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摘要：　 针对等直截面超燃冲压发动机燃烧室中火焰闪回低频燃烧振荡现象，采用延迟分离涡模拟（ＤＤＥＳ）的混合

ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ方法结合 ＰａＳＲ湍流燃烧模型进行了三维模拟研究．计算得到了完整的燃烧振荡周期，与实验中的低频

燃烧振荡现象较为一致．低频燃烧振荡周期可分为凹腔火焰稳定、火焰回传、火焰吹熄 ３个阶段．通过分析低频燃烧

振荡周期中不同阶段的燃烧流动状态，给出了可能的低频燃烧振荡的形成机制．研究结果表明，在整个低频燃烧振

荡周期中燃烧室内没有发生热壅塞，燃烧室提供的背压和燃烧释热是燃烧室内形成低频燃烧振荡的关键．
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高超声速飞行被誉为继螺旋桨和喷气推进飞行之后航空史上的第 ３ 次“革命”，是 ２１ 世纪航空、航天技
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术的制高点，针对高超声速技术的研究也层出不穷［１⁃３］ ．以超燃冲压发动机为代表的吸气式推进装置是高超

声速飞行的理想动力［２⁃５］ ．相比于火箭发动机自带氧化剂，超燃冲压发动机以其比冲高、载荷比高等特性而备

受青睐．超声速条件下难以组织燃烧，即使强迫点火成功也难以稳定．为此，研究人员们提出了多种火焰稳定

设计，并广泛应用于各种不同构型的超燃燃烧室中［２，６］ ．凹腔火焰稳定方案以其较宽的稳焰范围和较低的总

压损失而逐步成为一种主流的稳焰设计方案［２⁃３，７⁃１３］ ．随着对超燃冲压发动机燃烧研究的逐渐深入，实验研究

表明燃烧室内存在不稳定燃烧过程［９，１１⁃１８］ ．燃烧室内不稳定的燃烧流动可能会引起发动机推力不稳定、进气

道不起动、喘振等严重后果，为发动机的工作带来重大安全隐患．为了控制燃烧室内的不稳定燃烧流动过程，
需要对燃烧室内不稳定燃烧流动机制有更进一步的认识．

对于凹腔的构型设计，当超声速流体流过时，边界层在凹腔前台阶处与壁面分离，形成自由剪切层．自由

剪切层流动的不稳定使得边界层在凹腔后台阶的再附过程也存在不稳定， 再附过程中自由剪切层对凹腔后

壁面的冲击将引起声振荡．不稳定的声振荡将沿着凹腔及壁面边界层向上游传播， 进而触发混合燃烧过程

的不稳定， 最终将造成整个燃烧室内复杂的不稳定燃烧流动［１１，１５⁃１６，１８］ ． 在超声速燃烧不稳定研究中， 一般将

１ ０００ Ｈｚ作为参考基准，高于 １ ０００ Ｈｚ频率的振荡通常看作是高频振荡，低于 １ ０００ Ｈｚ 的振荡则通常看作

是低频振荡．Ｏｕｙａｎｇ等［９］在直连式实验台上观察到了较低频率的燃烧振荡现象，峰值频率约为 １２６ Ｈｚ ．实验

中通过光学测量手段得到了火焰的传播过程，并进一步将燃烧振荡周期划分为 ３ 个阶段：凹腔火焰稳定阶

段、火焰上游传播（火焰回传）阶段、火焰快速吹熄阶段．李文栋等［１９］在研究中指出，主要的回火机理有 ４ 种，
其中燃烧不稳定引发回火及边界层回火在热声不稳定燃烧器中起主导作用．Ｚｈａｏ 等［１２，２０］在实验中同样观察

到了大振幅的火焰振荡，通过对比实验得到了多个状态下的燃烧不稳定现象，并在数值计算中着重研究了火

焰闪回这一低频燃烧振荡周期中的重要阶段．进一步分析发现，尽管燃烧室内存在多种状态下的不稳定现

象，但不同状态下火焰回传与火焰吹熄过程存在相似的速度分布．数值计算的结果则表明，火焰闪回过程对

凹腔内及凹腔下游的流动状态较为敏感，其中温度波动的影响尤为明显．Ｊｅｏｎｇ 等［１３］基于实验模型燃烧室结

构开展了二维大涡模拟（ＬＥＳ）计算，计算中得到了不同当量比下，频率在 １８８～４５６ Ｈｚ之间的低频压力振荡

结果．分析指出，燃烧室及隔离段内前传激波的产生和耗散是低频燃烧不稳定的重要影响因素．Ｍａ 等［１６］在直

连式实验台上观察到了主导频率为 １０６ Ｈｚ的低频燃烧振荡，并结合数值计算及理论分析给出了两种可能的

燃烧不稳定机制：火焰区和预燃激波之间的热声对流反馈及火焰区和燃料喷注之间的热声对流反馈．Ｄｕ
等［１８］在实验中通过空气节流方法实现了煤油燃料的自点火及火焰稳定，关闭空气节流后较强的燃烧不稳定

现象出现．纹影测量结果表明燃烧室内存在激波大规模的前后移动，并伴随着大面积的流动分离和再附．进
一步分析认为燃烧释热提供的背压是造成激波不稳定的关键因素．Ｆｒｏｓｔ等［２１］基于 ＨｙＳｈｏｔ模型超燃燃烧室，
通过一维模型分析，给出燃烧室内热壅塞当量比预测值，与实验结果较为吻合．实验中存在低于该当量比而

流动仍然达到壅塞的结果，分析认为该情况下燃烧形成的背压将推动流动分离，进而引起流动壅塞．Ｓｅｌｅｚｎｅｖ
等［１０］回顾了过去 ３０多年有关超燃冲压发动机的重要的实验及数值仿真研究，并指出现有的实验技术手段

已经足够描述发动机内的各种现象，但数值仿真研究仍然存在严重不足．超燃冲压发动机中化学反应动力学

模型、湍流混合燃烧模型、不稳定涡及湍流结构描述模型仍有待进一步发展．
上述研究对凹腔稳焰超燃燃烧室内的低频燃烧振荡机制给出了多种分析，但尚未形成统一的认知．针对

该过程的研究主要为实验研究，目前还缺少对于完整火焰回传、吹熄过程分析的数值研究．本文针对火焰回

传、吹熄的周期性的低频燃烧振荡现象，开展了实验室尺度模型燃烧室的数值计算研究，分析了低频燃烧振

荡中各个阶段的流动特征，揭示了超声速燃烧不稳定性的形成机制．

１　 数值计算方法

１．１　 控制方程

可压缩多组分反应流动 ＬＥＳ控制方程如下：
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其中上标“－”表示变量的空间过滤，上标“ ～ ”表示 Ｆａｖｒｅ过滤； ρ为控制体密度；ｕｉ 为流体微团沿 ｘｉ 方向的速

度；ｐ，Ｔ 分别为压强、温度；Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ函数 δｉｊ 在 ｉ ＝ ｊ时值为 １，其余条件下值为 ０；τｉｊ 和 τｓｇｓｉｊ 分别为分子黏性应

力张量和亚网格 ＳＧＳ应力张量； Ｅ为总能，Ｅ ＝ ｈｓ － ｐ ／ ρ ＋ ｕ２ｉ ／ ２，ｈｓ和 ｈｋ 分别为混合物显焓和组分 ｋ的绝对焓；
α 为热扩散系数，α ＝ λ ／ ｃｐ，热导率 λ 由 Ｅｕｃｋｅｎ公式计算； μｔ 为 ＳＧＳ涡黏度，由湍流模型给出，分子动力黏度

μ 通过 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ模型计算； Ｙｋ 和ωｋ 分别为组分 ｋ的质量分数和反应速率；假设各组分分子 Ｓｃｈｍｉｄｔ数 Ｓｃｋ 均
为 ０．７，而湍流 Ｐｒａｎｄｔｌ数 Ｐｒｔ与 Ｓｃｈｍｉｄｔ数 Ｓｃｔ分别取为 ０．９和 ０．７５； Ｒｕ和Ｍｋ 分别为通用气体常数和组分 ｋ的
摩尔质量．

为得到较为准确的流动分离过程及湍流燃烧过程，湍流流动模拟采用联合 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 平均（ＲＡＮＳ）和
ＬＥＳ中应用广泛的延迟分离涡模拟（ｄｅｌａｙｅｄ ｄｅｔａｃｈｅｄ⁃ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ， ＤＤＥＳ），在近壁面区域采用 ＲＡＮＳ 模

型，远离壁面区域采用 ＬＥＳ模式．湍流燃烧模型采用部分搅拌反应器（ｐａｒｔｉａｌｌｙ ｓｔｉｒｒｅｄ ｒｅａｃｔｏｒ， ＰａＳＲ）模型．
１．２　 基于 Ｓｐａｌａｒｔ⁃Ａｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）一方程模型的 ＤＤＥＳ方法

对于可压缩流动，ＳＡ一方程［２２］亚网格模型通常可以写为以下形式：

　 　
∂ μｃ 

∂ｔ
＋
∂ μｃ ｕ ｊ

∂ｘｉ

＝ Ｃｂ１（１ － ｆｔ２）Ｓ μｃ ＋ １
σ

{ Ñ·［（μｎ ＋ μｃ ） Ñμｃ ］ ＋ Ｃｂ２ Ñμｃ ２ } －

　 　 　 　 　 Ｃｗ１ ｆｗ －
Ｃｂ１
κ２

ｆｔ２
æ

è
ç

ö

ø
÷

μｃ 

ｄ
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋ ｆｔ１ΔＵ２， （６）

　 　 μｔ ＝ ρ μｃ ｆｖ１， （７）

式中 μｃ 为 ＳＡ方程求解中的模型湍流运动黏度，而 μｔ 为湍流运动黏度， ΔＵ 是由壁面移动引起的源项，对于

静止、无滑移壁面 ΔＵ 通常为 ０， ｄ 为计算点到物面的最小距离．函数 ｆｔ１， Ｓ， ｆｖ１， ｆｖ２， ｆｔ２， ｆｗ 有如下定义：

　 　 ｆｖ１ ＝
χ３

χ３ ＋ Ｃ３ｖ１
， χ ＝

μｃ 

μｎ
， （８）

　 　 ｆｖ２ ＝ １ －
χ

１ ＋ χｆｖ１
， （９）

　 　 Ｓ ＝ ２ΩｉｊΩｉｊ ＋
μｃ 

ｋ２ｄ２
ｆｖ２， Ωｉｊ ＝

１
２
∂ｕｉ

∂ｘ ｊ

＋
∂ｕ ｊ

∂ｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ， （１０）

　 　 ｆｔ２ ＝ Ｃ ｔ３ｅ
－Ｃｔ４ χ２， （１１）

　 　 ｆｗ ＝ ｇ
１ ＋ Ｃ６ｗ３
ｇ６ ＋ Ｃ６ｗ３

æ

è
ç

ö

ø
÷

１ ／ ６

， ｇ ＝ ｒ ＋ Ｃｗ２（ ｒ６ － ｒ）， ｒ ＝
μｃ 

Ｓκ２ｄ２
， （１２）

　 　 ｆｔ１ ＝ Ｃ ｔ１ｇｔｅｘｐ － Ｃ ｔ２
ｗ ｔ
ΔＵ
（ｄ２ ＋ ｄ２ｔ ｇ２ｔ ）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ， ｇｔ ＝ ｍｉｎ ０．１，

ΔＵ
ｗ ｔΔｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ， （１３）

式中 μｎ 为分子运动黏度， ｗ ｔ 为计算点在壁面对应点的速度，对于静止非滑移壁面该项为 ０， ｄｔ 为计算点到壁
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面对应点流线之间的最小距离， Δｘ 为壁面对应点处沿着流线的网格间距．上述计算中用到的常数如下：

　 　
σ ＝ ２ ／ ３， Ｃｂ１ ＝ ０．１３５ ５， Ｃｂ２ ＝ ０．６２２， κ ＝ ０．４１，

Ｃｗ１ ＝ Ｃｂ１ ／ κ２ ＋ （１ ＋ Ｃｂ２） ／ σ， Ｃｗ２ ＝ ０．３， Ｃｗ３ ＝ ２， Ｃｖ１ ＝ ７．１，
Ｃ ｔ１ ＝ １， Ｃ ｔ２ ＝ ２， Ｃ ｔ３ ＝ １．１， Ｃ ｔ４ ＝ ２ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１４）

在 ＳＡ一方程模型中，计算点到物面的最小距离 ｄ 又可当作是 ＲＡＮＳ 计算中的长度尺度．在 ＤＤＥＳ 计算

中，长度尺度需要重新定义为 ｄ，将其代入方程（６）中即可得到 ＳＡ⁃ＤＤＥＳ［２３］模型：

　 　
∂ μｃ 

∂ｔ
＋
∂ μｃ ｕ ｊ

∂ｘｉ

＝ Ｃｂ１（１ － ｆｔ２）Ｓ μｃ ＋ １
σ

{ Ñ·［（μｎ ＋ μｃ ） Ñμｃ ］ ＋ Ｃｂ２ Ñμｃ ２ } －

　 　 　 　 Ｃｗ１ ｆｗ －
Ｃｂ１
κ２

ｆｔ２
æ

è
ç

ö

ø
÷

μｃ 

ｄ
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋ ｆｔ１ΔＵ２ ． （１５）

同理，式中 ｆｔ１， Ｓ， ｆｖ１， ｆｖ２， ｆｔ２， ｆｗ 等函数的计算都需要做相应替换．ｄ 的计算由下式给出：
　 　 ｄ ＝ ｄ － ｆｄｍａｘ（０，ｄ － ＣＤＥＳΔ）， （１６）
　 　 ｆｄ ＝ １ － ｔａｎｈ［（８ｒｄ） ３］， （１７）

　 　 ｒｄ ＝
μｔ ＋ μｎ

Ｕｉ，ｊＵｉ，ｊ κ２ｄ２
， （１８）

式中 Ｕｉ，ｊ 为速度梯度，ＣＤＥＳ 为模型常数，Δ 为亚格子尺度，其余定义同 ＳＡ模型．ｒｄ 函数在靠近壁面时值很大，
而在远离壁面时则快速接近于 ０，附加的分子运动黏度 μｎ 保证函数在极接近壁面时，湍流运动黏度 μｔ 接近

于 ０时函数值不为 ０．当计算点远离壁面时， ｆｄ 函数值为 １，此时 ｄ 变为 ＤＥＳ模型中的长度尺度［２４］；而当计算

点接近壁面时， ｆｄ 函数值为 ０，此时 ｄ 退化为 ＲＡＮＳ模型中的长度尺度．
１．３　 湍流燃烧模型

本文中计算采用 Ｇｏｌｏｖｉｔｃｈｅｖ等［２５］提出的基于有限反应速率的 ＰａＳＲ 湍流燃烧模型．该模型认为反应速

率与特征混合时间和特征反应时间有关，且反应发生在混合过程之后．因此该模型将控制体内划分为非混合

区和混合区，非混合区经过特征混合时间后变为混合区后开始反应，混合区内反应则快速进行．
ＰａＳＲ的计算模型如下式所示：

　 　
ｃｋ － ｃ０

τ
＝ ｆｒ（ｃｋ）·

τｃ
τｃ － τｍｉｘ

＝
ｃｏｒ ｆｏｒ

ｃｏｒ ＋ δｏｔｅｒｍ２τ － ｆｏｒ τｍｉｘ
， （１９）

　 　 ｆｒ ＝ （ｖ″ｒ － ｖ′ｒ）ωｒ（ｃ） ＝ δｔｅｒｍ１ － δｔｅｒｍ２， （２０）
式中 ｃ 代表平均混合物浓度，下标 ｋ表示反应器出口参数，下标 ０ 表示反应器入口参数； τ 为反应器整体时

间尺度， τｃ 为化学反应时间尺度， τｍｉｘ 为混合过程时间尺度；上标 ｏ 代表对应物理量计算开始前的初始状

态，下标 ｒ表示反应中参与的组分 ｒ ．式（２０）中 δｔｅｒｍ１和 δｔｅｒｍ２分别表示 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ形式下组分 ｒ的生成率和消耗

率．计算中通常需要预先处理时间尺度关系，一般取混合参数 Ｃｍｉｘ ＝ ０．５，混合区与非混合区占比相同时的状

态开始计算，求解该状态下反应时间与整体时间尺度的比值 τｃ ／ τ ．若得到反应时间尺度与整体时间尺度的

比值接近于 １，则认为混合远快于反应，计算中 τｍｉｘ 直接取零值．若 τｃ ／ τ 为一个介于 ０～１之间的值，则将该值

定义为常值，计算中混合时间尺度 τｍｉｘ 用反应时间尺度 τｃ 来计算．
１．４　 数值求解方法

本文采用基于开源 ＯｐｅｎＦＯＡＭ Ｃ＋＋库构建的密度基可压缩多组分反应流求解器，采用单元中心储存数

据结构的有限体积法对计算域进行离散求解．采用 Ｋｕｒｇａｎｏｖ⁃Ｔａｄｍｏｒ 格式计算双曲守恒通量，对流通量使用

二阶中心差分格式结合 ｖａｎＬｅｅｒ限制器进行左右状态的插值，并进行 ＭＵＳＣＬ重构．采用 ＰＢｉＣＧＳｔａｂ 方法结合

ＤＩＬＵ预条件技术求解所有代数方程，时间步内收敛残差为 １×１０－１２ ．积分反应速率使用 ＲＫＦ４５刚性常微分方

程求解器计算．时间推进采用 Ｅｕｌｅｒ格式．模拟中最大 Ｃｏｕｒａｎｔ数取为 ０．４，对应时间步长稳定在 ６×１０－９ ｓ量级．
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２　 计算模型及验证

２．１　 计算模型与网格

本文计算模型基于国防科技大学 １ ｋｇ ／ ｓ 直连式试验平台模型燃烧室设置［１２，２０］，如图 １ 所示．计算域总

长 ９５０ ｍｍ，其中包括长 ２８０ ｍｍ、扩张角为 １０°的尾喷管．隔离段和燃烧室为矩形截面等直段，等直段高 ４０
ｍｍ、长 ６７０ ｍｍ、宽 １０ ｍｍ ．凹腔长 ５６ ｍｍ、深 １２ ｍｍ，后壁面倾角为 ４５°，设置在距离入口 ４９４ ｍｍ处．燃料喷

口为两个直径 １ ｍｍ的乙烯喷口，喷口间距 ２０ ｍｍ，燃料采用 ９０°喷注，喷注当量比为 ０．３４，后排喷口到凹腔

前台阶的距离为 １４９ ｍｍ，燃料喷口和凹腔同侧设置．仿真计算平台为开源 ＣＦＤ软件 ＯｐｅｎＦＯＡＭ，计算中采用

的点火方案为凹腔内设置高温区强迫点火，模拟实验中电火花塞点火条件．

图 １　 模型燃烧室结构示意图（单位： ｍｍ）

Ｆｉｇ． １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ（ｕｎｉｔ： ｍｍ）

计算网格平均尺度为 ０．３ ｍｍ， 边界层加密第一层厚度为 ０．０１ ｍｍ， 边界层网格生长率为 １．１， 凹腔部分

网格加密尺度为 ０．２ ｍｍ ．扩压喷管对燃烧室内影响相对较小， 同时为了平衡计算消耗， 网格设置平均尺度

为 ０．５ ｍｍ，最终整体网格数量约 １ ０２６万．由于燃烧室内计算涉及到喷注后的燃料混合燃烧过程及预燃激波

串的前传过程，入口湍流质量及湍流度将对燃烧释热及上行激波串的耗散有着较大影响．ＬＥＭＯＳ ＩｎｆｌｏｗＧｅｎ⁃
ｅｒａｔｏｒ［２６］湍流入口将不断生成不同尺度的涡结构，不同尺度的涡结构持续穿过边界进入计算域，以此来模拟

实际流动中的湍动．上下壁面均采用无滑移、绝热壁面，左右界面采用对称边界，出口则采用 ｗａｖｅ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｖｅ
无反射边界．

计算模拟飞行高度 ２５ ｋｍ，飞行 Ｍａｃｈ数 Ｍａ ＝ ５．５时的来流条件，此时隔离段入口参数及燃料喷注参数

如表 １所示［２０］ ．乙烯反应采用 Ｊａｃｈｉｍｏｗｓｋｉ十步乙烯反应简化机理［２７］ ．
表 １　 隔离段入口及燃料喷口参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｉｓｏｌａｔｏｒ ｉｎｌｅｔ ａｎｄ ｊｅｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ Ｐ ／ ｋＰａ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｖ ／ （ｍ ／ ｓ） ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｔ ／ Ｋ ＹＯ２ ＹＨ２Ｏ ＹＣＯ２ ＹＮ２ ＹＣ２Ｈ４
ｉｎｌｅｔ ８９．１２ １ ３２３ ７１９．３ ０．２３３ ８ ０．１０１ ６ ０．０６２ ２ ０．６０２ ４ ０

ｊｅｔ ８４７．２８ ３１５ ２６５．２ ０ ０ ０ ０ １

　 　 为了验证仿真模型的合理性，本文开展了仿真计算结果与实验结果的冷态压力对比［２８］，如图 ２ 所示．其
中仿真数据中冷态流场的压力极大点对应于燃料喷口位置，喷口处喷注压力远大于壁面压力．发动机隔离段

内的压力主要受到涡结构的影响，来流的不稳定涡结构将引起壁面压力的小范围波动，但平均值基本保持一

致．凹腔后的流动，则受到凹腔自激振荡及涡脱落的影响，产生不稳定压力波动．燃料喷注与凹腔之间的压力

波动，则主要受到入射弓形激波及其反射激波系与壁面边界层相互作用影响．总体而言，冷态流场的结果主

要取决于来流条件与流场内涡结构及激波结构，仿真计算结果与实验结果基本一致，燃烧室计算模型较为可

靠，可以较好地模拟燃烧室内的湍流流动及激波流动．
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图 ２　 冷态流场上壁面静压分布

Ｆｉｇ． ２　 Ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｕｐｐｅｒ ｗａｌｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｌｄ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ

３　 结果与讨论

３．１　 闪回火焰结构

图 ３为数值计算得到的一个周期内的中间截面温度云图．从图中可以看出，燃烧室内的燃烧状态在一个

周期内存在明显的变化：火焰最开始维持在凹腔稳定状态，之后着火焰进入等直段内并开始沿着壁面快速向

上游传播，当火焰到达凹腔位置后，火焰快速吹熄回到凹腔内．

图 ３　 中间截面温度云图随时间变化 （Δｔ ＝ ０．２ ｍｓ）
Ｆｉｇ． ３　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｉｎ ｔｈｅ ｍｉｄ ｐｌａｎｅ ａｔ ｖａｒｉｏｕｓ ｍｏｍｅｎｔｓ （Δｔ ＝ ０．２ ｍｓ）

注　 为了解释图中的颜色，读者可以参考本文的电子网页版本，后同．

该低频振荡周期主要分为 ３个子过程：火焰凹腔稳定、火焰回传、火焰吹熄．同时观察到，相比火焰回传

过程，火焰吹熄过程会更加迅速．该结果与 Ｚｈａｏ 等［１２］实验测得的火焰亮度图像结果基本一致，火焰在等直
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段中前传是个连续快速的过程，火焰前锋逐渐向上游移动，并最终回传到燃料喷口．回传过程中火焰最强位

置在凹腔及凹腔后，火焰几乎占据 ２ ／ ３流道范围，与图 ３ 中模拟结果较为吻合．火焰的吹熄过程也是连续快

速的过程，在来流的冲击下火焰逐渐回到凹腔并稳定，等直段中的火焰并不会出现瞬间熄火现象．三维火焰

面结构如图 ４所示．

图 ４　 三维火焰面结构，温度着色的当量混合分数等值面

Ｆｉｇ． ４　 Ｉｓｏ⁃ｓｕｒｆａｃｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｏｉｃｈｉｏｍｅｔｒｉｃ ｍｉｘｔｕｒｅ ｃｏｌｏｒｅｄ ｂｙ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

３．２　 火焰闪回过程中流场特征分析

如图 ５（ａ）所示，以火焰闪回、火焰吹熄为周期的低频燃烧震荡中，火焰的凹腔稳定阶段为初始阶段．压
力云图显示燃烧室内存在较高的燃烧形成背压，较高的燃烧背压将提供较大的逆压梯度，进而推动燃烧室内

壁面边界层的分离过程．凹腔前台阶处，由于凹腔结构的存在，壁面边界层与壁面分离形成凹腔自由剪切层．
自由剪切层的流动较为不稳定，当燃烧室背压升高时，流动很容易产生进一步分离，进而将分离激波推向上

游．该燃烧室采用横向射流喷注方案，在燃料喷口前有较强的弓形激波，燃烧室下壁面弓形激波反射位置存

在较强的激波边界层相互作用．当燃烧室内存在较高的燃烧形成背压时，该位置在逆压梯度作用下很容易产

生流动分离．Ｍａｃｈ云图中黑线代表流动 Ｍａｃｈ数 Ｍａ ＝ １的等值线．凹腔稳定状态下数值纹影结果中可以看到

燃料喷注处几乎不存在回流区，该来流条件及喷注方案下燃料喷注对主流的阻塞作用不足以形成燃料喷口

前的流动分离．燃料喷注位置只存在较强的射流弓形激波及较弱的边界层再附激波，弓形激波与下壁面边界

层相互作用形成边界层分离区，边界层再附激波与分离区剪切层相互作用并形成微弱的反射激波．燃烧提供

的背压在凹腔前台阶处形成较强的分离激波，并与下壁面分离区剪切层相互作用．凹腔后壁面附近由于流道

收缩存在多个较弱的燃烧激波及流动激波结构，但该时刻燃烧流动并未发展扩张，仍保持为凹腔稳定状态，
火焰仅存在于凹腔及凹腔下游壁面附近．火焰区域燃烧与流动存在复杂的耦合关系，燃烧区域存在接近流道

几何尺度的涡结构及小尺度涡结构．在压力云图中，可以清晰地看到上壁面分离激波与下壁面分离激波相互

作用形成的局部高压区域．此时燃烧室内上下壁面都存在面积较大的低速回流区，燃烧室主流流动受到了挤

压．在超声速流动中，流动 Ｍａｃｈ数随着流道的收缩逐渐减小．当流动分离进一步增强时，逐渐收缩的流动最

终会达到临界状态，进而引发强烈的流动壅塞．Ｆｒｏｓｔ等［２１］的实验结果显示，超燃燃烧室内存在这种形式的流

动壅塞状态：燃烧释热对主流流动的加热，不足以将主流减速到声速进而形成热力学喉道，但随着燃烧室背

压的逐渐升高，边界层将在燃烧背压推动下形成大范围的流动分离，分离区会进一步挤压流道，最终主流流

动将达到临界状态．
如图 ５（ｂ）所示，前传的火焰前锋点燃了分离激波后的预燃混气，该部分燃料的燃烧使得分离激波后的

背压迅速升高，更高的背压增强了分离激波的强度，推动流动分离进一步发展．同时分离激波的逐步发展使

得燃烧室后部的燃烧流动进一步增强，凹腔附近的燃烧流动呈现更加稳定的状态．凹腔后部的流动则与前一

时刻基本一致，下壁面由于主流流动的挤压仍存在短暂的边界层再附，燃烧室后部流动仍接近临界状态．但
该流动并未进一步发展形成主流流动的完全壅塞，主流流动仍然呈现超声速流动状态．在激波进一步推进
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时，燃烧室内出现激波串结构．分离激波与剪切层相互作用提供火焰前锋点火区域，燃烧激波与剪切层的相

互作用则提供燃烧进一步扩张条件，火焰往燃烧室中间发展．此时观察图 ５（ｂ）温度图像可以很明显地看出

火焰结构存在前后差异，前部分火焰仅为靠近壁面的分离区剪切层燃烧火焰，而后部分火焰则进入燃烧室中

间区域并与激波、分离区相互作用形成大范围的燃烧．

（ａ） ｔ ＝ ｔ０ （ｂ） ｔ ＝ ｔ０ ＋ ０．４ ｍｓ

图 ５　 燃烧室内密度纹影、 Ｍａ 数、压力、温度云图 （ ｔ ＝ ｔ０， ｔ０ ＋ ０．４ ｍｓ）

Ｆｉｇ． ５　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ Ñρ ， Ｍａ， ｐｒｅｓｓｕｒｅ， ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ （ ｔ ＝ ｔ０， ｔ０ ＋ ０．４ ｍｓ）

如图 ６（ａ）所示，凹腔前逐步回传的激波及火焰前锋最终将点燃所有部分预混燃气，火焰将会回传到喷

口位置．从 Ｍａｃｈ云图可以看出此时上壁面流动分离已经达到了最强，上壁面的分离激波、弓形激波与下壁面

分离激波的共同作用下，上壁面形成了大面积的分离泡，大约占据了流道的 １ ／ ２．该状态下燃烧室内主流流动

仍然没有达到声速，喷注形成的预燃混气在接近喷口处混合条件最差，火焰回传到该位置后并不能完全点燃

该部分燃料并使之充分燃烧．喷注后的预燃混气燃烧在火焰回传到喷口的过程中先逐步增强，后在接近喷口

时又逐步减弱，当火焰回传到喷口位置时，燃烧室中已不存在部分预混燃烧．喷口喷出的燃料在该条件下将

直接被火焰前锋点燃，由于缺乏足够的预混距离，喷入燃烧室内的燃料在近似无混合的状态下燃烧，火焰接

近扩散火焰的形态．在距离喷口较近处由于混合不充分，温度云图中火焰呈现较弱状态，火焰偏低温且较为

碎片化．而在下游一定距离处火焰呈现明显的增强，火焰温度更高，并且占据主流道约 １ ／ ２，有一定预混距离

后燃烧将明显增强，这意味着喷口附近的燃烧为近似于扩散火焰的燃烧状态．当火焰回传到喷口位置时，分
离激波、弓形激波、剪切层等形成复杂激波系结构，但燃烧激波并未前传到喷口位置．此时燃烧室内的燃烧处

于最强状态，燃烧的增强使得燃烧激波从凹腔位置推进入等直段中．但该条件下燃烧仍未达到热壅塞状态，
燃烧激波并未转化为正激波并推入隔离段中，此后燃烧减弱，燃烧激波也将逐渐减弱，在这个过程中凹腔后

部的流动始终不能完全形成壅塞，当燃烧室内背压缓解后，燃烧流动形成的背压无法维持分离激波及分离区

在该位置的稳定．该喷注方案下燃烧室内不足以完成燃烧模式的切换，火焰最终将被吹熄．
对于燃烧状态定量描述可以用火焰索引因子 Ｉ 进一步说明，火焰索引因子通过组分梯度来定义：

　 　 Ｉ ＝
ＹＣ２Ｈ４·ＹＯ２
ＹＣ２Ｈ４ · ＹＯ２

． （２１）

进一步检查图 ７火焰索引因子 Ｉ 的分布，可以看到火焰回传过程中火焰前锋位置存在大量 Ｉ ＝ １．０ 的区

域，这意味着该区域内为较好的预混燃烧．当火焰回传完成后，喷口附近几乎均为 Ｉ ＝ － １．０的区域，这意味着

该区域为扩散火焰燃烧．
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（ａ） ｔ ＝ ｔ０ ＋ １．６ ｍｓ （ｂ） ｔ ＝ ｔ０ ＋ ２．０ ｍｓ

图 ６　 燃烧室内密度纹影、 Ｍａ 数、压力、温度云图 （ ｔ ＝ ｔ０ ＋ １．６ ｍｓ， ｔ０ ＋ ２．０ ｍｓ）

Ｆｉｇ． ６　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ Ñρ ， Ｍａ， ｐｒｅｓｓｕｒｅ， ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ （ ｔ ＝ ｔ０ ＋ １．６ ｍｓ， ｔ０ ＋ ２．０ ｍｓ）

（ａ） 火焰闪回过程中

（ａ） Ｔｈｅ ｆｌａｍｅ ｆｌａｓｈｂａｃｋ ｐｒｏｃｅｓｓ

（ｂ） 火焰闪回完成时

（ｂ） Ｔｈｅ ｆｌａｍｅ ｆｌａｓｈｂａｃｋ ｃｏｍｐｌｅｔｉｏｎ ｍｏｍｅｎｔ
图 ７　 燃烧室内火焰索引因子对比图

Ｆｉｇ． ７　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｌａｍｅ ｉｎｄｅｘ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

燃烧室内背压缓解后，燃烧室内火焰模式转变为扩散火焰模式，并将快速被吹回凹腔，如图 ６（ｂ）所示．
在此过程中下壁面的分离泡逐渐向下游移动，但由于弓形激波的存在，下壁面仍存在较大的流动分离区．而
上壁面流动由于失去高燃烧背压的支持，分离流动再次变为边界层流动，火焰将会被快速吹落至凹腔内．此
时燃烧室内仍能看到两个激波系结构，分离激波在前燃烧激波在后，此时由于燃烧较弱对应燃烧激波同样较

弱，最终当火焰回到凹腔稳定时，燃烧激波将会消散，燃烧室内回到初始状态，仅存在分离激波．此后，随着凹

腔后燃烧的进一步增强以及凹腔自由剪切层再附带来的扰动，火焰将会再一次回传到等直段中并引发新一

轮的闪回及吹熄过程．
进一步选取喷口前设置了数值压力测点，数值压力测点位置如图 ８所示．当燃烧室内未发生火焰的低频

燃烧振荡时，喷口处及燃烧室内的激波不会影响到隔离段前端的压力测点处，压力测点处的压力值与隔离段
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入口条件基本保持一致．当火焰的低频燃烧振荡发生后，燃烧室后部的背压将会推动激波的快速前传，从而

将激波推至隔离段前端，进而影响到隔离段中的压力测点．

图 ８　 燃烧室内测点示意图

Ｆｉｇ． ８　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｏｂｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

图 ９压力测点的结果也与该分析保持一致，当燃烧室内未出现振荡时，隔离段内压力测量值较为稳定．
当低频燃烧振荡发生后，隔离段内的压力测量值出现较高幅值的压力波动，压力峰值接近 ２８０ ｋＰａ ．同时压

力测量显示的周期约为 ２．２ ｍｓ，与云图分析结果保持一致．观察得知：压力振荡一个周期内存在两个压力峰

值，第一个峰值出现在火焰的闪回过程中，燃烧室内的高背压推动激波快速前传将燃烧室内的压力影响扩展

至隔离段中．第二个峰值则出现在火焰闪回完成时，此时燃烧室内的燃烧达到最强．回传过程中逐步强化的

火焰将进一步提高燃烧后的背压，从而形成燃烧震荡周期中的第二个峰值．

图 ９　 测点压力波动测量结果

Ｆｉｇ． ９　 Ｐｒｏｂｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔｓ

３．３　 火焰闪回机制分析

图 １０所示为燃烧室内激波结构示意图，在等直段中主要存在两个较强的激波系结构，一个是以斜激波

为主导的分离流动激波系，一个是以燃烧激波为主导的燃烧流动激波系．燃烧流动激波系的产生与燃烧室内

燃烧释热有关，较强的燃烧释热将会使主流流动减速到接近临界流动状态从而产生激波结构．当燃烧室内火

焰燃烧较弱时，即火焰在凹腔稳定模式时，燃烧室内燃烧不足以产生如图 １０所示的燃烧激波结构，主流流动

为纯粹的超声速流动状态．而较强的燃烧背压将提供较大的逆压梯度，从而诱导燃烧室内壁面流动出现流动

分离．火焰的闪回过程实际上是斜激波在背压推动下逐渐回传的过程，燃烧的高背压推动斜激波的前传，分
离区卷带火焰前锋点燃激波后的预燃混气，增强的燃烧为激波的进一步推进提供背压．对于喷注后的燃料，
越靠近喷口混合情况越差，预燃混气点燃后燃烧效率也会逐渐降低，直到回传到喷口时燃烧效率最低，此时

火焰燃烧为扩散火焰模式．扩散火焰模式下燃烧效率较低，燃烧提供的背压也降低，无法维持火焰在喷口射

流尾迹的稳定．来流的冲击下激波快速后退，火焰随着激波流动及回流区同步回退，最终回到初始凹腔稳定

状态．在该过程中，由背压产生的分离流动将会使得燃烧得到横向扩张，火焰会向燃烧室中间发展．增强的燃

烧会逐渐加热主流流动并形成燃烧激波，燃烧激波形成后会随着火焰闪回的进行逐步发展．但最终火焰回传

到喷口后燃烧仍然无法形成热壅塞，燃烧室后部的燃烧释热仍然无法将主流流动完全减速至声速并形成热

力学喉道．此后由于燃烧减弱，燃烧提供背压降低、燃烧释热减少，火焰难以维持激波在该状态下的稳定，最
终斜激波将被吹下，而燃烧激波则在燃烧逐渐减弱时渐渐消散，最终回到初始火焰凹腔稳定状态，等待火焰
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在凹腔中逐渐发展并产生下一次回传．

图 １０　 燃烧室内激波示意图

Ｆｉｇ． １０　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

４　 结　 　 论

本文对凹腔稳燃超声速燃烧中的火焰闪回低频燃烧振荡现象进行了数值研究．数值计算中得到了与实

验现象较为吻合的低频燃烧震荡结果，低频燃烧振荡周期主要由以下 ３ 个过程组成：火焰的凹腔稳定过程、
火焰闪回过程及火焰吹熄过程．其中火焰的闪回及吹熄过程都是连续快速的过程，火焰在等直段中逐步回

传，当火焰回传到燃料喷口后，又被逐步吹熄回到凹腔中．数值研究结果表明：当火焰回传开始发生后，燃烧

室内实际存在两组激波系结构，分别为斜激波系及燃烧激波系．其中斜激波系将会在燃烧背压的推动下在燃

烧室内发生大范围的前后移动，进而带动火焰回传，形成不稳定的燃烧流动现象．在该工况下，随着斜激波的

回传燃烧逐渐增强，当火焰回传到喷口时燃烧达到最强，但该喷注方案下燃烧释热不足以完成燃烧室内燃烧

流动状态的切换，主流流动始终维持在超声速流动，燃烧室内无法形成热壅塞．
在该构型燃烧室中，燃烧提供的背压是火焰闪回产生的关键因素，当火焰在凹腔中逐步发展时，凹腔后

部将会逐渐形成高压区域进而推动大面积的流动分离．而燃烧室内持续的低频燃烧振荡现象则与热壅塞相

关，当燃烧室内无法形成完全的热壅塞时，燃烧提供的背压无法维持分离激波在燃烧室中较上游的位置稳

定，最终斜激波会在来流的冲击下逐渐回到凹腔位置，直至下一次闪回．
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