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基于内窥火焰传感器技术的超声速
燃烧感知实验研究
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摘要：高动态频响传感器及作动机构是高性能控制系统 FADEC 的关键技术之一。开发了一种基于被动火焰自发光谱的

内窥式光纤火焰传感器进行光学诊断，初步验证了光纤火焰传感器数据的燃烧过程感知价值。基于中国科学院力学研究所的

直连式超声速燃烧实验台，模拟了来流总温 1 475 K、总压 1.68 MPa、马赫数 5.6 的发动机工作状态。在不同当量比和动量

通量比条件下，使用新开发的内窥式光纤火焰传感器，测量了以 CH*表征的燃烧释热率和以 C2*/CH*表征的局部当量比。

结果表明：内窥式光纤传感器可感知燃烧室释热率的时空演变特性；内窥式光纤传感器可感知频域燃烧振荡特性，实验表明

燃烧过程可能存在展向的热声振荡现象；内窥式光纤传感器 C2*/CH*光信号可感知局部当量比的时空演变特性，结合

CH*光信号可应用于混合场与燃烧场关联性的研究；局部火焰质心位置的统计特征表征了剪切层稳焰模式和射流尾迹稳焰

模式。
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Abstract: The  improvement  of  ramjet  performance  in  the  future wide-area  flight  envelope

requires  advanced  combustion  organization  strategies  and  engine  system  control  technology.

Among  them,  high-dynamic  frequency  response  sensors  and  actuators  are  one  of  the  key

technologies  of  the  high-performance  control  system  FADEC.  Stable  and  reliable,  simple

structure, non-intrusive, low energy consumption, and light weight are the basic requirements of

the  ramjet  online  sensors. This  paper  develops  an  optical  fiber  flame  sensor  based  on  passive

flame chemiluminescence  for optical diagnosis, andpreliminarily verifies  the value of  the optical

fiber  flame  sensor’s  data  for  sensing  the  combustion  process.  Based  on  the  direct-connected

supersonic combustion test bed of the Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences, the

flight conditions with a total incoming flow temperature of 1 475 K, a total incoming pressure of

1.68  MPa  and  an  incoming  Mach  number  of  5.6  are  simulated.  Using  a  newly  developed

endoscopic  fiber optic  flame sensor, the combustion heat release rate characterized by CH* and

the local equivalence ratio characterized by C2*/CH* were measured under different equivalence
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ratios and momentum-to-flux ratios. The analysis results show that the endoscopic optical  fiber

sensor can sense the temporal and spatial evolution characteristics of the heat release rate of the

combustion  chamber;  The  endoscopic  fiber  optic  sensor  can  sense  the  combustion  oscillation
characteristics  in  the  frequency  domain,  and  experiments  show  that  there  may  be  spanwise

thermoacoustic  oscillations  in  the  combustion  process;  The  C2*/CH*  optical  signal  of  the

endoscope optical  fiber sensor can perceive the temporal and spatial evolution characteristics of
the  local  equivalence  ratio,  and  can  be  combined  with  the  CH*  optical  signal  to  study  the

correlation between the mixed field and the combustion field; The statistical characteristics of the

local flame centroid position characterized the shear-layer flame stabilization mode and jet wake

flame stabilization mode.

Keywords: endoscopic  flame sensor；combustion sensing；supersonic combustion；heat release

rate；local equivalence ratio

 

0    引　言

未来宽域飞行包线内提升冲压发动机性能需要

依靠先进的燃烧组织策略及发动机系统控制技术，

其中高动态频响传感器及作动机构是高性能控制系

统 （ Full  Authority  Digital  Engine  Controller，

FADEC）的关键技术之一 [1]。稳定可靠、结构简单、

非侵入、能耗低、重量轻是冲压发动机在线传感器的

基本要求。

压力是表征超燃冲压发动机内流道流动特性及

燃烧释热的重要物理量，且高速来流环境下压力传

感器测量数据稳定可靠，被广泛应用于冲压发动机

实验 [2-3]。压力传感器通常装配在发动机壁面，激波

运动和燃烧释热引起的压力变化反馈至发动机壁面

具有一定延迟，因此压力传感器用于燃烧过程感知

存在时间滞后效应。

可调谐半导体激光吸收光谱技术（ Tunable

Diode Laser Absorption Spectroscopy，TDLAS ）通

过电流和温度调谐半导体激光器的输出波长，对被

测物质进行扫描。由于被测气体具有选择性吸收的

特性，基于 Beer-Lambert 定律，通过检测吸收光谱

的吸收强度，TDLAS 可直接获得燃烧产物的组分浓

度、温度等物理量，测量信息丰富，在冲压发动机燃

烧过程感知方面有独特优势 [4-8]。然而该技术需要同

时安装发射端和接收端，增加了发动机燃烧室在线

感知系统应用的复杂程度。目前工业动力装备的应

用主要包括：通过测量燃气温度和水蒸气浓度调节

空气的流量优化燃料的混合程度以提高燃烧效率 [9]；

在基于甲烷的燃气发电装置中，通过监测火炉内的

湿度和未燃燃气浓度维持系统的安全运转 [10]；监测

燃气轮机中氧气的流量等[11-13]。

超燃冲压发动机内的释热分布特征是十分重要
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的，它直接决定了内流道的压力分布、马赫数分布

等，与不启动现象以及模态转换密切相关[14]。直接测

量释热率需要同时测量大量不同组分的浓度和温

度，目前还难以实现 [15]。碳氢燃料燃烧时发生化学反

应，高能态自由基从高能级向低能级跃迁过程自发

辐射特定波长的化学自发光。4 种主要的自由基为

OH*， CH*， C2*， CO2*， 其 中 OH*表 征

跃迁系统的 309 nm 波段的自发紫外光；

碳氢燃料蓝光 CH*来自于 2 个不同的跃迁系统，表

征 转换系统的 431  nm 波段的可见蓝光

CH（A）*，以及 跃迁系统的 390 nm 波段

蓝光 CH（B）*；碳氢燃料 C2*为最强的被动自发光波

段 ，又称天鹅波段 ，发出主要峰值为 471、 516、

563 nm 的绿光；CO2*自由基存在于 240～800 nm 的

广谱自发光。431 nm 峰值波段的可见蓝光 CH（A）*

光强与释热率有较好的线性正相关关系，因此通常

使用 431 nm 峰值波段的可见蓝光 CH（A）*表征释

热率 q[16-21]。基于自发光的测量数据通过深度学习算

法可较为精确地描述燃烧释热的分布情况 [22]。在实

际应用中，可通过监测 CH*实现最大释热率的锅炉

燃烧状态 [23]。在超燃领域，广泛使用高速相机对火焰

自发光进行拍摄，从而实现火焰形态的可视化。

Yuan 等 [24] 借助 CH*火焰自发光图像研究了不同实

验条件下超燃冲压发动机的稳焰模式变化规律。在

此基础上，Cao 等 [25] 通过数值模拟与实验结合的方

法，采用不同燃料喷射方式研究了稳焰模式与燃烧

模态的关联性。为了定量地研究超燃冲压发动机的

燃烧释热分布，Micka 等 [14] 对 CH*自发光相片进行

了积分处理，得到燃烧室内的一维释热分布特征，为

一维燃烧模型的发展做出了贡献。除了开设玻璃窗

口的拍摄方式，还可通过光纤传导拍摄多角度的二
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维火焰平面，通过反演获得火焰的三维结构以及

CH*等自由基的三维浓度分布，以获得释热率等信

息[26]。

此外，309 nm 峰值紫外波段 OH*与 431 nm 峰

值蓝光波段 CH（A）*的比值 OH*/CH（A）*以及天鹅

波段 C2*与 431 nm 峰值蓝光波段 CH（A）*的比值

C2*/CH（A）*均与碳氢燃料当量比 φ有较好的线性

正相关关系，且受湍流火焰应力拉伸的影响不大，因

此通常使用 OH*/CH（A）*以及 C2*/CH（A）*表征碳

氢燃料当量比 [21,27]。对于甲烷或天然气火焰，使用

OH*/CH（A）*表征当量比较为普遍；对于较大的碳

氢燃料的火焰，选择 C2*/CH（A）*则更为合适 [27]。此

外，由于紫外波段被动自发光强度较弱，且紫外波段

光电传感器的性能通常低于天鹅波段光电传感器，

因此本文在基于乙烯的超燃环境下选择 C2*/CH（A）*

表征碳氢燃料当量比。

光纤火焰传感器技术基于火焰自发光原理，直

接测量燃烧过程火焰自发光强度。被动燃烧化学自

发光信号蕴含了丰富的燃烧特性，通过建立特定波

长化学发光强度与燃烧特性及发动机总体性能的关

联来感知冲压发动机燃烧过程。该技术仅具有接收

端，结构简单、恶劣环境适应性强是该技术在发动机

燃烧过程感知中的主要优势。

光纤火焰传感器广泛应用于内燃机及航空发动

机燃烧过程的在线监测，高温光纤火焰传感器设计

技术主要由美国圣地亚国家实验室、奥地利 AVL 公

司掌握。在超声速燃烧领域，光纤传感器的使用较

为少见，需研究人员根据冲压发动机工作特性进行

针对性开发。

2014 年 由 美 国 空 军 企 业 创 新 SBIR （ Small

Business Innovation Research）项目“Passive Optical

Combustion  Sensors  for  Scramjet  Engine  Control”
 支持，对冲压发动机稳焰模式研究做出了突出贡献

的 Micka 博士作为项目负责人，进行了被动光谱光

纤火焰传感器在冲压发动机燃烧室的首次应用尝

试 [21]。项目初步验证了光纤火焰传感器在冲压发动

机燃烧室感知方面的应用前景。Micka 通过在发动

机壁面多点布设光纤传感器测点，研究了先锋燃料

关闭前后局部当量比的变化，并基于局部当量比预

测了闪回现象的发生，并分析了超声速燃烧的振荡

特性。

针对发动机的主动控制和燃烧感知需求，本文

根据冲压发动机工作特性，提出一种创新的光纤火

焰传感器与冲压发动机点火器一体集成化的传感器

设计方法，不需要单独开设测量孔及光学窗口，可广

泛应用于圆形燃烧室。下面将开展该传感器感知冲

压发动机超声速燃烧的实验研究，讨论发动机超燃

和亚燃工作模态的释热分布、局部当量比特征和燃

烧振荡特性，基于火焰质心的感知方法，验证内窥火

焰传感器技术的超声速燃烧感知价值。 

1    实验设备与实验参数
 

1.1   直连实验设备及参数
中国科学院力学研究所研制的连续变马赫数直

连实验台主体由流量动态调节气源、可调加热器、可

调喷管以及实验段组成 [28]，如图 1 所示。通过压力调

节阀实现空气、氢气、氧气流量的动态调节；采用环

形多孔喷注中心燃烧的烧氢补氧方式对来流进行加
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图 1    超燃冲压发动机直连式实验台示意图[28]

Fig. 1    Schematic diagram of direct-connected experimental bench for scramjet[28]
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热；通过气源流量动态调节实现加热器内模拟总温

总压实时可调；可调喷管型面按照高低马赫数双设

计点非对称方法设计，由机电伺服机构驱动改变喉

道面积实现模拟飞行马赫数实时调节。可调加热器

和可调喷管均采用水冷热防护。流量动态调节气

源、可调加热器、可调喷管通过 PLC 工业控制系统

进行精确时序控制，接收实验控制台操作指令，并根

据指令执行流量调节、伺服机构运动等相应动作，同

时具有实验台主体气源压力、直连台双螺柱安装型

推力传感器数据采集和处理能力。实验台可模拟最大

气体流量 2.5 kg/s，最高总温 1 900 K，最高总压 4 Mpa，

最长工作时间 30 s，飞行马赫数范围 4.5～6.5[29]。

实验模拟燃烧室入口马赫数 2.8、飞行马赫数

5.6、总温 1 475 K、总压 1 678 kPa、加热气体总流量

1 379 g/s、实验有效时间 2  s。实验段为 80  mm×
40 mm 的等截面隔离段和单边扩张双凹腔燃烧室模

型。隔离段长度为 337 mm，燃烧室模型下壁面扩张

角为 2°；凹腔位于隔离段入口下游 447 mm 处，长度

为 65 mm，深度为 17 mm，倾角为 22.5°，凹腔上游

60.5 mm 处安装乙烯喷块。凹腔底部安装光纤火焰

传感器与冲压发动机点火器一体集成化火花塞辅助

点火和燃烧状态感知。

实验工况如表 1 所示，乙烯从 6 个直径 1.5 mm

的孔中喷出，通过改变乙烯喷注压力来实现当量比

的变化，进而使发动机实现不同的工作状态，实验时

间均为 2 s。
 
 

表 1    工况 1、2的实验参数
Table 1    Experimental parameters for condition 1 and 2

工况 喷注压力/MPa 动量通量比 当量比 燃烧模态

1 1.5 2.94 0.10 超燃

2 2.0 3.82 0.13 亚燃
 
  

1.2   内窥光纤传感器系统

使用光纤传感器系统捕捉凹腔燃烧室内的

CH*光信号与 C2*光信号，下文按照测点 P1、P2、

P3、P4 进行标注和说明，安装位置如图 2 所示。

光 纤 传 感 器 系 统 由 光 纤 准 直 器 、 光 纤 和

labview 采集系统组成，如图 3 所示。光纤准直器经

过温度跨度范围 20～1 600 K 的系统热容差分析设

计，考虑了光学元件曲率半径和厚度变化以及介质

折射率受热膨胀的影响，光学窗口直径为 2.5 mm，

位于整个光路的最前端，与点火器集成在一起。为

了使光纤准直蓝宝石晶体与不锈钢壳体的气密性、

耐高温结合，在一体化成型方面采用了高温钎焊技

术。在钎焊工艺方面，基于蓝宝石晶体表面加工难

度大、应力敏感度高的物理特性，采取了焊接表面金

属化改性和真空钎焊两步工艺措施。蓝宝石晶体表

面金属化镀镍，通过镀镍层实现对蓝宝石的致密包

裹，起到应力缓冲层的作用；真空钎焊工艺利用缓慢

冷却过程中焊接界面的应力释放和缓冲来进行质量

控制。经特殊设计的高温光纤传感器在五十余车超

声速燃烧实验热考核中未见明显损伤。

 
 

Step
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P4 P2

P1

Ramp

Flow

图 2    光纤传感器的安装位置
Fig. 2    Installation position of the optical fiber sensor

 
 

（a）光纤准直器 （b）采集系统

图 3    光纤传感器系统:
Fig. 3    Fiber optic sensor system

 

用 430±10  nm 的 CH*带 通 滤 光 片 和 514.5±
10.0 nm 的 C2*带通滤光片对捕获的光信号进行滤波

处理，然后通过光电倍增管对光信号进行光电转

换。光电倍增管可以对入射的光电子进行指数级别

的放大，因此其比高速相机的 CMOS 传感器具有更

高的频率响应。本实验所选用光电倍增管具有

300 kHz 的动态频率响应。光电转换后的光电压信

号通过模电转换获得实验需要的数字信号，最终实

现 1 MHz 的采样频率，光路原理如图 4 所示。 

2    工作模态与稳焰模式分析
 

2.1   工作模态分析

双模态超燃冲压发动机既能工作在超燃模态也

能工作在亚燃模态，这取决于燃烧室入口的马赫数

大小 [30]。由于燃烧室入口的马赫数无法直接进行测

量，且亚燃模态与超燃模态的流场有较大差异，因此
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有学者通过激波串特征对 2 种模态做出判断 [31]。此

外，流场差异也会导致压力场的不同，通过沿程布设

压力传感器也能实现流场状态的间接判断，从而实

现燃烧模态的识别 [32]。基于沿程压力分布，一维马赫

数分析方法可大致对流场的马赫数分布进行计算 [33]。

本文基于纹影法、沿程压力和一维马赫数分析

方法，对燃烧模态进行判断。对应的纹影图像如

图 5 所示；2 组固定当量比状态实验的沿程压力如

图 6 所示，压力曲线为实验时间内的平均值；一维马

赫数分析如图 7 所示。
 
 

1.5 MPa

2.0 MPa

图 5    工况 1、2的纹影图像
Fig. 5    Schlieren images of condition 1 and 2

 

当乙烯的喷注压力为 1.5 MPa 时，从对应的纹

影图像可以观察到，乙烯横向射流导致在超声速来

流中产生了一道略微弯曲的斜激波。在整个隔离段

区间内，压力曲线较为稳定，但是在隔离段出口处压

力曲线出现一个较为尖锐的波动，幅值大约为

25 kPa。由于压力传感器装配在上壁面，而射流所

导致的斜激波正好在隔离段出口的上壁面形成反

射，因此这个尖锐的波动很有可能是这个激波所导

致的。在燃烧室区域，燃烧释热所引起的压力抬升
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图 4    光路原理图

Fig. 4    Optical path schematic
 

 

0
0

50

100

150

200

250

1.5 MPa
2.0 MPa

500 1 000
Distance/mm

1 500

P
re
ss
ur
e/
kP
a

 
图 6    工况 1、2的沿程压力分布

Fig. 6    Pressure distribution along the model of condition 1 and 2
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图 7    工况 1、2的沿程马赫数分布

Fig. 7    Mach number distribution along the model of condition 1 and 2
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对来流形成反压，导致了第二条斜激波的产生。压

力曲线发生 75 kPa 的幅值抬升的位置，也与第二道

斜激波的反射位置一致。

与之对应的一维马赫数分析也说明了在整个燃

烧室内，气流依旧保持为超声速，这是一个非常典型

的双模态超燃冲压发动机的超燃工作模态。

随着乙烯喷注压力增加到 2.0 MPa，燃烧释热

开始增强，释热形成的反压引起的边界层分离导致

了预燃激波串的产生，此时压力曲线大幅抬升，达到

200 kPa。当量比的继续升高使得压力开始抬升的位

置向上游移动，这是由于预燃激波串不断向上游移

动导致的，且压力抬升的幅值比工况 1 更高。

对比工况 2 与工况 1 的的一维马赫数曲线，可

以看到，工况 2 气流在燃烧室中为亚声速状态。结合

纹影图像、压力曲线和一维马赫数分析，可知工况

2 为亚燃工作模态。 

2.2   稳焰模式分析
在 2.1 小节的分析中已经确定，工况 1 条件下，

发动机的工作模态为超燃模态；工况 2 条件下，发动

机为亚燃模态。在 2 s 的实验时间内，计算帧率为

2 000 帧/s 的 CH*自发光图片的均值与标准差，将图

片进行伪彩化处理，得到的伪彩图像如图 8 所示。

 
 

1.5 MPa

50

20

瞬时图 均值图 标准差图

2.0 MPa

图 8    工况 1、2的 CH*瞬时图、均值图与标准差图
Fig. 8    The  transient,  mean  and  standard  deviation  of  CH*  images

from condition 1 and 2
 

从 CH*自发光的均值图片中可以观察到，工况 1

与 2 条件下火焰状态最大的区别在于：工况 1 中，隔

离段中基本没有火焰，而工况 2 由于当量比的增大，

隔离段火焰的强度增加；前者为剪切层稳焰模式，后

者为射流尾迹稳焰模式。值得一提的是，高速来流

中的凹腔结构会使流体在其内部产生一个相对低速

的回流区，起到驻留火焰和维持燃烧的作用。而回

流区与主流的边界区域为剪切层，剪切层内存在大

量的涡结构，十分有利于燃料的混合。从流动过程

上来讲，高速来流压制着喷出的乙烯，使之紧贴着壁

面向下游运动，并进入剪切层中，其中一部分卷吸进

入凹腔中被点火器点燃，凹腔火焰同时引燃剪切层

中的预混燃料。当量比较低时，燃烧释热所引起的

压力抬升不足以引起边界层分离，导致隔离段中无

法产生预燃激波串对来流进行增压减速，因此火焰

无法自由传播，由于上方的高速来流压制，以及凹腔

内较低的局部当量比导致火焰无法发展到凹腔中，

最终稳定为剪切层稳焰模式；这是流动与燃烧共同

作用的结果。工况 2 条件下，由于当量比较高，燃烧

释热更强，巨大的反压导致了隔离段中产生了一系

列的预燃激波串，在激波串的作用下，燃烧室中的气

流速度降低为亚声速。这时主流的压制效应瞬间消

失，火焰迅速在亚声速气流中传播，甚至上传到隔离

段中，最终形成在射流附近燃烧的尾迹稳焰模式。

这 2 种火焰状态是超燃和亚燃工作模态所对应的火

焰稳定模式，有利于科研人员从火焰状态的角度对

发动机工作模态进行判断。 

3    内窥光纤传感器的燃烧诊断
 

3.1   释热分布测量
从图 2 中可知， P1 和 P3 测点为展向测点，

P2 和 P4 测点为流向测点，其中 P4 测点位于上游。

图 9、10 分别为工况 1、2 归一化的释热分布，可以观

察到，工况 2 的光信号在 0.6 s 左右发生了一个突

变，这是由于工况 2 为处在模态转换边界附近的亚

燃工作模态。实验中展向测点的释热分布始终是不

均匀的，P3 测点的释热更强，释热不均匀会导致发

动机壁面受力与受热不均匀，不利于发动机的长久

运行。展向燃烧释热的不均匀特征有可能是乙烯的

喷注不对称造成的。对于流向的测点，可以看到下

游测点的光强度始终高于上游测点的光强度，这是

因为下游测点比上游测点处的燃料混合程度更高，

燃烧更加剧烈，释热也更高。图 8 中剪切层火焰的亮

度也是从上游到下游逐渐增强。在工况 2 的射流尾

迹稳焰中，上游测点的光强度一直在衰减，而工况

1 剪切层稳焰模式的光强度比较稳定，这种现象可能

与燃料的动态混合有关，需要进一步的研究和探索。 

3.2   振荡特性分析
超燃冲压发动机在正常工作时，需避免因结构

设计问题或燃烧规律所带来的剧烈压力振荡，这可

能会对发动机的性能及结构产生不利影响，包括引

起熄火、降低燃烧效率、增大局部热载荷、引起结构

的振动及破坏等 [34]。因此需要研究发动机工作时的

压力振荡特性，以避免可能产生的危害。压力振荡

一般由燃烧释热振荡引起，因此，基于光纤传感器信

号的振荡特性分析，是从本质上去发现问题的创新
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性方法。本小节在定当量比实验条件下，对燃烧振

荡特性进行了测量与分析。 

3.2.1    压力信号的 FFT分析

在乙烯喷注压力分别为 1.5、2.0 MPa 的实验

中，对隔离段压力测点 CH1 和凹腔内的压力测点

CH3 的高频压力信号进行了快速傅里叶变换

（FFT），其振荡特性曲线如图 11、12 所示。
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图 11    工况 1高频压力信号的频域曲线
Fig. 11    FFT of pressure under condition 1

 

可 以 观 察 到 ， 2 个 工 况 的 隔 离 段 测 点 CH1

和凹腔测点 CH3 均存在 2 300 Hz 左右的振荡主频。

也就是说，在不同的实验工况下，当量比的变化与稳

焰模式的变化并不对 2 300 Hz 左右的压力振荡主频

产生影响，说明该主频的产生与燃烧状态无关。考

虑到无燃烧因素的的高频振荡机理，凹腔自激振荡

或许可以解释这种现象，Rossiter[35] 综合了声波传播

和涡耗散的特点，提出了计算凹腔自激振荡的经验

公式：

fm =
m− α

M∞ +
1

k

· U∞

L
（1）

M∞、U∞

fm

式中：L为凹腔的长度， 分别为自由来流的

马赫数与速度，m为对应耦合的模态数， 为在此

模 态 下 的 频 率 ， α和 k为 经 验 常 数 。 Heller 和

Bliss[36] 考虑流体的可压缩效应对上式进行了修正，
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图 10    工况 2条件下 4个测点的 CH*光信号

Fig. 10    CH*  chemiluminescence  of  four  measuring  points  under
condition 2

 

 

0.45

P1
P30.36

0.27

0.18

0.09

C
H

* 
in

te
ns

it
y

0 0.5 1.0 1.5 2.0
Time/s

0

0.45

P2
P40.36

0.27

0.18

0.09

C
H

* 
in

te
ns

it
y

0 0.5 1.0 1.5 2.0
Time/s

0

 
图 9    工况 1条件下 4个测点的 CH*光信号

Fig. 9    CH*  chemiluminescence  of  four  measuring  points  under
condition 1
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修正后的公式为：

fm =
m− α

M∞√
1 +

γ∞ − 1

2
M2

∞

+
1

k

· U∞

L
（2）

γ∞
L = 0.1 m m = 1 a = 0.25 k = 0.57

M∞ = 2.8

L/D fm

为气体的比热比，基于这 2 个计算凹腔自激

振荡的公式，在 、 、 、 、

条件下，计算得到基于公式（1）的 2 414 Hz

和基于公式（2）的 3 077 Hz。与前面的 FFT 分析结

果进行对比，发现 Rossiter 的公式更加符合当前实

际。在 Heller 和 Bliss 的实验研究中，发现凹腔的长

深比 对 的预测结果影响较大，公式（2）的计算

结果偏差较大可能是长深比导致的。值得注意的

是，隔离段内的压力测点为什么会测量到凹腔自激

振荡带来的压力变化，或者说隔离段内的高频振荡

是否源于其他的振荡机制，目前并没有明确的解释，

有待学者进一步的研究。

除了 2 300 Hz 的高频振荡频率，在工况 2 条件

下，还发现了 500 Hz 的低频振荡。一般燃烧室中这

种百赫兹量级的振荡主频有可能是由热声耦合振荡

导致，具体表现为声波在燃烧区和射流区之间或燃

烧区与激波区之间来回振荡所致。此外，也有可能

是火焰低频周期振荡导致的，但在工况 1 条件下并

没有发现这种低频振荡，这是因为工况 2 为亚燃模

态，而工况 1 为超燃模态，可能在超燃模态下压力振

荡无法传导到压力测点处，从而造成了这种差异。 

3.2.2    CH*自发光信号的 FFT分析

基于从释热角度研究振荡特性的考虑，同样对

实验中的火焰 CH*自发光信号进行了 FFT 变换，如

图 13、 14 所示。从图中可见，在乙烯喷注压力为

1.5 MPa 的工况 1 条件下，光信号的 FFT 分析也发

现了 500 Hz 左右的振荡主频，与高频压力的 FFT 分

析结果一致。在 3.2.1 小节中，对低频振荡的产生做

出了 2 种解释，即流向热声振荡和火焰周期振荡，在

超燃模态下，由于燃烧室内为超声速流场，因此流向

的热声振荡是不存在的。但从目前光信号的 FFT 分

析结果来看，在超燃模态下依旧出现了 500 Hz 的振

荡主频。
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图 13    工况 1 CH*光信号的频域曲线
Fig. 13    FFT of CH* chemiluminescence under condition 1
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图 14    工况 2 CH*光信号的频域曲线
Fig. 14    FFTof CH* chemiluminescence under condition 2

对于 500 Hz 的振荡主频，同样也有 2 种解释。

一是展向的热声振荡，即燃烧区的释热振荡引起的

压力扰动在凹腔底部和燃烧区之间来回传播所导致

的。二是火焰周期振荡，随着当量比的增加，这种

500 Hz 的低频振荡在工况 2 中慢慢发展为 800 Hz
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图 12    工况 2高频压力信号的频域曲线

Fig. 12    FFT of pressure under condition 2
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左右的振荡主频，从展向的热声振荡角度来说，这是

因为当量比的增加伴随着燃烧区的扩大，同时凹腔

底部与燃烧区的距离减小，于是展向的热声振荡主

频逐渐增大。但基于高频压力的 FFT 分析，并没有

明显观察到低频逐渐增大的现象。由于从释热振荡

到压力传感器的探测，需要以流体作为介质传导压

力反馈，从而涉及到跟随性的问题，这可能是光信号

和压力信号的振荡主频不一致的原因。此外值得注

意的是，在光信号的 FFT 分析中，并没有观察到

2 300 Hz 左右的高频振荡，这可能是凹腔自激振荡

并未与燃烧振荡耦合导致的。 

3.3   C2*/CH*表征局部当量比 

3.3.1    局部当量比与释热的时空关联性

L 型内燃机在工作过程中，普遍存在燃料混合

不均匀的问题，而局部过度富燃或贫燃都会使燃烧

不充分，导致有害气体排放和燃料浪费。燃油与空

气混合特征取决于气缸内的涡流和湍流，并与进气

歧管的结构、供油系统的设计和燃烧室的形状直接

相关，了解燃料混合特性有助于 L 型内燃机的设

计。Chou 等 [37] 在 L 型内燃机气缸内燃料分布的研

究中提出基于不同燃料的条件下 C2*/CH*与当量比

的定量关系，不过这种定量关系并非普适的，而取决

于发动机的工况。C2*/CH*与当量比的正相关关系

在后续的层流预混火焰的研究中也得到了证实 [17]。

类比于 L 型内燃机的科研需要，超燃冲压发动机也

需要考虑燃料混合的均匀性问题，此外，考虑到压力

信号作为燃烧主动控制的反馈信号存在一定延迟，

因此需要深入了解火焰自发光与燃烧状态的相关性。

通过光纤传感器，在凹腔内同时测量了 C2*和

CH*光信号，以 C2*/CH*表征当量比，工况 1、2 条件

下以自发光表征的释热和当量比的关系分别如

图 15、16 所示。可以观察到，2 次实验的任何一个时

间段，C2*/CH*表征的当量比始终是测点 P1>P2>P4>
P3，这可能是乙烯的喷注不对称或者是一些未知的

发动机模型结构设计导致的。 

3.3.2    局部窗口的 CH*滞后时间计算

在任意毫秒级局部尺度内，对 2 组实验 P3 测点

的 CH*信号与 C2*/CH*进行对比观察，结果如图 17、

18 所示，CH*和 C2*/CH*都表现出了类周期性的振

荡，对比二者的振荡峰值和波形的相似度，可以发现

C2*/CH*基本上是先于 CH*发生变化的。为了计算

CH*的延迟时间，对 C2*/CH*（ t， t+T）的时间序列

和 CH*（t+τ，t+T+τ）的时间序列做相关性分析，其
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图 15    工况 1条件下 CH*、C2*/CH*与时间的关系

Fig. 15    CH* and C2*/CH* versus time under condition 1
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图 16    工况 2条件下 CH*、C2*/CH*与时间的关系

Fig. 16    CH* and C2*/CH* versus time under condition 2
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中 T为窗口长度，t为时刻零点，τ为延迟时间。

固定 C2*/CH*的时间序列，移动 CH*时间序

列，如工况 1 的窗口长度 T=6 ms，时刻零点 t=711 ms，

工况 2 的窗口长度 T=4 ms，时刻零点 t=269 ms，依

次对应。τ为延迟时间（0～10 ms），每一个延迟时间

τ对应一个相关系数。在微秒量级分辨率下做 10 000 次

相关性分析，其结果如图 17、18 所示。可以看到 2 组

工况的相关系数大小也呈现出类周期性的变化。理

论上，由于 CH*相对于 C2*/CH*存在延迟，因此，相

关系数曲线在初始零点随着延迟时间的增大，其相

关系数也会随之增大。
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图 17    工况 1 CH*和 C2*/CH*的局部相关性
Fig. 17    Local correlation between CH* and C2*/CH* under condition 1
  

3.3.3    全局 CH*滞后时间的统计特征

在不同测点选择不同的窗口，CH*的延迟时间

并不一致。为了在全局上估计延迟时间，在 2 s 的时

间尺度内对延迟时间进行了统计分析，与单个窗口

的延迟时间计算方法相同，划分 2 s 的实验时间为

500 个窗口，每个窗口长度 T为 4 ms。考虑到 CH*

延迟时间为微秒级，因此选择 τ为 0～1 ms。每个窗

口计算 1 000 个相关系数，取相关系数最大值对应的

延迟时间为 CH*延迟时间。对 500 个窗口的 CH*延

迟时间做分布统计，每一组实验不同测点延迟时间

的统计特性结果如图 19、20 所示。在这 2 个实验工

况中，可以观察到，绝大部分的窗口中， C2*/CH*与

CH*的同步性较强，CH*延迟时间集中在 0～200 us。 

3.4   局部火焰质心位置的测量
通过 2 个通道的光纤测点布设方式求解局部火

焰质心，可得到一维火焰位置的离散时间序列。基

于光纤测点的布设方式，沿流向的火焰位置计算公

式如下所示：

xf = xp2 · Ip2 − xp4 · Ip4 （3）

xp2 = xp4 = 11 mm
式中：P1、P2、P3 和 P4 测点的相对位置关系如

图 2 所示， ，I为归一化的 CH*光

强度。对于基于 CH*平面自发光成像的一维火焰质

心位置，可由相片的像素矩阵计算得到，计算表达

式为：

xf =

∑
i
qiri

Q
（4）

式中：ri和 qi分别为空间每个像素点的矩阵坐标与

像素值大小，Q为所有像素点值的总和。定当量比

条件下火焰质心位置的概率分布如图 21 所示。基于

平面成像计算的全局火焰质心位置的概率分布显

示：在 2 个实验条件下，火焰质心存在 2 个主要的稳

定位置，分别在点火器上游15 mm 的 A处和点火器
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图 18    工况 2 CH*和 C2*/CH*的局部相关性

Fig. 18    Local correlation between CH* and C2*/CH* under condition 2
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下游 25 mm 的 B处。当量比的增加会导致 B处概

率峰值的降低和 A处概率峰值的升高，这是因为释

热的抬升增强了预燃激波串，使火焰更易于稳定在

上游区域。对火焰质心的 FFT 分析未发现主频的存

在，因此火焰质心在 A和 B之间的运动没有确定的

周期，为不规则脉动。基于光纤传感器计算的局部

火焰质心为单峰形态，相比于射流尾迹火焰，剪切层

稳焰模式的局部火焰质心位置位于上游，因此光纤

传感器也可以通过质心位置的概率分布辨别这 2 种

稳焰模式。
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图 21    火焰质心位置的概率分布曲线
Fig. 21    Probability distribution curve of flame centroid position

  

4    总　结

本文介绍了一种基于被动火焰自发光谱的内窥

式光纤火焰传感器，通过发展特种高温热密封工艺

解决了传感器发动机恶劣环境适应性问题，并验证

了光纤火焰传感器数据的燃烧过程感知价值。

1）内窥式光纤传感器可感知燃烧室释热率的时

空演变特性。在当前的实验条件和测点位置上，超

燃状态相比于亚燃状态，其燃烧释热率明显更弱。

2）内窥式光纤传感器可感知频域燃烧振荡特

性。CH*自发光信号和压力信号的 FFT 分析表明在

燃烧过程中可能存在凹腔自激振荡和展向的热声振
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图 19    工况 1 CH*延迟时间的统计特征

Fig. 19    Statistical characteristics of CH* delay time under condition 1
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图 20    工况 2 CH*延迟时间的统计特征

Fig. 20    Statistical characteristics of CH* delay time under condition 2
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荡现象。燃烧释热振荡引起压力的振荡，压力的

FFT 分析证实燃烧时存在 2 300 Hz 的高频振荡，同

时在亚燃条件下存在 500 Hz 的低频振荡。CH*自发

光的 FFT 结果表明，在所有条件下均存在 500～

1 000 Hz 的低频振荡，但不存在千赫兹量级的振荡

主频，2 300 Hz 的高频振荡可能是凹腔自激振荡导

致的，500 Hz 的低频振荡则可能源于展向的热声振荡。

3）内窥式光纤传感器 C2*/CH*光信号可感知局

部当量比的时空演变特性，结合 CH*光信号可应用

于混合场与燃烧场关联性的研究。C2*/CH*表征的

局部当量比与 CH*自发光信号在局部存在明显的时

间相关性，CH*普遍滞后于 C2*/CH*100～103 微秒。

同时由于内窥式光纤传感器具有流向及展向二维空

间分辨能力，实验表明，局部当量比与释热率之间不

具有绝对的空间相关性，这说明混合场与燃烧场关

联具有很强的时间及空间尺度非线性特征，需系统

进行非线性定量化以获得更丰富的燃烧场认知。

4）流向全局和局部的火焰质心位置统计特征表

征了剪切层稳焰模式和射流尾迹稳焰模式。全局的

火焰质心位置概率分布曲线以双峰的形式描述了不

同当量比实验中火焰质心在不同位置的稳定性变化。
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