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凹面腔内的激波会聚冷态实验
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摘　　　要：为研究两级脉冲爆震发动机中激波聚焦起爆技术，研制了激波会聚起爆原理样机，建立了整套

实验系统．利用三维激波会聚起爆原理样机，开展了导流角度、气流出口面积、尾喷管扩张角、凹面腔与射流

入口间距离等对凹面腔内气动振荡频率和压力影响的冷态实验研究．结果表明：导流角增大，气动振荡频率

增大；气流出口面积减小，气动振荡频率增大，凹面腔底部动态压力脉动幅值增大；喷管扩张角度增大，气动

振荡频率数目增多；随着凹面腔与环形射流入口间的距离Ｌ增长，气动振荡频率降低，凹面腔底部动态压力

脉动幅值降低．
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　　俄罗斯对两级爆震发动机研究最早，目前进
展最大．１９８９年，莫斯科大学机械学院的 Ｌｅｖｉｎ
教授等人首次提出了基于激波会聚起爆方式的两

级脉冲爆震发动机（ＰＤＥ）概念．该结构型式的

ＰＤＥ没有机械阀门，可连续注入常规航空煤油，
利用富含活化基的油气混合气经过环形喷口以超
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声速喷射到１个半封闭的凹面腔中，环形聚心超
声速射流碰撞产生的激波经凹面腔壁面反射聚

焦，在焦点处形成局部的高温、高压区域起爆爆震
波［１］，可实现极高的频率，冷态频率可达７．５ｋＨｚ，
热态频率达２４～２５ｋＨｚ，并具有极短的 ＤＤＴ
（ｄｅｆｌａｇｒａｔｉｏｎ　ｔｏ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ）距 离
（＜０．０１ｍ）．其工作过程分为两个阶段：第一阶
段，压缩空气与燃油混合气在富油条件下在预燃
室中进行等压燃烧，以便将大分子液体燃料裂解，
产生富含活化基的小分子易燃混合气；第二阶段，
富含活化基的易燃混合气与两股空气从凹面腔外

侧的环形射流入口混合后高速喷入腔内，超声速
射流在凹面腔内碰撞产生的激波反射、会聚，形成
高温、高压点，直接起爆可燃混合物，腔内的爆震
燃烧剧烈释能及爆震波与激波和射流间的相互作

用，进一步提高了腔内的气动振荡幅度．
２０００年以来，随着俄罗斯经济的复苏，对国防
科研项目投入了大量的研究经费［２－３］．继俄罗斯于

２００１年在国际会议上公布其两级ＰＤＥ研究之后，
美国和日本也先后开展了两级ＰＤＥ的相关研究［４］．

ＧＥ研究中心的Ｌｅｙｖａ等人［５］于２００３年对
无反应气流在二维凹面腔中的碰撞及其产生的气

动振荡过程进行了一系列实验和数值模拟研究．
研究中采用了４种不同几何结构参数的凹面腔，
发现腔内气流流动均表现出高频自振荡，且自振
荡频率随着压力比的增大而增大，但是频率增量
变化率会随着压力比的增大而减小．在特定的情
况下可以观察到压强振荡具有很大的振幅．研究
中还发现气流在凹面腔内的一段时间内之所以能

产生振荡，是由凹面腔的几何结构所决定的，如果
几何结构参数设置不合理，所产生振荡的强度不
够．２００５年，ＧＥ研究中心的Ｋｅｉｔｈ等［６］进行了两
级ＰＤＥ热态实验．实验装置同样包含了预燃室和
凹面腔，预燃室用来混合和预燃富油混合物，凹面
腔用来维持高频周期爆震．在实验中选用的是碳
氢混合物燃料，经过预燃烧后燃烧产物的混气当
量比为２．３．出现了两种不同的燃烧模式：一种是
在大部分情况下，可以在谐振室下游观察到明显
的湍流火焰，并且燃料没有进行充分的反应，喷管
出口处的压强振荡强度也与爆震没多大联系，认
为是未出现爆震波；另一种是出口处蓝色火焰较
短，压力振荡幅度超过１５％环境压力，振荡频率
达１　２００Ｈｚ，刚开始认为该燃烧模型与高频爆震
相一致，但是从所拍的高速照片和对压强的时间
变化的进一步的分析中并没有出现爆震时产生的

激波，且测得的推力与爆燃所产生的推力水平十
分相当，无明显提升．
国内，此项研究尚刚刚起步．２００７年南京理

工大学王栋、姜日红等人［７－８］以冷态空气为介质，
研究了凹面腔结构及射流参数对腔内的无反应激

波会聚过程的影响，并实现了爆震起爆的模拟．
２００８年南京航空航天大学周鸿［９］实验研究了二
维模型中，进口压力和二维凹面腔的结构尺寸对
激波特性的影响．空军工程大学自２００７年开始展
开两级脉冲爆震发动机的相关研究，以可燃混合
气为介质，对环形向心射流在凹面腔内碰撞产生
激波会聚及爆震起爆过程［１０－１４］各种影响因素及

其作用规律展开了系列研究工作，建立了单次激
波会聚起爆实验系统、二维冷态激波会聚实验系
统、两级ＰＤＥ三维激波会聚起爆实验系统［１５］，并
进行了初步的原理性实验研究．
为研究两级ＰＤＥ凹面腔内的三维激波会聚

特性，本文进行了两级ＰＤＥ三维激波会聚冷态实
验，研究了导流角、气流出口面积、扩张角尾喷管、
凹面腔与射流入口间距离等对两级ＰＤＥ三维激
波会聚的影响及其规律．

１　实验系统设计

实验系统由原理样机、供气系统、供油系统、
一级预燃点火控制系统以及数据采集系统组成．
通过涡街流量计和椭圆齿轮流量计分别测量空气

和汽油的流量，空气压缩机提供空气来源，电动调
节阀用来对压缩空气的流量和压力进行调节，两
级ＰＤＥ三维激波会聚起爆实验系统如图１所示．

图１　两级ＰＤＥ三维激波会聚起爆实验系统照片

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｆｏｃｕｓ

ｏｆ　ｔｗｏ－ｓｔａｇｅ　ＰＤＥ

在凹面腔底部安装动态压力传感器，以测量
凹面腔内的气动振荡．本实验采用的是带电荷放
大器的压电式动态压力传感器，电荷放大器选用
江苏联能电子技术有限公司的 ＹＢ５８５３Ｂ型６通
道通用电荷放大器，压力传感器分别选用四川绵
阳铭宇科技有限公司的 ＭＹＤ－５６１２型压电式压

６５６２
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力传感器．凹面腔的主要几何参数如图２所示．

图２　凹面腔主要的特征尺寸示意图

Ｆｉｇ．２　Ｂｅｓｏｎａｔｏｒ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ

２　实验结果及分析

为了系统地研究凹面腔几何构型对激波会聚

起爆的影响，设计了不同气流出口直径“ｋ”的变径
环、不同射流导流角度的变径环、不同扩张角的扩
散形尾喷管和不同凹面腔与射流入口间距离Ｌ
的调节片．环形射流入口宽度用“ｄ”表示，气流出
口直径用“ｋ”表示．凹面腔的主要几何参数如图２
所示．
射流入射压力在０．４～０．７ＭＰａ之间变化．实

验发现凹面腔内的气动振荡频率主要有两类：一
类是在入射压力０．４～０．７ＭＰａ的范围内均存在，
本文中将这种频率记为“频率α”，这是环形射流入
口处形成的喷注频率；另一类振荡频率只在一定的
入射压力范围内存在，本文中将这种频率记为“频
率β”，这是由凹面腔内形成激波会聚时造成的．

２．１　导流角对凹面腔内激波会聚的影响

为研究导流角对凹面腔内激波会聚的影响，
设计加工了气流出口直径为６０ｍｍ、导流角θ分别
为１１°，１５°的两种导流角调整环，用以调试导流角．
选取直径Ｄ＝７４ｍｍ的部分球形凹面腔，图

３是ｄ＝５．０ｍｍ，Ｌ＝３．５ｍｍ，导流角分别为１１°
和１５°时凹面腔内的气流振荡频率比较图．由图３
可以看出：导流角为１１°时，出现１种α频率，在
１７．５８～１９．１０ｋＨｚ之间变化；导流角为１５°时，出
现一种α频率，在１７．６８～１９．２８ｋＨｚ之间变化，
可以看出，导流角为１５°时，凹面腔内的α频率明
显高于导流角为１１°的．
当ｄ＝５．０ｍｍ，导流角为１１°时，凹面腔底部

图３　不同导流角时的频率比较

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｏｎａｎｔ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ

ｒｅｓｏｎａｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｃｉｄｅｎｃｅ　ａｎｇｌｅｓ

动态压力在０．３９～０．７３ＭＰａ之间变化．导流角为

１５°时，凹面腔底部动态压力幅值在０．３８～０．６８
ＭＰａ之间变化．可以比较得出，导流角为１１°时的
值大于导流角为１５°时的凹面腔底部动压幅值．
由以上实验结果分析可以看出，随着导流角

的增大，气流振荡频率增大．导流角为１１°时的大
于入射角为１５°时的凹面腔底部动压幅值．

２．２　气流出口面积对凹面腔内激波会聚的影响

为研究凹面腔出口面积对气流振荡的影响，
选取Ｄ＝７４ｍｍ的部分球形凹面腔，Ｌ＝３．５ｍｍ，
在凹面腔出口安装气流出口直径ｋ＝６０ｍｍ，导流
角θ＝１１°的面积调整环以调整气流出口面积，与
安装气流出口直径ｋ＝６６ｍｍ，导流角θ＝１１°的面
积调整环的情况作对比．
图４是ｄ＝３．８ｍｍ时，两种气流出口面积情

况下的振荡频率比较图，由图４可以看出，当ｋ＝

图４　不同气流出口面积情况下的振荡频率比较

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｓｏｎａｎｔ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ

ｒｅｓｏｎａｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｉｒｆｌｏｗ　ｅｘｉｔ　ａｒｅａｓ
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６０ｍｍ时，出现１种α频率：１７．２０～１８．１６ｋＨｚ之
间；当ｋ＝６６ｍｍ时，出现１种α频率，在１７．２２～
１８．３１ｋＨｚ之间变化．
当ｄ＝３．８ｍｍ，ｋ＝６０ｍｍ时，凹面腔底部动

态压力大小在０．３８～０．７１ＭＰａ之间变化．ｋ＝６６
ｍｍ时，凹面腔底部动态压力幅值在０．３９～０．７３
ＭＰａ之间变化．可以比较得出，气流出口面积减
小时，凹面腔底部动压幅值较大．
由上述分析可以看出，随着气流出口面积的

减小，凹面腔内气流振荡频率增大，凹面腔底部动
压幅值增大．

２．３　扩散喷管扩张角对凹面腔内激波会聚的影响

扩散尾喷管的扩张角会对凹面腔内激波会聚

产生影响，为研究其中的影响规律，选取Ｄ＝７４
ｍｍ的部分球形凹面腔，在其出口分别安装扩张
角为１５°，２０°，３０°的３种扩散喷管，气流出口直径

ｋ＝６４ｍｍ，Ｌ＝３．５ｍｍ，喷管轴向方向长５０ｍｍ．
调整环形射流入口宽度ｄ为５．０ｍｍ，实验结果如
图５所示．
由图５可以看出，扩散喷管扩张角为１５°时，

凹面腔内出现一种α频率，在１１．８３～１２．２８ｋＨｚ
之间变化；当射流入射压力为０．４８～０．５６ＭＰａ
时，出现一种β频率在２４．１４～２４．２６ｋＨｚ之间．
当扩张角为２０°时，凹面腔内出现了一种α频率在

１２．１９～１２．３３ｋＨｚ之间变化；当射流入射压力为

０．４６～０．５６ＭＰａ时，出现一种β频率在２４．３３～
２４．３６ｋＨｚ之间．扩散喷管扩张角为３０°的喷管时，
凹面腔内出现了一种α频率为：１２．２１～１２．５７ｋＨｚ
之间；当射流入射压力为０．４８～０．５６ＭＰａ时，出现

１种β频率在２４．４２～２４．６７ｋＨｚ之间．

图５　扩散喷管扩张角不同时气流振荡频率比较

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｏｎａｎｔ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ

ｒｅｓｏｎａｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ

ｄｉｖｅｒｇｉｎｇ　ｎｏｚｚｌｅ

扩散喷管扩张角为１５°时，凹面腔底部动态
压力大小在０．４０～０．５８ＭＰａ之间变化．扩散喷管
扩张角为２０°时，凹面腔底部动态压力幅值在

０．４１～０．６３ＭＰａ之间变化．扩散喷管扩张角为

３０°时，凹面腔底部动态压力幅值在０．４３～０．７２
ＭＰａ之间变化．可以比较得出，扩散喷管扩张角
为３０°时凹面腔底部动态压力幅值较高．
由以上分析可以看出，随着喷管扩张角度的

增加，凹面腔内除最高α频率升高，气流振荡频率
数目增多．从凹面腔底部动压幅值可以看出，喷管
扩张角不宜小，但也不能太大，扩散喷管扩张角为

３０°时凹面腔底部动态压力幅值较高．

２．４　凹面腔与射流入口间距离对凹面腔内激波
会聚的影响

　　凹面腔与环形射流入口间的距离Ｌ会对凹
面腔内激波会聚产生影响，为研究其中规律，选取

Ｄ＝７４ｍｍ的部分球形凹面腔，环形射流入口宽
度ｄ＝４．０ｍｍ，气流出口直径ｋ＝６０ｍｍ，导流角

θ＝１５°，调整Ｌ值，分别在Ｌ为３．５，５．５ｍｍ两种
情况下进行实验．
图６是不同Ｌ距离时凹面腔内的气流振荡

频率比较图．由图６可以看出，当Ｌ＝３．５ｍｍ时，
凹面腔内出现一种α频率，在１７．３０～１８．７０ｋＨｚ
之间．当Ｌ＝５．５ｍｍ时，凹面腔内出现一种α频
率在１６．３０～１８．２０ｋＨｚ之间．可以看出，随着Ｌ
距离的增大，凹面腔内的气流振荡频率降低．

图６　不同Ｌ时气流振荡频率比较

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｏｎａｎｔ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｃｈａｒｔ

ｏｆ　ｒｅｓｏｎａｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｌ

当Ｌ＝３．５ｍｍ时，凹面腔底部动态压力大小
在０．３７５～０．６４ＭＰａ之间变化．当Ｌ＝５．５ｍｍ
时，凹面腔底部动态压力幅值在０．３６５～０．６２
ＭＰａ之间变化．可以比较得出，Ｌ＝３．５ｍｍ时的
凹面腔底部动态压力幅值较高．
由以上分析不难看出，凹面腔内气流的振荡
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频率随Ｌ的增加而降低．凹面腔底部动态压力幅
值随Ｌ的增加也是降低的．

３　结　论

研制了的两级ＰＤＥ三维激波会聚起爆原理
样机，建立了整套实验系统．利用三维激波会聚起
爆原理样机，进行了不同导流角、气流出口面积、
扩散喷管扩张角、凹面腔与射流入口间距离等对
凹面腔内气动振荡频率和压力影响的冷态实验研

究，得到以下结论．
１）随着导流角的增大，气动振荡频率增大．
导流角为１１°时的凹面腔底部的动态压力脉动幅
值大于导流角为１５°时的凹面腔底部的动态压力
脉动幅值．
２）随着气流出口面积的减小，凹面腔内气动
振荡频率增大，凹面腔底部的动态压力脉动幅值
增大．
３）随着扩散喷管扩张角度的增大，凹面腔内
气流振荡频率升高．从凹面腔底部的动态压力脉
动幅值可以看出，扩张角为３０°的喷管的凹面腔
底部的动态压力脉动幅值较高．
４）随着凹面腔与环形射流入口间的距离Ｌ
增大，凹面腔内气流的振荡频率降低，凹面腔底部
的动态压力脉动幅值降低．
实验结果中，虽然获得了较高的气动振荡频

率，但凹面腔底部的动态压力脉动幅值不大，下一
步要在环形射流入口形状的设计上下功夫，以提
高凹面腔内的压力幅值．
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