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摘要    吹熄极限的研究对于超燃冲压发动机燃烧室中稳焰凹腔和燃料喷注方案的设计具

有重要学术意义和工程应用价值. 针对凹腔上游喷注燃料的火焰稳定过程进行了研究, 从

理论上分析了超声速气流中凹腔稳定燃烧的贫燃与富燃吹熄机制, 基于剪切层稳燃模式, 

进一步考虑流场的三维结构, 并结合横向射流穿透与混合模型, 在有效当量比的计算、凹腔

的卷吸过程以及燃料射流与凹腔剪切层/回流区的质量交换等方面改进了已有模型, 重新定

义了与吹熄过程密切相关的 Damokhler 数和有效当量比, 并以两者关系为准则建立了描述

富燃和贫燃吹熄极限的数学模型, 进而通过实验数据验证了模型的有效性.  
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1  引言 

壁面凹腔集燃料喷注 /火焰稳定功能于一体 [1], 

在超燃冲压发动机中得到了广泛应用. 对于采用稳 

焰凹腔的发动机燃烧室而言, 稳焰性能的一个关键

指标即是其吹熄极限. 极限范围越宽, 稳焰性能越 

好[2]. 吹熄极限的研究对于火焰稳定器与燃料喷注方

案的设计都具有重要意义, 因而近年来引起了广泛

关注[3~5].  

吹熄的概念建立在火焰稳定的基础上, 因此, 为

了研究超声速气流中稳焰凹腔的吹熄极限问题, 需

要首先理解凹腔的火焰稳定机制. 然而, 由于凹腔稳

焰问题涉及到十分复杂的流体力学和化学动力学机

理, 至今未有定论. Micka 和 Driscoll[6]利用高速摄影

研究了燃烧室入口马赫数 2.2 条件下燃料喷注位置对

稳燃区域的影响, 发现了射流尾迹-凹腔共同作用的 

稳燃模式. Rasmussen 等人[7]通过 PLIF(平面激光诱导

荧光)对凹腔底壁和后缘喷注乙烯的火焰稳定机制进

行了探究, 指出凹腔内高温产物对火焰稳定具有重

要作用. 汪洪波 [8]基于凹腔上游喷注燃料的实验结           

果, 总结了三种凹腔稳燃模式, 即凹腔辅助的射流尾

迹稳燃模式、凹腔剪切层稳燃模式以及联合凹腔剪切

层/回流区稳燃模式.  

在吹熄极限模型研究方面, Mitani 和 Izumikawa[9]

对超燃冲压发动机燃烧室中后向台阶的流动和反应

特征时间进行了分析, 给出了实现火焰稳定所需的

台阶高度的设计准则. Driscoll和Rasmussen[10]对凹腔

内部喷注燃料的贫/富燃吹熄极限进行了理论分析, 

定义了 Damokhler 数和有效当量比 0 并建立了描述

吹熄极限边界的数学模型 . 同时 , Rasmussen 和

Driscoll[11]通过实验研究的数据拟合了凹腔后缘喷注

燃料的贫燃吹熄极限边界, 即 0  0.260.0043Da . Le
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等人[12]针对凹腔上游喷注情形, 利用 Driscoll 的思路

分析了富燃极限边界.  

然而, 已有模型对火焰稳定过程许多关键环节

的处理是比较粗糙的, 诸如有效当量比的定义、凹腔

回流区的卷吸过程以及燃料射流与凹腔剪切层的相

互作用等. 例如, Driscoll将凹腔剪切层厚度沿流向的

增长率直接假设为不随工况变化的常数 , 即 x   

0.026, 在此基础上给出了进入反应区的有效空气质

量流率 A A A RZ0.026m U L W , 其中 A 和 AU 为来流

空气密度和速度, RZL 为回流区长度, 而W 则为流道

宽度. 同时, 由于 Driscoll 主要针对凹腔内的喷注情

形进行了建模, 故在计算有效当量比 0 时认为喷注

的燃料完全进入反应区, 因而并不涉及射流混合过

程的建模. 此外, Driscoll将凹腔对剪切层内产物或富

余空气(燃料)的卷吸率直接设定为常数, 并将其纳入

到经验常数中. 上述这些模化过程使模型含有较多

粗糙的假设. 

本文针对凹腔上游喷注燃料的稳燃机制和吹熄

极限进行理论分析, 考虑燃烧流场的三维结构, 结合

横向射流穿透与混合模型, 改进了 Driscoll 关于有效

当量比和 Damkohler 数的定义, 建立了描述富燃和贫

燃吹熄极限边界的数学模型, 并通过实验数据验证

了模型的有效性.  

2  凹腔稳燃模式与吹熄极限 

2.1  凹腔稳燃模式 

Micka和Driscoll[6]指出, 只有在高来流总温的条

件下才能观测到凹腔的射流尾迹稳燃模式. 汪洪波[8]

的研究表明, 剪切层稳燃模式的鲁棒性要明显强于

射流尾迹模式. 在接近富燃或贫燃极限时, 过多的燃

料或空气进入到凹腔内, 凹腔剪切层上方的主流区

和下方的回流区都不再具备合适的速度、热量及当量

比条件来满足火焰的维持. 因而吹熄条件下凹腔火

焰近似处于剪切层稳燃模式.  

图 1 给出了凹腔上游喷注氢气的燃烧流场在凹

腔剪切层稳燃模式下的 OH-PLIF(氢氧基平面激光诱

导荧光)图像和反应区结构的示意图(图片取自参考

文献[8]).  

图 1 表明, 在该稳燃模式下, 反应区总是被稳定

在凹腔剪切层中, 凹腔回流区内几乎不存在燃烧, 放

热很弱, 回流区主要被高温产物填充.  

本文认为, 在达到富燃或贫燃吹熄极限之前, 凹

腔剪切层内存在着预混火焰基底, 回流区内没有反应, 

这与该稳燃模式是一致的. 本文基于剪切层稳燃模式, 

进一步分析凹腔的吹熄极限.  

2.2  凹腔剪切层增长模型 

许多学者[13~17]研究了自由剪切层发展特性, 本

文考虑如图 2 所示的凹腔剪切层模型, 即认为凹腔剪

切层为二维对称结构, 且厚度沿流向呈线性增长.  

Coats 等人[13]基于自由剪切层对流速度的概念提

出了一个剪切层“可见厚度”的经验关系式, 参照其

思路, 本文提出如下模化剪切层厚度的公式:  
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图 1  (网络版彩图)凹腔剪切层稳燃模式的燃烧流场结构[8] 
(a) OH-PLIF 实验图像; (b) 反应区结构示意图 

 

 

图 2  剪切层空间结构示意图 
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其中,  为模型剪切层厚度的一半, cU 为对流速度, 

upU 为剪切层上方流速, RZ up  分别为剪切层下缘

(回流区内)与剪切层上方气流密度之比, Coats 通过实

验测量得出, 这一密度比值大约在 0.2~0.5[13]. 需要

说明的是, (2)式的数学形式与 Coats 一致, 即二维剪

切层结构的线性增长率, 但(2)式添加了−0.13 的位移

量, 这是因为 Coats 描述的“可见厚度”要远远大于能

够将上游流体卷入反应区的剪切层有效厚度.  

本文模型考虑到凹腔构型, 燃烧室释热等因素

造成的剪切层中轴线的偏移, 引入中心轴线在凹腔

后缘唇口处的偏移位移 e , 当其为正时表示剪切层

上抬, 为负则表示下潜.  

在实验和计算结果中均能够观察到这一偏移(图

取自参考文献[8]). 图 3 表明偏移程度与凹腔构型密

切相关.  

2.3  富燃吹熄极限的物理解释 

本文模型考虑了富燃极限状态时火焰分布的三

维效应, 如图 4 所示. 此时, 凹腔内由高温产物和富

余燃料组成, 火焰基底(假设存在于化学恰当混合分

数等值线 fs 上)位于凹腔后缘附近主流空气下方的剪

切层内, 因为空气主流下方的剪切层区域混合分数

较低.  

富燃吹熄极限附近, 火焰抬举距离 h(火焰基底

距上游喷口距离)随喷注燃料的质量流率增加而增大, 

使得火焰基底向下游移动至凹腔后缘附近, 进而达

到富燃吹熄极限. 即此时有  
 

 

图 3  剪切层中轴线的偏移示意图 

 

图 4  富燃极限时凹腔组分分布和燃烧过程示意图 

 RZ ,h L s   (3) 

式中 RZL 为回流区长度, 在模型中可认为即是凹腔的

底壁长度 L; s为凹腔前缘距喷口的流向距离; ld 表示

火焰基底距凹腔前缘的流向距离, 在富燃极限时即

有 RZld L .  

2.4  贫燃吹熄极限的物理解释 

对于贫燃吹熄极限, 其燃烧流场如图 5 所示, 此

时凹腔内存在产物和富余空气, 火焰基底存在于射

流下方的剪切层内.  

Driscoll 类比射流火焰 [18], 定义了“可燃区长

度” fL , 对于凹腔上游喷注情形, 其表达式为  

 F

A
1 ,f

j

m
L

U


 


L

 (4) 

其中, 1 为经验常数, Fm 为燃料质量流率, j 为喷

口燃料密度, L 为距喷口 fL 位置处剪切层厚度的一

半.  

处于贫燃吹熄极限附近时, 当燃料质量流率下

降, 可燃区向上游缩回, 当可燃区长度 fL 比火焰基

底可能稳定的位置更加靠近上游喷口时, 达到贫燃

极限, 即此时有  

 .fL h  (5) 

3  超声速横向射流混合模型 

Torrez[19]针对壁面垂直喷射的超声速冷流流场

建立了射流混合模型(图 6), 给出了描述射流中心迹

线、扩张半径和摩尔浓度的空间分布的数学描述.  

Torrez 假设燃料分布在垂直于中心迹线方向的

展向平面上, 参照其思路, 本文给出如下经验关系式

来描述射流混合过程.  

射流中心迹线 

 

 

图 5  贫燃极限时凹腔组分分布和燃烧过程示意图 
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图 6  横向射流混合过程示意图[19] 
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燃料分布半径  
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 (7) 

沿中心迹线燃料摩尔浓度变化规律  
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燃料在展向平面上混合分数的高斯分布律  
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 (9) 

混合分数和摩尔分数的转换关系式  
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 (10) 

沿中心迹线流向速度变化规律  

 c

A A

0.5 1

51 .j fLU
c

U d





   

     
   

 (11) 

(11)式中,  c c,x y 为中心迹线坐标; d 为圆形喷口直

径; b 为燃料分布半径; j 和 jV 为喷口处燃料密度

和速度; A 和 AU 为来流空气密度和速度; cC 为中

心迹线和 jC 为喷口处燃料摩尔分数, 对于纯燃料喷

口, 1jC  ;    2 2
j jJ u u   为动量比; cU 为中心

迹线流向速度; mr 为燃料空气摩尔质量比; 为表达

方便, 令    A

0.5 1

51 j fc L d  


  ; c 带下标量均

为经验参数.  

对于凹腔燃烧流场, 燃烧放热带来的流场结构

改变使得射流穿透情况与冷流时明显不同 , 因而

Torrez 给出的经验常数不再适用, 本文在模型中会给

出这些常数的相应取值.  

4  凹腔上游喷注燃料的吹熄极限模型 

为了衡量贫/富燃的程度, 需要定义一个有效当

量比 0 , 它并不等于整个流场内的燃料/空气全局当

量比, 而主要是反映火焰基底附近的特征当量比, 因

而只计及部分的燃料和空气, 即有  

  F A s
* * 1

0 ,m m r   (12) 

其中, F
*m 和 A

*m 分别为有效燃料质量流率和有效空气

质量流率, 这需要结合横向射流模型进行计算. sr 为

燃气化学恰当质量比.  

本文模型采用如下关系式定义 Damkohler 数:  

 RZ A ,
f

L U
Da


  (13) 

其中, AU 为上游来流速度, f 为火焰时间尺度. 这

里先给出本文模型定义的火焰时间尺度.  

富燃状态  
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贫燃状态  
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 (15) 

火焰时间尺度 f 中各项的详细推导见后文.  

(14)和(15)两式中, 0S 和 0 分别为标态下(1 atm, 



中国科学: 技术科学   2014 年  第 44 卷  第 9 期 
 

965 

300 K)燃料的层流燃烧速率和热扩散系数; A0T , F0T

和 ADT 分别为来流总温、燃料总温和反应的绝热燃烧

温度 , sf 为化学恰当比所对应的混合分数 , RZf 为 

回流区内混合分数 , 而 up0,T 和 upf 分别为贫燃极限  

时火焰基底处剪切层上缘的总温和混合分数, 可利

用横向射流模型确定 ; P RZ,Y 为凹腔回流区内的    

燃烧产物质量分数 ; p 为凹腔上方来流静压 ;    

   121 1 2Ma 


  , 其含义见后文 ; 
1

b

  
   

 c l ely     为速度衰减因子, 其中, l 和 el 分别

为贫燃极限时火焰基底处的剪切层厚度的一半和偏

移量, cy 为该位置的射流中心迹线高度,  的定义见

射流模型; ld 为火焰基底距凹腔前缘距离; s 为凹腔

前缘距喷口距离; 2 , 3 为模型经验常数.  

依据 Driscoll 的思路, 凹腔火焰稳定与否, 取决

于 Da 数与有效当量比 0 的关系, 由此本文给出如下

贫富燃吹熄极限边界.  

富燃极限边界  

 RZ A
0 ;

f

L U
Da 


   (16) 

贫燃极限边界 

 RZ A 1
0 .

f

L U
Da 


   (17) 

本文采用中国科学院力学研究所凹腔上游横向

喷注超临界煤油的火焰稳定实验数据来考察贫/富燃

吹熄极限模型.  

实验在不同来流和喷注条件下测得了一系列接

近贫/富燃边界的实验参数及燃烧状态(稳定、临界稳

定、吹熄). 凹腔构型如图 7 所示.  

实验所采用的超临界态煤油, 按摩尔分数计算, 

可由 63%的正十烷, 30%的三甲基环己烷以及 7%的

丙基苯的组分模型替代.  

横向射流混合模型的常数取值如表 1 所示.  

 

 

图 7  实验采用的凹腔构型 

基于该实验条件, 几个模型常数的取值分别为: 

1 2 3137.9; 65.1; 124.2     . 凹腔剪切层上下

的密度比 RZ up  在富燃极限和贫燃极限分别取为

0.45 和 0.25(富燃极限下凹腔内有富余煤油和较多的

产物), 由此计算得到剪切层厚度增长率在富/贫燃极

限时分别为 :  rich
d d 0.16x  及  lean

d d 0.13x  . 

而关于剪切层中心轴线的偏移量, 在富燃极限和贫

燃极限时由于放热量很低, 针对该凹腔构型, 本文取

e rich e lean mm, , 0.1    .  

图 8和 9分别为实验结果在本文模型所给出的富 

表 1  射流混合模型经验参数取值 

经验参数 取值 经验参数 取值 
c1 1.6 c3 0.76 
c1x 1/3 c3 1/3 
c1J 1/3 c3u −1/3 
c2 0.81 c3x −0.9 
c2x 7/24 c5 1.5 
c2J 1/3 c5 5.5 

 

 
图 8  实验结果在模型中富燃极限边界附近的分布 

 
图 9  实验结果在模型中贫燃极限边界附近的分布 
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燃和贫燃吹熄极限边界附近的分布情况. 可以看出, 

这些结果基本位于边界附近, 燃烧状态与模型吻合

较好.  

需要指出的是, 模型常数和其他经验系数的取

值是为了更好地拟合实验结果在模型边界附近的分

布. 但是, 模型建立起来的吹熄极限边界为稳焰凹腔

构型的设计提供了一定准则.  

5  有效当量比和凹腔内产物质量分数 

5.1  质量输运过程 

燃料射流、凹腔剪切层以及凹腔回流区之间进行

着复杂的质量交换, 三维流动结构(如马蹄涡、反转旋

涡对)及非定常特性使得这一过程更加复杂. 想要对

其进行细致的建模十分困难. 因此本文在准稳态条

件下分析质量输运过程.  

图 10 给出了本文模型考虑的质量输运过程, 主

要包括燃料射流沿火焰基底上游区域内凹腔剪切层

上缘进入到剪切层内的那部分(对富燃而言还有由回

流区再次卷吸进入剪切层的一部分 ), 即 F vsl,   

F vsl F,m m ; 由于马蹄涡等流动结构的作用使得较为

富余的燃料直接进入到凹腔里的那部分(对于富燃极

限), 即 F vc F vc F, ,m m  ; 还有在凹腔后缘卷入回流区

内的燃料 F,bm .  

火焰基底上游区域进入到剪切层内的那部分燃

料可由沿程长度 ld 和剪切层厚度  来估计, 本文模

型给出如下关系式:  

 
ref ref

2

F,vsl ,ld
k

L




 
  

 
 (18) 

其中, k 为常数,  为当地剪切层高度, refL 和 ref 分

别为剪切层参考长度和厚度, 根据具体的凹腔构型

确定. 本文针对前述实验条件取 0.01k  , Lref=15 mm 
 

 

图 10  射流与凹腔剪切层/回流区的质量交换过程示意图 

以及 ref mm3  .  

对于贫燃极限, 可以认为几乎没有燃料能够在

火焰基底前进入到凹腔回流区内, 故贫燃极限时有

F,vc 0  . 对于富燃极限, 由于目前没有实验数据和

计算结果的支持, 不妨令 F,vc 为一常数, 本文取 0.02.  

5.2  有效当量比 0 的计算 

考虑如图 11 所示的富燃极限状态时射流进入剪

切层掺混过程示意图. 如前所述, 富燃极限时有效当

量比应该是反映火焰基底环境的特征当量比, 而此

时火焰基底已下移至后缘附近 , 模型截面如图 12  

所示.  

定义 A 为射流在后缘截面分布面积, slA 为位于

凹腔唇口上方剪切层的矩形面积, FA 为燃料射流与

slA 的相交面积. 结合射流混合模型, 可以得到中心

迹线上流向速度 cu 和混合分数 cf , 假设流向速度

 U r 在分布半径内按线性规律变化, 即  

   c A
c .

U U
U r U r

b


    (19) 

    认为密度  r 始终保持来流空气密度 A . 考虑

到上游区域已进入剪切层的那部分燃料 ,  可以得 
 

 

图 11  (网络版彩图)富燃极限时射流进入凹腔剪切层掺混

过程示意图 

 

图 12  (网络版彩图)凹腔后缘模型截面 
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到有效燃料质量流率 F
*m 和有效空气质量流率 A

*m : 

 

   

   

 

F
F F

F

d d

d
*

, ,

 1 ;

U y z f y z y z

m m
U r f r r

m  



   




A

A

F,vsl F,vc F,vsl

 

(20)

 

 
      

 
F

A

s F A A

d d* , , 1 ,

 .l

m y z U y z f y z y z

A A U





 

 


A  

(21)

 

对于贫燃吹熄极限, 火焰基底位于凹腔上方距

喷口距离 fL 处(可燃区边缘), 有效燃料和空气应只

考虑凹腔前缘至火焰基底这一区域(流向长度为 ld )

进入剪切层内的那部分气体. 计算方法与富燃一致.  

确定了有效燃料和空气的质量流率, 进而利用

定义式可以确定富燃和贫燃吹熄极限时有效当量比: 

 F A s
* * 1

0 m m r  .  

5.3  回流区产物质量分数 ,P RZY 计算 

(14)和(15)式中, 为了计算 Damkohler 数, 需确

定回流区内的产物质量分数 P RZ,Y . 对于富燃极限, 考

察如图 14 所示的凹腔卷吸过程.  

在火焰基底附近, 燃料与来流空气发生反应生 

 

 

图 13  (网络版彩图)贫燃极限时射流进入凹腔剪切层掺混

过程示意图 

 

图 14  (网络版彩图)富燃极限时凹腔卷吸过程示意图 

成的产物在后缘处卷吸进入凹腔回流区, 射流下方

较为富余的燃料也由后缘卷入. 如前所述, 上游区域

燃料射流已进入剪切层的那部分带来的卷吸率为

F,vc .  

取过火焰基底某一侧视剖面进行分析, 如所示, 

设凹腔剪切层下缘流速为零, 空气质量分数为零(富

燃极限).  

根据 Davis[20,21]对剪切层内速度、组分分布的描

述, 可认为在火焰基底上游剪切层内速度和空气组

分的剖面分布满足  

   A erf1 ,
2

U y
U y

x

          
 (22) 

  A erfA,up 1 ,
2

Y y
Y y

x

          
 (23) 

其中 ,    erf e d
2

0
2


     为误差函数 ;  为

常数, 与来流马赫数有关, 当马赫数在 2~3, 可取为

27~28. 由于火焰基底稳定在空气流下方故 A,up 1Y  . 

x与剪切层中心轴线重合并指向下游, 是剪切层的

发展距离, y与 x垂直, 指向上. 进一步假设密度在

剪切层内按照线性规律分布, 即  

    up RZ
RZ ,

2 b
b

y y
 

  



     (24) 

式中 b 为凹腔后缘剪切层厚度的一半.  

富燃极限时, 剪切层内空气几乎完全耗尽, 故可

认为剪切层内产物质量分数分布  PY y 满足  

   s
P

RZ

erf
1

1 ,
2

r y
Y y

L

  
    

   
 (25) 

式中取“  ”是因为除靠近剪切层上缘的局部区域外, 

剪切层剖面内大部分区域均满足此分布. 本文模型 

 

 

图 15  凹腔后缘卷吸率分析示意图 
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认为剪切层位于凹腔唇口以下的部分卷吸进入凹腔

回流区, 由此可计算凹腔后缘处的产物卷吸率 P :  

 
     

     

P

P

P

d

d
.

e

b

b

b

y U y Y y y

y U y Y y y



















   


   




 (26) 

从图 14 中不难看出, 富燃状态下后缘处大部分

富余燃料通过射流下方的剪切层卷吸进入凹腔. 在

射流下方剪切层中, 混气的速度和密度分布可近似

认为与空气相同, 组分分布满足  

   F,up
F erf1 ,

2

Y y
Y y

x

          
 (27) 

式中 F,upY 为剪切层上缘燃料质量分数, 在计算时会抵

消, 故无需计算. 由此得到剪切层中燃料在凹腔后缘

处的卷吸率为  

 
     

     

F

F

F

d

d
.

e

b

b

b

y U y Y y y

y U y Y y y



















   


   




 (28) 

确定了燃料和产物的卷吸率, 可进一步得到回

流区产物质量分数 P,RZY :  

 P,RZ F F F vc F
P,RZ

P,RZ F,RZ P P

1*
,1 ,

m m m
Y

m m m

 



 

      
 (29) 

其中,  P s A
*1m r m  , 即剪切层内空气完全反应生

成产物. 

贫燃极限时, 主要分析产物和富余空气的凹腔

卷吸过程, 如图 16 所示.  

在火焰基底的上游位置, 剪切层内的燃料质量

分数、速度、密度分布分别满足  

  F erfF,up 1 ,
2 l

Y y
Y y

d

  
    

   
 (30) 

   up erf1 ,
2 l

U y
U y

d

  
    

   
 (31) 

 

 

图 16  (网络版彩图)贫燃极限时凹腔卷吸过程示意图 

    up RZ
RZ .

2 l
l

y y
 

  



     (32) 

(32)式中, l 为贫燃极限时火焰基底处的剪切层厚度

的一半, 其余符号与富燃情形一致. 进入到剪切层内

的燃料被完全消耗, 因而可以近似认为产物的质量

分数剖面满足  

    s
P erf

1
F,up1

1 .
2 l

r Y y
Y y

d


   

    
   

 (33) 

由于无法估计射流下方火焰基底后的混气到达

凹腔后缘时的分布, 本文模型以火焰基底处位于唇

口水平线以下的产物来近似产物的凹腔卷吸率:  

 
     

     

P

P

P

d

d
,

el

l

l

l

y U y Y y y

y U y Y y y



















   


   




 (34) 

(34)式的计算无需确定 upU 和 F,upY , 只需用到密度比

值 up RZ
  .  

关于贫燃极限时的空气卷吸, 本文模型认为空气

主要从射流两侧的凹腔后缘处剪切层内进入回流区, 

该位置处密度分布为  y  , 见(32)式, 速度分布满足 

   A

RZ

erf1 .
2b

U y
U y

L

  
    

   
 (35) 

近似认为在射流两侧的凹腔后缘剪切层只有空

气, 即  A 1Y y  . 由此可确定空气的卷吸率为  

 
   

   
A

d

d
.

e

b

b

b

b

b

y U y y

y U y y



















  


  




 (36) 

进而可以确定贫燃极限时的 P,RZY :  

 A A

P P

1*
P,RZ

P,RZ
P,RZ A,RZ

1 ,
m m

Y
m m m





 

     
 (37) 

式中  P s F
1 *1m r m  .  

确定了 P,RZY , 即可由下式确定回流区内的混合

分数:  

 RZ s P,RZ1 (1 ) .f f Y    (38) 

6  火焰时间尺度f 

本文对 Driscoll 和 Rasmussen[10]有关火焰时间尺
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度 f 的计算方法进行了改进. 下面分别推导富燃和

贫燃吹熄极限条件下 f 的表达式.  

6.1  富燃吹熄极限f的推导 

在火焰基底抬举区域的剪切层内, 燃料混合分

数、总温及速度分布满足相似率  

 
     A A

RZ RZ A A RZ

0 0

0, 0

.
f y T y T U U y

f T T U U

  
 

 
 (39) 

利用(39)式, 可推得如下关系式:  

 

sRZ A

s RZ

RZ RZ

K atm

0.62

2
0 0

2

300 1

 1 ,

TL U p

S

f L

f L s






     

   
 

    

 

(40)

 

式中  T L
2

2 6c S S 
 , 6c 为反映富燃极限时流线扩

张的常数, T LS S 为湍流火焰传播速度和层流火焰传

播速度之比, 也可设为常数.  

(40)式的推导在参考文献有详细过程, 但本文模

型与 Driscoll 存在两点不同: Da 数定义中特征长度

采用回流区长度 RZL ; 火焰基底抬举距离应计及喷口

与前缘的距离 s , 即 RZh L s  时达到富燃吹熄极限.  

为了求得 sT , 利用(39)式, 在火焰基底处有  

 A

RZ RZ A

0, 0

0, 0

.ss
T Tf

f T T





 (41) 

从而可以推得  

   A RZ RZ A0, 0 0, 0 ,s sT T f f T T    (42) 

其中, 回流区内的静温(或总温) RZ0,T 满足  

  RZ F0, P,RZ P,RZ 01 .ADT Y T Y T    (43) 

Driscoll 在模型中作了一个不恰当的近似, 即认

为 0,s sT T , 然而恰当比等值线靠近剪切层上缘, 流动

速度较大, 因而本文利用(44)式将 0,sT 转换为 sT , 即 

 2
0,

1
1 .

2s s sT Ma T
    

 
 (44) 

由于火焰基底处马赫数  s sMa Ma Ma Ma   

  As A sU U T T Ma , 由相似率关系式 , 可知 AsU U  

RZ1 1sf f   ( RZsf f ), 进一步可假设 A 1sT T  , 

故 sMa Ma , 则有  

 2
0,

1
1 .

2s sT Ma T
    

 
 (45) 

另
1

21
1

2
Ma




   
 

, 并将 (43)代入 (42)式中

可得 

       A RZ F F A0 P,RZ 0 0 0 .s s ADT T f f Y T T T T          

  (46) 
利用 sT 表达式, 结合(40)式和富燃极限边界表达

(16)式, 可以推得如(14)式所示的富燃吹熄极限条件

下火焰时间尺度 f : 

RZ

RZ RZ

F F A A

RZ

atm

K K K

0.6

2 10
, 0 22

0

0 0 0 0
, P,RZ

1 ;
1

.
300 300 300

s
f T r

AD s
T r

f Lp
C

f L sS

T T T T f T
C Y

f


  



   
       

  
   
 

 

6.2  贫燃吹熄极限 f 的推导 

在火焰基底上游, 剪切层内同样存在相似律:  

 
     up up up

up RZ up RZ up RZ

0, 0

0, 0,

,
f f y T T y U U y

f f T T U U

    
 

  
 (47) 

式中, upf , up0,T 和 upU 分别为火焰基底位置剪切层上

缘的混合分数、总温及速度.  

由(4)式可以得到  

 
 

F

F A lean
d d

2
14

.
2f

m
s s

U x
L


 

 

  (48) 

进而由 l fd L s  可以得到 ld . 确定了火焰基底

位置, 结合前述射流模型式(8)~(11)式, 可以得到该

位置射流中心迹线上混合分数 cf 和流向速度 cU , 进而

可确定剪切层上缘处 upf (高斯分布)和 upU (线性分布):  

 
 

up c

2

2
5

exp ;c l ely
f f

c b

   
  
  

 (49) 

  up A
1

.c l elU U y
b

        
 (50) 

而总温 up0,T 可由  up F up A0 01f T f T  近似. 另外, 

由于 up RZf f , RZ 0U  , 由(47)式可得  

 
   up up

up up

,
f f y U U y

f U

 
  (51) 
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在火焰基底处有  

 
up up

.s sf U

f U
  (52) 

基于(52)式, 参照 Driscoll 推导 Da 数的思路, 令

 c
1

l ely
b

   
    , 可以推得  

 RZ A RZ

upK atm

2 0.6

32
0 0

,
300 1

s s

l

T fL U Lp

f dS






 
   

    
   

 (53) 

式中 ,   2

3 7 T Lc S S 
 , 7c 为反映贫燃极限时流线

扩张程度的常数.  

关于 sT 计算, 由关系(47)式, 在火焰基底处可得  

 up up

up up RZ

0, 0,

0, 0,

.s sf f T T

f T T

 



 (54) 

故 0,sT 满足  

  up RZ up
up

0, 0, 0, 0,1 .s
s

f
T T T T

f

 
     

 
 (55) 

而贫燃极限下回流区总温 RZ0,T 满足  

  RZ P,RZ P,RZ A0, 01 .ADT Y T Y T    (56) 

与富燃极限时的推导类似 , 有 0,s sT T , 再将

(56)代入(55)式得到 sT 表达式. 进一步结合(53)式和

贫燃极限边界表达式(17), 可以推得如(15)式所示的

贫燃吹熄极限的火焰时间尺度 f : 

RZ

up

up upA
P,RZ

up

atm

K K K

0.6

20
, 0 32

0

0, 0,0
,

,
1

1 .
300 300 300

s
f T l

l

ADAD s
T l

f Lp
C

f dS

T T TT T f
C Y

f

 
  



  
  

 

  
        

 

7  模型应用实例 

本文以前述凹腔构型为例, 在如表 1所示的来流

条件与超临界煤油喷注工况下, 利用建立的贫富燃

吹熄极限的理论模型, 通过简要计算过程给出模型

的应用过程.  

首先由来流和喷注条件(包括喷注物物性参数), 

确定模型计算所需的上游空气速度 AU , 射流与来流

动量比 J , 桶状激波前静温 AT 等参数, 进而结合射

流模型(6)~(11)式, 计算火焰基底附近的相关流场参

数 , 再由(20)及(21)式得到有效当量比 0 . 此例中 , 

计算可得 UA=1457.3 m/s, 0 4.385  . 获得了有效当

量比 , 可以判断当前燃烧状态所靠近的吹熄边界  

(贫燃或富燃), 此例中更加靠近富燃极限边界 , 因  

而利用流场参数和经验系数进一步由(14)或(15)式  

推导得到火焰时间尺度 f , 本例计算得到的 f   

s69.343 10 . 由 Damkohler 数 计 算 公 式 Da   

 RZ A fL U  可得 Da 数 , 基于本例 , 进而计算得

1 0.162Da  . 终获得了该工况下燃烧流场对应的
1

0 Da  图上坐标, 由坐标与富燃吹熄边界的位置

关系即可初步预估燃烧状态, 需要说明, 本文所建立

的数学模型并非能够实现对燃烧状态的准确预估 , 

而是通过各物理过程的模化来揭示各参数之间的数

学关联.  

8  结论 

本文系统地建立了描述超声速气流中凹腔上游

喷注燃料的吹熄极限模型, 并通过实验数据验证了

有效性. 得到了如下主要结论.  

1) 剪切层稳燃模式和剪切层中火焰基底的假设

大大简化了吹熄极限附近凹腔火焰稳定机理的分析.

将火焰基底在剪切层中的维持作为稳定判据, 能够

使有效当量比和 Damokhler 数与吹熄准则直接联系

起来.  

2) 在富燃和贫燃吹熄极限条件下从流场的三维

特性上分析了可能的吹熄过程, 由此实现了吹熄极

限模型与来流条件、喷注参数以及凹腔构型的关联.  

3) 对于质量输运过程, 超声速气流中横向射流

穿透与混合模型的引入使得模型中有效当量比的确 

表 1  来流参数与超临界煤油喷注条件 

来流参数 
马赫数 总压(MPa) 总温(K) 流量(g/s)

3.0 1.7 1642 1070

喷注条件 
喷注压力(MPa) 喷注总温(K) 喷孔直径(mm) 全局当量比

1.91 758 4.0 0.871
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定更加合理, 而凹腔卷吸过程的模化给出了准稳态

下回流区内产物质量分数的计算模型, 改进了已有

模型中较为粗糙的估计方法.  

4) 通过适当选取模型中经验常数, 获得了与实

验数据基本吻合的吹熄极限边界, 在一定程度上证

明了模型的可靠性.  

由于缺乏对机理问题的认识与有效的实验观测

手段, 模型中某些假设和模化方法难以得到验证, 部

分过程的处理仍较为粗糙. 因此, 模型的进一步发展

应建立在流动机理和吹熄机制的研究上.  
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Analysis and modeling of blowout limits of cavity flame in supersonic 
flows 
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A comprehensive understanding of blowout limits of flames in Scramjet has great significance for design of the cavity 
configuration and injection scheme on academic and engineering fields. In this paper, the process of flame stabilization in the 
combustor with fuel injection upstream of a cavity was investigated. The physics mechanisms of lean and rich blowout were 
analyzed theoretically. Based on the shearlayer stabilization mode and three-dimensional flowfield structure, this paper combined 
the penetration and mixing model of transverse jet and other improved sub-models: the calculation of effective equivalence ratio, 
the entrainment process and the mass exchange between jet and shearlayer/recirculation zone, and then redefined Damokhler 
number and the effective equivalence ratio. With these two characteristic parameters, the criteria for blowout limits was 
mathematically modeled and verified by experimental data. 
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