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超声速燃烧稳燃极限的理论研究 
齐力，张泰昌，范学军 

（1 中国科学院力学研究所高温气体动力学重点实验室，北京海淀区 100190） 

 
摘   要：超声速燃烧稳燃极限是研究超声速稳燃机制的重要途径。我们实验发现，在来流马赫数 2 到 3

的实验条件下，上游横向喷射超临界煤油的贫油稳燃极限对应的总当量比随着总温的升高而升高，而且马

赫数越大，上升趋势越明显。这与预混条件下以及凹腔内喷油条件下的稳燃极限当量比在变化趋势上正好

相反。这说明燃料与来流的混合很可能影响稳燃极限。本文对超声速燃烧中凹腔上游横向喷注燃料的燃烧

稳定极限进行了分析。穿透深度影响燃料和空气的混合程度，而燃烧时的穿透深度目前无适用公式求算，

因此我们首先通过纹影拍摄，得到了燃烧时的穿透深度；因燃烧时穿透深度与喷油能量及波后背压相关我

们在原有的穿透公式基础上进行了修改并与纹影实验测量结果相对比，验证了公式的可靠性。通过对凹腔

前台阶穿透深度方向上局部当量比的分布作高斯近似，并借助穿透深度及剪切层的厚度求得凹腔剪切层内

的平均当量比，力求通过穿透深度和剪切层内当量比对进入凹腔的油气量及其混合程度作进一步了解。另

一方面，从理论上解释上游喷射稳燃极限随来流总温的变化，定性的解释了稳燃极限当量比随总温变化的

趋势。通过建立凹腔上游喷射稳定燃烧的条件，为燃烧实验的参数设定及凹腔的优化设计提供理论依据与

数值参考。 

关键词：超燃，凹腔，火焰稳定性，横向喷射，剪切层 

 

1. 引言 
在较宽飞行马赫数范围内，超声速燃烧

室的稳定工作问题是超燃冲压发动机技术

能否进一步走向实用的关键性问题之一。然

而，超声速燃烧过程中化学反应和湍流流动

的相互作用给稳燃机理的认识造成了一定

困难。要想很好的理解稳燃机理，一般需要

清楚地认识火焰稳定模式、稳定燃烧参数极

限、稳焰器附近流场结构、回流区与主流的

质量交换规律等。其中，稳定燃烧极限的研

究不仅有助于稳燃机理的认识，而且在实际

应用层面上也有重要意义。 

火焰稳定器有多种，其基本作用均为通

过热量的逆向传播，防止点火关闭时熄火。

凹腔稳定器稳焰能力强，用途广泛，基于凹

腔的燃料喷注、点火、稳定、冷却一体化技

术早在上世纪 90 年代就已展开[1]。1993 年

俄罗斯中央航空发动机所(CIAM)首次公布

了在超燃冲压发动机里采用凹腔作为火焰

稳定器，后来美国空军开始对基于凹腔的燃

料喷注/点火/火焰稳定/冷却一体化技术进

行研究，这些研究成果证明了凹腔在超声速

燃烧中应用的可能行，使得凹腔在超燃发动

机研究领域被广泛的采用。 

Driscoll 等人[5]对凹腔燃烧稳定机制做

过较系统的研究，主要针对凹腔内喷注燃料

的情况，如图 1 所示，通过 PLIF、纹影等实

验手段，结合 Ozawa[7]对预混火焰稳定机制

的研究成果，建立了描述凹腔内喷油燃烧稳

定性问题的模型。 

 
图 1. 凹腔内喷油结构示意图 

 

凹腔上游喷射相对于凹腔内喷射有稳

焰范围宽、来流总温要求低、混合充分、燃

烧性能好能诸多优点，对其燃烧稳定性的研

究对燃烧室的燃烧性能改进有重要的意义
[10]。我们实验发现，对于凹腔内喷油，其稳

燃极限在贫油状态下对应的当量比随着来

流总温的升高而降低，这与 Driscoll 等人的

结果是一致的；但是对于凹腔上游喷油，实

验发现其贫油状态下对应的当量比是随着

来流总温的升高而升高的，如图 2 所示，在

来流马赫数3条件下，在凹腔上游喷射煤油，

使其在凹腔中发生燃烧，我们发现凹腔的稳

燃极限分布如图 2 所示。无论是贫油还是富

油状态下稳燃极限对应的当量比都随着来

流总温的升高而升高，而油气预混时的稳燃

极限在贫油状态下是随着来流总温的升高

而降低的[7]。 

图 3a和图 3b 展示了在超声速气流中燃

料横向喷射混合的流场特征。由于来流的阻

挡，在喷射出口处会形成一道弓形激波，而

激波的存在使得原本的壁面边界层分离，在

射流出口上游处形成了一个亚声速区，这个
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区域对保持燃烧火焰的稳定能力有重要作

用。另外，在流场下游边界会形成一些大尺

度的涡结构，在这些涡结构内燃料和空气可

进行分子层面的混合，因此在这些大尺度边

界上可以认为油气的混合是充分的。

 
图 2. 凹腔上游喷射稳燃极限分布图 

 

 
图 3(a). 超声速气流中横向喷射剖面示意图

[4]
 

 

 
图 3(b). 超声速气流中横向喷射俯视示意图

[4]
 

 

对于上游横向喷射，在燃料进入凹腔前

能有充足的时间与来流空气混合，而且，在

上游流动过程中，在燃料与空气接触边界上

会产生一些类涡结构，进一步加强了燃料与

空气的混合。上游喷射过程中穿透深度是最

重要的特征量之一，在不同的穿透深度下进

入剪切层内的燃料量是不同的，其大小对凹

腔内的当量比有着最为直接的影响。本文在

考虑燃烧的情况下对上游喷射的穿透深度

进行计算，并以此估算凹腔剪切层内的当量

比，从穿透深度和当量比上寻求稳定燃烧的

规律，并建立一套分析凹腔上游喷射燃烧问

题的处理方法与思路，探寻凹腔稳定燃烧的

物理机制。 
 

2. 分析方法 
 

a)  穿透深度 

(1) 理论分析 

Billig[2]，Gruber[3]，Hanson[4]等人对冷流

场进行了理论分析与纹影实验拍摄，并结合

实验数据给出了穿透深度的估算方法。 在

冷流场中，穿透深度是燃料喷射的动压与来

流动压比的函数，Gruber 等人根据实验测量

提出了冷流场中的穿透深度公式： 
 

𝑦

𝑑 ∙ 𝐽
= 1.23(

𝑥

𝑑 ∙ 𝐽
)0.33 

 

   J =
(𝜌𝑢2)𝑖
(𝜌𝑢2)𝑓

 

 

其中 y 为穿透深度，x 为离喷射口的距

离，d 为喷射口直径，J 为射流与来流的动

压比。 

Rothstein 和 Wantuck[8]在其基础上稍微

进行了修改，得到如下公式： 
 

𝑦

𝑑 ∙ 𝐽
=
2.173

𝐽0.443
(
𝑥

𝑑 ∙ 𝐽
)0.281 

 

Hanson 等人将公式与实验数据进行了

对比，验证了在冷流场条件下，穿透深度可

以用公式比较准确的描述。 

 
        图 4a. 未燃穿透深度纹影图 
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图 4b. 燃烧穿透深度纹影图 
 

我们通过纹影实验发现，在燃烧的

情况下，穿透深度是会有显著的提升的，

如图 4a 和图 4b 所示[11]。因此，在燃烧

的情况下，冷流场的穿透深度公式在燃

烧情况下并不适用。公式不适用的原因

是冷流场中穿透深度公式是燃料喷射

动压与来流动压比的函数，而燃烧时来

流动压不发生变化，故如若将上述公式

用于燃烧情况，得到的穿透深度与冷流

场是一样的，这与我们纹影拍摄的结果

是矛盾的。考虑到燃烧只对斜激波后的

压力有影响，因此我们采用燃料的出口

总压与出口处气流的总压比来计算燃

烧时的穿透深度，即： 
y𝑗
𝐷
∝ (

𝑃𝑓
𝑃02

)0.5 

其中 D 为出口直径，y𝑗为燃烧时的

穿透深度。燃料出口总压𝑃𝑓可通过实验

测量，激波后总压𝑃02可通过以下方法求

得。 

在一维等截面直管中，不管前后两

截面间是否存在间断面，动量方程可沿

轴线投影并简化为： 
 

ρ𝑢1
2 + 𝑃1 = ρ𝑢2

2 + 𝑃2 
 

其中下标 1 表示斜激波前的参数， 

下标 2 表示斜激波后的参数。对于

热完全气体，又有： 
 

ρ𝑢1
2 = 𝛾𝑀1

2𝑃1 

ρ𝑢2
2 = 𝛾𝑀2

2𝑃2 

 

联立以上三式，可求得激波后的马

赫数𝑀2，其为波前静压𝑃1和波后静压𝑃2
的函数，二者均可以在实验中测得，故

马赫数𝑀2可求。再利用等熵关系即可求

出激波后的总压： 
 
𝑃02
𝑃2

= (1 +
𝛾 − 1

2
𝑀2

2)
𝛾
𝛾;1 

 

因此，总压比
𝑃𝑓

𝑃02
可求，欲求无量纲

穿透深度
y𝑗

𝐷
只需求得其比例系数即可。

由纹影实验可知，在压比一定时，穿透

深度只随着离喷射口的距离变化而变

化，离喷射口越远，穿透深度越大，故

该系数是距喷射口距离的单值函数，即： 
 

𝑦

𝐷
=ｆ(x)(

𝑃𝑓
𝑃02
)0.5 

 

通常，射流轨迹可由 x 的 n 次幂来

近似： 

f(x) = α（
x

𝐷
）

𝑛

 

表 1 列举了文献中 n 的取值情况，

均在 1/3 左右，可作为参考。取 n=1/3，

则欲求α可固定 x 后将纹影得到的穿透

深度与通过上述推导计算的总压比进

行拟合，进而得出常系数α约为 1.64。 

图 5 给出了在不同马赫数下分别通

过上述穿透深度公式和纹影拍摄测量

得到的穿透深度数值对比，可以看出，

在马赫数 2.0 至 3.0 范围内，燃烧穿透

深度的公式估算值和实际测量值差别

不大。图 5 也给出了采用 Billig[9]和

Gruber[3]未考虑燃烧的穿透深度公式得

到的穿透深度数值，其数值明显小于燃

烧时的穿透深度数值大小。

 

Researchers n 

Abramovich, 1963 0.392 

Faucher et al., 1967 0.292 

Schetz & Bllig, 1966 0.435 

Rothstein & Wantuck, 2004 0.281 
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Gruber, 1995 0.333 

表 1. 文献中指数 n 的取值情况 

 

  
[a]                                 [b] 

 
[c] 

 
图 5. 不同马赫数下公式与测量穿透深度数值对比（a，b，c 分别对应马赫数 2.0,2.5,3.0） 

 

(2) 参数测量 

燃料喷射总压𝑃𝑓和波前波后静

压𝑃1、𝑃2可通过实验测得。如图 6

所示，在氮气罐的推动下煤油经过

二级加热喷入燃烧室，在流量计前

后各有一个测压测温点，流量计后

面的测压点测得的压力即为煤油喷

射的总压𝑃𝑓。但我们实验中发现，

油的总压𝑃𝑓随着来流总温的变化有

一个自动调节的过程，目前还未发

现原因，这也是我们下一步需要探

索的。静压选取的位置如图7所示，

通过测量燃烧室中沿流线方向不同

点的静压值，然后拟合，就可以近

似得到任一点的静压值。图 7 中箭

头所示的位置分别为 P1和P2的选取

位置。P1 为波前来流的静压，在图

中左边箭头位置进气处选取；P2 为

波后的静压，故在喷油口处即右边

箭头位置选取。
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图 6. 煤油加热与压力测量示意图 

 
 

图 7. 静压选取位置示意图 

3. 不同来流总温下燃烧时的穿透深度 

无量纲穿透深度随来流总温的

变化如图 8 所示。穿透深度随来流

总温的上升而增大，这说明在燃烧

情况下，穿透深度不再只受喷油动

压与来流动压比的影响。来流总温

影响燃烧的难易与剧烈程度，而燃

烧同时又对穿透深度产生了影响。

图 8 给出了不同总温下根据前述穿

透深度公式算得的穿透深度值，其

随来流总温的升高而变大，这也可

以定性的说明来流总温越高，进入

凹腔内的油越少，凹腔内的局部当

量比越低。 



第五届高超声速科技会议                                                   CSTAM 2012-B03-0282 

2012 年 11 月 广西桂林.                                                                     

7 
 

 
图 8. 无量纲穿透深度随来流总温的变化图线 

 

b. 剪切层内平均当量比 

在非预混状态下，燃料与空气

在凹腔内混合并发生燃烧，燃烧时

会形在凹腔内形成三个区域，如图 9

所示[5]：最外面是来流的自由区，两

剪切层中间是燃烧区，最下面贴近

凹腔底部的是回流区。 
 

 
图 9. 剪切层示意图 

 

Sleesor 等人[6]给出了剪切层厚

度的近似表达式： 
 

        
𝛿

𝑋𝑆𝐻
≈ 𝐶𝛿

(1;𝑟)(1:√𝑠)

2(1:√𝑠𝑟)
*1 −

(1;√𝑠)/(1:√𝑠)

1:2.9(1:𝑟)/(1;𝑟)
+  

 

   其中 r 和 s 分别为剪切层上

下两端的速度比和密度比，𝐶𝛿为常

系数。 
 

 

(1) 局部当量比在穿透深度方

向均匀分布 

    这是最简单的一种情况，设

凹腔外剪切层高度为𝛿𝐴，则进入

剪切层内的平均当量比为： 

Φ𝑆𝐻 =
m𝐹,𝑆𝐻

𝑚𝑎,𝑆𝐻 ∙ 𝑟𝑠
 

=
m𝐹 ∙ 𝛿𝐴/y1
𝑟𝑠 ∙ 𝑚𝑎 ∙ 𝛿𝐴/𝐻

 

=
m𝐹

𝑟𝑠 ∙ 𝑚𝑎
∙
𝐻

y1
= Φ0 ∙

𝐻

y1
 

 

其中 H 为燃烧室的高度，y1为穿

透深度，求得稳燃极限时剪切层

内平均当量的分布如图 10 所示。 

 
 

            图10. 按当量比在穿透深度方向均 

匀分布求得的剪切层内平均当量比 
 

(2)  局部当量比在穿透深度方

向呈高斯分布且最高点在

穿透深度的中央 
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图 11. 局部当量比高斯分布示意图 

 

首先我们假设在凹腔上游垂直

于流向的剖面上射流的轮廓近

似于抛物线，如图 11 所示，凹

腔展度为 W，在凹腔前缘燃料

的穿透高度为 h，在垂直流向截

面内，我们假设局部当量比沿穿

透高度方向的变化趋势近似高

斯分布，欲求局部当量比∅，可

先求截面内平均当量比∅‘，然后

通过∅与∅‘在 z 轴上的积分（即

投影面积）相等，进而求得∅。

设高斯分布的峰值∅𝑚出现在中

间，考虑到当量比在[0,h]区间内

近乎封闭，故设其方差为 h/4。

则： 

∅ = ∅𝑚∙𝑒
;
（z;h/2）

2

2(ℎ/4)2  
 

根据∅与∅‘在 z 轴上的积分

（即投影面积）相等可求得∅𝑚： 
 

∅’ℎ = ∫ ∅(𝑧)
ℎ

0

𝑑𝑧 =
√2𝜋ℎ

4
∅𝑚 

                              

                  ∅𝑚 = √
8

𝜋
∅‘ 

则： 

∅ = √
8

𝜋
∅‘𝑒

;
（z;h/2）

2

2(ℎ/4)2  

 

综上可得穿透深度方向上局部

当量比的表达式： 

{
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

∅ = √
8

𝜋
∅‘𝑒

;
(z;

h
2
)
2

2(
ℎ
4
)
2

           ∅‘ =

𝑚F
𝑚𝐴
⁄

𝑟𝑠
=

𝑚𝐹0
𝑚𝐴0
⁄

𝑟𝑠 ∙ 𝑎

                       a ==
2ℎ𝑊

3𝐴0       
            

 

在高斯分布下利用穿透深度求

得剪切层内平均当量比为： 

𝛷SH =
∫ Φdz
𝛿

0

𝛿
 

利用实验数据求得稳燃极限上

其与总温的关系如图 12 所示。 
 

 
图 12. 局部当量比在穿透深度方向呈高

斯分布且最高点穿透深度的中央时剪切

层内平均当量比 

 

(3) 以马赫盘中心高度h𝑚为当

量比高斯分布的中心 

Billig 等人给出了马赫盘中

心高度h𝑚的近似式： 
h𝑚
𝐷
≈ 𝑀𝑗

1/4(
𝑃𝑗
𝑃𝑒𝑏

)1/2 

其中𝑀𝑗为射流马赫数，𝑃𝑗为射流

的静压，𝑃𝑒𝑏为出口有效背压。

与第二种情况同理构造局部当

量比的表达式为： 

Φ = 𝛷me
;(𝑧;ℎ𝑚)

2

2(ℎ;ℎ𝑚)
2 

 

𝛷m =
ℎ

√2𝜋(ℎ − ℎ𝑚)

Φ0
𝑎

 

a =
𝐴

𝐴0
=

∫ 𝑧(𝑦)𝑑𝑦
𝑊
2

;
𝑊
2

𝐴0
=
2ℎ𝑊

3𝐴0
 

则剪切层内平均当量比为： 
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𝛷SH =
∫ Φdz
𝛿

0

𝛿
 

利用实验数据求得稳燃极

限上其与总温的关系如图 13 所

示。 
 

 
图 13. 以马赫盘中心高度为当量比高斯

分布中心时剪切层内平均当量比 

     

上述三种情况中，由 a 至 c 当量比的分

布愈来愈接近于真实情况。在穿透深度方向

上局部当量比的分布虽然是不均匀的，但并

非毫无规律可言。如图 14 所示，燃烧时煤

油的喷射和混合在马赫盘上下两侧是不对

称的，上边界由于更多的接触空气，故混合

效果较好，而下边界由于接触的空气较少，

混合效果较差，故在马赫盘的中心线位置并

不是当量比分布的中心。当量比分布的中心

应随着射流边界的变化不断变化且会一直

在马赫盘中心线下方，如图中红色实线所示。

但是这条曲线是很难通过实验得到的。由于

目前马赫盘中心线的位置可算得，故目前只

能以马赫盘中心的位置定位当量比沿穿透

深度方向分布的中心位置。 

 
      图 14. 马赫盘上下两侧射流边界不对称示

意图 
               

4. 小结与展望 
本工作首先提出并验证了超燃条

件下燃料喷注的穿透深度公式；然后通

过对燃烧时的穿透深度以及剪切层内当

量比与来流总温的关系进行定性分析，

得到了上游喷射情况下凹腔内特征参数

的变化规律，建立以一套分析上游喷射

燃烧稳定性问题的处理方法，定性的解

释了稳燃极限当量比的变化趋势。如何

量化稳定燃烧的各参数并借此解释稳定

燃烧的物理机制将是下一步研究的关键。 
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