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摘要：针对氢燃料超燃冲压发动机燃烧室内的燃烧细节，采用数值方法研究了喷注初期不同喷注位置及当量比下超燃燃烧室

氢燃料自点火火焰形成与传播过程，结合OH、HO2自由基与温度分布分析了点火燃烧过程的火焰精细流场结构。结果表明：凹腔

下游喷孔距凹腔后缘较近时，若喷注压力超过 2 MPa，会发生下游火焰通过回流区卷入凹腔的现象；凹腔内喷注会在凹腔剪切层

前沿形成稳定反应面，造成反应区分离；喷注压力相同时，上游布置喷孔燃烧室出口氧耗率更高，总压恢复系数降低，而在喷注位

置相同时，随喷注压力的升高，燃烧室出口氧耗率提高，总压恢复系数降低；喷注当量比不同会影响火焰的稳定位置与结构，在当

量比较低时氢气燃烧主要发生在凹腔、剪切层及燃烧室下游，在当量比较高时则发生在燃烧室下游。
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Abstract： In response to combustion details of hydrogen fueled scramjet combustor， the numerical simulation method was used to 

investigate the formation and propagation of hydrogen flame with auto-ignition in a scramjet combustor with different injection positions 
and equivalence ratios during the initial injection stage. The fine flow field structure of flame in the ignition combustion process was 
analyzed by combination with the distribution of OH， HO2 radicals， and temperature. The results show that when the downstream nozzle of 
the cavity is close to the rear edge of the cavity， if the injection pressure exceeds 2 MPa， the downstream flame will be drawn into the cav⁃
ity through the recirculation area； The arrangement of nozzle in the cavity will form a stable reaction surface at the front of the cavity shear 
layer， resulting in the separation of the reaction zone； With the injection pressure is the same and the nozzle is arranged upstream， the 
oxygen consumption rate at the outlet of the combustor will be higher and the total pressure recovery coefficient will be lower， while the 
injection position is the same， the oxygen consumption rate at the outlet of combustion chamber increases with the increase of injection 
pressure， and the total pressure recovery coefficient decreases； Different injection equivalence ratio will not affect the stable position and 
structure of the flame， with lower equivalence ratio， hydrogen combustion mainly occurs in the cavity， shear layer and downstream of the 
combustor， while with higher global equivalence ratio， it occurs downstream of the combustor.
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0　引言

超燃冲压发动机具有较宽范围的巡航速度与较

高的比冲，被认为是飞行器实现大气层内高超声速飞

行的最佳动力装置。当超燃冲压发动机正常工作时，

由于空气流入发动机内部速度极快，燃料在燃烧室内
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进行喷注、掺混与燃烧的时间仅为 1 ms 左右[1]，火焰

难以维持稳定。CIAM 首次在俄/法联合研制的双模

态氢燃料超燃冲压发动机测试试验中采用了凹腔结

构[2]。随后，又有多名学者经大量试验证实了凹腔结

构对超燃燃烧室火焰稳定具有重要作用[3-5]。目前，凹

腔稳焰结构已成为超燃燃烧室中最为常见的火焰稳

定结构之一。

开展凹腔稳焰结构超燃燃烧室内部火焰结构的

试验研究时，常会利用平面激光诱导荧光（Planar 
Laser Induced Fluorescence，PLIF）技术标记火焰位置，

实现火焰结构的可视化。Ben-Yakar 等[6-7]使用 OH-
PLIF 图像作为燃烧火焰位置的标记，通过试验对超

燃燃烧室内氢燃料横向喷注时火焰的分布开展了研

究，发现扩散的燃料主流与空气来流接触位置形成了

弧形反应区，且在喷孔上游位置产生了回流区；Carter
等[8]通过激光及光学荧光探测装置开展试验研究，采

用 CH-PLIF 技术对预混湍流火焰进行了观察；Cantu
等[9]利用 CH-PLIF 技术对双模态凹腔燃烧室乙烯预

混火焰进行了研究，并将测量结果与大涡模拟和雷诺

平均数值模拟结果进行了比较；钟富宇等[10-12]采用纹

影与 PLIF 技术，分别对氢燃料喷注和乙烯燃料喷注

下超燃燃烧室激波结构与火焰传播及稳定过程开展

了试验研究，根据 OH 与 CH 自由基分布位置变化情

况，对超燃燃烧室内氢燃料与乙烯燃料喷注至火焰稳

定过程中燃烧流场进行了分析。此外，利用数值模拟

方法对燃烧性能进行分析的手段也较为常见。宋冈

霖等[13]利用温度和马赫数云图相结合的方法描述了

不同燃烧室构型下煤油燃料的燃烧区分布情况；Kan⁃
naiyan[14]通过燃烧室内不同位置的热释放率参数对单

步反应和多步反应下乙烯燃料的燃烧情况进行了研

究；Ma 等[15]在支板燃烧室中使用了氢气/甲烷、氢气/
乙烯混合燃料，并结合OH分布云图对燃烧火焰进行

了追踪，发现氢气与碳氢燃料掺混喷注会导致火焰燃

烧强度减弱，燃烧效率降低；何磊等[16]也通过OH自由

基的分布对甲烷/氧气层流同轴射流扩散火焰的参数

进行了描述；Zhao等[17]利用HO2可作为氢化学燃烧中

自点火过程标记的特点，采用大涡模拟对最佳频率脉

冲声速射流的燃烧机理进行数值模拟，发现脉动射流

可以提高非预混区的热释放速率，但对预混燃烧热释

放影响较小。在实际过程中，由于湍流燃烧速度极

快，受到试验设备拍摄速度与频率的限制，通常对火

焰发展的研究以较长的时间取点为主，而较难利用

PLIF对极短时间内燃料燃烧初期超燃燃烧室内部火

核形成与火焰传播的具体过程进行连续详细地追踪，

容易忽视燃烧过程的火焰流动细节。

本文重点针对燃烧过程的火焰精细流场结构，对

凹腔结构超燃燃烧室喷注初期火焰扩散轨迹开展数

值模拟。

1　物理模型与数值方法

1.1　物理模型

本文计算采用的超燃燃烧室结构如图 1 所示。

该燃烧室长度 L=300 mm，入口高度H=50 mm，上壁面

扩张角 θ=2°。燃烧室喷孔展向布置方案参考了文献

[18]所采用的试验模型，燃烧室总宽度为 70 mm，每组

喷孔沿展向各设置 7 个。本文将沿燃烧室展向取单

个喷孔进行简化，所取燃烧室展向计算区域宽度 W=
10 mm，并将两侧面设置为对称面以降低简化模型带

来的不利影响。分别开设氢气喷孔 D1、D2和 C1，直径

均为 1 mm且垂直壁面喷注。其中，喷孔D1、C1中心距

凹腔前壁面10 mm，喷孔D2中心距凹腔壁面后缘10 mm。

凹腔前壁面至燃烧室入口距离 ΔL=60 mm，凹腔总长

度 l=70 mm，凹腔深度 h=10 mm，凹腔长深比 l/h=7，后
壁面倾角 γ=45°。模型网格总量约 350 万，最小网格

尺寸为0.02 mm，对壁面、凹腔及凹腔下游燃烧区域进行

网格加密处理，燃烧区域网格最大尺寸不超过0.2 mm。

1.2　数值方法及验证

本文模拟的超燃冲压发动机燃烧室燃烧工况对

应飞行 Ma=6。燃烧室入口来流 Ma=3.0，来流总压

P0 =2.11 MPa，总温 T0 =1650 K，静温 T=702 K，氢气燃

料垂直壁面喷注，喷注气体总温Tt =300 K。在燃烧室

中不额外设置点火源，利用氢气低燃点的特性使其在

高温的凹腔及剪切层位置发生自点火。

此次数值模拟忽略热传导和扩散效应等对流动

的影响，为尽可能捕捉燃烧流场细节并减小计算结果

误差，在研究过程中采用单方程大涡模拟（One-
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图1　燃烧室结构
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equation Large Eddy Simulation，One-equation LES）湍

流模型封闭亚格子湍流粘性项，化学反应源采用有限

速率燃烧模型，壁面为无滑移绝热壁面。空间上采用

2 阶离散化求解，并使用连续性总变差衰减（Total 
Variation Diminishing，TVD）限制器提高计算收敛性，

时 间 上 采 用 2 阶 隐 格 式 。 燃 烧 化 学 反 应 采 用

Jachimowski 氢气 8 组分 19 步详细反应机理[19]。计算

模型两侧设置为对称面，上下壁面采用无滑移壁面条

件。3组燃料喷孔均为声速喷孔，喷孔D1与D2采用压

力入口边界，由于喷孔 C1设置在凹腔内部，为避免燃

料喷注时受到凹腔内部燃烧压力变化的影响，喷孔C1
采用质量流量入口边界。在确保冷流场计算至动态

稳定后进行燃料的喷注燃烧计算。

为研究不同氢气喷注位置及不同当量比下燃烧

室火核形成与火焰的扩散发展过程，开展 3维数值模

拟，具体算例参数见表1。

为验证数值方法及时间步长选取的可行性，以德

国 宇 航 中 心（Deutsches Zentrum für Luft- und 
Raumfahrt，DLR）支板超燃发动机[20]的燃烧室结构（如

图 2所示）作为对照进行了验证。因试验测量数据较

为全面且数据具有较强的可靠性和权威性，许多研究

人员也基于该模型开展了方法验证与计算研究[21-23]。

此外，该模型同样采用了氢气作为喷注燃料且燃烧室

尺寸和工况与本文所采用的模型也较为接近。基于

试验数据可靠性和算例相似度 2方面考虑，本文也将

采用该模型开展方法验证。验证模型网格约 200万，

边界条件设置及展向尺寸选取参照文献[24]中的计算

模型，空气来流和氢燃料喷注参数见表2。

以来流方向为 x 轴，垂直于风速的方向为 y 轴。

燃烧室 x=78、125 和 207 mm 位置以及 x=78、125 和

233 mm位置燃烧室截面的时均速度计算值与时均温

度计算值同试验结果对比如图 3、4 所示。从图中可

见，在不同位置处的时均速度和时均温度计算值与试

验结果分布基本吻合。某些特殊位置处结果拟合程

度有限，如在 x=125 mm位置，时均速度对比结果说明

支板尾部回流区计算误差稍大，对燃料的扩散与燃烧

表1　算例参数

Case
1
2
3
4
5
6

喷注压力/
MPa
3.00
1.00
3.00
1.00
1.94
0.65

质量流量/
（g/s）
1.445
0.482
1.445
0.482
0.849
0.283

全局当量比

0.26
0.08
0.26
0.08
0.15
0.05

喷孔位置

D1
D1
D2
D2
C1
C1

表2　空气来流和氢燃料喷注参数

参数

Ma

速度u/（m/s）
静温T/K

静压 p/MPa
O2质量分数YO 2

N2质量分数YN 2

H2O质量分数YH 2O
H2质量分数YH 2

来流空气

2.0
730
340
0.1

0.232
0.736
0.032

0

氢气

1.0
1200
250
0.1
0
0
0
1

Air
Ma=2 50 

mm

23 mm

32 mm
12°

25 
mm

3°

Hydrogen
Ma=1

图2　DLR燃烧室结构
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图3　时均速度截面与试验

结果对比
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速度产生了一定的影响。然而，这些计算与试验结果

的误差与文献[23-25]中的数值结果较为相近，而在时

均温度中该计算结果则较为接近试验结果。总体来

看，使用该数值方法所得计算结果与试验值分布趋势

及变化规律基本一致，表明所采用的数值计算方法较

为合理。

1.3　网格无关性验证

为验证所使用网格的计算可靠性，设置了粗（网

格量为 200 万）、中（网格量为 350 万）、细（网格量为

500 万）3 种网格系统分别计算超燃燃烧室结构。网

格尺寸对上壁面压力分布的影响如图 5 所示。从图

中可见，高速来流由于上壁面倾斜而形成的膨胀波（0
<x<15 mm）、气流进入燃

烧室入口产生激波在上壁

面的反射（126 mm<x<220 
mm）及凹腔尾缘斜激波

（266 mm<x<300 mm）对壁

面压力分布的影响在被较

好地展示出来。

相较于粗尺寸网格，中等尺寸网格在模拟入口膨

胀波和凹腔尾缘斜激波方面与细尺寸网格的计算结

果拟合较好，而模拟入口激波时与细尺寸网格压力最

大误差不超过 3%。考虑到仿真精度与计算条件限

制，选择采用中等尺寸燃烧室网格开展后续燃烧过程

计算。

2　结果与讨论

2.1　壁面横向喷注火焰发展过程

由于 OH 与 HO2自由基是氢气燃烧的中间产物，

因此可通过 OH 的分布来标记火焰的大体位置，而

HO2则可表示扩散火焰面位置。Case1和Case2中OH
质量分数随时间变化如图 6、7 所示，其中 t 为燃料喷

注后所经历的时间。

氢气的横向喷注使得喷孔上游形成 1 道弓形激

波，导致喷孔上游壁面的边界层发生分离，从而在喷

孔上游形成亚声速回流区[6]，且喷注压力越大，激波强

度越高，喷孔上游回流区面积越大。从图 6、7 中可

见，喷注开始后 OH 自由基首先在喷孔上游形成，且

Case1条件下其 OH的形成面积更大。在燃料扩散初

期，由于凹腔剪切层处温度较高，OH 在凹腔前缘聚

集，并随着燃料的扩散而逐渐覆盖至整个凹腔上方。

当燃料继续向下游扩散时，由于Case1燃烧室中喷注

局部当量比较高，剪切层处反应剧烈且反应面震荡较

强，导致火焰传播速度提升，凹腔后部氧气被燃料迅

速消耗。在 t=0.14 ms 时，OH 呈“U”状分布于凹腔前

缘-凹腔底壁-凹腔后缘位置。在 t=0.20 ms 时，由于

凹腔后部氧气被燃烧耗尽，OH 的主要产生位置被分

成了A、B2个区域。在A区域内，OH从凹腔前缘延伸

至凹腔底壁且随着凹腔前部氧气的不断消耗而缓慢

前移；在 B 区域内，OH 在凹腔尾缘位置产生，并继续

向燃烧室下游发生扩散。在 t >1.80 ms 后，A 区域内

的凹腔氧气被完全耗尽，此时凹腔与来流空气的质量

交换速率低于凹腔内燃烧消耗氧化剂的速率，凹腔内

部持续处于贫氧状态无法维持燃烧，OH 自由基逐渐

消失；在B区域中由于受到上游高温热产物的热量传

递，凹腔下游燃料首先发生剧烈燃烧，可以看到 OH
在下游大量形成。随着凹腔内部燃烧反应逐渐减弱，

凹腔下游燃料的局部点火方式从凹腔内高温传递点

火转化为下游燃料热释放产生的高温自燃，喷注燃料

的主反应区维持在凹腔下游。

Case2燃烧室由于喷注当量比较低，燃烧反应较

缓，燃料经喷注扩散后，凹腔剪切层位置形成了稳定

的 OH 自由基，与 Case1 相比其剪切层反应面的震荡

较弱。当燃料扩散至凹腔尾缘位置时，一部分燃料同

来流空气继续向下游扩散，而另一部分则随剪切层的

OH Mass fraction 0.002 0.006 0.010 0.014 0.018 0.022 0.026
y

xz

t=0.05 ms t=0.10 ms t=0.15 ms

t=0.30 ms t=0.55 ms t=1.60 ms

t=2.00 ms t=2.20 ms t=4.00 ms

图6　Case1中OH质量分数随时间变化

壁
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图5　网格尺寸对上壁面

压力分布的影响

OH Mass fraction 0.002 0.006 0.010 0.014 0.018 0.022 0.026
y

xz

t=0.02 ms t=0.06 ms t=0.10 ms

t=0.14 ms t=0.20 ms t=1.40 ms

t=0.60 ms t=1.80 ms t=4.00 ms

mid-surface at t=0.10 ms

A B

图7　Case2中OH质量分数随时间变化
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重新附着沿凹腔尾缘卷入凹腔内部，参与凹腔质量交

换。对于长深比较大的开式凹腔，其内部具有前后两

个主要的涡结构[1]，流入凹腔的燃料受到后侧涡的卷

吸作用，与凹腔内部空气充分掺混燃烧。在 t=0.15 ms
时，可以发现凹腔尾部OH自由基浓度较高。随着凹

腔后部氧气被耗尽，反应面逐渐前移，但由于凹腔内

部涡结构之间质量交换速率较低，整体反应面前移速

率极慢。t>2.20 ms后，凹腔内部燃烧反应因氧气耗尽

而停止，此时燃料燃烧稳定在凹腔剪切层及燃烧室下

游区域。

在 t=4.0 ms时，Case1和Case2燃烧室在对称面 z=
5.0 mm 处 HO2摩尔分数分布如图 8 所示。从图中可

见，Case1燃烧室中，HO2主要在燃烧室下游有较大程

度的扩散，即燃料主反应区靠近燃烧室下游，而Case2
中凹腔剪切层与燃料扩散主流之间有较大面积 HO2
自由基的产生，燃料在该处燃烧较为剧烈。这可能是

由于喷注压力影响了局部当量比分布，导致不同位置

燃料的掺混程度发生了变化。HO2在燃烧室内的分

布情况证实了 2 组算例之间燃料主要反应位置的分

布差异。

对上述凹腔上游壁面喷孔横向喷注下火焰形成

与发展过程进行了分析。当燃料喷注后，燃料扩散主

流与凹腔发生质量交换，并受腔内高温及凹腔涡结构

的影响发生掺混燃烧，而高温燃烧产物则又可以作为

持续点火源，以维持燃料的稳定燃烧。

氢燃料无滑移壁面横向喷注时，若喷注压力足够

大，燃料可通过喷孔上下游形成的亚声速回流区及高

温边界层作为局部稳焰方式[6]。Case3 与 Case4 均为

凹腔下游壁面横向喷注算例，燃烧室内OH质量分数

随时间的变化如图 9所示。从图中可见，燃烧室内喷

孔上游及壁面边界层位置有较低浓度的 OH 自由基

形成，但喷注形成的亚声速区面积较小，难以维持主

流燃料的大量燃烧。与 Case4 相比，Case3 燃烧室喷

注压力更高，喷孔上游激波强度增加，边界层产生较

大程度分离，形成的回流区面积增大。值得注意的

是，在 t=0.18 ms时，上游回流区长度超过凹腔后缘与

喷孔D2中心的距离。由于回流区涡流与凹腔后侧涡

的双重涡结构作用，部分燃料沿凹腔后缘发生了回

流，并在凹腔内部发生了短暂的掺混燃烧。在 t=0.50 
ms时，受下游燃料的回流影响，燃烧反应面几乎覆盖

了整个凹腔后壁面，并因凹腔后侧涡的顺向卷吸自凹

腔底部向上游发生了扩散。在 t=0.90 ms 时，凹腔下

游区域已出现大量OH自由基。经过一段时间后，随

着卷入燃料的逐渐匮乏，凹腔内燃烧反应短暂发生过

后便开始逐渐衰弱，可见在 t=2.00 ms时，凹腔内部燃

烧反应基本消失。

与之相反的是，Case4中燃料喷注压力较低，喷孔

上游回流区长度小于凹腔后缘与喷孔 D2 中心的距

离，凹腔内没有形成明显的反应区。由此可见，下游

喷孔燃料喷注存在 1个特定压力值，当超过该喷注压

力时，喷孔上游回流区长度超过喷孔中心与凹腔后缘

的间距，导致下游火焰通过喷孔上游回流区卷入凹腔

后部。

为进一步分析该过程，取凹腔后壁面底部测点M

（x=120.0 mm，y=-9.5 mm，z=5.0 mm）。测点 M 位置

OH质量分数和温度对比如图10、11所示。在 t>0.2 ms
时，随着凹腔下游喷孔压力的降低，测点 M 处 OH 质

量分数与温度呈下降趋势，即喷孔上游回流区燃料及

火焰卷入凹腔内部的通量逐渐减小，凹腔燃烧强度下

降。而当压力降低至 1.5 MPa 时，M 点流场参数基本

维持不变，说明在该喷注压力条件下，凹腔下游喷孔

OH Mass fraction 0.002 0.006 0.010 0.014 0.018 0.022 0.026 y
xz

t=0.02 ms t=0.08 ms t=0.18 ms

t=0.50 ms t=0.90 ms t=2.00 ms

（a） Case3

t=0.02 ms t=0.04 ms t=0.08 ms

t=0.12 ms t=0.50 ms t=2.00 ms

（b） Case4
图9　OH质量分数随时间变化

HO2Mole fraction 1.00E-05 7.00E-05 1.30E-04 1.90E-04 主反应区

（a） case1

（b） case2 主反应区

图8　在z=5 mm处燃烧室HO2摩尔分数分布
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回流区火焰几乎没有卷入凹腔内部。此外，在喷注压

力为 1 MPa 时，M 点位置流场参数与 1.5 MPa 工况下

变化情况基本耦合，即凹腔内没有发生燃烧。由此可

见，使得燃烧室凹腔下游喷孔回流区火焰卷入凹腔的

喷注压力值约在 1.5～2 MPa范围之间，且当压力超过

2 MPa时，回流区火焰势必会回流进凹腔。

2.2　壁面横向喷注特性

为比较上述4个算例的燃烧性能与总压变化，在此

给出燃烧室出口氧耗率ϕ及总压恢复系数σ的计算方

法。考虑到燃烧室出口密度与流速的不均性，使用进、

出口截面总压质量加权平均来定义总压恢复系数[26]。

氧耗率为

ϕ = qo2,in - ∫ρωO2 udAout

qo2,in
（1）

式中：qo2,in 为燃烧室入口处氧气的质量流量；ωO2为氧

气质量分数；u 为速度；Aout 为燃烧室出口面积；ρ 为

密度。

总压恢复系数为

σ = P̄0,out
P̄0,in

（2）
式中：P̄0,out 为出口总压的质量加权平均；P̄0,in 为入口总

压值。

P̄0,out = ∫P0,out ρudAout

∫ρudAout
（3）

式中：P0,out为出口截面位置的局部总压。

本算例中燃烧室出口燃料质量分数较低，燃烧室

内燃料消耗量的捕捉精度降低。因此，利用出口氧气

消耗量计算氧耗率，以便更好地量化不同时间及工况

下燃烧室燃料燃烧的充分程度。Case1～4燃烧室出

口氧耗率变化如图 12所示。其中，Case4燃烧室由于

缺少凹腔干扰，氧耗率始终处于低值位置。由于燃烧

流场建立，4 组算例初期氧耗率处于提高状态，并随

着时间逐渐趋向平稳。可以发现当喷孔布置在上游

时，燃烧室出口氧耗率总体大于喷孔布置在凹腔下游

的，且氧耗率随喷注压力的提高而急剧提高。Case1
～4燃烧室出口总压恢复系数变化如图 13所示。当 t

>0.25 ms 时，Case1、Case2 燃烧室出口总压恢复系数

明显低于Case3、Case4的现象也印证了凹腔对于超燃

燃烧室的稳焰作用，即凹腔结构使得燃烧作用增强从

而导致出口总压损失显著提升。另外，提高喷注压力

会导致喷孔上游弓形激波强度提升，并由于燃料喷注

通量的升高致使燃烧强度增加，使燃烧室总压损失进

一步增大。此外，值得注意的是，Case2与 Case3算例

燃烧室出口总压恢复系数基本相同，但Case2出口氧

耗率相较 Case3 更高，这似乎说明比起提高喷注压

力，合理布置喷孔位置对提高燃烧效率具有更深远的

影响。

2.3　凹腔底壁喷注火焰发展过程

当燃料喷孔布置在凹腔内部时，凹腔内部燃料柱

周围首先产生了OH自由基，如Case5中OH质量分数

随时间变化（如图14所示）中0.02 ms时刻所示。随着

燃料柱高度的提升，由于凹腔内部流速较缓且温度较

高，大量 OH 自由基逐渐在燃料柱附近形成，并快速

扩散至整个凹腔内部。在 t=0.16 ms 时，因凹腔氧气

消耗，燃料反应位置发生了间断，并分成 2个区域，如

t=0.02 ms t=0.06 ms t=0.12 ms

t=0.16 ms t=0.22 ms t=0.26 ms

t=2.00 ms

OH Mass fraction 0.002 0.006 0.010 0.014 0.018 0.022 0.026
y

xz

H2 Mass fractionH2 Mass fractionH2 Mass fraction

t=1.20 mst=0.40 ms

① ②

图14　Case5中OH质量分数随时间变化
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图中虚线处所示，且间断随着时间推移逐渐扩大。虚

线位置则处于喷孔所在的展向截面内，即喷孔将反应

面分成了上下游2个区域。

在燃烧室凹腔内部，燃料喷注在一定程度上对上

下游 2个区域形成了节流作用，2区域之间质量交换

速率下降。喷孔上游区域流速较慢，形成独立涡结

构，凹腔喷孔上游涡流分布如图 15 所示。部分燃料

经涡结构作用持续扩散至剪切层位置，与凹腔前端剪

切层空气发生反应燃烧。

因此，在区域①中有持续

的OH自由基产生；而喷孔

下游区域 OH 产生位置的

变化与图 6 中 t>0.20 ms 的
过程较为相似，最终反应

面稳定在凹腔剪切层前端

与燃烧室下游区域内。

Case6 中 OH 质量分数随时间变化如图 16 所示。

从图中可见，喷孔上游的凹腔剪切层位置同样也出现

了 OH 自由基，且由于 Case6 中燃料当量比较低，OH
形成区域间断时间较Case5略向后推迟。此外，Case6
来流空气与凹腔底壁喷注扩散的燃料在凹腔尾部质

量交换达到平衡，局部当量比接近 1，燃料在凹腔尾

部发生了稳定的燃烧，并沿燃烧室底壁向下游传播，

如图16中 t=4.00 ms时刻区域②所示。

在 t=2.0 ms时，Case5和 Case6燃烧室 HO2摩尔分

数分布如图17所示。从图中可见，大量HO2形成于燃

料扩散主流与空气来流交界面位置。由于 Case5 燃

烧室喷注压力较高，喷孔上方 HO2摩尔分数略大于

Case6的，2个燃烧室内总体HO2自由基分布位置差异

不大。Case5 和 Case6 燃烧室温度分布如图 18 所示，

结合图 14、16 中 OH 分布位置可以确定，当燃料在凹

腔内喷注时，燃烧室内最终会发展成 2 个反应区，喷

注压力越高，反应面位置越向下游推进，且不同的喷

注当量比也会影响火焰最终的稳定位置与结构。

3　结论

（1）凹腔下游横向喷注时，若喷孔位置距凹腔后

缘较近，当喷注压力超过 2 MPa 时，上游回流区长度

超过喷孔中心与凹腔后缘间距，会导致下游火焰经回

流区卷入凹腔，并在凹腔内维持短暂燃烧。

（2）凹腔内喷注燃料时，若喷孔布置位置靠近凹

腔前壁，在喷孔上游会形成独立涡结构，导致凹腔前

端剪切层 OH 基质量分数升高，燃烧室内最终形成 2
处反应区。

（3）喷注压力相同时，喷孔布置在凹腔上游会导

致燃烧室出口氧耗率较凹腔下游布置明显提高，燃烧

室出口总压恢复系数降低 ；当喷孔开设位置相同时，

随着喷注压力的升高，燃烧室出口氧耗率提高，燃烧

室出口总压恢复系数降低。

（4）超燃燃烧室中燃料在同一位置喷注时，不同

喷注当量比会影响火焰最终稳定位置与结构。凹腔

内喷注全局当量比较低时，氢气燃料燃烧主要发生在

凹腔、剪切层及燃烧室下游；而当全局当量比较高时，

燃料燃烧主要发生在燃烧室下游。
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