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固体燃料超燃冲压发动机燃烧室中PMMA自点火性能

数值研究 *

迟鸿伟，魏志军，王利和，李 彪，王宁飞

（北京理工大学 宇航学院，北京 100081）

摘 要：以PMMA为燃料对固体燃料超燃冲压发动机燃烧室的自点火性能进行了数值仿真研究。基

于热解气体有限速率/涡耗散燃烧模型，通过求解装药壁面和内流场耦合的一维导热方程，得到稳态构

型下的燃面退移率，数值结果和实验测量值吻合得较好。研究了进气流量、总温和燃烧室构型对自点火

性能的影响，结果表明：成功自点火和未自点火的燃烧室内流场有明显差异。存在进气贫氧、进气富氧

和进气总温自点火极限；提高进气总温有利于拓宽贫氧极限和富氧极限之间的范围。凹腔长度不足，即

使增深凹腔也不能实现自点火；凹腔深度不足，即使加长凹腔也不能实现自点火；较长较深的凹腔能够

实现自点火。平直段直径越大，越不利于自点火的实现。
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Numerical Investigation on Self-Ignition of PMMA in Solid Fuel
Scramjet

CHI Hong-wei，WEI Zhi-jun，WANG Li-he，LI Biao，WANG Ning-fei
（School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China）

Abstract：The self- ignition performance of polymethylmethacrylate （PMMA） in solid fuel scramjet has
been simulated numerically. Regression rate was obtained in steady state by means of solving one-dimensional
heat conduction equation coupling the burning surface and the inner flow field，which was based on finite rate
and eddy dissipation combustion model of pyrolysis gas. The simulation results were better consistent with the
measured data. The effects of inflow air mass flux，total temperature and the configuration of chamber on self-ig⁃
nition were studied. The results show that the internal flow field in the self-ignition chamber is significantly differ⁃
ent with a chamber in which the ingition is not achieved. The PMMA has lean oxygen limit，rich oxygen limit and
total temperature limit of self-ignition. Increasing the inflow total temperature contributes to broadening the scope
of lean and rich oxygen limit. Self-ignition of PMMA in chamber can not be achieved with either rather short cavi⁃
ty or with a rather shallow cavity. A long and deep cavity is able to achieve self-ignition. The self-ignition is hard
to be established with a large diameter of cylindrical section.
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1 引 言

超燃冲压发动机是实现高超声速飞行的关键技

术，国内外超燃冲压发动机技术研究多集中于液体

燃料，但固体燃料超燃冲压发动机（SFSCRJ）的研究

也在悄然兴起，以色列和美国在这一领域做了大量

的工作［1］。由于 SFSCRJ工作马赫数高，气流的驻留

时间一般在毫秒量级，给可靠点火带来较大困难，SF⁃
SCRJ的点火主要分为辅助措施点火和自点火两种，

如何在较短的驻留时间内实现点火并稳定燃烧是一

项关键技术。

实验研究方面，Witt［2］首次对 SFSCRJ 进行了实

验研究，使用 PMMA 和 HTPB 作为燃料，模拟飞行马

赫数 4，燃烧室进气总温为 880～1100K，进气中加入

质量分数 0.08％的 H2助燃实现了点火。Angus［3］进一

步的研究了 SFSCRJ的工作性能，在燃烧室进气总温

为 800K 的条件下，使用 H2 助燃的方式实现了 SF⁃
SCRJ 中 PMMA 的点火燃烧。Ben-Yakar［4］首次实现

了 SFSCRJ中 PMMA 固体燃料的自点火，模拟飞行马

赫数 5～6，燃烧室进气总温为 1033～1410K，研究了

燃烧室的退移燃烧过程及火焰维持性能。Cohen［5］对

不同入口条件下 SFSCRJ的工作性能作了测试，模拟

飞行马赫数 5.5，燃烧室进气总温为 1033～1364K，在

没有辅助措施的情况下实现了 PMMA 燃料的自点

火。Saraf［6］实验研究了添加金属组分对 SFSCRJ工作

性能的影响，模拟飞行马赫数 5～5.5，燃烧室入口总

温为 1100～1570K，HTPB 在有无金属组分的情况下

都实现了自点火。杨向明［7］使用引火棒点火方式，燃

烧室进口总温为 900K，使用 PMMA和 HTPB+AP作为

燃料，在国内首次开展了 SFSCRJ的原理性实验。理

论研究方面，Jarymowycz［8］采用雷诺平均方法求解包

含组分输运方程在内的轴对称 N-S 方程，全面的数

值分析了超声速横流中固体燃料的燃烧。控制方程

的数值求解使用矢通量分裂 LU-SSOR 技术，湍流模

型采用 Baldwin-Lomax代数模型，细致的研究了进气

参数对 HTPB燃烧的影响，认为平均燃速随着压力的

升高先增后减。Ben-Arosh［9］理论研究了超声速横流

中乙烯燃料的燃烧，数值求解了轴对称控制方程，湍

流模型采用 κ - ε 模型，采用两步 6组分化学反应机

理，获得的燃烧效率达到 70％～90％。Simone［10］研

究了 LiH 作为燃料在超声速流动中的燃烧，认为 LiH
是 SFSCRJ的理想燃料。孙波［11］、刘伟凯［12］、杨明［13］、

裴鑫岩［14］等进行了 SFSCRJ的数值研究，初步研究了

SFSCRJ的燃烧内流场分布情况。以上理论研究主要

关注 SFSCRJ燃烧室内的燃烧现象，点火方面的理论

研究还未见公开报道。

在 SFSCRJ燃烧室中，为了增加反应物驻留时间

并增强反应物掺混，在燃烧室装药壁面加入凹腔以

获得低速高温回流区。燃烧室内，凹腔构型的选择、

流动、传热传质、化学反应动力学及燃烧湍流的相互

作用都有可能影响点火性能［15］，增加了 SFSCRJ发动

机设计的复杂性。在 SFSCRJ的高总焓进气条件下，

燃烧室可能实现自点火，可以降低发动机结构的复

杂性，开展 SFSCRJ 自点火性能的研究，对指导发动

机设计，进一步研究火焰维持有重要意义。本文在

对数值方法进行验证的基础上，针对 PMMA 固体燃

料，研究了 SFSCRJ 燃烧室内的自点火特性，并分析

了进气流量、进气总温和构型对 SFSCRJ燃烧室自点

火性能的影响。

2 物理模型

参照 Ben-Yakar［4］的实验，本文的 SFSCRJ燃烧室

采用如图 1所示的轴对称构型。由带倾斜尾壁面的

凹腔、平直段和扩张段组成。加入凹腔是为了实现

自点火和稳定火焰。进口的高速气流经过前壁面的

突扩后在凹腔中产生低速、高温的漩涡回流区，增强

反应物的掺混，提高反应物驻留时间。反应物在回

流区内进行着强烈的化学反应，燃烧后的高温产物

所携带的热量通过对流与扩散输给新鲜混气和主流

空气，使之预热并着火燃烧，起到持续点火源并稳定

火焰的作用。凹腔尾部的倾斜壁面用来减少剪切层

和凹腔尾壁面相撞带来的不稳定与总压损失，平直

段为主要通道，燃气在扩张段中膨胀加速在出口产

生推力。
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Fig. 1 Schematic of SFSCRJ chamber configuration

燃烧室构型保持进口直径、凹腔后壁倾角、扩张

段长度、扩张角不变。改变平直段直径、凹腔直径和

凹腔长度研究构型对自点火的影响，以“D16D36L50”
代表平直段直径 Dcyl =16，凹腔直径 D fh =36，凹腔长

度 L fh =50的燃烧室，其他凹腔构型参照此定义。

3 数学模型

3.1 基本假设

为了便于数值计算，做出以下假设：

①认为构型固定。

②燃面上的能量守恒符合一维导热。

③燃面退移率由阿累尼乌斯公式确定。

④固体燃料 PMMA 热解产物恒定，全部是气体

C5H8O2。

⑤C5H8O2气体的化学反应机理为一步总包不可

逆反应。

⑥混合气体为理想气体。

3.2 数值方法

对于固体燃料超燃冲压发动机燃烧室内流动、

传质传热、化学反应内流场，气体控制方程的通用形

式为
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式中 ϕ 代表广义变量，Γ 代表输运系数，Sϕ 代

表源项，具体参见文献［8］。应用 FLUENT 13.0软件

进行数值模拟研究，采用有限体积法离散控制方程，

应用 Coupled方法实现压力速度耦合求解，对流项的

空间离散采用二阶迎风格式。湍流模型采用适用于

超音速流动的 SST k -ω 模型，近壁采用低雷诺数修

正壁面函数［16］。

热解气体与氧气的化学反应机理采用一步总包

不可逆反应，一步总包反应可用于点火性能研究［17］，

化学反应式为

C5H8O2 + 6O2 →5CO2 + 4H2O （2）
化学动力学（Arrhenius）模型是在超声速流动中

经常被应用的燃烧模型［18］，Antonella Ingenito［19］证实

了在超声速燃烧流动中化学动力学有限速率模型的

适用性。本文燃烧模型采用有限速率 /涡耗散燃烧模

型。Arrhenius 反应速率 ωkin 和涡耗散反应速率 ωmix
的表达式分别参见文献［20］和［21］。

3.3 边界条件

空气进口设定为压力入口，进口马赫数设定为

1.6，入口总压、总温条件在具体研究内容中给出；出

口设定为压力出口，为常压常温；固壁边界设定为无

滑移绝热壁面。

固体燃料表面为变温度边界条件。其守恒方程

为

质量守恒方程

ρsrb = ρgvg| + （3）
组分守恒方程

ρsrbYi| - = ρgvgYi| + - ρgDim
∂Yi∂y | + （4）
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式中下标“+”、“-”、“g”和“s”分别代表与装药表

面临近的气体侧和固体侧、气体和装药参数，下标

“b”和“ i”分别代表燃烧退移和第 i个组分。 k 代表导

热系数，Tref 为常温，h0
v,s 代表 PMMA 的有效汽化热，

具体数值参见文献［22］，vg 代表热解气体注入速度，

qrad 代表气体与装药表面之间的辐射换热。装药燃面

退移率通过阿累尼乌斯表达式计算［22］：

rb = 72.1 × 10-3∙ expæ
è

ö
ø

-6385.2Tw
（6）

燃面温度通过联立方程（3）-（6）牛顿迭代求出，

进而求得燃面退移率，燃料热解注入的质量流量通

过向壁面附近第一层非常薄的单元网格内加入源相

实现。

4 算法验证

本文主要研究 SFSCRJ能否实现自点火，不关注

自点火的火焰传播过程，为了节约计算成本，以基于

求解稳态控制方程的流场分布来表征自点火性能，

为了验证本文方法可取，进行了燃烧室内的非稳态

自点火建压过程的数值计算，对比建压稳定后的流

场和稳态计算的结果。如图 2所示，为 D14.5D30L50
和 D16D32L40 两燃烧室的压力变化过程，前者实现

了自点火建压，后者未自点火建压。两者的入口参

数相同：p0 =1.69MPa，T0 =1156K。

图 3所示为非稳态计算稳定后的流场温度和稳

态计算得到的温度分布对比，温度采用进气总温无

量纲化。对比图 3（a）和 3（b），在实现了自点火的

D14.5D30L50 燃烧室中，非稳态计算稳定后的 22ms
时刻，凹腔内及近壁区域存在大量高温区，与稳态计

算得到的流场分布一致。对比图 3（c）和 3（d），在未
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度 L fh =50的燃烧室，其他凹腔构型参照此定义。
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量纲化。对比图 3（a）和 3（b），在实现了自点火的

D14.5D30L50 燃烧室中，非稳态计算稳定后的 22ms
时刻，凹腔内及近壁区域存在大量高温区，与稳态计

算得到的流场分布一致。对比图 3（c）和 3（d），在未
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自点火的 D16D32L40 燃烧室中，非稳态计算稳定后

的 22ms时刻，燃烧室内温度与进气参数相似，与稳态

计算得到的流场分布一致。以上说明，稳态计算得

到的流场和非稳态计算稳定后流场一致，可以用来

表征燃烧室能否自点火。

为验证本文数值模型在 SFSCRJ 燃烧室中的适

用性，选取 Ben-Yakar［4］的实验模型进行数值研究。

Ben-Yakar进行了 SFSCRJ在飞行马赫数 5下的地面

实验，燃料采用透明的 PMMA，通过加热器实现 SF⁃
SCRJ进口的热流条件，在没有辅助点火装置的情况

下实现了燃烧室内的自点火和火焰维持，通过摄像

机记录了 PMMA在时间和空间上的退移过程。某次

实验中燃烧室装药表面形状变化如图 4所示，应用本

文数值模型，研究了图中几个时刻下燃烧室中的化

学反应内流场，并对燃面退移率和装药表面压强分

布进行了详细的分析。

针对不同的算例均进行了网格无关性的验证，

以图 4中的初始构型为例进行说明。如图 5所示，分

别研究了网格节点数 280×55、366×78 和 600×100 下

装药表面压强分布。当网格节点由 280×55 变化到

366×78，装药表面压强有一定的增加，当网格节点由

366×78 增加到 600×100 时，装药表面压力差别平均

值小于 1％，继续加密网格对计算结果影响很小，为

节约时间成本，采用 366×78的网格。其他算例均采

用该比例的网格。
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Fig. 2 The variation of cavity pressure of D14.5D30L50 and

D16D32L40 with time
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（a）The distribution of temperature in D14.5D30L50 at 22ms with

unsteady simulation
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（b）The distribution of temperature in D14.5D30L50 with steady

simulation
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（c）The distribution of temperature in D16D32L40 at 22ms with

unsteady simulation
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（d）The distribution of temperature in D16D32L40 with steady

simulation

Fig. 3 The comparison of stable flow field of unsteady

simulation and steady simulation results
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Fig. 5 Comparison of pressure along the fuel surface in initial

geometry with different grid numbers

如图 6所示，为本文数值研究结果和实验测量值［4］

的对比。如图 6（a）所示，在数值研究结果中，1s构型

下，凹腔中的退移率较低，在收敛段逐渐上升，在平

直段和扩张段逐渐降低，最大退移率发生在凹腔尾

壁面和扩张段连接处；3s和 5s构型下，退移率随着燃

面的凹凸变得不平整，与 1s构型相比，最高退移率位

置发生改变；从 1s至 5s，燃烧室通道扩大，燃面整体

退移速率逐渐降低，以上现象与实验观察到的一

致。本文数值求解的燃面平均退移率与实验结果进

行比较，在个别地方有差别，但趋势和数值在大多数

地方符合的很好。如图 6（b）所示，不同构型下，数值

求解的壁面压力分布和实验结果趋势一致，数值上

符合的较好，凹腔内和平直段压力均匀，收敛段压力

升高，扩张段压力降低。以上说明本文数值模型合

理。

1

0 0.020
X/m

r b
/（m

m/s
）

1.5

2.5

3

2

0.5

0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16

t=0s Numerical
t=3s Numerical
t=5s Numerical
t=0~5s Average-numerical
t=0~5s Average-experimental

（a）The comparison of regression rate during 0~5s

0.8

0.6

0.4

0.2

0 0.050
X/m

p/M
Pa

0.1 0.15

t=1s Numerical

t=1s Experimental
t=3s Experimental
t=4s Experimental
t=7s Experimental
t=10s Experimental
t=3s Numerical
t=4s Numerical
t=7s Numerical
t=10s Numerical

（b）The comparison of pressure

Fig. 6 Comparison of regression rate and pressure along the

fuel surface between computational results and experimental

data

5 结果及分析

本文研究中，进气流量变化范围为 mair =60～

1500g/s，进气总温变化范围为 T0 =956～1256K。

5.1 燃烧室自点火特性

以 D16D36L40 和 D16D36L50 两燃烧室为例，对

比两者在燃面退移率和化学反应内流场分布上的差

别，进而分析燃烧室的自点火特性。两者的入口参

数相同：p0 =1.69MPa，T0 =1156K。

如图 7（a）所示，为两个燃烧室内燃面退移率对

比。D16D36L40的燃面退移率接近 0；D16D36L50的

燃面退移率分布在 0.1～3.1mm/s之间，凹腔内的退移

率逐渐升高，在凹腔尾壁面与底壁面的交点处发生

了突降，在收敛段逐渐升高，在平直段和扩张段逐渐

降低。如图 7（b）所示，D16D36L50 燃烧室的燃面退

移率的突降，原因是该点附近形成了局部小回流区，

氧气难以补充进来参加化学反应，燃面受到热解气

体 C5H8O2冷却，温度下降导致退移率降低。
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Fig. 7 Comparison of regression rate in the two chambers

如图 8所示，在燃烧室轴向上，分别在凹腔前部、

中部和后部以及出口附近截取四个截面，研究组分

及温度分布的差别，其中 R R fh =0代表中心线，T Tmax

代表无量纲温度。如图 8（a）所示，在 D16D36L40 燃

烧室内，四个截面上 O2分布与进气状态基本相同；凹

腔前部和中部的燃面附近有少量 C5H8O2，核心流中、
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的对比。如图 6（a）所示，在数值研究结果中，1s构型

下，凹腔中的退移率较低，在收敛段逐渐上升，在平

直段和扩张段逐渐降低，最大退移率发生在凹腔尾

壁面和扩张段连接处；3s和 5s构型下，退移率随着燃

面的凹凸变得不平整，与 1s构型相比，最高退移率位

置发生改变；从 1s至 5s，燃烧室通道扩大，燃面整体

退移速率逐渐降低，以上现象与实验观察到的一

致。本文数值求解的燃面平均退移率与实验结果进

行比较，在个别地方有差别，但趋势和数值在大多数

地方符合的很好。如图 6（b）所示，不同构型下，数值

求解的壁面压力分布和实验结果趋势一致，数值上

符合的较好，凹腔内和平直段压力均匀，收敛段压力

升高，扩张段压力降低。以上说明本文数值模型合

理。
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Fig. 6 Comparison of regression rate and pressure along the

fuel surface between computational results and experimental

data

5 结果及分析

本文研究中，进气流量变化范围为 mair =60～

1500g/s，进气总温变化范围为 T0 =956～1256K。

5.1 燃烧室自点火特性

以 D16D36L40 和 D16D36L50 两燃烧室为例，对

比两者在燃面退移率和化学反应内流场分布上的差

别，进而分析燃烧室的自点火特性。两者的入口参

数相同：p0 =1.69MPa，T0 =1156K。

如图 7（a）所示，为两个燃烧室内燃面退移率对

比。D16D36L40的燃面退移率接近 0；D16D36L50的

燃面退移率分布在 0.1～3.1mm/s之间，凹腔内的退移

率逐渐升高，在凹腔尾壁面与底壁面的交点处发生

了突降，在收敛段逐渐升高，在平直段和扩张段逐渐

降低。如图 7（b）所示，D16D36L50 燃烧室的燃面退

移率的突降，原因是该点附近形成了局部小回流区，

氧气难以补充进来参加化学反应，燃面受到热解气

体 C5H8O2冷却，温度下降导致退移率降低。
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如图 8所示，在燃烧室轴向上，分别在凹腔前部、

中部和后部以及出口附近截取四个截面，研究组分

及温度分布的差别，其中 R R fh =0代表中心线，T Tmax

代表无量纲温度。如图 8（a）所示，在 D16D36L40 燃

烧室内，四个截面上 O2分布与进气状态基本相同；凹

腔前部和中部的燃面附近有少量 C5H8O2，核心流中、
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（a）Species and temperature in D16D36L40

Fig. 8 Comparison of species and temperature in the two chambers

（b）Species and temperature in D16D36L50

凹腔后部和出口附近没有 C5H8O2；H2O 和 CO2质量分

数基本为零，最高温度低于 1000K。如图 8（b）所示，

在 D16D36L50 燃烧室内，在凹腔的前、中、后三个截

面上，O2质量分数在核心流中与进气状态相同，在剪

切层中逐渐降低，在凹腔内部降为 0；C5H8O2 质量分

数从中心线到燃面由最低的 0逐渐升高到燃面附近

的 0.4，其在凹腔前部的质量分数大于凹腔后部；H2O
和 CO2在凹腔中大量存在，质量分数从中心线到燃面

先增加后降低，在剪切层中达到最大，其在凹腔后部

大于前部，CO2 和 H2O 的最高质量分数分别高于 0.2
和 0.07；从中心线到燃面，温度在核心流中基本稳定，

在剪切层中逐渐升高并达到最高值后逐渐降低。在

出口附近，O2质量分数从中心线到燃面逐渐由 0.233
降低为 0；C5H8O2仅存在于燃面附近；H2O 和 CO2质量

分数以及温度从中心线到燃面先增加后降低，在剪

切层中达到最大。N2质量分数在燃烧室内的变化趋

势与 O2大致相同。结合图 7（a）和图（8），两个燃烧室

中只有 D16D36L50实现了自点火。

图 9所示为两个燃烧室内的温度分布云图，以进

口总温无量纲化。从图中看出，D16D36L40 内温度

均低于进气总温，凹腔内温度高于核心流温度；

D16D36L50 内凹腔中以及平直段、扩张段的壁面附

近分布着高温区，凹腔后部温度高于凹腔前部，凹腔

内温度远高于核心流空气温度。
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Fig. 9 The distribution of temperature in the two chambers

图 10显示了两燃烧室内的流线和马赫数分布，

凹腔内存在两个回流区，主回流区位于凹腔后部，覆

盖大部分凹腔，小回流区处在凹腔前壁面附近。如

图 10（a）所示，D16D36L40 燃烧室中，空气进入燃烧

室后突扩，流线向凹腔内部弯曲，撞击到凹腔后壁

面，在撞击点上方的主流区横截面形成一道弱的正

激 波 ，增 加 了 总 压 损 失 。 如 图 10（b）所 示 ，

D16D36L50 燃烧室在实现自点火后，回流区内压力

升高，高于主流压力，回流区膨胀，主流通道面积变

小，凹腔上部核心流流线几乎成为直线；核心流空气

受到回流区内高温混气加热，与 D16D36L40 燃烧室

比较，马赫数低。
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two chambers

基于以上分析，燃烧室自点火后，燃面退移率较

高，凹腔内有较多的热解气体及化学反应热产物，并

分布着高温区，回流区面积较大；燃烧室未自点火

时，燃面退移率接近零，燃烧室内只有少量的热解气

体，有极少量的化学反应热产物，凹腔内温度接近进

气温度。

文献［23］和文献［24］中的研究表明，当火焰发

生吹熄时，与火焰稳定的情况相比，燃烧室平均温度

发生突变，可以把该突变温度作为火焰稳定极限。

参照此方法并结合本节上文分析，在进气参数或燃

烧室构型变化过程中，凹腔平均温度发生突变处即

为燃烧室的自点火极限。下面分别研究进气流量、

进气总温和燃烧室构型对燃烧室自点火性能的影

响。

5.2 进气流量对燃烧室自点火性能的影响

燃烧室采用 D14.5D30L50构型，进气总压为 p0 =
1.69MPa，进气总温为 T0 =1156K。
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凹腔后部和出口附近没有 C5H8O2；H2O 和 CO2质量分

数基本为零，最高温度低于 1000K。如图 8（b）所示，

在 D16D36L50 燃烧室内，在凹腔的前、中、后三个截

面上，O2质量分数在核心流中与进气状态相同，在剪

切层中逐渐降低，在凹腔内部降为 0；C5H8O2 质量分

数从中心线到燃面由最低的 0逐渐升高到燃面附近

的 0.4，其在凹腔前部的质量分数大于凹腔后部；H2O
和 CO2在凹腔中大量存在，质量分数从中心线到燃面

先增加后降低，在剪切层中达到最大，其在凹腔后部

大于前部，CO2 和 H2O 的最高质量分数分别高于 0.2
和 0.07；从中心线到燃面，温度在核心流中基本稳定，

在剪切层中逐渐升高并达到最高值后逐渐降低。在

出口附近，O2质量分数从中心线到燃面逐渐由 0.233
降低为 0；C5H8O2仅存在于燃面附近；H2O 和 CO2质量

分数以及温度从中心线到燃面先增加后降低，在剪

切层中达到最大。N2质量分数在燃烧室内的变化趋

势与 O2大致相同。结合图 7（a）和图（8），两个燃烧室

中只有 D16D36L50实现了自点火。

图 9所示为两个燃烧室内的温度分布云图，以进

口总温无量纲化。从图中看出，D16D36L40 内温度

均低于进气总温，凹腔内温度高于核心流温度；

D16D36L50 内凹腔中以及平直段、扩张段的壁面附

近分布着高温区，凹腔后部温度高于凹腔前部，凹腔

内温度远高于核心流空气温度。

T/T0

0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.0700
X/m

0.70

0.28 0.34 0.40 0.46 0.52 0.58 0.64 0.70 0.76 0.82 0.880.018

R
/m

0.76
0.78

0.78

0.74
0.72

0.76 0.860.54
0.46 0.460.36

0.48
0.56 0.76 0.74

0.64 0.640.62
0.70

0.72
0.86

（a）The distribution of temperature in D16D36L40

T/T0 0.67 0.88 1.08 1.29 1.50 1.70 1.91 2.12 2.33 2.53

0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.0700
X/m

0.018

R
/m

1.70

1.84

0.81 0.81 0.74 0.740.88 0.88

2.19

2.19
2.26 2.39

2.39

2.33 2.46 2.53
2.53 2.67

2.121.50 1.50 1.57 2.19

（b）The distribution of temperature in D16D36L50

Fig. 9 The distribution of temperature in the two chambers

图 10显示了两燃烧室内的流线和马赫数分布，

凹腔内存在两个回流区，主回流区位于凹腔后部，覆

盖大部分凹腔，小回流区处在凹腔前壁面附近。如

图 10（a）所示，D16D36L40 燃烧室中，空气进入燃烧

室后突扩，流线向凹腔内部弯曲，撞击到凹腔后壁

面，在撞击点上方的主流区横截面形成一道弱的正

激 波 ，增 加 了 总 压 损 失 。 如 图 10（b）所 示 ，

D16D36L50 燃烧室在实现自点火后，回流区内压力

升高，高于主流压力，回流区膨胀，主流通道面积变

小，凹腔上部核心流流线几乎成为直线；核心流空气

受到回流区内高温混气加热，与 D16D36L40 燃烧室

比较，马赫数低。
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two chambers

基于以上分析，燃烧室自点火后，燃面退移率较

高，凹腔内有较多的热解气体及化学反应热产物，并

分布着高温区，回流区面积较大；燃烧室未自点火

时，燃面退移率接近零，燃烧室内只有少量的热解气

体，有极少量的化学反应热产物，凹腔内温度接近进

气温度。

文献［23］和文献［24］中的研究表明，当火焰发

生吹熄时，与火焰稳定的情况相比，燃烧室平均温度

发生突变，可以把该突变温度作为火焰稳定极限。

参照此方法并结合本节上文分析，在进气参数或燃

烧室构型变化过程中，凹腔平均温度发生突变处即

为燃烧室的自点火极限。下面分别研究进气流量、

进气总温和燃烧室构型对燃烧室自点火性能的影

响。

5.2 进气流量对燃烧室自点火性能的影响

燃烧室采用 D14.5D30L50构型，进气总压为 p0 =
1.69MPa，进气总温为 T0 =1156K。
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图 11显示了进气流量对燃面退移率 rb 和凹腔内

平均温度 Tave_fh 的影响。如图 11（a）所示，当进气流量

不足时，如 mair =60g/s时，燃面退移率接近零；当进气

流量适中时，如 mair =100～1080g/s时，燃面退移率较

大，退移率随着 mair 的增加而增加；当进气流量过大

时，如 mair ≥1200g/s时，燃面在小回流区中有一定的

退移率，其他位置退移率接近零。当进气流量不足

时，空气对燃料表面的加热量不足，热解气体量少，

化学反应强度低，难以实现自点火；随着流量的增

加，向燃面的加热量增加，热解气体量增加，在凹腔

中与氧气发生化学反应释放热量，提高凹腔内的温

度，利于实现自点火；当进气流量过大时，在凹腔小

回流区中积聚的大量热解气体可以和氧气发生较强

的化学反应，释放一定的热量，使得小回流区附近有

一定的退移率，但是在凹腔主回流区内空气的冷却

作用下，限制了小回流区的点火源作用，难以实现自

点火。如图 11（b）所示，回流区平均温度 Tave_fh 在 mair =
100g/s和 mair =1080g/s处发生突变。以上说明进气流

量不足或过大时燃烧室未自点火。本文认为 SFSCRJ
燃烧室的自点火存在进气贫氧和富氧极限。当进气
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Fig. 11 The effect of inlet flow rate on self-ignition

performance of chamber

流量低于贫氧极限或高于富氧极限时不能自点火。

本文的构型和进口条件下，贫氧极限在 mair =100g/s
处，富氧极限在 mair =1080g/s处。

5.3 进气总温对燃烧室自点火性能的影响

燃烧室采用 D14.5D30L50构型。

如图 12所示，在不同流量下，进气总温低于某值

后，Tave_fh 发生突降。当进气总温较低时，对燃面的加

热量低，不利于热解气体的产生，并且凹腔内温度

低，化学反应速率较低，在驻留时间内不易实现自点

火。当 mair =190g/s时，Tave_fh 在 1106K处发生突变；当

mair =60g/s 时，Tave_fh 在 1206K 处发生突变，这是贫氧

的不利影响。基于以上分析，认为 SFSCRJ燃烧室的

自点火存在进气总温极限，当进气总温小于总温极

限后不能实现自点火。

如图 13所示，进气总温的改变影响着贫氧和富

氧极限。在本文研究的流量范围内，当 T0 =1056K时，

不同进气流量下都不能实现自点火。当进气总温

T0 =1156K时，在 5.2节的贫氧和富氧极限中已做讨论。

当进气总温 T0 =1256K时，不同进气流量下都能实现

T
ave

_fh
/K

600

1800

2400

3000

1200

906 956 100610561106115612061256

mair=60g/s
mair=190g/s

T0 /K
Fig. 12 The effect of inlet total temperature on self-ignition

with different air flow
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oxygen limits

自点火。随着进气总温的提高，对燃面的加热量提

高，热解气体增多，并且凹腔中气体温度升高，提升

化学反应速率，拓宽了贫氧和富氧自点火极限之间

的流量范围。

5.4 燃烧室构型对其自点火性能的影响

5.4.1 凹腔构型对燃烧室自点火性能的影响

进 气 条 件 为 ：p0 =1.69MPa，T0 =1156K，mair =
190g/s。

图 14所示为 Dcyl = 16mm 下凹腔构型改变对燃烧

室自点火性能的影响。当凹腔深度不足时，如 D fh <
32mm，即使加长凹腔也不能实现自点火。凹腔较浅

时，装药表面积小，热解气体注入量少，反应速率较

低，且驻留时间短，不易实现自点火，即使继续加长

凹腔，主流有可能重附在凹腔内部，回流区变小，自

点火性能进一步降低。当凹腔长度不足时，如 L fh <
50mm，即使增深凹腔也不能实现自点火。凹腔较短

时，增深凹腔能有限的提升掺混效率，但剪切层面积

较小，质量交换进入凹腔中的空气量少，对燃面的加

热量不足，难以实现自点火。当凹腔深度满足一定

值时，如 D fh ≥32mm，在较长的凹腔下能够实现自点

火。当凹腔深度一定，加长凹腔，增大了回流区面

积，混气驻留时间加长，利于掺混和热量积累；并且

增大了剪切层面积，更多的空气进入凹腔，增大了对

燃面的加热量，利于自点火。当凹腔长度满足一定

值时，如 L fh ≥50mm，在较深的凹腔下能够实现自点

火。当凹腔长度一定，加深凹腔增加了燃面表面积，

燃料注入量增大，并且回流区面积增大，驻留时间增

加，利于掺混、热量积累和提高反应速率，利于实现

自点火。
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Fig. 14 The effect of cavity configuration on self-ignition

performance of chamber with cylindrical diameter equal to

16mm

驻留时间、剪切层质量交换和回流区掺混对自

点火有重要影响。主流空气被剪切层夹带进凹腔

中，装药壁面受热分解释放气体 C5H8O2，与凹腔内的

氧气掺混并发生化学反应，释放热量，提高凹腔内的

温度，热量在凹腔内逐渐积累，化学反应速率和混气

温度相互提升。当剪切层夹带进凹腔适量的、较高

温度的空气，在回流区和热解气体得到较好的掺混，

促进化学反应速率升高到一定值，在驻留时间内，使

混气温度高于点火温度，根据点火的单向稳定性，凹

腔内温度在较高值稳定，实现自点火。

5.4.2 平直段直径对贫氧和富氧自点火极限的影响

进气条件：p0 =1.69MPa，T0 =1156K，mair =190g/s；
凹腔构型采用 D14.5D30L50和 D16D30L50。

如图 15所示，增加燃烧室平直段直径后，改变进

气流量不能使燃烧室实现自点火。平直段直径增

加，回流区面积减小，混气驻留时间降低，掺混减弱；

主流气体在凹腔上方的膨胀增强，对流马赫数提高，

剪切层的质量交换减弱，进入凹腔内空气减少，加热

量降低，并且凹腔内密度降低，不利于化学反应速率

的提升。以上不利因素导致平直段直径增加后燃烧

室自点火性能降低。
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6 结 论

本文基于固体装药热解气体的有限速率 /涡耗散

燃烧模型，以 PMMA 为燃料对固体燃料超燃冲压发

动机燃烧室的自点火性能进行了数值研究，认为进

口空气流量、总温和燃烧室构型对自点火性能有重

要影响，在本文的研究参数范围内，得出以下结论：

（1）燃烧室实现自点火后，燃面退移率较大，有

较多的热解燃气注入，凹腔内分布着高温区和大量
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图 11显示了进气流量对燃面退移率 rb 和凹腔内

平均温度 Tave_fh 的影响。如图 11（a）所示，当进气流量

不足时，如 mair =60g/s时，燃面退移率接近零；当进气

流量适中时，如 mair =100～1080g/s时，燃面退移率较

大，退移率随着 mair 的增加而增加；当进气流量过大

时，如 mair ≥1200g/s时，燃面在小回流区中有一定的

退移率，其他位置退移率接近零。当进气流量不足

时，空气对燃料表面的加热量不足，热解气体量少，

化学反应强度低，难以实现自点火；随着流量的增

加，向燃面的加热量增加，热解气体量增加，在凹腔

中与氧气发生化学反应释放热量，提高凹腔内的温

度，利于实现自点火；当进气流量过大时，在凹腔小

回流区中积聚的大量热解气体可以和氧气发生较强

的化学反应，释放一定的热量，使得小回流区附近有

一定的退移率，但是在凹腔主回流区内空气的冷却

作用下，限制了小回流区的点火源作用，难以实现自

点火。如图 11（b）所示，回流区平均温度 Tave_fh 在 mair =
100g/s和 mair =1080g/s处发生突变。以上说明进气流

量不足或过大时燃烧室未自点火。本文认为 SFSCRJ
燃烧室的自点火存在进气贫氧和富氧极限。当进气
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（b）The distribution of average temperature of recirculation zone

Fig. 11 The effect of inlet flow rate on self-ignition

performance of chamber

流量低于贫氧极限或高于富氧极限时不能自点火。

本文的构型和进口条件下，贫氧极限在 mair =100g/s
处，富氧极限在 mair =1080g/s处。

5.3 进气总温对燃烧室自点火性能的影响

燃烧室采用 D14.5D30L50构型。

如图 12所示，在不同流量下，进气总温低于某值

后，Tave_fh 发生突降。当进气总温较低时，对燃面的加

热量低，不利于热解气体的产生，并且凹腔内温度

低，化学反应速率较低，在驻留时间内不易实现自点

火。当 mair =190g/s时，Tave_fh 在 1106K处发生突变；当

mair =60g/s 时，Tave_fh 在 1206K 处发生突变，这是贫氧

的不利影响。基于以上分析，认为 SFSCRJ燃烧室的

自点火存在进气总温极限，当进气总温小于总温极

限后不能实现自点火。

如图 13所示，进气总温的改变影响着贫氧和富

氧极限。在本文研究的流量范围内，当 T0 =1056K时，

不同进气流量下都不能实现自点火。当进气总温

T0 =1156K时，在 5.2节的贫氧和富氧极限中已做讨论。

当进气总温 T0 =1256K时，不同进气流量下都能实现
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Fig. 12 The effect of inlet total temperature on self-ignition

with different air flow
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Fig. 13 The effect of inlet total temperature on lean and rich

oxygen limits

自点火。随着进气总温的提高，对燃面的加热量提

高，热解气体增多，并且凹腔中气体温度升高，提升

化学反应速率，拓宽了贫氧和富氧自点火极限之间

的流量范围。

5.4 燃烧室构型对其自点火性能的影响

5.4.1 凹腔构型对燃烧室自点火性能的影响

进 气 条 件 为 ：p0 =1.69MPa，T0 =1156K，mair =
190g/s。

图 14所示为 Dcyl = 16mm 下凹腔构型改变对燃烧

室自点火性能的影响。当凹腔深度不足时，如 D fh <
32mm，即使加长凹腔也不能实现自点火。凹腔较浅

时，装药表面积小，热解气体注入量少，反应速率较

低，且驻留时间短，不易实现自点火，即使继续加长

凹腔，主流有可能重附在凹腔内部，回流区变小，自

点火性能进一步降低。当凹腔长度不足时，如 L fh <
50mm，即使增深凹腔也不能实现自点火。凹腔较短

时，增深凹腔能有限的提升掺混效率，但剪切层面积

较小，质量交换进入凹腔中的空气量少，对燃面的加

热量不足，难以实现自点火。当凹腔深度满足一定

值时，如 D fh ≥32mm，在较长的凹腔下能够实现自点

火。当凹腔深度一定，加长凹腔，增大了回流区面

积，混气驻留时间加长，利于掺混和热量积累；并且

增大了剪切层面积，更多的空气进入凹腔，增大了对

燃面的加热量，利于自点火。当凹腔长度满足一定

值时，如 L fh ≥50mm，在较深的凹腔下能够实现自点

火。当凹腔长度一定，加深凹腔增加了燃面表面积，

燃料注入量增大，并且回流区面积增大，驻留时间增

加，利于掺混、热量积累和提高反应速率，利于实现

自点火。

80
70
60
50
40
30
20
10 2016 24 28 32 36 40 44 48 52 56

D fh /mm

L f
h/m

m

No ignition
Self-ignition

Fig. 14 The effect of cavity configuration on self-ignition

performance of chamber with cylindrical diameter equal to

16mm

驻留时间、剪切层质量交换和回流区掺混对自

点火有重要影响。主流空气被剪切层夹带进凹腔

中，装药壁面受热分解释放气体 C5H8O2，与凹腔内的

氧气掺混并发生化学反应，释放热量，提高凹腔内的

温度，热量在凹腔内逐渐积累，化学反应速率和混气

温度相互提升。当剪切层夹带进凹腔适量的、较高

温度的空气，在回流区和热解气体得到较好的掺混，

促进化学反应速率升高到一定值，在驻留时间内，使

混气温度高于点火温度，根据点火的单向稳定性，凹

腔内温度在较高值稳定，实现自点火。

5.4.2 平直段直径对贫氧和富氧自点火极限的影响

进气条件：p0 =1.69MPa，T0 =1156K，mair =190g/s；
凹腔构型采用 D14.5D30L50和 D16D30L50。

如图 15所示，增加燃烧室平直段直径后，改变进

气流量不能使燃烧室实现自点火。平直段直径增

加，回流区面积减小，混气驻留时间降低，掺混减弱；

主流气体在凹腔上方的膨胀增强，对流马赫数提高，

剪切层的质量交换减弱，进入凹腔内空气减少，加热

量降低，并且凹腔内密度降低，不利于化学反应速率

的提升。以上不利因素导致平直段直径增加后燃烧

室自点火性能降低。
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Fig. 15 The effect of cylindrical section diameter on lean and

rich oxygen limits

6 结 论

本文基于固体装药热解气体的有限速率 /涡耗散

燃烧模型，以 PMMA 为燃料对固体燃料超燃冲压发

动机燃烧室的自点火性能进行了数值研究，认为进

口空气流量、总温和燃烧室构型对自点火性能有重

要影响，在本文的研究参数范围内，得出以下结论：

（1）燃烧室实现自点火后，燃面退移率较大，有

较多的热解燃气注入，凹腔内分布着高温区和大量
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化学反应热产物；燃烧室未实现自点火时，燃面退移

率接近零，有极少量的热解气体注入，凹腔内温度和

氧气质量分数接近进气参数，有极少量的化学反应

热产物。各横截面上最高温度分布在凹腔前部贴近

主流剪切层、凹腔后部主回流区中、平直段及扩张段

贴近燃面的剪切层内。

（2）在本文的进气条件和燃烧室构型下，存在进

气贫氧、进气富氧和进气总温自点火极限；提高进气

总温利于拓宽贫氧和富氧极限之间的范围。合适的

进气流量利于降低进气总温自点火极限。

（3）凹腔长度不足，即使增深凹腔中也不能实现

自点火；凹腔深度不足，即使加长凹腔也不能实现自

点火；较长较深的凹腔能够实现自点火；驻留时间、

质量交换和回流区掺混对自点火有重要影响。平直

段直径越大，越不利于自点火的实现。
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