分展宽
self 、参考条件下的非吸收组分展宽

foreign 以及温

度展宽系数
foreignn 可在 HITRAN 光谱数据库[13]中查找。

selfX 为吸收组分的摩尔分数，

foreignX 为非吸收组分的摩尔分数。其中吸收组分的温度展宽系数
selfn 是一个经验常数，

HITRAN 光谱数据库中没有这一数据，通常取经验值 0.75[14]。从式（2.10）可以看出，洛伦

兹半宽与待测气体的压力成正相关，与待测气体的温度成负相关，因此洛仑兹线型适用于温

度低而压力高的待测气体。一般在压力大于 0.1atm 的情况下，则认为洛伦兹线型不可忽略。 

3）福伊特（Voigt）线型 

由以上分析可知，对于温度高而压力低的待测气体，多普勒加宽机制占主导，其吸收线

型可由高斯线型近似描述；对于温度低而压力高的待测气体，多普勒加宽机制则处于次要地

位，吸收线型可由洛仑兹线型近似描述。但是对于大多数情况而言，这两种加宽机制是同时

存在的，且均不可忽略，吸收线型的展宽不能认为来自单一展宽机制的贡献，此时的吸收线

型称为福伊特线型，线型函数可通过对两种线型的线型函数做卷积计算得到： 
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，则 Voigt 线型可表示为： 
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其中，系数a表示洛伦兹半宽与高斯半宽之间的相对大小，可用于度量福伊特线型与两种线

型的接近程度。系数a越小，越接近于高斯线型；系数a 越大，则越接近于洛伦兹线型。尽

管福伊特线型具有较为普遍的适用性，但卷积形式的线型函数无法直接用于实际的测量中，

需要使用近似的解析表达式来对其进行描述。学者们提出了福伊特线型的若干近似表达式，

其中 Whitting 等[15]于 1968 年给出的近似公式被公认为较为准确且便于计算，其形式如下： 
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其中， V 为福伊特线型的半高宽，简称福伊特半宽。结合 Olivero 等和 Mayinger 给出的

经验公式可对 V 进行快速计算：  

                      
2 20.5346 0.2166V L L D    =  +  +   （2.14） 

式（2.14）经归一化处理即得到归一化的线型函数： 
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在温度 T = 800K，压力 P = 0.08atm，含量 X = 10%（在空气中），光程 L = 1cm 的条件

下，对 NO 的 1900.52cm-1吸收谱线进行仿真计算，得到三种线型对应的吸收率曲线如图 2.2

所示，三种谱线均关于中心频率对称。 



 

图 2.2  三种吸收线型对应的吸收率仿真 

2.2 TDLAS 测量流场参数的原理 

基于 TDLAS 技术的测量方法按所使用的激光信号的不同主要分为固定波长法、直接吸

收法和波长调制法三种类型。 

固定波长法中，激光器的输出波长刚好位于所选吸收线的中心频率处，实际操作中可通

过设定激光器控制器的温度和电流为恒定值来实现。利用实验测得的谱线峰值吸收率反演出

流场参数。该方法测量系统简单，但容易受到背景光干扰，且其吸收峰位置易受激光器波长

漂移、速度漂移的影响。 

直接吸收法利用锯齿波信号调制激光器的输出波长，使得激光器输出的激光扫过整个吸

收线型所在的波长范围。通过对吸收信号的处理得到吸收率曲线，利用吸收率曲线与温度和

吸收组分的浓度等流场参数的关系来对流场参数进行反演。直接吸收法在以下两种情况下存

在一定的测量误差：（1）弱吸收时，由于积分吸收率受基线拟合影响大，测量误差会增大；

（2）在高压下，吸收线型展宽过大，使得基线拟合区域受到吸收干扰，影响积分吸收率的

计算，增大测量误差。 

波长调制法克服了直接吸收法的上述两个困难。它是在直接吸收法的基础上，对锯齿波

叠加一个高频正弦信号作为激光器的调制信号。通过检波得到光强信号的二次谐波，利用二

次谐波与流场中温度和组分含量的关系得到流场参数。这种方法不需要整个吸收线型，也不

用拟合基线，只需要中心频率处的谐波幅值，因此较直接吸收法而言，更适合弱吸收和高压

下的测量。 

本文根据实验环境与实验条件，采用直接吸收法进行测量。 



3 测量方案设计 

3.1 风洞平台 

以中国航天空气动力技术研究院的 FD-21 风洞为试验平台，该风洞采用自由活塞驱动，

是一座大尺寸的高焓激波风洞。如图所示，其主要结构可大致分为四个部分：活塞压缩器、

激波管、喷管和试验段（包括试验舱及其附带的真空罐）。 

风洞运行时，高压储气室的高压空气推动重活塞在压缩管内高速运动；活塞压缩驱动气

体（惰性气体）使其压力升高，当驱动气体达到设定的压力阈值后，用于隔绝压缩管段与激

波管段气体的主膜片瞬间破裂，同时产生一道入射激波、膨胀波和接触面（驱动气体与被驱

动气体之间的界面），跟随驱动气体冲进激波管段。入射激波往喷管一侧运动，在激波管段

的末端处发生反射，产生高温高压的驻室气体，使得夹在激波管段和喷管之间的第二道膜片

破裂，激波管末端处的驻室气体流入喷管内，经过喷管膨胀、加速，最终产生所需要的试验

气流。FD-21 风洞实物如错误!未找到引用源。所示。以 FD-21 风洞为试验平台，开展超

燃冲压发动机的点火试验[16]。 

 

图 3.1  FD-21 风洞结构示意图[17] 

3.2 超燃冲压发动机 

试验中使用的二元超燃冲压发动机如图所示，主要分为曲面压缩进气道、隔离段、燃烧

室和尾喷管四个部分。其中进气道的核心功能是捕获空气，同时对其进行压缩以提高气流静

压；隔离段用于容纳激波串，减少进气道和燃烧室之间的相互干扰；气流与燃料在燃烧室内

进行掺混和燃烧；燃烧产生的高温、高压燃气在尾喷管内发生膨胀和加速，最终喷出，产生

推力。隔离段采用等直设计，燃烧室和尾喷管均为单面扩张，扩张角分别为 2°和 15°。超燃

冲压发动机总长为1400mm。在唇口上游的支板和燃烧室壁面上设计有直径1mm的喷注孔，

氢气燃料可经喷注孔喷注到发动机内流道中。支板上共有 3 个喷注孔，喷注方向与当地的气

流方向近似平行；燃烧室内共有 6 个倾斜的喷住孔，喷注方向与当地气流方向成 30°夹角。



模型内的氢气储存罐作为气源，气源的开闭由电磁阀实现控制。试验过程中，来流进入发动

机内流道前即开始喷注氢气。 

 

 

图 3.2  超燃冲压发动机结构图 

3.3 TDLAS 测量系统 

在风洞试验舱内的超燃冲压发动机上布置了测量光路，整个 TDLAS 硬件系统的其余部

分则位于试验舱外，如图所示。测量截面位于超燃冲压发动机的尾喷管上，与尾喷管的出口

截面平行，距离出口 65mm（如图中 K-K 视图所示）。水平方向和竖直方向各两条光束，相

互正交，将光束所在的测量截面离散成 2×2 的空间网格。其中竖直方向上的光束从左至右

分别命名为V1 和V2，光程为 104.15mm；水平方向上的光束从上到下分别命名为 H1 和H2，

光程为 96mm。采用时分复用的方法，信号发生器（Tektronix AFG3000C，信号频率范围 1μHz 

~ 25MHz）生成两路相位相差 180°的半锯齿波输入激光控制器（ILX Lightwave LDC-3724C，

电流范围 0 ~ 200mA，控制精度±0.1mA，设定值分辨率 4μA；温度控制范围-100.0℃ ~ 199.9℃，

控制精度±0.2℃，设定值分辨率 0.1℃，1hr 短时稳定性< 0.004℃，24hr 长时稳定性< 0.01℃），

分别控制两个不同中心波长的可调谐二极管激光器（其中一个为 NEL NLK1E5EAAA，中心

波长为 1392nm；另一个为 NEL NLK1B5EAAA，中心波长为 1343.3nm。驱动电流范围 0 ~ 

150mA，工作温度在室温附近，带尾纤输出），输出的激光经 2×4 光纤耦合器后分成 4 路光

束。入射激光通过单模光纤传输，经准直器（Thorlabs FC240FC-C，焦距 8.13mm，涂层波

段 1050 ~ 1620nm，经准直后光束直径 1.5mm，发散角 0.065°）准直后进入待测区域；透射

激光被准直器收集，通过多模光纤传输，经准直器汇聚后被光电探测器（Thorlabs PDA05CF2，

探测波段800 ~ 1700nm，峰值响应1590nm。有效探测直径0.5mm，探测信号带宽可达150MHz，

输出噪声 2mVrms，最大输出电压 5V，工作温度 10℃ ~ 50℃）接收，信号由数据采集系统

（基于 LabView 平台编写）采集。试验中，燃烧可能导致超燃冲压发动机壁面温度过高，

为防止光纤与高温的壁面接触而损坏，在测量位置处加装了保护罩，将光纤绑在保护罩内的



铁钩上。发动机通过上表面上的挂钩悬挂于风洞试验舱内。 

试验前利用标准具（原理同法布里-珀罗干涉仪）对激光器输出激光的频率-时间关系进

行标定，标定系统如图所示。激光器输出的激光经准直器准直后，入射到标准具（Thorlabs 

SA200-12B，自由光谱区间为 0.05cm-1）中，出射后被光电探测器（Thorlabs PDA05CF2）

接收，最终信号由示波器（Tektronix MDO3014）采集和记录。 

 

图 3.3  实验系统示意图 

 

图 3.4  频率-时间关系标定系统 

根据估算，待测流场静温为 1000 ~ 2000K，压力约为 0.4atm，水蒸气含量约为 5%，吸

收光程约为 10cm。以氢气的燃烧产物水蒸气为吸收组分，选用的两条谱线的中心频率分别

为 7185.60cm-1 和 7444.36cm-1，对应的中心波长分别为 1391.67nm 和 1343.3nm。 

表 1  所用谱线的主要光谱参数 

中心频率 

0 / cm-1 

参考线强度 

0( )S T /cm-2·atm-1 

低能级能量 

''E /cm-1 

7185.60 7.91×10-22 1045.06 

7444.36 4.66×10-23 1796 

4 结果分析 



为表征超燃冲压发动机的点火过程，实现对发动机喷管气流参数的测量，共设置了 3

次不同工况的试验，试验工况如表 2 所示。3 次试验中均喷注了氢燃料，其中工况 1 和工况

2 的试验气体为空气，半锯齿波的扫描频率（即流场参数的测量频率 fm）分别为 5kHz 和

15kHz；工况 3 的试验气体为 N2，燃烧室内不会发生燃烧，作为对照试验，测量频率为 5kHz。

试验中，信号采样率均为 10MHz。 

表 2  试验工况 

工况 试验气体 测量频率 fm/kHz 

1 

2 

3 

空气 

空气 

N2 

5 

15 

5 

4.1 燃烧过程的表征 

如果超燃冲压发动机的燃烧室内发生了燃烧，则测量位置处的温度、压力等流场参数发

生相应的变化，这会反映在吸收光谱信号中，因此可提取光谱信号的峰值吸收率对发动机的

燃烧过程进行定性的分析。提取 1391.67nm 谱线的吸收信号的峰值吸收率对发动机的点火、

燃烧过程进行分析。 

不同工况下由 V1 光束测得的吸收信号的的峰值吸收率如图所示。当试验气体为 N2时，

峰值吸收率基本不超过 0.005，由其余三条光束测得的峰值吸收率呈现出同样的趋势（见图）。

该工况下燃烧室没有燃烧，光谱信号的峰值吸收率可能来源于测量系统的噪声和发动机振动

导致的信号畸变等因素的贡献。对比试验气体为空气和试验气体为 N2工况下的峰值吸收率，

说明在试验气体为空气的工况下在测量截面内捕捉到了水蒸气的吸收光谱信号，表明发动机

燃烧室内氢燃料和空气发生了燃烧。 

试验气体为空气，测量频率 fm = 15kHz 的工况下各光束的峰值吸收率随时间的演变过

程如图所示，四条光束的峰值吸收率同样整体上呈现出一致的趋势，且在数值上接近。0 ~ 

10ms，峰值吸收率在 0.003 左右，且较为平稳；11ms ~ 19ms，峰值吸收率出现两次峰值，

整体上呈现逐渐爬升的趋势；19 ~ 30ms 峰值吸收率保持较为平稳的状态。 

根据峰值吸收率的演变趋势，可将发动机燃烧室内的燃烧过程大致划分为三个不同的阶

段，即：点火前、点火后燃烧阶段和稳定燃烧阶段。点火成功后，燃烧不充分或间断，在峰

值吸收率上表现为缓慢爬升或出现若干峰值；之后进入稳定燃烧阶段，峰值吸收率维持在一

个较高的水平。 



 

图 3.6  由 V1 光束测得的峰值吸收率 

 

图 3.7 试验气体为 N2，fm = 5kHz 的工况下各光束的峰值吸收率 

 

图 3.8  试验气体为空气，fm = 15kHz 的工况下各光束的峰值吸收率 

4.2 发动机燃烧流场参数 

对于试验气体为空气的工况，尾喷管上测量截面处的气流属于温度高而压力低的情况，

吸收光谱线型的两种展宽机制中多普勒加宽占主导地位，吸收线型可近似为高斯线型，因此

可利用高斯半宽来计算测量截面内的线平均温度和线平均水蒸气分压。 

针对试验气体为空气，测量频率 fm = 15kHz 的工况，计算稳定燃烧阶段测量截面内的



流场参数。 

根据高斯线型拟合获得的多普勒展宽计算线平均流场参数，得到的稳定燃烧阶段的线平

均温度和线平均水蒸气分压分别如图和图所示，可见由四条光束测得的温度和水蒸气分压均

较平稳且在数值上较为接近。 

 

图 3.9  试验气体为空气，测量频率 fm = 15kHz 工况稳定燃烧阶段的线平均温度 

 

图 3.10  试验气体为空气，测量频率 fm = 15kHz 工况稳定燃烧阶段的线平均水蒸气分压 

对于试验气体为空气，测量频率 fm = 15kHz 工况稳定燃烧阶段计算其线平均温度和线

平均水蒸气分压的时均值，结果如表 3 所示。 

表 3  稳定燃烧阶段的线平均温度和线平均水蒸气分压的时均值 

光束 T/K PX/Pa 

V1 

V2 

H1 

H2 

1091 

1111 

1131 

1094 

233 

267 

284 

285 



5 总结 

本文使用可调谐二极管激光吸收光谱（Tunable Diode Laser Absorption Specctroscopy，

TDLAS），对超燃冲压发动机燃烧流场参数进行测量，并进行参数重建，以此判断超燃冲压

发动机燃烧状态。在风洞试验现场搭建起燃烧场诊断系统，通过三种不同的工况，获得了超

燃冲压发动机模型燃烧室截面内的流场参数，成功的反映了整个燃烧的过程，实现了对流场

参数的时间分辨测量。 
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