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利用犜犇犔犃犛技术开展吸气式发动机来流热试
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摘要　利用可调谐半导体激光器吸收光谱（ＴＤＬＡＳ）燃烧诊断技术，开展了吸气式发动机来流热试实验燃气温度、

Ｈ２Ｏ组分浓度和气流速度测量。选用１３９２ｎｍ和１３９５ｎｍ分布反馈式（ＤＦＢ）半导体激光器，构建了交叉光束时分复

用（ＴＤＭ）系统，通过扫描波长方法，交替调制两个激光器以获得燃气双吸收谱线中心（７１８５．５９７ｃｍ－１和

７１６８．４３７ｃｍ－１）附近吸收光谱。根据双线测温原理，通过双线积分吸收率比值推断燃气静温，并由此温度测量值，结

合单线积分吸收率计算燃气中Ｈ２Ｏ组分浓度，此外，根据成７０°夹角双激光束吸收中心的多普勒频移量计算气流速

度，从而实现了发动机燃气参数的非接触式和实时在线测量。
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１　引　　言

在火箭发动机研究中，燃气参数测量对于了解

发动机内部燃烧情况具有重要意义，同时也是燃烧

组织和结构优化的依据。然而，由于发动机燃烧环

境恶劣，燃气温度和气流速度较高，传统插入式测量

手段无法长时间正常工作，此外，在发动机地面实验

中，冲击和振动较强，并可能出现各种意外情况，因

此，火箭发动机地面实验迫切需要一种可实现远程

０５０８００６１
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操作控制的非接触式测量技术［１］。

随着碳氢燃料的广泛采用，其燃气较为洁净、无

固体颗粒成分的特点为可调谐半导体激光器吸收光

谱（ＴＤＬＡＳ）技术
［２，３］的燃烧诊断应用提供契机，

ＴＤＬＡＳ技术可实现温度、组分浓度和速度等多参

数非接触式测量，并且由于利用半导体激光器和光

纤技术，还具有简单可靠和远程操作控制的特点。

由于Ｈ２Ｏ是碳氢燃料燃烧重要产物之一，对监控燃

烧发生的位置、时间和程度具有重要意义，并且

Ｈ２Ｏ在通信用分布反馈式（ＤＦＢ）半导体激光器工

作波段内分布着丰富的吸收谱线，因此，ＴＤＬＡＳ测

量系统通常以 Ｈ２Ｏ为目标分子开展燃烧环境中的

参数测量［４～６］。

本文针对碳氢燃料火箭发动机燃气测量，设计

了采用直接吸收光谱技术（ＤＡＳ）的交叉光束时分复

用（ＴＤＭ）系统，此外，为验证系统可行性，开展了吸

气式发动机来流热试实验参数测量。

图１ ＴＤＬＡＳ基本原理示意图

Ｆｉｇ．１ ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＴＤＬＡＳ

２　基本原理

ＴＤＬＡＳ技术是将激光波长调制到特定组分吸

收频域，通过测量激光束经待测区域的衰减程度，实

现气态流场参数测量的一种燃烧诊断技术。如图１

所示，半导体激光器产生激光，光强为犐ｉ，激光通过

待测气体后由光电探测器接收，透射光强为犐ｔ。当

激光频率狏与气体吸收组分跃迁频率相同时，激光

能量被吸收。定义传播分数犜狏，入射光强与透射光

强满足比尔 朗伯定律

犜狏 ＝
犐ｔ
犐（ ）
ｉ 狏
＝ｅｘｐ（－犽狏犔）＝

ｅｘｐ［－犘犡ａｂｓ犛（犜）犔］， （１）

式中犽狏为光谱吸收系数，犔为光程，将（犽狏犔）称为光

谱吸收率α狏；犘为总压；犡ａｂｓ为吸收组分浓度；为线

型函数，满足∫ｄ狏＝１，对于燃烧环境，通常采用伏
依特线型函数，计算公式采用文献［７］近似公式；

犛（犜）为谱线强度，是温度犜的函数

犛（犜）

犛（犜０）
＝
犙（犜０）

犙（犜）
犜０（ ）犜 ｅｘｐ －

犺犮犈″
犽

１

犜
－
１

犜（ ）［ ］
０
×

１－ｅｘｐ
－犺犮狏０（ ）［ ］犽犜

１－ｅｘｐ
－犺犮狏０
犽犜（ ）［ ］

０

－１

， （２）

式中犺为普朗克常量；犮为真空中光速；犽为玻尔兹

曼常数；犈″为低能级能量；犜０ 为参考温度（通常取

２９６Ｋ）；犙（犜）为吸收组分配分函数，是温度的分段

函数［８］。定义积分吸收率犃为

犃＝∫α狏ｄ狏＝犘犡ａｂｓ犛（犜）犔． （３）

　　当两个不同频率的激光通过同一光程时，双线

积分吸收率之比可化简为谱线强度之比，并且是温

度的单值函数，据此便可通过实验测量的双线积分

吸收率比值计算温度。一旦温度确定，就可由（３）式

计算吸收组分浓度

犡ａｂｓ＝
犃

犘犛（犜）犔
， （４）

　　对于气流速度测量，ＴＤＬＡＳ技术利用两束激

光交叉通过流场，由多普勒现象可知，双激光束谱线

中心将发生频移，通过实验测量多普勒频移量Δ狏

便可计算出流场速度

Δ狏＝狏０（２ｓｉｎθ）
狌
犮
， （５）

式中狏０ 为吸收谱线中心，２θ为两激光束夹角，狌为

流场速度。

３　ＴＤＬＡＳ系统设计

３．１　双线谱线对选择及分析

双线谱线对选择是ＴＤＬＡＳ系统设计的核心问

题，Ａｒｒｏｙｏ等
［９］研究认为，不同的双谱线对选择对

于 ＴＤＬＡＳ系统测温精度有重要影响，Ｘ．Ｚｈｏｕ

等［１０］针对１０００～２５００Ｋ测温范围，总结了ＴＤＬＡＳ

系统设计的谱线选择原则。Ｘ．Ｌ．Ｙｕ等
［１１］根据这

些谱线选择原则，针对碳氢燃料燃烧环境，选用

７１６８．４３７～７１８５．５９７ｃｍ
－１ 双 线 谱 线 对 构 建

ＴＤＬＡＳ系统，并开展平面火焰炉测温实验，实验验

证了该双线谱线对在１０００～１５００Ｋ测温区间，测量

最大相对误差为６．７％。由于测量对象类似，因此

选择相同双线谱线对。利用 ＨＩＴＲＡＮ 光谱数据

库［１２］，可计算双线谱线对谱线强度及其比值随温度

的变化关系，如图２所示。

３．２　系统设计

为了开展火箭发动机地面实验燃气参数测量，

设计采用扫描波长方法的时分复用系统，如图３所

示。利用双通道信号发生器（ＴｅｋｔｏｎｉｘＡＦＧ３０２２Ｂ）

０５０８００６２



杨　斌等：　利用ＴＤＬＡＳ技术开展吸气式发动机来流热试实验参数测量

图２ 双线谱线强度及其比值随温度的变化关系

Ｆｉｇ．２ Ｌｉｎｅｓｔｒｅｎｇｔｈｓａｎｄｔｈｅｉｒｒａｔｉｏａｓａｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

产生相位差１８０°的三角波（ＣＨ１：高电平４Ｖ，低电

平０，频率１ｋＨｚ；ＣＨ２：高电平１．４Ｖ，低电平０，频

率１ｋＨｚ），交 替 调 制２个 激 光 控 制 器（ＣＨ１：

ＩＬＸＬｉｇｈｔｗａｖｅＩｎｃＬＤＣ３７２４Ｂ，控制温度２５．４３℃，

控制电流０；ＣＨ２：ＩＬＸＬｉｇｈｔｗａｖｅＩｎｃＬＤＣ３９００，控

制温度２６．７５℃，控制电流０）输出电流，从而实现

调制２个ＤＦＢ半导体激光器（ＣＨ１：１３９５ｎｍ；ＣＨ２：

１３９２ｎｍ，ＮＴＴＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ）。２个激光

器输出激光经过２×１光纤耦合器耦合，经光纤传输

至发动机实验现场，再经１×２光纤分路器，由准直

器输出成７０°夹角的交叉激光束，经待测流场由探

测器（ＩｎＧａＡｓ，２ｍｍ）接收，激光光强信号转换为

电信号，经电缆传输，由数据采集系统（ＮＩＰＸＩ

１０４２，采样频率为１０００ｋＨｚ）记录并存储。调制激

光相对频率随时间变化关系可在实验前由自由光谱

范围 （ＦＳＲ）为 １．５ ＧＨｚ 的 标 准 具 （ＴｈｏｒｓＬａｂ

ＳＡ２０００１２Ａ）分析得到。此外，为消除环境中 Ｈ２Ｏ

的影响，利用氮气进行吹除。

图３ 扫描波长方法交叉光束ＴＤＭ系统示意图

Ｆｉｇ．３ ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｗｏｂｅａｍｓＴＤＭｓｙｓｔｅｍｂｙｓｃａｎｎｅｄｗａｖｅｌｅｎｇｔｈｍｅｔｈｏｄ

图４ ＲＢＣＣ发动机地面实验系统。（ａ）系统示意图，（ｂ）发动机测量段实物图

Ｆｉｇ．４ ＩｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＲＢＣＣｇｒｏｕｎｄｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ．（ａ）ｓｙｓｔｅｍｓｃｈｅｍａｔｉｃ，（ｂ）ｍｅａｓｕｒｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎｐｈｏｔｏ

４　实验系统与实验

为了验证ＴＤＬＡＳ系统对于火箭发动机实验参

数测量的可行性，开展了火箭基组合动力循环

（ＲＢＣＣ）来流热试实验参数测量。ＲＢＣＣ推进系统
［１３］

是一种将高推重比的火箭发动机和高比冲的吸气式

发动机实现有机组合的新型吸气式推进系统。其直

连式地面实验系统［１４］由来流模拟系统和发动机系统

构成，如图４所示。为了测量ＲＢＣＣ地面实验燃气参

数，在发动机出口处加工安装测量段以固定ＴＤＬＡＳ

交叉光束系统中的准直器和探测器。

在来流热试实验中，加热火箭燃气通过溢流喷

管按一定比例进入混合器与干燥空气混合，并补足
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一定量氧气，混合气通过悬臂软管，经设备喷管，进

入发动机燃烧室内流场，以模拟发动机真实飞行状

态下来流状态参数。实验时序及工况参数如图５所

示，其中以打开空气阀时间为０时刻，空气流量为

３７６６．７ｇ／ｓ，２．５ｓ时刻加热火箭开始工作，乙醇燃

料流量为２２２．３ｇ／ｓ，氧气流量为１８５．０ｇ／ｓ，经溢流

喷管，燃气以１４１．８ｇ／ｓ质量流量进入混合器，并补

足２０２．８ｇ／ｓ流量的氧气。

图５ 实验工况参数及时序图

Ｆｉｇ．５ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｔｉｍｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅ

５　实验结果及分析

５．１　典型时刻实验曲线

根据图５实验时序可知，实验开始０～２．５ｓ时

间内，干燥空气进入发动机流道，此时，流道中无

Ｈ２Ｏ存在，因此探测器信号无吸收，如图６（ａ）所示。

当加热火箭工作时，乙醇燃料燃烧产生 Ｈ２Ｏ，可见

探测器信号出现吸收，如图６（ｂ）所示。此外，图６

（ｂ）中除吸收外，曲线还存在较大干扰，这是由燃烧

流场密度不均导致光路折射偏斜及发动机实验剧烈

振动导致激光校准偏移引起的，在数据处理过程中，

可通过对一定时间内取时均的方法消除此类干扰，

但是该措施将一定程度降低测量时间分辨力。

图６ 典型时刻探测器信号曲线。（ａ）干燥空气，（ｂ）加热火箭工作

Ｆｉｇ．６ Ｅｘａｍｐｌｅｌａｓｅｒｓｃａｎｓｏｎｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｔｉｍｅ．（ａ）ｄｒｙａｉｒ，（ｂ）ｈｅａｔｉｎｇｒｏｃｋｅｔ

５．２　双谱线中心附近吸收光谱

对加热火箭稳定工作１００ｍｓ（１００个调制周期）

时间内探测器信号时均处理，如图７所示。利用零

吸收基线拟合的方法，根据标准具探测信号按四次

多项式拟合获得的调制激光相对频率随时间变化关

系，如图８所示（其时间零点为各调制周期内，三角

波调制该激光器开始时间），便可获得双谱线中心附

近吸收光谱，由于发动机实验环境下，吸收光谱符合

伏依特线型函数分布，因此，对实验获得的吸收光谱

开展伏依特函数拟合，如图９所示，为双激光束双谱

线吸收光谱伏依特函数拟合结果曲线。由此，便可

得到各光束各谱线吸收光谱参数，如表１所示。

表１ 实验测量吸收光谱参数

Ｔａｂｌｅ１ Ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｂｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

Ｌａｓｅｒ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ／

ｃｍ－１

Ｌａｓｅｒ

ｂｅａｍ

Ａｂｓｏｒｂａｎｃｅ／

１０－２

Ｌｉｎｅ

ｃｅｎｔｅｒ／

ｃｍ－１

Ｄｏｐｐｌｅｒ

ｓｈｉｆｔｅｄ／

（１０－３ｃｍ－１）

７１６８．４３７

７１８５．５９７

１ ６．２５７ ０．７２０６９

２ ６．６３１ ０．７２９４９

１ １．９３３ ０．６３００９

２ ２．２９８ ０．６３７９１

８．８０

７．８２
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图７ 加热火箭稳定工作１００ｍｓ内时均处理曲线

Ｆｉｇ．７ Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｌａｓｅｒｓｃａｎｏｆ１００ｍｓｗｉｔｈｔｈｅ

ｈｅａｔｉｎｇｒｏｃｋｅｔｗｏｒｋｉｎｇ

图８ 标准具信号峰值位置拟合结果

Ｆｉｇ．８ Ｆｉｔｔｉｎｇｏｆｔｈｅｐｅａｋｐｏｓｉｔｉｏｎｓｉｎｔｈｅｅｔａｌｏｎｓｉｇｎａｌ

图９ 双激光束吸收光谱伏依特函数拟合结果

Ｆｉｇ．９ Ｖｏｉｇｔｆｉｔｔｉｎｇｏｆｓｐｅｃｔｒａｏｆｔｗｏｂｅａｍｓ

５．３　燃气参数测量结果

根据表１所列的吸收光谱参数，便可分析出燃

气静温、Ｈ２Ｏ组分浓度和气流速度参数，具体分析

如下：

１）温度

根据表１实验测量吸收光谱参数，由双线积分

吸收率比值与温度的单值函数关系可得，激光束１

双线测量温度值为４６０．７Ｋ，激光束２测量温度值

为４８１．０Ｋ。根据文献［１５］网格划分和计算方法开

展实验工况下的来流热试实验计算流体力学（ＣＦＤ）

数值计算，温度计算结果为５１０．０Ｋ，可知，激光束１

和２相对于参考值５１０．０Ｋ的相对差值分别为９．

６７％和５．６９％。

２）Ｈ２Ｏ组分浓度

由（４）式，可知激光束１中，根据７１６８．４３７ｃｍ－１

和７１８５．５９７ｃｍ－１双谱线积分吸收率可计算 Ｈ２Ｏ组

分浓度，体积分数分别为２．６５４％和２．６５０％；激光束

２中，根据７１６８．４３７ｃｍ－１和７１８５．５９７ｃｍ－１双谱线

积分吸收率可计算Ｈ２Ｏ组分浓度，体积分数分别为

３．０６０％和３．０６０％。

利用最小吉布斯自由能法开展实验工况下的热

力计算结果，可得 Ｈ２Ｏ组分浓度参考值体积分数为

２．４９５％。因此，４组测量值相对参考值的相对差值

分别为：６．３７％，６．２１％，２２．６５％和２２．６５％。Ｈ２Ｏ

组分浓度测量值相对参考值的相对差值较大，可见

该系统对于较小浓度测量时，测量精度较低。

３）气流速度

根据多普勒频移量，由（５）式可得，７１６８．４３７ｃｍ－１

和７１８５．５９７ｃｍ－１双谱线气流速度测量值分别为

３２１．０ｍ／ｓ和２８４．６ｍ／ｓ。相对于 ＣＦＤ 计算结果

２９８．１ｍ／ｓ的相对差值为７．６８％和４．５３％。

５．４　提高测量精度的方法

由于发动机燃烧流场复杂及发动机实验振动较

大，探测器信号有较大干扰，采用１００ｍｓ时间段时

均处理方法可较大程度消除干扰，由此可知，时均数

据处理方法是ＴＤＬＡＳ技术提高测量精度较为简单

有效的方法，但是该方法将降低系统时间分辨力。

近年 来 研 究 发 现，调 制 光 谱 技 术［１６，１７］是 提 高

ＴＤＬＡＳ系统测量精度的更为有力的工具，也是

ＴＤＬＡＳ燃烧诊断技术后续研究的重要方向，它通

过高频转换，可大幅提高信噪比。特别是对于微弱

吸收情况，不仅具有高信噪比特点，还可以避免直接
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吸收光谱技术中，由于较高压强下分子光谱加宽叠

加导致基线拟合误差。

６　结　　论

１）实验结果表明，相对于ＣＦＤ或热力计算结

果，ＴＤＬＡＳ系统测量温度最大相对差值９．６７％，

Ｈ２Ｏ组分浓度最大相对差值２２．６５％，气流速度最

大相对差值７．６８％，测量结果具有重要参考价值。

并且在一定测量精度要求内，实现了１０Ｈｚ时间分

辨。

２）分析和实验结果表明，采用扫描波长方法的

交叉光束时分复用ＴＤＬＡＳ系统，能够通过双线积

分吸收率比值推断燃气静温，并由此温度测量值，结

合单线积分吸收率计算燃气中 Ｈ２Ｏ组分浓度，此

外，根据多普勒效应导致的双激光束吸收中心频移

量计算气流速度，从而实现了发动机燃气参数非接

触式和实时在线的测量手段，并对研究燃烧加热方

式来流对地面实验影响有重要意义。
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