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超声速气流中煤油射流的等离子体点火实验

李　飞，余西龙，顾洪斌，陈立红，张新宇
（中国科学院 力学研究所 温气体动力学国家重点实验室，北京１００１９０）

摘　　　要：在直连式超燃实验台上开展来流马赫数为２．５，总温为１　６５０Ｋ的液态煤油燃料点火实验．在未

使用引导氢气的情况下，利用输入能量为１．５ｋＷ的电弧等离子体炬实现煤油可靠点火和稳定燃烧．研究了煤

油的不同喷注位置、喷射压力对点火性能的影响．实验表明：燃料喷口距离点火凹腔为５５０ｍｍ，喷射压力为

１．５～２．３ＭＰａ时，可成功点火，更近的喷射位置和更高的喷射压力无法点火，分析认为点火凹腔的局部混合

特征是影响点火的关键因素．根据点火和火焰前传的高速摄影图，发现下游凹腔在点火初期的作用不大，但

是对于稳定燃烧和火焰前传有重要作用．
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　　超燃冲压发动机在Ｍａ＝６．０附近巡航飞行
时，对应的气流总温约为１　６５０Ｋ．在此总温条件
下，液体煤油燃料的较长点火延时决定了其无法

实现稳定可靠的自点火．在地面模拟实验中，往往
加入引导燃料（如氢气），利用其先导火焰引燃煤
油燃料［１－３］．然而在实际飞行中，Ｈ２ 等燃料的存
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储、控制和输送会增加系统质量和复杂性，因此有
必要针对不添加引导气的液体煤油进行直接点火

研究．热等离子体炬可以产生一定尺度的高温区
域，且含有丰富的自由基，因此成为一种有潜力的
超燃点火器．对于采用氢气和低碳碳氢燃料的超
燃冲压发动机，等离子体点火在地面模拟实验中
获得了成功［４－８］．但在以液态煤油作为燃料的模拟
实验中，等离子体炬点火研究尚不多见［９－１０］．
在分析点火性能之前，有必先明确超燃成功

点火的定义．由于热等离子体周围总会有一定程
度的燃料燃烧，因此为了定义成功点火，需要引入
总体点火的概念［４］．它定义为火焰传遍燃烧室整
个长度范围或预期的区域，产生足够的释热并在
燃烧室轴向长度维持激波串．这可以通过测量壁
面静压来确定．按照这个定义，点火成功并不需要
大量释热以引起燃烧室热壅塞，而是要引起边界
层分离并维持一个激波串，使火焰传遍大部分燃
烧室区域［４］．
实际上，点火器引燃部分燃料之后，燃烧反压

促成一系列激波串，在燃烧室结构固定的情况下，
如果燃烧释放的热量能够维持激波串，则可以去
除点火源，这时点火成功，燃料实现稳定燃烧．由
于液态煤油燃料需要雾化和蒸发才能与主流混

合，因此在点火初期燃烧区域必然远离燃料喷孔，
出现在燃烧室的中后部．若燃烧室结构合理，随着
燃烧效率提高、释放热量的增加，燃烧反压会改变
激波串的位置和形状，燃烧会逐渐前传至燃烧室
的前部，最终可实现整个燃烧室的稳定燃烧．这个
火焰传播和稳定的过程往往伴随振荡现象，且与
点火密不可分，因此应作为点火的一部分来研究．
本文在固定燃烧室结构和热等离子体炬位置

（点火凹腔内部），不改变主流参数（Ｍａ＝２．５，气
流总温为１　６５０Ｋ）和液态煤油喷注方式（多孔壁
面垂直喷射）的条件下，开展煤油燃料的热等离子
体辅助点火研究，并利用高速摄影捕获了点火和
火焰前传的过程．前人的文献［４－６］中常常将燃料
喷注位置作为影响等离子体点火的关键因素．本

文通过研究煤油喷注位置、喷射压力对点火性能
的影响，认为点火凹腔内的油气局部混合特征是
影响点火的关键因素．

１　实验设备简介

直连式超声速燃烧实验台（以下简称直连台）
是研究超声速混合和燃烧的重要设备．其在模拟
飞行Ｍａ＝６．０时的运行状态参数如表１所示．加
热器采用烧氢补氧技术产生高焓实验气流，高温
高压的均匀气体经过喷管被加速至设计马赫数，
流经隔离段后进入燃烧室，与燃料混合、燃烧后
由尾喷管排出．燃烧室的入口截面为４０ｍｍ×
８０ｍｍ，其下底板平直，上顶板有扩张角为１．５°．
上顶板上安装３个凹腔，间距为２３０ｍｍ，深度为

１８ｍｍ．每个凹腔两侧装有光学窗口，下底板沿程
安装有３０个壁面压力传感器，详细的设备信息请
参见文献［１１］．

表１　直连台运行状态参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｕｎｎｉｎｇ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｄｉｒｅｃｔ　ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ

ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｔｅｓｔ　ｆａｃｉｌｉｔｙ

模拟飞行

Ｍａ

燃烧室

来流Ｍａ

总温／

Ｋ

总压／

ＭＰａ

流量／

（ｋｇ／ｓ）

６．０　 ２．５　 １　６５０　 １．０　 １．１

等离子体炬安装于凹腔２底板中部，出口平
面与凹腔底面齐平（见图１）．实验采用的燃料为
大庆ＲＰ－３煤油，煤油通过直径为０．５ｍｍ的等
间距分布的７个喷孔垂直喷入超声速来流．喷孔、
等离子体炬与凹腔２的相对位置示意图见图２．
Ｌ１ 为煤油喷口距离凹腔２前缘的距离，是一个设
计变量；Ｌ２ 为等离子体炬距离凹腔２前缘的距
离，本文中固定为４５ｍｍ．
本文所用的等离子体炬为自行设计的直流等

离子体炬，由一台逆变直流电源供电，放电起弧之
后的稳定电压为１００Ｖ，额定输入功率为１．５ｋＷ，
详细参数及图纸参见文献［１２］．实验中使用的等

图１　超燃直连台结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｄｉｒｅｃｔ　ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｔｅｓｔ　ｆａｃｉｌｉｔｙ

５２８
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图２　喷口／凹腔２与等离子体炬的位置示意图

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｊｅｃｔｏｒ／ｃａｖｉｔｙ－２ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｐｌａｓｍａ　ｔｏｒｃｈ

离子体炬阳极是用紫铜制成的收缩喷嘴，炬的出
口直径为１．５ｍｍ；阴极用钨制成，直径为４ｍｍ，
尖端锥角为４５°．电极间距通过顶部的微分头测
定，实验中为０．３５ｍｍ．为防止电极烧蚀，对等离
子体炬的阳极进行循环水冷却．实验中等离子体
炬使用的原料气为纯 Ｎ２，流量为１．１８ｇ／ｓ，等离
子体炬工作时的炬内压力约为０．６ＭＰａ．

２　点火及火焰传播过程

给出一次典型实验的高速摄影结果，用以明
确前文提及的总体点火的概念．使用的高速像机
为ＣａｍＲｅｃｏｒｄ　５０００（Ｏｐｔｒｏｎｉｓ公司），拍摄帧率

３０００ｆｒａｍｅｓ　ｐｅｒ　ｓｅｃｏｎｄ（ｆｐｓ），曝光时间１／３００３ｓ．
等离子体炬电源开启时间为ｔ＝０ｍｓ时刻，

约１６９ｍｓ后等离子体炬稳定图３（ａ）；经过约

１１ｍｓ，凹腔内部火焰从凹腔前部逐渐充满整个凹
腔，在凹腔２内形成稳定的火源图３（ｂ）；再经过
约１．５ｍｓ凹腔火源引燃下游的煤油，在窗口３处
形成较稳定的燃烧图３（ｃ）；下游燃烧经过多次振
荡，逐渐将火焰前锋向前推，再经过数十毫秒抵达
凹腔２后缘图３（ｄ）；反压引起的激波串移动会影
响凹腔２附近的燃烧；引起燃烧波在凹腔２处大
范围振荡，常持续上百毫秒图３（ｅ）；如果燃烧室
扩张角度较小，则火焰前锋会跨越点火凹腔２，前
推至燃料喷射位置，清晰的前推火焰呈现斜激波
形状，与纹影拍摄对比可发现火焰前锋紧贴斜激
波串图３（ｆ）；再经数百毫秒的振荡燃烧，火焰稳
定在整个流道，偶尔会有大范围振荡燃烧现象，但
总体保持稳定（图３（ｇ））．图３（ｈ）为拍摄视场（窗
口２、窗口３）．
参见图３中的直接摄影结果，由于等离子体

炬喷射出的是高温等离子体且含有自由基，因此
总能点燃炬出口处或者凹腔内部的少量燃料，如
图３（ａ）和图３（ｂ）所示，但这并不是点火成功．只
有凹腔３附近出现较强燃烧发光，并且能够维持
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图３　高速摄影记录的典型的点火及火焰传播过程
（射流压力ｐｊｅｔ＝１．７ＭＰａ，当量比Φ＝０．３８，

主流方向由右至左）

Ｆｉｇ．３　Ｈｉｇｈ－ｓｐｅｅｄ　ｉｍａｇｅｓ　ｏｆ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｆｌａｍｅ

ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ（ｐｊｅｔ＝１．７ＭＰａ，Φ＝０．３８，

ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ：ｆｒｏｍ　ｒｉｇｈｔ　ｔｏ　ｌｅｆｔ）

住才能算总体点火成功，如图３（ｃ）和图３（ｄ）．当
下游的燃烧释热增加，将激波波系前推，如图３
（ｂ）和图３（ｅ），火焰前锋前传，火焰前锋向燃料喷
口靠近．

３　实验结果及分析

针对来流Ｍａ＝２．５的气流，在固定等离子体
炬位置和输入能量的前提下，有多种因素会影响
点火性能．在实验设计时，除了考虑燃料喷射位置
（Ｌ１）外，还应改变喷射压力．实验结果证明，只有
合适的煤油喷射位置和喷射压力才能成功点火．
表２为几种典型实验工况下的点火结果．

表２　典型的实验工况参数及点火结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｌ１／ｍｍ　 ｐｊｅｔ／ＭＰａ 当量比Φ 结果

５５０

１．５

１．７

１．９

２．２

２．３

０．３０

０．３８

０．４４

０．４６

０．５１

成功

成功

成功

成功

成功

５５０　 ２．６　 ０．６４ 失败

２８０
１．５

２．１

０．３０

０．４８

失败

失败

１１０
１．５

１．９

０．３０

０．４３

失败

失败

６０
１．５

３．０

０．３０

０．７０

失败

失败

３．１　不同喷射位置对点火的影响

采用Ｎ２ 作为等离子体炬原料气，放电功率
为１．５ｋＷ，在同样的喷射压力为１．５ＭＰａ（当量
比约０．３０）条件下，对４种不同的喷射位置（Ｌ１＝
５５０，２８０，１１０，６０ｍｍ）的点火性能进行对比，图４

图４　不同喷射位置的壁面压力对比

Ｆｉｇ．４　Ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｕｅｌ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ　ｌｏｃａｔｉｏｎ
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为几种喷射位置下的沿程壁面静压分布．
由压力数据可以看出，只有Ｌ１＝５５０ｍｍ处

喷射总体点火成功，即在凹腔２和凹腔３处的形
成较大范围燃烧．结合高速摄影（见图５），可见在

Ｌ１＝１１０，６０ｍｍ处燃料喷注时，即使在点火凹腔

图５　不同喷射位置的高速摄影结果对比
（主流方向由右至左）

Ｆｉｇ．５　Ｆｌａｍｅ　ｉｍａｇｅｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ　ｌｏｃａｔｉｏｎ
（ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ：ｆｒｏｍ　ｒｉｇｈｔ　ｔｏ　ｌｅｆｔ）

的内部都未形成稳定火焰．而Ｌ１＝２８０ｍｍ喷注
时，点燃并在凹腔２内形成稳定火焰，但是并未引
燃下游的大量燃料，因此也算不上点火成功．
由以上分析可见，随着燃料喷口距离点火凹

腔的长度增加，点火更加容易，且容易形成较大范
围的燃烧．这可能是由于Ｍａ＝２．５时的主流速度
快，不适于液体煤油的横向扩散，因此较长的距离
能够形成较好的混合气体，对于点火和燃烧都是
有利的．由于模型尺寸限制，未进行更远喷射距离
的实验，相信更远的喷射距离会使的燃料混合的
更充分，但由于当量比很小，点火凹腔内的燃料局
部当量比过低，应对于点火也是不利的．
此外，如果喷射位置距离凹腔２更近，即使改

变当量比点火也很困难．这是由于在无燃烧区域，
液体煤油射流的雾化、蒸发距离一般在１５０ｍｍ
以上，过短的扩散距离，燃料未充分混合，因此点
火困难．当然在燃烧稳定后，气流静温大幅增加，
会大大缩短液态煤油的蒸发距离，这也是火焰前
传的原因之一．

３．２　不同喷射压力（不同当量比）对点火的影响

分析不同喷射压力（不同当量比）对点火性能
的影响．以３组不同喷射压力实验为例：第１组喷
射压力为１．５ＭＰａ，对应当量比Φ＝０．３０；第３组
喷射压力为２．２ＭＰａ，当量比Φ＝０．４８；第３组喷
射压力为２．６ＭＰａ，当量比Φ＝０．６４，３组实验的
喷射位置都在Ｌ１＝５５０ｍｍ处．由燃烧后的壁面静
压对比数据（图６）可以看出来，喷射压力为２．２ＭＰａ
的时候能够有效点火，并且压力前推明显，到达凹
腔２处，但喷射压力为２．６ＭＰａ的时候，不能成功
点火．

图６　不同喷射压力（当量比）的燃烧后壁面压力对比

Ｆｉｇ．６　Ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

８２８



　第４期 李　飞等：超声速气流中煤油射流的等离子体点火实验

壁面压力数据只能反映宏观的燃烧状态．结
合图７的高速摄影图片可以看出，在小当量比点
火实验中，火焰主要集中于凹腔２内和凹腔３的
边界层附近．增加当量比，火焰前锋前移，向点火
凹腔２靠拢，引起凹腔２的剪切层燃烧．若继续增
加当量比，火焰可继续前移，可到达燃料喷口位置
并引起热雍塞．值得关注的是，喷射压力为２．６ＭＰａ
时，即使在凹腔２内也未形成稳定的火焰．提高喷
射压力时，虽然总体当量比增加，但射流穿透深度
较大，在凹腔附近的局部当量比并未改善，因此点
火更加困难．总的来说，较小的当量比较易点火，
对于本文的工况，若需提高当量比，应先使用少量

图７　不同喷射压力的高速摄影结果
（主流方向由右至左）

Ｆｉｇ．７　Ｃａｐｔｕｒｅｄ　ｆｌａｍｅ　ｉｍａｇｅｓ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ（ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ：

ｆｒｏｍ　ｒｉｇｈｔ　ｔｏ　ｌｅｆｔ）

煤油点火，待燃烧稳定后再喷入更多燃料．

３．３　凹腔３对点火和火焰传播的影响

实验结果表明，在Ｌ１＝５５０ｍｍ处喷射液态
煤油燃料，凹腔２中放入等离子体炬点火可实现
当量比范围（０．３０～０．５１）的可靠点火．点火首先
发生在凹腔２内，火焰传至窗口３，若当量比合
适，燃烧释热引起的反压可以将激波串前推至窗
口２甚至更前位置．为弄清凹腔３在点火过程中
的作用，进行了一组对比实验．结果表明：在相近
的实验工况下，不安装凹腔３时的沿程壁面压力
明显低于安装凹腔３（如图８），有凹腔３时的燃烧
效率明显较高．

图８　有无凹腔３对燃烧压力的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　Ｎｏ．３ｏｎ　ｗａｌｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图９和图１０为有无凹腔３时的高速摄影图．
在ｔ＝２８９ｍｓ时刻，凹腔２内的火焰刚刚点燃下
游的窗口３处的煤油，可见有无凹腔并未有太大
区别，即使安装了窗口３，该处的火焰仍仅出现在
凹腔３外的剪切层区域，随着窗口３处的燃烧振
荡，燃烧才进入凹腔３．到ｔ＝９３９ｍｓ时，燃烧已稳
定．有凹腔３的工况，虽然当量比稍低，燃烧充满
整个流道（图９），而未安装凹腔３的工况，燃烧只
集中于上顶板附近，燃烧效率较低（图１０）．
总的来说，凹腔３对于点火初期的作用不大，

但是有助于后期的火焰稳定和传播．有凹腔３时，
窗口３附近的燃烧容易实现在凹腔３内形成第２
个稳定火源，有利于克服振荡燃烧的不稳定性．并
且凹腔３的前后缘的激波波系会增加主流气流静
压和静温，正反馈于燃烧，促进了燃烧效率提高和
火焰前传．

９２８



航　空　动　力　学　报 第２７卷

图９　有凹腔３时对火焰传播的影响（视场窗口１＋２＋３，

主流方向由右至左，ｐｊｅｔ＝１．５ＭＰａ）

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　Ｎｏ．３ｏｎ　ｆｌａｍｅ　ｐｒｏｇａｔｉｏｎ
（ｗｉｔｈ　ｃａｖｉｔｙ　３；ｖｉｅｗ　ｆｉｅｌｄ：１＋２＋３ｗｉｎｄｏｗｓ，

ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ：ｆｒｏｍ　ｒｉｇｈｔ　ｔｏ　ｌｅｆｔ；ｐｊｅｔ＝１．５ＭＰａ）

图１０　无凹腔３时对火焰传播的影响（视场窗口

１＋２＋３，主流方向由右至左，ｐｊｅｔ＝１．７ＭＰａ）

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　Ｎｏ．３ｏｎ　ｆｌａｍｅ　ｐｒｏｇａｔｉｏｎ
（ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃａｖｉｔｙ　３；ｖｉｅｗ　ｆｉｅｌｄ：１＋２＋３ｗｉｎｄｏｗｓ，

ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ：ｆｒｏｍ　ｒｉｇｈｔ　ｔｏ　ｌｅｆｔ；

ｐｊｅｔ＝１．７ＭＰａ）

４　结　论

利用安装于凹腔２中部的１．５ｋＷ 电弧等离
子体炬，在超燃直连台上开展来流 Ｍａ＝２．５，总
温为１　６５０Ｋ的超声速气流中液态煤油燃料的点
火实验研究．利用高速摄影得到点火和火焰前传
的典型过程．再结合壁面静压数据可以得到如
下结论：

１）在Ｌ１＝５５０ｍｍ时，在当量比范围（０．３０～
０．５１）内，实现无引导 Ｈ２ 的液体煤油可靠点火．
Ｌ１＝２８０ｍｍ时，可在凹腔２内形成稳定火源，但
无法引燃下游燃料．更近的喷射位置受限于液态
煤油雾化和蒸发的特征长度，无法在凹腔２内形
成稳定火源．
２）固定喷射位置Ｌ１＝５５０ｍｍ，喷射压力为

１．５～２．３ＭＰａ时，可实现成功点火．更大的喷射
压力（ｐ＝２．６ＭＰａ），无法成功点火．
３）凹腔３在点火初期时作用不大，但是有助
于后期的火焰稳定和燃烧前传．
４）分析认为在小当量比情况下，点火凹腔内
的局部燃料当量比是影响点火成败的关键因素．
高的喷射压力射流的穿透深度较大，在点火凹腔
内的局部油气当量比并未改善，点火更加困难．相
反，过小的局部当量比，即使在凹腔内可以形成稳
定燃烧，但其燃烧释放热太少，仍不足以引燃主流
中的煤油．进一步研究应以燃料的局部混合特性
为主要考虑因素，通过合理安排喷孔位置、喷射压
力和喷油时序来平衡点火和燃烧组织的关系，达
到既满足可靠点火，又能实现较高燃烧效率
的目的．
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