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过渡型凹腔超声速燃烧流动振荡抑制方法
蔡建华，田    野，肖保国，邢建文

（中国空气动力研究与发展中心 空天技术研究所，四川 绵阳 621000）

摘　　　  要：    针对长深比为 10.0的过渡型凹腔在隔离段入口马赫数为 3.0条件下存在的冷流自激振荡现象，

提出了一种凹腔内增加肋条抑制振荡的方案。通过试验和数值计算，对该方案抑制振荡的效果进行了检验，

并分析了肋条增加前后燃烧室流场结构和燃烧性能的差别。研究发现：通过在凹腔内增加肋条能够消除过

渡型凹腔冷流工况下存在的 175.8 Hz的自激振荡，燃烧流场也更加稳定；增加肋条后凹腔的稳焰能力有所降

低，部分在凹腔未完全燃烧的煤油进入扩张段后继续发生反应，从而使燃烧区向下游延伸、增大，发动机的

燃烧效率和净推力分别降低 5.4%和 8.9%，但推力更加平稳；燃烧室一维平均热流密度峰值由 2.9 MW/m2 降低

至 1.8 MW/m2，燃烧室的热环境大幅改善。
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Suppressing oscillation method of supersonic combustion and flow in
transitional cavity

CAI Jianhua， TIAN Ye， XIAO Baoguo， XING Jianwen

（Aerospace Technology Institute,
China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang Sichuan 621000, China）

Abstract:   Targeting  the  phenomenon  of  non-reacting  flow  self-excited  oscillation  in  a  traditional
cavity with a length-to-depth of 10.0 under the isolator entrance condition of Mach number 3.0, a scheme
to suppress the oscillation by adding a rib in the cavity was proposed. Through experiments and numerical
calculations,  the  effect  of  this  scheme on suppressing oscillation was verified,  and the  differences  in  the
flow field structure and combustion performance of the combustor with/without the rib were analyzed. It
was found that adding a rib in the cavity can effectively eliminate the self-excited oscillation of 175.8 Hz
under the non-reacting flow condition, and the reacting flow field was more stable. The flame stabilization
ability of the cavity was reduced after the rib was added, and some kerosene not completely burned in the
cavity continued to react after entering the divergent section, so as to extend and enlarge the combustion
zone downstream. The combustion efficiency and net thrust of the engine were reduced by 5.4% and 8.9%,
respectively,  but  the  thrust  was  more  stable.  The  peak  value  of  one-dimensional  averaged  heat  flux  was
also reduced from 2.9 MW/m2 to 1.8 MW/m2, which optimized the thermal environment of the combustor.
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sound pressure level (SPL)；combustion performance
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超燃冲压发动机燃烧室内流速高，燃料与空

气的混合时间极短，这对火焰稳定器的稳焰范围

和工作稳定性提出了很高的要求。壁面凹腔火焰

稳定器作为一种颇有潜力的火焰稳定装置，已被

证明可以有效地稳定火焰，同时又不会导致过多

的总压损失[1-2]。虽然凹腔火焰稳定器有很多优

点，但在很多工况下会出现非稳态现象，包括冷

流工况下的自激振荡现象[3-5] 以及燃烧工况下的

不稳定振荡现象[6-10]，对超燃冲压发动机的结构稳

定性及性能提升产生了潜在威胁。

凹腔流动的不稳定性问题由来已久，引起了

国内外学者的广泛研究。研究发现，影响凹腔内

流动状态的主要因素有来流参数[11] 和凹腔构型[12]。

根据凹腔长深比的不同，可将凹腔分为开式凹腔、

闭式凹腔和过渡型凹腔三种，不同凹腔的振荡特

征及诱发机制都存在差别。开式凹腔的振荡特点

为高频小幅，由于该类凹腔的应用场景较多，公

开文献中对其振荡机理的研究较为透彻。Rock-
well等 [13] 对开式凹腔自激振荡相关的研究进行

了综述，将开式凹腔的自激振荡现象根据产生机

制的不同分为三类：凹腔不稳定剪切层驱动的流

体动力学振荡、与凹腔声学共振耦合的共振模式

振荡、受固壁弹性形变控制的流体弹性振荡。其

中剪切层振荡被众多研究者[14-17] 认为是高速来流

条件下开式凹腔不稳定振荡的罪魁祸首，该种振

荡模式的核心为剪切层不稳定波与其碰撞到凹腔

后缘传回的扰动波相互耦合、激励、增强，从而引

发凹腔内的质量吞吐效应，最终引起流场发生振

荡。相比于开式凹腔的高频小幅振荡，闭式凹腔

的流动振荡一般频率更低、振幅更大，其诱发机

制也多为激波运动驱动[18]。过渡型凹腔是介于开

式凹腔和闭式凹腔之间一种过渡形式，由于研究

较少，其流动特性更加偏向于开式凹腔还是闭式

凹腔目前还不得而知，有必要对其振荡特征及诱

发机制开展相关研究。

随着对超燃冲压发动机研究的不断深入，基

于凹腔稳焰技术的超声速燃烧振荡问题逐渐进入

人们的视野，大量的试验和数值研究结果已经清

晰表明超燃冲压发动机燃烧室内存在非稳态燃烧

现象，燃烧振荡频率可从几十赫兹到几万赫兹[19]。

超声速燃烧问题的复杂性体现在与众多系统强耦

合且本身具有很强的非定常特性，燃料喷注、点

火过程、湍流涡、声波扰动、燃烧波以及激波-剪
切层相互作用等，都有可能引起超燃冲压发动机

的燃烧振荡问题。而且随着燃烧室构型和运行工

况的改变，诱发超声速燃烧振荡的主导因素也可

能会发生变化，因此对于特定凹腔构型在特定工

况下出现的燃烧振荡现象需进行针对性研究。

基于上述分析，本文选取了长深比为 10.0的

过渡型凹腔作为研究对象，通过直连式试验以及

三维非定常数值计算，首先详细刻画了过渡型凹

腔的冷流自激振荡过程并对其诱发机制进行了分

析；随后，提出了一种凹腔内增加肋条抑制振荡

的方案，并对该方案抑制振荡的效果进行了检验；

同时分析了肋条增加前后燃烧室流场结构和燃烧

性能的差别，能够为过渡型凹腔超声速燃烧流动

非稳态现象研究以及凹腔振荡主动抑制方案设计

提供借鉴。

 1    研究方法

 1.1   试验系统

过渡型凹腔超声速燃烧流动直连式试验是在

图 1所示的中国空气动力研究与发展中心 3 kg/s
氢氧脉冲燃烧风洞上开展的，该风洞是一种采用

烧氢补氧方法获得高焓来流的小型燃烧直连式设

备，由富氧管、挤压供氧装置、加热器、喷管、试

验段、真空箱等组成，风洞有效试验时间可达

500 ms。
 
 

图 1    直连式脉冲燃烧风洞[10]

Fig. 1    Direct-connected pulse combustion wind tunnel[10]
 

图 2所示为脉冲燃烧风洞试验段模型，试验

段采用模块设计，其中凹腔部分、先锋氢喷注部

分以及煤油喷注支杆部分均可替换。煤油喷注支

杆的具体尺寸见图 3，支杆高为 15 mm，直径为

3 mm；每个支杆上有 4个直径为 0.3 mm的喷孔，

分上下两排分布；每排两个喷孔的喷注方向不同，

均与气流方向成 45°夹角。模型中心线上布置有

测压孔，凹腔后部有两个用于强迫点火的火花塞。
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试验段两侧开有光学观测窗口，用于纹影及高速

摄影拍摄。

本文研究的凹腔构型包含基础凹腔和三维凹

腔两种，图 4对两种不同构型的凹腔进行了展示。

其中，基础凹腔为传统的二维凹腔，其截面在展

向上保持不变。基础凹腔长为 280  mm、宽为

150  mm，凹腔前缘深度为 28  mm，后缘深度为

20 mm，凹腔后缘倾角为 45°，凹腔长深比为 10.0，
属于开式凹腔和闭式凹腔之间的过渡凹腔。三维

凹腔相比于基础凹腔在凹腔中心轴线位置上增加

了 50 mm宽的肋条，原本一整个大凹腔被分割为

两个小凹腔，其余尺寸与基础凹腔保持一致。由

于增加肋条后凹腔展向截面不再保持不变，即凹

腔具备了三维特征，因此本文称其为三维凹腔。

设备喷管出口即隔离段入口的详细来流条件

如表 1所示，该状态下空气流量为 1.68 kg/s，煤油

喷注流量为 40.3 g/s，燃料当量比为 0.393。考虑

到本研究中空气来流总温较低，煤油不能发生自

燃，试验中首先使用先锋氢将煤油引燃，待煤油

点燃后关闭先锋氢供给，观察煤油燃烧能否维持。

 1.2   计算方法与物理模型

k-ε

计算采用中国空气动力研究与发展中心自主

开发的基于有限体积结构网格的大规模并行程

序 AHL3D，该程序可用于求解二维/三维/轴对称、

定常/非定常、欧拉/层流/湍流、完全气体/热完全

气体/化学非平衡流动等多种问题，目前已广泛应

用于超燃冲压发动机燃烧流动、高超声速飞行器

气动外形优化以及高超声速内外流耦合流动等相

关问题的模拟[9,18,20-23]，其可靠性已经得到了普遍

验证。本文数值计算控制方程选用三维非定常

Navier-Stokes（NS）方程，时间推进采用二阶精度

的双时间步方法，子迭代采用 lower-upper  sym-
metric Gauss-Seidel（LU-SGS）隐式迭代方法；无黏

通量计算采用“重构-推进”方法，其中重构采用二

阶 monotonic  upstream-centered  scheme  for  conser-
vation laws （MUSCL）插值，推进采用 Steger-Warm-
ing通量分解；湍流方程选用两方程 方程；化学

反应部分采用有限速率方法，计算中对煤油做气

态假设，动力学模型选用了文献 [24]中的煤油单

步反应机理。

物理模型包括隔离段、燃烧室（凹腔）、扩张

段三部分。为了减少计算量，采用半宽模型进行

计算，如图 5所示，图中 Ma表示马赫数。计算模

型左侧为超声速入口边界条件，右侧为超声速出

口边界条件；壁面为无滑移等温壁，壁面温度设

置为 300 K。

网格在壁面及喷注支杆附近进行了加密，壁

面第一层网格高度为 10−3 mm，保证 y+≈1，基础凹

 

表 1    来流条件

Table 1    Inflow condition

马赫数 分子量
摩尔分数/% 静温/

K
静压/
kPa水 氧气 氮气

3.0 26.71 21.4 21.3 57.3 545.2 44.0
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28340
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图 2    风洞试验段（单位：mm）

Fig. 2    Test section of wind tunnel （unit：mm）
 

 

Inflow

15

30 30
30

45°
45°

图 3    喷注支杆示意图（单位：mm）

Fig. 3    Sketch map of the injection strut （unit：mm）
 

 

(a) 基础凹腔 (b) 三维凹腔

图 4    两种不同构型的凹腔

Fig. 4    Two cavities with different configurations
 

 

Symmetric boundary

Injection strut

Ma>1.0

Ma=3.0
Isolator

Cavity
Divergent section

图 5    基础凹腔计算模型

Fig. 5    Calculation model of basic cavity
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腔和三维凹腔两套网格的网格量分别为 990万

和 850万。为了检验上述网格是否满足计算要求，

以基础凹腔网格为例进行了网格无关性验证。加

密网格由基础凹腔网格在流向方向进行 2倍加密

得到，加密后的网格量约为 1 980万。对两套网

格分别进行本文研究燃烧流场计算，计算得到的

凹腔内压力监控数据如图 6所示。可以看出凹腔

内燃烧压力脉动的幅值及频率较为吻合，说明两

套网格在捕捉燃烧非稳态现象方面具有接近的能

力，因此认为本文使用的网格满足网格无关性要求。
 
 

185

180

Time/ms

195
Basic grid (990×104)
Fine grid (1985×104)

200

190

175

170

4.0 6.0 8.0 10.0 12.0

Pr
es

su
re

/k
Pa

图 6    网格无关性验证

Fig. 6    Grid independence verification
 

 1.3   声压级

燃烧流动的非稳态现象会引起凹腔内压力出

现振荡，而压力振荡幅值的变化可以通过声压级

Lsp 表示，声压级值越大表示压力脉动越强[25]。声

压级的表达式为

Lsp = 20lg
(

prms

pref

)
（1）

prms =

√√
1
N

N∑
i=1

(
pi−

−
p
)2

（2）

prms

pref pi
−
p

式中 表示凹腔内某一位置压力脉动值的方均

根； 为参考压力，这里取 2×10−5 Pa； 表示第 i
个时刻的压力值； 表示 N个时刻的压力平均值。

 2    结果与讨论

 2.1   冷流自激振荡

在对基础凹腔的冷流试验中发现，流场波系

结构存在周期性的前后振荡，凹腔剪切层也在不

断上下波动，如图 7所示，说明流动存在明显的非

定常特性，图中 t表示时间。

试验压力数据也显示了这种流动振荡现象。

对凹腔段不同流向位置的中心线壁面压力进行提

取，并进行频谱分析得到图 8，可以看出凹腔内的

压力波动呈现出明显的周期性，且凹腔压力水平

和波动幅度均表现出前低后高的趋势。频谱分析

结果显示凹腔不同位置的压力振荡频率基本一致，

均为 175.8 Hz，这也就排除了压力振荡为杂乱扰

动的可能，说明基础凹腔冷流流场中确实存在自

激振荡机制。

下面将结合数值计算结果对基础凹腔冷流流

场出现的振荡现象进行详细刻画并对其产生机理

进行分析。如图 9所示，由于基础凹腔冷流流场

具有较强的二维特征，因此可以使用对称面（Slice
A）的流场结构来表征凹腔整体的流动情况。

图 10展示的是数值计算得到的基础凹腔冷

流流场一个变化周期内对称面上的马赫数和波系

结构演变过程：t1 时刻，凹腔内存在一个大的回流

区，凹腔呈现出典型的开式凹腔流动状态，但是

此时流动是不稳定的；随着时间推进，主流开始

向凹腔发生偏转，并在凹腔底壁发生再附，主流

不断填充凹腔回流区使其不断缩小；同时在凹腔

底壁的作用下，进入凹腔的气流方向发生偏折，

并在再附点附近产生一道斜激波，斜激波与下壁

面相交诱导下壁面流动出现分离；流动分离使得

流道收缩，凹腔出口通流能力下降，压力不断升

高，相应的逆压梯度不断增大，分离区持续增大

 

Shear layer

t=6630.0 ms t=6633.0 ms

t=6630.5 ms t=6633.5 ms

t=6631.0 ms t=6634.0 ms

t=6631.5 ms t=6634.5 ms

t=6632.0 ms t=6635.0 ms
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图 7    基础凹腔一个周期内波系结构

Fig. 7    Waves system of basic cavity in one period
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前移；凹腔后缘回流区也随着下壁面分离区不断

前移，最终与凹腔前缘的回流区融为一体，使得

凹腔前缘压力升高，剪切层被抬起，同时凹腔后

部压力降低，逆压梯度下降，下壁面的回流区不

断缩小直至消失，主流逐渐恢复通流能力，凹腔

流场又恢复到 t1 时刻所示的开式凹腔流动状态。

至此，冷流流场完成了一个周期的振荡过程，之

后流场不断重复上述过程。可以看出，凹腔入口

与出口通流能力的不匹配，引起波系结构和分离

区的前后移动，是造成凹腔流动出现振荡的主要

原因。

通过在凹腔中心线位置增加 50 mm宽的肋

条，150 mm宽的基础凹腔被分割为包含两个 50 mm
宽小凹腔的三维凹腔，凹腔宽深比减小、长深比

保持不变。对三维凹腔进行相同来流条件下的试

验研究，发现冷流流场中波系结构较为稳定，不

存在基础凹腔的振荡现象。值得注意的是，由于

肋条的存在，凹腔内出现多道斜激波、分离激波，

流场波系结构相比基础凹腔更为复杂，如图 11
所示。

对三维凹腔冷流试验的压力脉动数据进行声

压级分析并与基础凹腔对比得到图 12，可以看出

三维凹腔的声压级要明显低于基础凹腔，最大声

压级由 173.4 dB降为 154.9 dB，说明三维凹腔内

的压力脉动得到了抑制，流场更加稳定。需要说

明的是，不论是基础凹腔还是三维凹腔，最大声
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图 8    冷流工况下基础凹腔的壁面压力

Fig. 8    Wall pressure of basic cavity under non-reacting flow
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basic cavity
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压级都出现在凹腔内，说明凹腔是超燃冲压发动

机冷流流动中噪声产生的主要来源。

在对三维凹腔进行非定常计算时流场也很快

达到稳定状态，最终得到的冷流流场如图 13所示。

可以看出，超声速气流进入突扩空间后出现分离

并在凹腔前部拐角处形成第一个分离区；气流跨

过该分离区达到凹腔底壁，并在到达凹腔后缘之

前离开凹腔，因此在凹腔后缘处形成第二个分离

区；从凹腔底壁发出的斜激波与下壁面边界层相

互作用引起流动出现分离，形成第三个分离区。

凹腔前缘、凹腔后缘以及凹腔后缘对应的下壁面

位置出现的三个稳定的分离区共同组织了凹腔内

的流动，此时凹腔内的流动状态与闭式凹腔流动

状态更为接近。
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图 13    三维凹腔不同切面流场结构

Fig. 13    Flow field at different slices of three-dimensional cavity
 

 2.2   燃烧非稳态现象

对两种构型凹腔开展燃烧试验研究，发现两

种凹腔均能实现先锋氢撤除后煤油燃烧的维持，

且燃烧室内波系结构均较为稳定。对比基础凹腔

冷流工况下出现的剧烈振荡现象，可以发现燃烧

流场的稳定性更高。图 14对试验中拍摄的试验

纹影和高速摄影图像进行了叠加，可以看出燃烧

工况下两种构型凹腔的主流流道中均形成了反射

波系结构，波系位置大致相同；基础凹腔中自发

光的亮度要明显高于三维凹腔，且区域更大，火

焰锋面的角度也更大，说明肋条的存在使得凹腔

内燃烧强度减弱，凹腔稳焰能力有所降低。
  

Flame front

(a) 基础凹腔

(b) 三维凹腔

Shock waves

图 14    两种凹腔燃烧流场对比

Fig. 14    Comparison of reacting flow fields of two cavities
 

值得注意的是，虽然燃烧工况下燃烧室的流

场结构、波系位置能够基本保持稳定，但壁面压

力数据显示流场内依然存在非稳态现象。从图 15
展示的基础凹腔燃烧试验中发动机壁面压力数据

可以看出，隔离段内上游位置的壁面压力曲线较

为平稳，压力值接近来流静压；隔离段下游靠近

出口两个监控点的压力数据出现剧烈波动，说明

在燃烧反压的作用下，预燃激波串影响至此且不

断前后往复运动，频谱分析得到的压力振荡频率

约为 39.1 Hz。由于燃烧室部分的壁面压力振荡

幅值较小，压力振型极不规则，且有效采样点有

限（3 000～4 000个），对其进行频谱分析后并未能

得到很好的结果，但是能够看出燃烧室压力的振

荡特性。有一点很明确的是，燃烧导致隔离段内

预燃激波串出现了宏观上的振荡，这一结果从侧

面印证了基础凹腔的燃烧过程是非稳态的。

与基础凹腔不同的是，三维凹腔燃烧试验中

隔离段壁面压力测点数据均较为稳定，压力值为

来流静压；燃烧室部分的压力振荡特性与基础凹

腔类似，均表现为幅值小、振型杂乱的特点，如图 16
所示。由于测量数据有限，本文未能对燃烧流场

的振荡特性作出进一步分析，这将在后续的研究

中进一步完善。

非定常数值计算结果复现了基础凹腔燃烧工
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况下隔离段内预燃激波串前后振荡的现象，如

图 17所示。为了更清晰地展示凹腔整体的流场

效果，图中对计算得到的半宽流场结果进行了镜

像处理，其中对称截面展示的是流场马赫数云图，

其余截面展示的是温度分布。可以看出，凹腔以

及近侧壁区域内温度较高，而中心主流区域温度

较低，说明燃烧反应主要分布在凹腔以及近侧壁

区域内。不同时刻流场内燃烧释热区的分布位置

保持基本一致，但释热区的大小存在差别，引起

燃烧反压的改变，最终导致隔离段内预燃激波串

位置出现大范围波动。预燃激波串能够到达的最

上游位置为 167.6 mm处，最下游位置为 217.8 mm

处，波动范围可达 50.2 mm。

同样对三维凹腔开展燃烧工况下的非定常数

值计算，计算结果显示流场很快达到稳定状态，

最终得到的流场如图 18所示，该图也对半宽计算

结果进行了镜像处理。可以看出，相比于基础凹

腔，三维凹腔的高温区域变小且被肋条一分为二，

切片 A表示的燃烧室下壁面不再有高温区分布，

这是因为肋条的存在使三维凹腔的稳焰区变小、

凹腔内燃烧强度下降；在较低燃烧反压的作用下，

预燃斜激波位于燃烧室入口位置，隔离段流动不

受燃烧反压影响，这与试验中隔离段的壁面压力

表现结果是吻合的。

燃烧工况下两种凹腔内均不再有明显的波系

结构振荡等宏观非稳态现象，因此需借助压力脉

动的声压级来定量地对比不同凹腔燃烧非稳态过

程的强弱。图 19对比了燃烧工况下两种构型凹

腔的沿程声压级曲线，可以看出由于基础凹腔的

预燃激波串在隔离段下游位置发生前后振荡，因
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此其相应区域的声压级较高，而三维凹腔在此区

域的声压级保持较低水平；进入凹腔区域后三维

凹腔声压级曲线出现陡升，两种构型凹腔的声压

级均达到较高水平，说明凹腔内存在较强的压力

脉动，燃烧过程在局部是非稳态的。超声速燃烧

过程的宏观稳定并不代表微观上也是稳态的，这

也是燃烧非稳态现象复杂性的体现。

 2.3   燃烧性能对比

从文中第 2.1节和 2.2节的分析中可以看出，

通过在凹腔内增加肋条能够在保证凹腔稳焰能力

的基础上改善超声速凹腔燃烧流动的非稳态现象，

但是对燃烧性能的影响如何需要进行综合评估。

本节从壁面压力、燃烧效率、推力性能以及壁面

热流密度分布四个方面出发，详细分析凹腔构型

对燃烧性能的影响。

图 20展示了基础凹腔和三维凹腔燃烧工况

下凹腔中心线沿程压力分布，可以看出两种凹腔

的计算结果与试验值吻合较好。由于三维凹腔压

力测点位置位于其肋条上，因此测得的沿程压力

值偏低。三维凹腔的沿程压力曲线进入扩张段后

仍能保持一定距离的高压水平，而基础凹腔的沿

程压力在进入扩张段后则会急剧下降，说明肋条

的存在改变了燃烧室的释热分布，使得燃烧释热

区发生后移。需要说明的是，该图所示的压力数

据只反映了中心线上的沿程压力分布，不对发动

机的燃烧性能有指导意义。

对基础凹腔和三维凹腔的数值计算结果进行

分析得到两种凹腔的燃烧效率和推力性能对比，

如表 2所示。其中，燃烧效率的定义为已反应燃

料质量与总喷注燃料质量之比，本文选取了凹腔

出口和扩张段出口两个典型位置进行了统计，两

个位置的统计值分别反映了燃料在凹腔内和整个

发动机内的燃烧完全情况。从统计值可以看出，

虽然三维凹腔在凹腔出口处的燃烧效率较低，但

是未燃部分进入扩张段后能够继续反应，使得扩

张段出口的燃烧效率能够达到较高水平，相比基

础凹腔仅降低 5.4%。由于基础凹腔的冷流和燃
 

表 2    燃烧性能

Table 2    Combustion performance

参数 基础凹腔 三维凹腔

燃烧
效率/%

凹腔出口处 76.6 48.1
扩张段出口处 98.5 93.1

壁面压力
积分/N

冷流工况 175.5*
（38.2～312.9） 178.8

燃烧工况 −109.5*
（−142.8～−76.2） −80.7

净推力/N 285.0* 259.5

注：右上角带有星号“*”角标的数字表示推力积分波动值的

平均值。
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Fig. 18    Mach number and temperature distribution of

three-dimensional cavity under reacting flow
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烧工况均存在振荡，因而壁面压力积分出来的推

力也为波动值，冷流和燃烧工况下推力积分值的

范围分别为 38.2～312.9 N和−142.8～−76.2 N，选

取波动最大值和最小值的平均值作为相应工况下

的推力值。从表中可以看出，三维凹腔的净推力

相比基础凹腔降低 8.9%，但推力较为平稳，推力

品质大幅提高。

图 21展示了基础凹腔和三维凹腔的壁面热

流密度分布对比。可以看出，相比于基础凹腔，

三维凹腔的壁面高热流密度分布区域大幅缩减，

仅在凹腔后缘位置还有残存，燃烧室的热环境得

到大幅改善。
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图 21    壁面热流密度分布对比

Fig. 21    Comparison of heat flux distributions
 

对图 21所示的壁面热流密度进行一维平均

得到图 22，可以看出，流向方向壁面热流密度分

布较高的两个位置分别是喷注支杆处和凹腔后缘

处。对于基础凹腔，两个位置的壁面热流密度分

别为 2.4 MW/m2 和 2.9 MW/m2；而三维凹腔相应

位置的壁面热流密度分别降低至 1.4 MW/m2 和

1.8 MW/m2，热流密度降低效果明显。

综上，由于中间肋条的存在，三维凹腔的燃烧

区被一分为二，燃烧反应主要发生在肋条两侧的

小凹腔内，凹腔驻留时间减少，凹腔稳焰能力有

所降低，部分在凹腔未完全燃烧的煤油进入扩张

段后继续发生反应，从而使燃烧区增大，因此三

维凹腔的壁面沿程压力表现出峰值较低，但高压

平台更加宽泛的特点。燃烧释热的改变同时影响

着凹腔内的燃烧流动状态，分析数据显示三维凹

腔的燃烧流动过程更加稳定，产生的推力也更加

平稳，推力品质大幅提高；同时，由于部分燃烧释

热被分配至凹腔后的扩张段内，使得热流分布不

再集中在凹腔内，优化了燃烧室的热环境。

 3    结　论

本文借助直连式试验以及三维非定常数值计

算，对长深比为 10.0的过渡型凹腔在隔离段入口

马赫数为 3.0条件下存在的冷流自激振荡现象进

行了研究；提出了一种凹腔内增加肋条抑制振荡

的方案并对其抑制振荡的效果进行了检验；综合

评估了肋条增加前后燃烧室流场结构和燃烧性能

的差别，得出以下结论：

1）  长深比为 10.0的过渡型凹腔在马赫数为

3.0来流条件下会存在 175.8 Hz左右的冷流自激

振荡现象，其产生根源为凹腔入口与出口通流能

力的不匹配，从而引起波系结构和分离区的前后

移动；通过在凹腔中间布置肋条能够有效抑制这

种自激振荡现象。

2） 相比于冷流流场，过渡型凹腔燃烧流场的

稳定性更高；增加肋条后凹腔的稳焰能力有所降

低，部分在凹腔未完全燃烧的煤油进入扩张段后

继续发生反应，从而使燃烧区向下游延伸、增大。

3）  凹腔内增加肋条后发动机的燃烧效率和

净推力分别降低 5.4%和 8.9%，但推力更加平稳；

同时燃烧室壁面一维平均热流密度峰值也由

2.9 MW/m2 降低至 1.8 MW/m2，燃烧室的热环境大

幅改善。

4）  下一步针对凹腔肋条宽度的影响开展系

统研究，探索触发凹腔流动状态发生变化的肋条

临界宽度与凹腔整体尺寸的特征关系。
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