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凹腔前缘角对超声速燃烧室性能的影响

贾　真，吴　迪，朴　英，薛梅新
（清华大学 航天航空学院，北京１０００８４）

摘　　　要：针对带有不同前缘角的凹腔内流动和燃烧过程，分别在冷态和燃烧条件下探讨了前缘角对凹

腔内流动损失及阻力特性的影响．研究表明：在壁面垂直喷射的喷口上游和凹腔内部均会形成低速、高温回

流区，有利于点火及火焰稳定，燃烧反压通过边界层的亚声速区域上传，形成激波／边界层干扰结构．减小前

缘角，可使剪切层分离位置提前，更偏向凹腔内部，导致凹腔后壁面再附激波增强，进而增大了总压损失，降

低了总压恢复系数；亦可导致凹腔前、后壁面压差阻力增大，阻力系数上升．进一步认识了凹腔内部流场及稳

焰增混机理，进而为优化凹腔结构设计提供依据．
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　　随着高超声速飞行器发展需求的不断增长，
超燃冲压发动机成为飞行马赫数 Ｍａ＞５的飞行
器的首选动力装置．超燃冲压发动机中关键的核

心技术之一是超声速燃烧室设计，虽然国内外已
取得大量研究成果，并有Ｘ－４３，Ｘ－５１等初步的飞
行验证试验．但目前仍有一些关键技术，比如燃料
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增强混合及稳定燃烧技术等，亟待取得突破［１－２］．
超声速空气流过有限尺寸的燃烧室，燃料在其停
留时间为１～２ｍｓ，并且高马赫数流体的可压缩效
应显著降低混合层的增长率．所以如何有效地增
强燃料和空气的混合并实现稳定燃烧是目前超声

速燃烧室研究重点之一．支板［３－４］、斜坡［５］等结构
的燃料喷射装置都得到了一定的混合增强效果，
但其均有总压损失和阻力较大的缺点．自俄罗斯
中央航空发动机研究院（ＣＩＡＭ）［６－７］提出凹腔火
焰稳定器，因其结构简单、稳焰效果好并且具有低
阻、小总压损失的优点，得到了广泛的研究，并被
证明是未来最具潜力的应用于超燃冲压发动机的

火焰稳定器［８］．
目前，对凹腔的几何参数的流场机理有较多

的研究成果．Ｂａｕｒｌｅ等人［９］对凹腔长深比Ｌ／Ｄ和
后缘角θ影响规律进行仿真研究．很好地反映了
凹腔内的回流过程，发现浅凹腔质量交换率较小，
并且增大Ｌ／Ｄ，燃料驻留时间缩短，总结为凹腔
深度对燃料驻留时间起决定作用．Ｇｒｕｂｅｒ等
人［１０－１１］采用实验和计算相结合，通过对７种结构
的开式凹腔火焰稳定器的冷流流动机理研究发

现：对于声学凹腔，来流从凹腔前缘脱落，在凹腔
后缘处产生激波，压力梯度较大，流动具有较强的
非定常性；而对于火焰稳定凹腔，Ｌ和θ决定了剪
切层的空间发展特性，不断减小θ，前缘拐点压缩
波变为膨胀波，流场更加稳定，倾斜凹腔后壁能明
显抑制凹腔自激振荡特性，但对点火／火焰稳定的
影响很小．
而对凹腔前壁面结构的研究较少，本文定义

凹腔前壁和上游壁面所成角度为前缘角α，以传
统的前缘角α＝９０°的凹腔作为基准结构，模拟前
缘角α的变化对燃烧室的流动和传热特性的影响
机理．

１　数值计算方法与物理模型

１．１　求解方程

本文在空间上采用有限体积法离散二维多组

份雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程组，时间上
采用Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ（Ｒ－Ｋ）方法．对连续方程、动量
守恒方程、能量守恒方程、湍流模型、状态方程和
组分方程进行耦合隐式求解．以下给出笛卡儿坐
标系下守恒型微分方程：
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ｕ，ｖ为ｘ，ｙ方向的速度分量，Ｔ为绝对温度，ｐ为
压强，μ为黏度，μ＝μｔ＋μｌ，μｌ为层流黏度，应用

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式计算，μｔ为湍流黏度，由ｋ－ω 剪
切应力运输（ＳＳＴ）湍流模型得到．ｋｅｆｆ为有效传热
系数，Ｅ为单位体积总能量．
本文计算的问题是固壁受限的超声速内流问

题，伴有激波／边界层干扰、燃烧等强湍流流动．基
于此，选择 Ｍｅｎｔｅｒ的ｋ－ωＳＳＴ湍流模型，该模型
在近壁低雷诺数边界层内采用标准ｋω 模型，而
在边界层外的高雷诺数主流区，转化为标准ｋ－ε
模型，既吸收了两种模型的优点，又回避了两者的
缺点，对激波和边界层干扰这类具有强烈非平衡
效应的现象能达到较高的计算精度．
考虑到流场具有强湍流特性，选择涡耗散模

型控制湍流－化学反应相互作用机理．氢气的化学
反应机理具有总包反应及二方程、八方程、十九方
程等多步化学反应机理．便于简化计算，且单步总包

４９９
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反应能够满足所需要精度，本文选择总包反应机理：

２Ｈ２＋Ｏ２２Ｈ２Ｏ （２）

　　假定空气和氢气为理想气体，比定压热容是
温度的一元函数，对流项选用具有ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ
ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ特性的二阶迎风差分格式，扩散项用
中心差分格式．

１．２　物理模型

图１（ａ）是带基准凹腔的二维燃烧室结构示
意图，由等直段和扩张段构成，在等直段下壁面有
一个深Ｄ＝１０ｍｍ，长深比Ｌ／Ｄ＝４，后缘角θ＝
９０°的火焰稳定凹腔．氢气在距凹腔前缘１２ｍｍ的
上游壁面垂直喷射，喷嘴直径ｄ＝１ｍｍ．图１（ｂ）
为凹腔结构，前缘角α为３０°，４５°，６０°，９０°．将计算
区域分块划分结构化网格，近壁面局部加密．
模拟高度Ｈ＝３０ｋｍ、飞行马赫数Ｍａ＝６的

状态，经过进气道、隔离段减速增压，以气流马赫
数Ｍａ＝２进入燃烧室，空气总压为１．５６ＭＰａ、静
压为０．２ＭＰａ、总温为１　８６０Ｋ，壁面采用无滑移、
绝热边界条件，出口为超声速流动时，参数一阶外
推得到．

图１　燃烧室结构图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

１．３　算例验证

选择文献［１２］的实验作为标准算例，以此来
验证本文的数值模拟方法的准确性．燃烧室结构
及进口参数如图２和表１．

图２　双燃烧室结构图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｄｕａｌ－ｃｏｍｂｕｓｔｏｒｓ　ｒａｍｊｅｔ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

表１　燃烧室进口参数［１２］

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ［１２］

ｐｓ／ＭＰａ　 Ｔｓ／Ｋ　 Ｍａ
质量分数

Ｃ２Ｈ４ Ｏ２ ＣＯ２ Ｈ２Ｏ　 Ｎ２

空气 ０．０９７　７　 ４９２　 ２．０９　 ０．２３３　 ０．０５２　 ０．７１５

高温燃气 ０．１７３　１　 １　７７２　 １．２５　 ０．１０５　９　 ０．０１０　３　 ０．１２０　５　 ０．１５６　６　 ０．６０６　７

　　从图３的壁面静压分布图看出，计算出的静
压分布趋势和实验结果吻合较好，预测出了燃烧
室内的波系位置．

图３　计算结果同实验的壁面静压比较

Ｆｉｇ．３　Ｗａｌｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

２　计算结果分析

２．１　燃烧室流动与燃烧特性

选择带前缘角α为４５°和９０°的凹腔的燃烧室
流场进行比较．图４为冷态流场静压等直线图，两
种结构的燃烧室流场有一定的类似性，超声速气
流流过凹腔，在凹腔前缘均产生压缩波系并产生
剪切层，剪切层横跨整个凹腔，撞击在后壁面，形
成较强的再附激波．相比α＝９０°的凹腔，更小的前
缘角导致剪切层在流向发展距离更长，剪切层撞

５９９
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击后壁面形成的再附激波角更大，所以激波更强．
再附激波入射到燃烧室上壁面并同扩张段产生的

膨胀波系相交、穿越、再反射并逐渐衰减，最后在
出口处消失．

图４　冷态流场静压等直线图

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ

ｗｉｔｈｏｕｔ　ｒｅａｃｔｉｏｎ

图５为燃烧工况的静压等直线图，在燃料喷
口处形成一道弓形激波，在燃烧室靠近上壁处出
现明显的激波／边界层干扰现象．这主要是因为燃
料在喷口下游开始燃烧，导致当地压力迅速升高
并通过边界层的亚声速区向上游传播，足够大的
燃烧反压形成的逆压梯度引起边界层分离、突起，
形成激波／边界层干扰的典型结构———激波串．但
在这两幅图中只能看到一道明显的激波，这主要
是工况的当量比较低，且燃烧是逐步释热，燃烧反
压并不很高．激波系在向下游传播过程中不断衰
减，在扩张段基本消失．

图５　燃烧流场静压等直线图

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｗｉｔｈ　ｒｅａｃｔｉｏｎ

将凹腔展开为前壁面、底壁面、后壁面如图１
（ｂ）所示，静压分布曲线如图６，不同前缘角的凹
腔壁面静压曲线具有相似性．①在前壁面，随着减
小α，静压曲线下移，主要源于前缘形成的压缩波

不断减弱，前壁面所受压力降低；②在底壁面，尽
管前壁面差异明显，但在此段四条曲线基本重合，
说明前壁面结构对底壁面的静压分布影响不大；

③在后壁面，静压曲线先下降、再上升、再下降，形
成一个波谷和一个波峰．波谷位置即是剪切层撞
击后壁的位置，可以看出，前缘角对撞击点的位置
基本没有影响，但会显著影响再附激波的强度，
即，伴随着α减小，波谷上移，再附激波更强，这同
图４分析．

图６　凹腔等效长度的壁面静压分布

Ｆｉｇ．６Ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ

从图７（ａ）的燃烧室温度等值线图看出，温度
的最高区域在凹腔内部．对比图８（ａ）的流线图，
在凹腔内部形成大的低速、高静温回流区，有利于
燃料和空气的混合和点火．在燃烧工况图７（ｂ），
燃料垂直喷射形成的弓形激波引起边界层分离，
在上游形成较小的回流区，能够起到一定的稳定
燃烧作用．燃烧主要集中在下壁面附近，说明壁面
垂直喷射虽然结构较简单，但总压损失大，并且燃
料穿透主流深度有限，一般需配合其他燃料喷射
装置同时使用以达到较高的燃烧效率．

图７　燃烧室温度等值线分布图

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｔｉｃ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ
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剪切层从燃料喷口处开始分离如图８（ｂ）所
示，前缘角α越小，更容易形成大涡，燃料更容易
被卷吸入凹腔内部．的凹腔流线图可看到形成大
的回流区，在燃烧工况，在燃料喷嘴上游由于喷射
形成的弓形激波引起边界层分离形成小的回流

区，能够起到形成流场在凹腔内形成低速、高温的
回流区，有利于燃料进入凹腔后发生自燃，形成较
稳定的燃烧火焰．

图８　凹腔流场的流线图

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

总之，减小凹腔前缘角不会实质性地改变流
场波系结构，而会影响到前缘激波与后壁面再附
激波强度，进而会影响到总压损失与阻力．再者减
小前缘角会提前剪切层的分离位置，有利于燃料
被剪切层带入凹腔，对火焰稳定产生积极影响．

２．２　燃烧室流动损失与阻力特性

图９为燃烧室进出口总压恢复系数随前缘角

α的变化曲线．在冷态工况，总压损失主要是激波
损失和黏性耗散损失，随着α从９０°减小到３０°，总
压恢复系数不断下降从接近９６．７％下降到不到

９６．２％，这同前面对流场波系结构分析一致，减小

α导致凹腔后壁再附激波强度增加，总压损失增
加．对燃烧工况，由图９（ｂ）易知，总压恢复系数下
降到７０％左右，这说明燃烧导致大量的总压损
失，而α对燃烧工况的总压损失影响不大．所以设
计合理的燃烧室结构及合理布置燃料释热策略将

尽可能提高循环效率，增加推力增益．
燃烧室的内阻力由内型面和燃料增强混合装

置决定，在此重点分析凹腔的阻力．凹腔的阻力由
前、后壁面的压差阻力和摩擦阻力构成．通过计
算，所有工况的摩阻占压差阻力的５％左右，所以
可忽略摩阻影响．
定义凹腔的阻力系数Ｃｆ为

Ｃｆ＝Ｆｃａｖｉｔｙ
／Ａｃａｖｉｔｙ

ρｖ
２／２

（３）

其中Ｆｃａｖｉｔｙ为凹腔阻力；Ａｃａｖｉｔｙ为凹腔截面积；ρ，ｖ
分别为燃烧室进口密度和速度，计算得凹腔阻力
系数受前缘角α的影响如图１０所示，冷态工况的

α从９０°减小到３０°，Ｃｆ从大概０．５２增加到接近

０．６７，这主要是减小α导致前缘压缩波减弱，前壁
面压强降低、而后壁面再附激波增强，后壁压强升
高，导致压力差增大．而对于热态工况，阻力系数

图９　总压恢复系数随α的变化

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ．α

图１０　凹腔阻力系数随前缘角α的变化

Ｆｉｇ．１０　Ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　ｖｓ．α

７９９
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曲线整体上移，分析原因是燃料在凹腔后壁面附
近开始剧烈燃烧，使后壁面受压力更大，压差阻力
更高．当α从９０°减小到３０°，Ｃｆ从大概０．５７增加
到接近０．７７．分析其原因为减小α使燃料更容易
进入剪切层，并在凹腔后壁面的高温区发生燃烧，
使其局部壁面静压升地更高，导致凹腔的压差阻
力更大，阻力系数更高．

３　结　论

通过以上的燃烧室冷态和燃烧工况的计算结

果的分析讨论，可以总结以下几点：

１）壁面垂直喷射燃料在喷口上游形成回流
区，对点火及火焰稳定有一定的促进作用，凹腔内
形成低速、高温回流区，是主要的火焰稳定区．
２）凹腔前缘角不会实质性地改变流场内波
系结构，但减小凹腔前缘角将减弱前缘分离激波
强度，较明显增强后壁面再附激波强度，导致燃烧
室内总压恢复系数降低，凹腔前后壁面的压差阻
力增大即凹腔阻力系数增大．
３）减小凹腔前缘角将使剪切层从喷口开始
分离，燃料更容易被剪切层带入凹腔，对稳定火焰
起到一定的积极作用．
４）减小凹腔前缘角在冷态工况会增强凹腔
后壁面再附激波强度，增大总压损失，而在燃烧工
况，影响规律不明显．
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