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超声速燃烧室中壁面凹腔结构的稳焰机理

贾　真
（中国航空工业集团公司 中航空天发动机研究院有限公司，北京１０００２８）

摘　　　要：针对凹腔稳焰机理，分别在冷态喷流和燃烧工况下探讨了改变凹腔长深比和深度对超声速流

场中的燃料掺混效果及燃烧效率的影响．研究表明：增大凹腔长深比能使燃料更容易卷入凹腔，延长其在低

速回流区内的掺混时间，增强掺混、提高燃烧效率；但过大的长深比对燃烧效率改善的影响消失，反而会使剪

切层运动距离增大，导致凹腔后壁面再附激波增强，引起激波耗散产生的总压损失增大，使凹腔前、后壁面压

差阻力增加，所以工程中建议采用长深比为５左右的凹腔结构．增大凹腔深度虽然会使激波损失增加，但能提

高主流和凹腔的质量交换率，并使凹腔容积增大，能够显著提高燃料在低速回流区的掺混和火焰稳定效果，

提高燃烧效率．
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　　飞行马赫数Ｍａ＞５的高超声速飞行器是目前
各国航空技术抢占的制高点，而动力是决定性因
素．研究表明超燃冲压发动机是最为可行的推进动
力．设计高性能的超燃冲压发动机面临的挑战是燃
烧室的优化．尽管大量研究已在各国展开，并有Ｘ－

４３、Ｘ－５１等飞行验证的成功试验，但现在仍存在一
些技术瓶颈亟待解决，如增强燃料的掺混、火焰稳
定和扩散燃烧等［１－２］．燃料和空气的高效掺混并实
现稳定燃烧的挑战来自两方面：一是超声速气流以
上千米每秒量级的速度通过燃烧室，空气的停留时
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间仅为２ｍｓ左右；另一方面是可压缩效应随马赫
数增大而加剧，明显抑制混合层在纵向的扩展．因
此，这成为目前超声速燃烧室研究的重点之一．支
板［３－４］、斜坡［５－６］等燃料喷射结构虽然对增强掺混起
到积极作用，但也因阻力和总压损失较大而限制其
应用范围．１９９３年，ＣＩＡＭ（Ｃｅｎｔｒａｌ　Ｉｎｓｔｉｔｕｄｅ　ｏｆ　Ａｖｉ－
ａｔｉｏｎ　Ｍｏｔｏｒｓ）［７－８］提出凹腔火焰稳定器并得到广泛
研究，发现其结构简单、稳焰效果好且低阻、总压损
失小，被认为是应用于超燃冲压发动机最可行的火
焰稳定器［９］．
凹腔的几何特征对流动的影响规律的研究较

成熟．Ｇｒｕｂｅｒ等［１０－１１］以凹腔后缘倾角β和长深比

Ｌ／Ｄ为考察量开展数值仿真，较真实地模拟出气
流在凹腔内的回流现象，发现质量交换率和凹腔
深度成正比，且燃料在凹腔内的停留时间随着Ｌ／

Ｄ的增加而缩短，说明燃料的停留时间取决于凹
腔深度．Ｇｒｕｂｅｒ等［１２－１３］实验研究了７种几何尺寸
的开式凹腔火焰稳定器的冷态流场，并结合仿真
计算发现：对于声学凹腔，气流自凹腔前缘脱落，
并撞击在凹腔后壁面，形成再附激波，压力梯度较
大，流场表现出较强的非稳态特性；而对火焰稳定
凹腔，长度和后缘倾角β决定剪切层的空间发展，
随着减小β，前缘压缩波变为膨胀波，流场趋于稳
定，能显著减弱凹腔内自激振荡效应，但几乎不会
对点火／火焰稳定产生影响．
对于尺寸有所限制的超燃冲压发动机燃烧

室，设计容积大小适中且又能满足稳定火焰目的
的凹腔结构是工程应用提出的要求．凹腔的长深
比和深度是决定凹腔容积的两个关键几何参数，
所以对其进行深入探讨具有重要意义，本文模拟
了不同尺寸的凹腔火焰稳焰器，以期了解凹腔火
焰稳焰机理，并得到最优尺寸范围．

１　数值计算方法与物理模型

１．１　控制方程

本文采用控制体积法在空间上离散二维多组

份雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程组，时间上选用

Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ方法，耦合隐式求解质量方程、动量
方程、能量方程、化学反应组份方程，再接着求解
湍流模型等标量方程．式（１）是在笛卡儿坐标系下
的守恒型微分方程：
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式中ｕ，ｖ为ｘ，ｙ方向的分速度，ｔ为时间，ρ为密
度，ｆｉ 为各组分质量分数，Ｃｉ 为各组分化学反应
生产率，Ｄｉ为组分扩散系数，ｈｉ为组分比焓，ｎｓ为
组分数，Ｔ为绝对温度，ｐ为静压，μ为黏度，μ＝

μｔ＋μｌ，μｌ是由Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式计算出的层流黏
度，μｔ是由ｋ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）湍流
方程求出的湍流黏度，ｋｅｆｆ为有效传热系数，Ｅ 为
单位体积的总能量．
选择合适的湍流模型是计算的关键，针对本

文的固壁受限的超声速气流的管内燃烧问题，并
存在激波／边界层相互干扰．基于此，选择 Ｍｅｎｔｅｒ
的ｋ－ωＳＳＴ湍流模型，在高雷诺数的主流核心
区，采用标准ｋ－ω模型，而在壁面附近的黏性边界
层内，雷诺数较低，转化为标准ｋ－ε模型，既能发
挥两种模型的优点，又回避了两者的局限性，对激
波和边界层干扰这类具有强烈非平衡效应的现象

可实现较高的计算精度．
由于流场存在激波／边界层干扰、燃烧等强湍

流现象，选取涡破碎模型能反映湍流和化学反应
动力学相互影响机理．氢气的反应机理有单步总

３９３１
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包和二步反应、多步详细机理如７组分８方程、９
组分１９方程等．考虑计算量因素，且总包反应能
满足精度要求，因此，本文的反应方程如下：

２Ｈ２＋Ｏ２２Ｈ２Ｏ （２）

　　在本文的压力和温度范围内，空气和氢气近似
理想气体，比定压热容由温度的多项式计算，采用
具有ＴＶＤ（ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）特性的２阶
迎风格式离散对流项，中心差分格式离散扩散项．

１．２　物理模型

开式凹腔结构（深度Ｄ＝１５ｍｍ、长深比Ｌ／Ｄ＝
５、后缘倾角β＝４５°）的二维燃烧室结构如图１所
示，选择两个深度的凹腔组：Ｄ１＝１０ｍｍ，Ｌ／Ｄ＝
２，４，５，７，１０；Ｄ２＝１５ｍｍ，Ｌ／Ｄ＝２，４，５，７，考察

Ｌ／Ｄ对超声速流场波系结构及火焰稳定的影响．
而对于深度的影响，固定长深比Ｌ／Ｄ＝４，选择３
个凹腔深度Ｄ＝１０，１５，２０ｍｍ，考察Ｄ 对燃烧室

流动和燃烧特性的影响．
燃烧室由３部分构成，即：等直段、扩张段、等

直扩张段．氢气在距凹腔前缘１０ｍｍ的上游壁面
垂直喷射，喷嘴直径ｄ＝１ｍｍ．将计算区域分块划
分结构化网格，近壁面局部加密．
以高度Ｈ＝３０ｋｍ、马赫数Ｍａ＝６的飞行条件

为模拟状态，空气经进气道、隔离段减速增压，以

Ｍａ＝２的速度进入燃烧室，总压为１．５６ＭＰａ、总温
为１８６０Ｋ、静压为０．２ＭＰａ，壁面取无滑移绝热边
界条件，出口流动超声速时，其由内流场１阶外
推出．

１．３　算例验证

１．３．１　算例１
选择文献［１４］的实验作为标准算例，验证本

文的数值仿真程序的准确性．燃烧室结构及进口
参数如表１和图２．

图１　燃烧室结构图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

表１　燃烧室进口参数［１２］

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｉｎｌｅｔ［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

图２　双燃烧室冲压发动机（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｄｕａｌ－ｃｏｍｂｕｓｔｏｒｓ　ｒａｍｊｅｔ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

　　燃烧室壁面的压力如图３所示，模拟的静压
曲线同实验数据点变化趋势较一致，较准确地模
拟出燃烧室内激波变化．只是在燃烧室前半段，模
拟曲线略高于实验结果，分析其可能原因：由于模
拟中假设Ｃ２Ｈ４ 在高温燃气中是均匀分布，而在
实验中Ｃ２Ｈ４ 的分布并不均匀．在燃烧室前半段，
高温燃气和空气开始形成混合层进行掺混，因此
模拟中Ｃ２Ｈ４ 的掺混效果要比实验中更好些，化

学反应会更剧烈，燃烧形成的压力自然比实验值
略高．而在燃烧室后段，混合层已经充分发展，此
时模拟和实验中的掺混和燃烧情况差别并不大，
则模拟曲线和实验点符合得较好．

１．３．２　算例２

选择文献［１５］所做的超声速湍流流过凹腔所
形成的剪切层———激波结构，来流马赫数 Ｍａ＝
２．９２，单位长度雷诺数Ｒｅ＝６．７×１０７，滞止温度
为２５８Ｋ，滞止压力为６．９×１０５　Ｐａ，凹腔几何参
数：凹腔深度Ｄ＝２．５４ｃｍ，后壁面长为６．１９ｃｍ，
剪切层发展段长为２２．９ｃｍ．
从图４的压力分布可以看出：超声速气流在

凹腔前缘分离形成剪切层并在凹腔后壁面撞击形
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成再附激波，在凹腔内形成低速回流区．从图５的
后壁面压力分布曲线反映出再附激波的形态，计
算曲线和实验点吻合较好，基本将激波分离和再
附位置反映出来．

图３　壁面静压的模拟值同实验值的比较

Ｆｉｇ．３　Ｗａｌｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

图４　压力场和流线图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

图５　后壁面压力计算值和实验值对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｄａｔａ　ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌｌｙ
ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｄａｔａ　ｏｆ　ｂａｃｋ　ｗａｌｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

２　计算结果分析

先考察长深比Ｌ／Ｄ 对超声速燃烧室流动和
燃烧特性的影响．
图６是不同长深比凹腔对燃烧室冷态压力场

的影响，马赫数为２的超声速气流在凹腔前缘分
离，形成一道较弱的膨胀波，同时在前缘分离点
处，高速主流和凹腔内的低速涡流开始形成剪切
混合层，向下游发展的同时伴随剪切层在横向剖
面逐渐增宽，之后撞击在凹腔后壁面形成较强的
再附激波系，再附激波在向下游传播过程中多次
在燃烧室上、下壁面反射，并和相遇的结构膨胀波
相互作用发生衰减，最后在出口附近消失．从图６
中对比看出，改变凹腔的Ｌ／Ｄ，不会对流场波系
结构产生本质的影响，只是Ｌ／Ｄ的变化可以改变
流场整体激波系的强度．

图６　冷流工况静压等值线分布（Ｄ＝１０ｍｍ）

Ｆｉｇ．６　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｃｏｌｄ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ
（Ｄ＝１０ｍｍ）

再来看图７的燃烧室上壁面静压分布曲线．
可以看到：不同Ｌ／Ｄ凹腔结构的压力曲线在进口
区域及燃烧室后段的部分壁面处相互重合．曲线
上的波峰位置即为激波入射点．在激波突跃处，随
着Ｌ／Ｄ的增大，压力曲线都会逐渐向上移动，图

７（ａ）中Ｌ／Ｄ＝２所对应的压力曲线在最下方，而
图７（ｂ）中Ｌ／Ｄ＝１０所对应曲线则在图的最上
方．分析产生的原因主要是：增大Ｌ／Ｄ，就增加了
主流与凹腔内回流所形成的剪切层的传播距离，

则剪切层发展时间延长，其在横向的扩展宽度自
然会增大，同时剪切层不断向凹腔内部偏转．
从图８可以看到不同Ｌ／Ｄ 凹腔结构的燃烧

室内波系形状具有相似性，在 Ｈ２ 燃料喷口上游
均出现明显的激波串分布．燃料从壁面横向喷射
（同主流方向垂直），对超声速气流起到一定的阻
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图７　燃烧室上壁面静压分布曲线（Ｄ＝１０ｍｍ）

Ｆｉｇ．７　Ｕｐ　ｗａｌｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ
（Ｄ＝１０ｍｍ）

图８　燃烧状态压力分布图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｗｉｔｈ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

碍，主流线发生弯曲越过喷流，这更类似于压缩拐
角的作用．燃烧在局部区域形成高的燃烧反压，并
通过边界层的贴壁面亚声速区向上游逆主流传

播，逆压梯度不断扩大边界层内的分离范围，在
上、下壁面处产生两处较大范围的回流区如图９
所示，隆起的回流区阻塞流动形成一喉道，由此产
生了典型的激波边界层干扰现象———激波串结构．
从图１０可以清晰地看到燃烧放热的高温区

域只分布在贴近下壁面处，在出口处燃烧区域也
只能扩展到中线处，这是壁面喷射的局限性．
从图１１的 Ｈ２ 质量分数等值线分布可看出：

增大Ｌ／Ｄ，燃烧室内未燃烧的 Ｈ２ 组分明显减少，
说明有更多的燃料参与燃烧，这也定性地说明采
用大Ｌ／Ｄ的凹腔对燃烧起到积极促进作用．

图９　燃烧室喷口上游局部流线图

Ｆｉｇ．９　Ｌｏｃａｌ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｎｏｚｚｌｅ　ｕｐｓｔｒｅａｍ

图１０　燃烧工况静温等值线图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｉｃ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

ｗｉｔｈ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

图１１　燃烧工况氢气质量分数等值线图

Ｆｉｇ．１１　Ｈ２ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

ｗｉｔｈ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

已经定性地说明增大Ｌ／Ｄ可增强燃烧，接着
定量分析其对燃烧效率ηｃ的影响，如图１２所示．

６９３１



　第６期 贾　真：超声速燃烧室中壁面凹腔结构的稳焰机理

从曲线可以反映出，两个深度Ｄ的凹腔组的燃烧
效率随Ｌ／Ｄ的变化趋势具有基本一致的规律：增
大Ｌ／Ｄ，ηｃ 曲线不断上升，这也符合图１１的 Ｈ２
质量分数分布特性．但发现在Ｌ／Ｄ＜５的范围内，

Ｌ／Ｄ的变化对ηｃ的影响比较明显，曲线上升斜率
很大；而当Ｌ／Ｄ＞５后，其变化对ηｃ的影响减小，
曲线上升幅度逐渐减缓．以Ｄ＝１０ｍｍ的凹腔组
为例，Ｌ／Ｄ从２增大到４，燃烧效率有显著增加，
从４４％跃升到５８％，如果再进一步增大Ｌ／Ｄ 到

７，曲线上升斜率明显降低，仅增加４％，而再继续
将Ｌ／Ｄ增大到１０，燃烧效率几乎没有增加．这说
明在工程中设计Ｌ／Ｄ＞１０的凹腔火焰稳定器没
有太大的实际意义，反而会因闭式凹腔而增加流
动阻力．

图１２　长深比Ｌ／Ｄ对燃烧效率的影响规律

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　Ｌ／Ｄｏｎ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

总压损失是评价燃烧室性能优劣的另一个重

要参数，损失过大则循环效率较低，则气流将在喷
管处很难产生推力．本文以总压恢复系数πｃ来评
价总压损失，理想情况是πｃ＝１，则损失为０．
图１３是Ｌ／Ｄ的变化对燃烧室总压恢复系数

的影响规律，图１３（ａ）是冷态工况曲线．以Ｄ＝１５
ｍｍ的凹腔组曲线为例，将Ｌ／Ｄ从２增大到７，总
压恢复系数曲线不断下降，从接近８９％下降到不
足８４％，从前面也分析了冷流场激波系主要是凹
腔后壁面的再附激波在燃烧室内的多次反射及和

上壁结构膨胀波的相互作用，所以总压损失由壁
面边界层内黏性耗散和激波内耗散这两类损失组

成，而又以激波损失为主，所以不难理解增大Ｌ／

Ｄ将提高再附激波强度，自然会增大总压损失．
图１３（ｂ）中燃烧工况的总压恢复曲线，可以看到
这两组曲线的变化也具有相同的趋势，而且将其
和图１２的燃烧效率曲线对比发现：这两幅图具有
反向关系．在燃烧流场，总压损失主要由３部分组

成：①由于燃烧产生的高反压，引起壁面边界层有
大范围的分离而带来的分离损失；②边界层分离、
突起而形成了激波串结构而产生的激波损失；③
燃烧会产生很大的不可逆损失，属于耗散损失的
一种，类似于壁面边界层内的黏性耗散损失．结合
图１２发现：燃烧效率高的工况，总压损失就大，这
说明燃烧导致的耗散损失起主导，是超声速燃烧
室内有效能损失的主要因素．

图１３　Ｌ／Ｄ对燃烧室总压恢复系数的影响规律

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　Ｌ／Ｄｏｎ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

定义凹腔的阻力系数Ｃｆ为

Ｃｆ＝Ｆｃａｖｉｔｙ
／Ａｃａｖｉｔｙ

ρＶ
２／２

（３）

其中Ｆｃａｖｉｔｙ为凹腔总阻力；Ａｃａｖｉｔｙ为横截面积；Ｖ，ρ
分别为燃烧室入口空气的速度和密度．计算发现
所有工况的摩擦阻力占压差阻力的５％左右，所
以忽略内壁摩擦阻力，只考虑前后壁面的压差阻
力，将计算的凹腔阻力系数Ｃｐ 做曲线如图１４
所示．
从图１４（ａ）的冷态工况曲线可看出，Ｃｐ 和Ｌ／

Ｄ成正比例线性关系，且深度不同的凹腔，其曲
线差别不大，基本重合．这说明增大Ｌ／Ｄ 会使凹
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腔后壁面再附激波入射角增大，激波增强，后壁面
所受压力提高所导致．图１４（ｂ）图的燃烧工况曲
线可以看出Ｃｐ 随Ｌ／Ｄ 的增大而上升．分析原因
是：增大Ｌ／Ｄ延长了空气和燃料剪切层的扩散时
间，到达凹腔后壁面时，混合得更加充分，这样燃
烧可以更剧烈，使后壁面受压力更大，导致压差阻
力即阻力系数更高．

图１４　凹腔的Ｌ／Ｄ对阻力系数的影响

Ｆｉｇ．１４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　Ｌ／Ｄｏｎ　ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ

从上分析：增大Ｌ／Ｄ 对稳定火焰、促进燃烧
产生正面影响，但同时会因为剪切层的下凹而提
高再附激波的强度，增大总压有效能损失和凹腔
阻力．Ｌ／Ｄ过大对燃烧效率的改善起不到明显作
用，所以建议采用Ｌ／Ｄ＝５范围的凹腔；燃烧会产
生很大的总压损失，因此优化燃烧室结构尺寸，合
理组织燃烧是关键．
再来看凹腔深度Ｄ的影响．
从图１５的冷态温度分布及流线图可看出，来

流空气在凹腔内形成低速、高静温的回流区，回流
区由充满整个区域的大涡和前驻点附近的小涡构

成．Ｄ的变化对凹腔内回流涡结构没有本质的影
响，但显然会增大凹腔和主流之间的质量交换量，
促进了燃料掺混，对增强燃烧提供了可能．

图１６是燃烧工况下燃烧室局部的压力分布
和流线图，可以看到燃料 Ｈ２ 从喷嘴射出：一部分
被主流带向下游；一部分卷入凹腔内掺混、燃烧，
形成稳定火焰．燃烧形成的逆压梯度导致喷口上
游上、下壁面边界层突起，形成分离气泡，导致激
波串结构，流线发生弯曲．

图１５　冷态工况的静温等值线及流线图

Ｆｉｇ．１５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ａｎｄ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｒｅａｃｔｉｏｎ

图１６　燃烧工况压力分布及流线图（Ｄ＝２０ｍｍ）

Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

ｗｉｔｈ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ（Ｄ＝２０ｍｍ）

从图１７的 Ｈ２ 质量分数等值线分布可以定
性地看出，增大凹腔深度Ｄ，燃烧室内剩余未参与
燃烧的 Ｈ２ 质量分数明显减少，说明增大Ｄ，可提
高燃烧效率．计算出各模拟工况的燃烧效率画出
曲线如图１８所示．燃烧效率曲线随Ｄ 的增大而

８９３１



　第６期 贾　真：超声速燃烧室中壁面凹腔结构的稳焰机理

不断上升，将 Ｄ 从１０ｍｍ 增大到２０ｍｍ，ηｃ 从

０．５８增大到接近０．６３，这进一步说明更深的凹腔
既能够增加主流和凹腔之间的质量交换率；同时
会延长燃料在凹腔内的停留时间，这将有利于燃
料在低速空气中的更充分掺混，提高凹腔内局部
反应当量比，燃烧效率自然会得到提高．

图１７　燃烧工况 Ｈ２ 质量分数等值线分布

Ｆｉｇ．１７　Ｈ２ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ

ｆｉｅｌｄ　ｗｉｔｈ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

图１８　凹腔深度对燃烧效率的影响（Ｌ／Ｄ＝４）

Ｆｉｇ．１８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　ｄｅｐｔｈ　ｏｎ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ（Ｌ／Ｄ＝４）

质量交换率增大将使更多的超声速气流降为

低速，定性地分析会增加总压损失．将各工况总压
恢复系数画曲线如图１９所示．图１９（ａ）是冷态工
况曲线，不论声学凹腔还是火焰稳定凹腔，增大
Ｄ，πｃ曲线都将不断下降，以β＝４５°的火焰稳定凹
腔为例，Ｄ从１０ｍｍ增大到２０ｍｍ，πｃ 的降幅并
不很大，从０．８８３下降到０．８５３，这也符合前面的
定性描述：一方面冷流工况的总压损失以再附激
波损失为主，增大Ｄ 会增强再附激波强度，同时
更多气流进入凹腔，进一步增大了总压损失．上一
节已经分析出燃烧工况的总压损失很大程度上由

燃烧强度主导，即燃烧效率ηｃ 高，则总压损失就
大．所以图１９（ｂ）中的曲线，πｃ 随Ｄ 的增大而不
断减小．Ｄ 从１０ｍｍ增大到２０ｍｍ，燃烧工况的

πｃ的降幅从接近０．６５降到０．６３５．

图１９　凹腔深度对燃烧室总压恢复系数的影响
（Ｌ／Ｄ＝４）

Ｆｉｇ．１９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｄｅｐｔｈ　ｏｎ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

将凹腔展开为前壁面、底壁和后壁面，总长度
定义为等效长度为Ｌｃ，以深度Ｄ 为基准对Ｌｃ 进
行无量纲化Ｌ′＝Ｌｃ／Ｄ，得到无量纲长度Ｌ′，将冷
态工况的凹腔壁面压力分布进行比较如图２０所
示．可以看到：曲线具有相似的变化趋势，这也间
接反映出不同深度的凹腔内回流涡结构相一致．
在凹腔前壁面和底壁前半部分，压力曲线随着Ｄ
的增大向上移动，底壁后半部分曲线基本重合．而
在２个压力峰处，第１个是后驻点，第２个是再附
激波入射点，压力曲线随Ｄ 的增大有明显的跳
跃，Ｄ＝２０ｍｍ的凹腔所对应的曲线峰值最高．分
析原因：主要是在相同Ｌ／Ｄ 下，增大Ｄ 就意味着

Ｌ 更长，也就是延长了主流和凹腔回流区所形成
的剪切层的发展时间，使剪切层偏向凹腔的曲率
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更大，这就增大了其撞击后壁面的激波角，导致再
附激波得到增强，如图１５的流线图．
计算出各工况的凹腔阻力系数Ｃｐ，定量分析

Ｄ的变化对Ｃｐ的影响．虽然增大深度Ｄ，会增加
凹腔的等效长度Ｌｃ，势必增大凹腔回流和壁面的
摩擦阻力，但通过计算发现摩擦阻力增加量相比
压差阻力仍然可以忽略．所以冷态工况曲线如图

２１（ａ）所示，增大Ｄ，Ｃｐ 曲线会有一定的上升，对
火焰稳定凹腔，如果Ｄ 从１０ｍｍ增大到２０ｍｍ，

Ｃｐ将从０．０４７增大到接近０．０５４．原因如前分析，
增大Ｄ导致后壁面再附激波增强，后壁面所受压

力增大．而对于燃烧工况的曲线如图２１（ｂ）所示，

Ｄ从１０ｍｍ增大到１５ｍｍ，Ｃｐ将从０．２６５增大到

０．２８５，这主要是因为增大Ｄ，会导致更多的燃料
卷入凹腔，在后壁面剧烈燃烧，局部静压升高，增
大了后壁面的压力，导致前、后壁面压差阻力增
大．如果继续增大Ｄ 到２０ｍｍ，Ｃｐ 反而会有一定
下降，分析原因可能是更大的Ｄ，导致更多的燃料
被卷入凹腔，其在后壁面未能燃烧完全，而被回流
带到凹腔前壁面，在前驻点附近燃烧放热，增大了
前壁面所受压力，导致压差减小．

图２０　冷态工况的凹腔壁面的压力曲线

Ｆｉｇ．２０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　ｗａｌｌ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｒｅａｃｔｉｏｎ

图２１　凹腔深度Ｄ对凹腔阻力系数的影响（Ｌ／Ｄ＝４）

Ｆｉｇ．２１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　ｄｅｐｔｈ　ｏｎ　ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ（Ｌ／Ｄ＝４）

　　从以上分析得出：增大凹腔深度Ｄ 将延长燃
料在凹腔内停留时间、增强掺混效果，能够明显提
高燃烧效率，尽管会因为更多的气流降为亚声速
增大了总压损失，但增加的幅度不明显，并且在燃
烧工况，有效能耗散的增加也不大．说明在工程实
践中几何尺寸容许的范围内，较深的凹腔能够提

高燃烧室性能．

３　结　论

通过开展燃烧室冷流及燃烧工况的数值仿

真，分析讨论计算结果可归纳出以下几点：

１）增大凹腔长深比Ｌ／Ｄ，会使剪切层运动距

００４１



　第６期 贾　真：超声速燃烧室中壁面凹腔结构的稳焰机理

离增大，偏向凹腔内的曲率增加，导致再附激波增
强．这一方面增大了激波耗散损失；另一方面使凹
腔前、后壁面压差增大，阻力增加．
２）增大Ｌ／Ｄ一方面延长了燃料剪切层卷入
凹腔的运动时间；另一方面增大了凹腔容积，使燃
料在其里停留时间延长，均能够促进掺混、稳定火
焰进而提高燃烧效率ηｃ，但燃烧引起很大的总压耗
散．研究发现：Ｌ／Ｄ＞５后，增大Ｌ／Ｄ对ηｃ 的影响
不断减弱并在Ｌ／Ｄ＝１０后消失，说明Ｌ／Ｄ＞１０的
闭式凹腔在工程实际中意义不大，建议采用Ｌ／Ｄ＝
５的凹腔结构．

３）增大凹腔深度Ｄ能够增大容积和剪切层的
运动距离，使后壁面再附激波增强，产生了更大的
激波损失和凹腔的阻力．
４）增大Ｄ导致容积增大及延长燃料在凹腔内
停留时间，提高了掺混效果、稳定了火焰，自然提高
了ηｃ．尽管会因为更多的气流降为亚声速增大了总
压损失，但增加的幅度不明显，并且在燃烧工况，总
压损失的增加也不大．说明在工程实践中几何尺寸
容许的范围内，较深的凹腔能够提高燃烧室性能．

参考文献：
［１］　Ｖｉｎａｇｒａｄｏｖ　Ｖ，Ｇｒａｃｈｅｖ　Ｖ，Ｐｅｔｒｏｖ　Ｍ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａ－

ｔｉｏｎ　ｏｆ　２－Ｄ　ｄｕａｌ　ｍｏｄｅ　ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｗｉｔｈ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ　ｆｕｅｌ　ａｔ　Ｍａｃｈ　４－６
［Ｒ］．ＡＩＡＡ　９０－５２６９，１９９０．

［２］　司徒明．煤油超燃冲压发动机性能分析［Ｊ］．推进技术，１９９８，

１９（２）：１８－２２

ＳＩＴＵ　Ｍｉｎｇ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ－ｆｕｅｌｅｄ

ｓｃｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９８，１９（２）：

１８－２２．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　Ｎｉｉｏｋａ　Ｔ，Ｔｅｒａｄａ　Ｋ，Ｋｏｂａｙａｓｈｉ　Ｈ，ｅｔ　ａｌ．Ｆｌａｍｅ　ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｓｔｒｕｔ　ｄｉｖｉｄｅｄ　ｉｎｔｏ　ｔｗｏ　ｐａｒｔｓ　ｉｎ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｉｒ－

ｆｌｏｗ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　ａｎｄ　Ｐｏｗｅｒ，１９９５，１１（１）：

１１２－１１６．
［４］　Ｂｒａｎｄｓｔｅｔｔｅｒ　Ａ，Ｄｅｎｉｓ　Ｓ　Ｒ，Ｋａｕ　Ｈ　Ｐ．Ｆｌａｍｅ　ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｓｕ－

ｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡＩＡＡ－２００２－５２２４，２００２．
［５］　Ｒｏｇｅｒｓ　Ｒ　Ｃ，Ｃａｐｒｉｏｔｔｉ　Ｄ　Ｐ，Ｇｕｙ　Ｒ　Ｗ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｕｐｅｒ－

ｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ａｔ　ＮＡＳＡ　Ｌａｎｇｌｅｙ［Ｒ］．ＡＩＡＡ　９８－

２５０６，１９９８．
［６］　Ａｂｄｅｌ－Ｓａｌａｍ　Ｔ　Ｍ，Ｔｉｗａｒｉ　Ｓ　Ｎ，Ｍｏｈｉｅｌｄｉｎ　Ｔ　Ｏ．Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ

ｒａｍｐ　ｓｗｅｐｔ　ａｎｇｌｅ　ｉｎ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｍｉｘｉｎｇ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２０００－

２３７７，２０００．
［７］　Ｒｏｕｄａｋｏｖ　Ａ　Ｓ，Ｓｃｈｉｋｈｍａｎｎ　Ｙ，Ｓｅｍｅｎｏｖ　Ｖ，ｅｔ　ａｌ．Ｆｌｉｇｈｔ

ｔｅｓｔｉｎｇ　ｏｆ　ａｎ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｓｃｒａｍｊｅｔ－Ｒｕｓｓｉａｎ　ｒｅｃｅｎｔ　ａｄ－

ｖａｎｃｅｓ［Ｒ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌ　Ｆｅｄｅｒａｔｉｏｎ，ＩＡＦ

Ｐａｐｅｒ　９３－Ｓ４．４５８，１９９３．
［８］　Ｒｏｄｒｉｇｕｅｚ　Ｃ　Ｇ．ＣＦＤ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＣＩＡＭ／ＮＡＳＡ　ｓｃｒａｍ－

ｊｅｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２００２－４１２８，２００２．
［９］　Ｏｗｅｎｓ　Ｍ　Ｇ，Ｔｅｈｒａｎｉａｎ　Ｓ，Ｓｅｇａｌ　Ｃ，ｅｔ　ａｌ．Ｆｌａｍｅ－ｈｏｌｄｉｎｇ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｋｅｒｏｓｅｎｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｉｎ　ａ　Ｍａｃｈ　１．８ａｉｒ－

ｆｌｏｗ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　ａｎｄ　Ｐｏｗｅｒ，１９９８，１４（４）：

４５６－４６１
［１０］　Ｇｒｕｂｅｒ　Ｍ　Ｒ，Ｂａｕｒｌｅ　Ｒ　Ａ，Ｍａｔｈｕｒ　Ｔ，ｅｔ　ａｌ．Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ

ｓｔｕｄｉｅｓ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ－ｂａｓｅｄ　ｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒ　ｃｏｎｃｅｐｔｓ　ｆｏｒ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ［Ｒ］．ＡＩＡＡ　９９－２２４８．１９９９．
［１１］　Ｂａｕｒｌｅ　Ｒ　Ａ，Ｔａｍ　Ｃ　Ｊ，Ｄａｓｇｕｐｔａ．Ｓ．Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｕｎｓｔｅａｄｙ

ｃａｖｉｔｙ　ｆｌｏｗｓ　ｆｏｒ　ｓｃｒａｍｊｅｔ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２０００－

３６１７，２０００．
［１２］　Ｇｒｕｂｅｒ　Ｍ　Ｒ．Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｎ　ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｆｕｅｌ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ／ｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒ　ｃｏｎｃｅｐｔ　ｆｏｒ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓ－

ｔｉｏｎ［Ｒ］．ＡＦＲＬ－ＰＲ－ＷＰ－ＴＲ，１９９８－２１１１，１９９８．
［１３］　Ｇｒｕｂｅｒ　Ｍ　Ｒ，Ｂａｕｒｌｅ　Ｒ　Ａ，Ｍａｔｈｕｒ　Ｔ，ｅｔ　ａｌ．Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ

ｓｔｕｄｉｅｓ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ－ｂａｓｅｄ　ｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒ　ｃｏｎｃｅｐｔ　ｆｏｒ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｃｏｍｂｕｓｔｏｒｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　ａｎｄ　Ｐｏｗｅｒ，２００１，１７
（１）：１４６－１５３．

［１４］　王春，司徒明，马继华，等．高温富油燃气超声速燃烧数值

模拟［Ｊ］．推进技术，２０００，２１（２）：６０－６３．

ＷＡＮＧ　Ｃｈｕｎ，ＳＩＴＵ　Ｍｉｎｇ，ＭＡ　Ｊｉｈｕａ，ｅｔ　ａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｕｅｌ－ｒｉｃｈ　ｈｏｔ　ｇａｓ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０００，２１（２）：６０－

６３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　Ｓｅｔｔｌｅｓ　Ｇ　Ｓ，Ｗｉｌｌｉａｎｓ　Ｄ　Ｒ，Ｂａｃａ　Ｂ　Ｋ，ｅｔ　ａｌ．Ｒｅａｔｔａｃｈｍｅｎｔ　ｏｆ

ａ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｆｒｅｅ　ｓｈｅａｒ　ｌａｙｅｒ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒ－

ｎａｌ，１９８２，２０（１）：６０－６７．

１０４１


