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摘　要：在直连式试验台上，采用等截面燃烧室对多个凹腔同侧串联布置的燃烧室的阻力进行了试验研究。

分析了凹腔深度分别为１０、１５和２０ｍｍ，凹腔长深比分别为５和７的不同凹腔组合、凹腔顺序、凹腔距离和凹

腔数目在不同燃料当量比下的燃烧室内阻。研究结果表明，在同一燃料当量比下，燃烧室内串联凹腔数目越

多，阻力越大，单个阻力较大的凹腔组合后总阻力较大；燃料喷射方式和当量比对燃烧室阻力变化规律影响较

大，在小当量比时氢气燃烧放热将可能增加燃烧室内阻；相同当量比和燃料喷射方式下，氢气比煤油燃烧时阻

力大；在合适的当量比和燃料喷射方式下煤油燃烧时组合凹腔可能产生正推力。
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　　１９９３年，俄罗斯中央航空发动机研究所

（ＣＩＡＭ）公布了采用凹腔作为超燃冲压发动机火

焰稳定器的燃烧室构型［１］。在一系列的地面、飞

行演示验证中，通过对氢气和煤油的燃烧试验表

明，凹腔火焰稳定能力强。后来美国空军开始对

基于凹腔的燃料喷射／点火／火焰稳定／冷却一体

化技术进行研究，证明了凹腔是非常有效的超声

速燃烧火焰稳定装置，可以大大提高超声速流动

中燃料的燃烧效率。这些研究成果证明了凹腔在

超声速燃烧中应用的可能性，使得凹腔火焰稳定

器倍受研究者瞩目。

通常认为燃烧室内安装凹腔将会增大燃烧室

内 阻，降 低 发 动 机 性 能。Ｍ．Ｒ．Ｇｒｕｂｅｒ
［２］、

Ｒ．Ａ．Ｂａｕｒｌｅ
［３］、Ａ．ＢｅｎＹａｋａｒ

［４］、Ｘ．Ｚｈａｎｇ
［５］和丁

猛［６］等对单凹腔阻力随结构变化的规律进行了研

究，结果表明：凹腔越深、长深比越大凹腔阻力越

大，燃烧流中凹腔阻力小于冷流阻力，并有可能成

为正推力。

对于图１所示的ＣＩＡＭ 飞行演示验证发动

机构型中，燃烧室内组合３个凹腔
［７］。这种多个

凹腔组合的燃烧室内阻的变化规律，目前未见任

何报道。

图１　ＣＩＡＭ地面试验用发动机燃烧室内流道
［７］

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｏｍｂｕｓｔｏｒｏｆＣＩＡＭ
［７］

本文从同侧凹腔串联布置入手，采用等截面燃

烧室对凹腔同侧布置的燃烧室内阻进行了初步测

量，给出了不同凹腔组合后燃烧室内阻的变化规律。
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１　试验设备及测量方法

在国防科学技术大学Ｄ３直连式试验台上完

成了本文所有试验。如图２所示，该试验系统由空

气加热器、发动机试验段、测量装置、测量控制系统

以及各种管路供应系统组成。空气加热器采用燃

烧加热方式，以空气、氧气和酒精为燃料，燃气中氧

气质量分数为２３％。燃烧室入口条件为：来流马

赫数 犕犪∞ ＝２．６４，总温犜ｔ＝１４８３Ｋ，总压狆ｔ＝

１．６５ＭＰａ，静温犜＝７２４Ｋ，静压狆＝７６．３ｋＰａ。

图２　阻力测量系统示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｒａｇｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

　　试验系统中各供应管路均为软管连接，推力

测量台架采用了柔性悬挂方式，并在横向安装了

光滑限位器。因此，可以认为止推式推力传感器

获得的力即为系统的轴向力。该力为加热器推力

和发动机推力之和，由于加热器推力保持不变，则

系统轴向力的变化即为发动机推力的变化。发动

机燃烧室采用了等截面构型，在忽略摩擦力的情

况下，发动机阻力就等于组合凹腔的阻力。文中空

气流量为２ｋｇ／ｓ，而燃料最大流量为０．０５ｋｇ／ｓ，

燃料流量相对于空气流量较小，因此忽略燃料流

量对总流量的影响，加热器调试、阻力测量方法和

阻力系数犆犇 定义同文献［６］。

选取凹腔深度犇分别为１０、１５和２０ｍｍ，凹

腔长深比犔／犇 分别为５和７的凹腔。在形如

“Ｄ１５Ｌ５Ａ４５”标记中记凹腔深度为１５ｍｍ，长深

比为５，后沿角为４５°，在未特别指出时凹腔后沿

角均为４５°。通过变换安装不同凹腔数目和组合

进行燃烧室阻力试验，由于部分凹腔组合中氢气

垂直射流无法实现自燃，采用了在上游凹腔内安

装火花塞点燃氢气，氢气引导火焰点燃煤油的点

火方案。通过合理的设计时序，在同一次试验中

可获得氢气射流、氢气燃烧、氢气和煤油共燃和煤

油燃烧时发动机内推力。

　　试验控制时序见图３，对试验不同阶段分别命

名为Ｓｔａｇｅ１～６，其中Ｓｔａｇｅ３～６燃烧室内已开始

组织燃烧，各阶段燃料当量比如图中ＥＲ所示。其

中Ｓｔａｇｅ３时燃料当量比与Ｓｔａｇｅ６时相等，便于对

相同当量比下煤油和氢气燃烧状态进行比较。

在本文所有试验中，煤油、氢气１和氢气２的

喷射位置（见图２）以及喷射压力保持不变，即各

次试验各阶段燃料当量比保持相等。

图４给出了某次试验过程中阻力测量结果。

图中：犇ｃ、犉ｃ分别为冷流阻力和冷流推力；犇Ｉ、犉Ｉ

分别为射流阻力和射流推力；犉０ 为基准推力；

犇ｗ１、犇ｗ２、犇ｗ３、犇ｗ４为热流阻力；犉ｗ１、犉ｗ２、犉ｗ３、犉ｗ４

为热流推力。由于加热器内壁为热沉式结构，加

热器点火后，内壁面从低温逐渐趋近于热平衡状

态，来流总温略有升高，加热器基准推力也逐渐上

升。在整个试验过程中，总推力变化小于２％，符

合参数控制的要求。取相应试验段内推力平均作

为该时间段推力值，与相应时间段内的基准推力

（等截面燃烧室）相减获得燃烧室阻力。

图５为某次试验中各阶段中燃烧室内压力分

布，狆Ｉ为选定入口压力。燃烧室内冷流（Ｓｔａｇｅ１）

壁面压力分布与喷氢未燃烧时（Ｓｔａｇｅ２）基本相

等，氢气垂直射流对整个燃烧室内的压力分布的

　　

图３　阻力试验控制时序

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｃｈｅｍｅｏｆｄｒａｇｔｅｓｔ

１７
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图４　燃烧室阻力测量示意图

Ｆｉｇ．４　Ｔｙｐｉｃａｌｄｒａｇｓｅｑｕｅｎｃｅｉｎｔｅｓｔ

图５　不同试验阶段燃烧室壁面压力分布

Ｆｉｇ．５　Ｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｔｅｓｔｓｔａｇｅ

影响较小。燃烧室压力与当量比相关，一路氢燃

烧（Ｓｔａｇｅ４）时燃料当量比最低，燃烧室压力最

低；煤油和氢气共燃阶段（Ｓｔａｇｅ５）燃料当量比最

高，燃烧室压力最高。整个过程中，燃料射流上游

预燃激波较明显，经过预燃激波后燃烧室内压力

逐渐升高。随着凹腔组合的改变，燃烧室内的燃

烧情况和压力分布也会相应地发生变化。

２　试验结果与分析

２１　不同凹腔组合比较

图６显示了上游凹腔为Ｄ２０Ｌ５Ａ４５时，更换不

同下游凹腔后，不同试验阶段燃烧室内的阻力变

化，其中上／下游凹腔前壁流向距离为２０５ｍｍ。可

以看出：

（１）在冷流阶段（Ｓｔａｇｅ１），下游凹腔深度犇

和长深比犔／犇越大，组合凹腔阻力越大，组合凹

腔阻力与单个下游凹腔阻力变化规律相同。

（２）在氢射流阶段（Ｓｔａｇｅ２），氢气射流已经

发生自燃，阻力系数明显减小。但是，受下游凹腔

长度影响，当下游凹腔为 Ｄ１０Ｌ７Ａ４５时，下游凹

腔内氢气燃烧放热强，自燃火焰能够逆传至上游

凹腔，燃烧放热区域大，燃烧室阻力更小。

图６　串联不同下游凹腔阻力比较

Ｆｉｇ．６　Ｄｒａｇｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃａｖｉｔｉｅｓ

２７
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　　（３）在火花塞点火后的两路氢阶段（Ｓｔａｇｅ

３），上游凹腔内部燃料被火花塞点燃，实现稳定燃

烧，阻力进一步下降。组合凹腔阻力变化规律与

单个下游凹腔冷流阻力变化规律相同。

（４）在下壁面氢气１射流关闭后的一路氢阶

段（Ｓｔａｇｅ４），燃料当量比减小，燃烧放热小，下游

压力低，对来流压缩减速作用弱，来流马赫数高，

组合凹腔阻力接近于冷流阻力。同时，上壁面氢

气射流在上游凹腔后壁区域和后壁下游处放热，

此时上游凹腔阻力增大［８］。因此，可以综合看出，

组合凹腔阻力增大。

（５）在氢油共燃阶段（Ｓｔａｇｅ５）燃料当量比增

大，氢气和油燃烧区域主要分布在主流中，上／下

游凹腔近似为亚声速流中纯流动过程，凹腔阻力

减小。

（６）在单独煤油燃烧阶段（Ｓｔａｇｅ６），煤油主

要放热区分布在下游凹腔前壁附近和上／下游凹

腔间主流内，下游凹腔前壁压力高于后壁压力，产

生正推力。

图７显示了下游凹腔为Ｄ１５Ｌ５Ａ４５时，更换不

同上游凹腔后，两凹腔串联的阻力系数。总体上

看，阻力变化趋势与图６所示变化趋势相同：组合

凹腔的阻力变化规律与单个凹腔的阻力变化规律

基本一致，组合凹腔阻力受燃料喷射方式和主要燃

烧放热区分布影响。其中，上游凹腔为Ｄ２０Ｌ７Ａ４５

时，氢气射流阶段发生自燃，火焰扩散面积大，阻力

较小。在 冷 流 阶 段，上 游 凹 腔 Ｄ２０Ｌ５Ａ４５ 和

Ｄ２０Ｌ７Ａ４５间阻力差较大，但在一路氢和单独煤油

燃烧阶段总阻力差较小，而Ｄ１５Ｌ７Ａ４５凹腔在燃

烧阶段与上述两凹腔差别较大。这可能与不同凹

腔组合后燃烧室下壁面的反射波系入射位置不同

　　

图７　串联不同上游凹腔阻力比较

Ｆｉｇ．７　Ｄｒａｇｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｕｐｓｔｒｅａｍｃａｖｉｔｉｅｓ

相关，Ｄ１５Ｌ７Ａ４５凹腔后缘激波经下壁面反射后

入射在下游凹腔前壁面附近。

综合图６和图７，可以得出组合凹腔的阻力

变化规律与单个凹腔的阻力变化规律一致，即在

冷流状态，阻力大的单个凹腔与其余凹腔串联组

合后总阻力大；在燃烧状态，燃料喷射方式的不

同，引起主要放热区的不同，导致总阻力不同。在

相同燃料当量比时，煤油燃烧比氢气燃烧阻力小，

甚至产生了正推力。小当量比时，氢气燃烧放热

使凹腔内压差增大，凹腔阻力增大。当量比较大

时，组合凹腔阻力较小，并可能产生正推力。

２２　不同凹腔顺序比较

图８为两个不同凹腔串联布置时，上／下游凹

腔前后交换的阻力，图８（ａ）和８（ｂ）所选凹腔长深

比犔／犇分别为５和７，上／下游凹腔前壁流向距

离为２０５ｍｍ。两凹腔前后交换后，阻力在试验

各阶段变化规律基本一致。在冷流状态时，深凹

　　

图８　串联凹腔中上／下游凹腔交换顺序阻力比较

Ｆｉｇ．８　Ｄｒａｇｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｃａｖｉｔｉｅｓｅｘｃｈａｎｇｉｎｇｏｒｄｅｒ
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腔布置在上游阻力较小；在燃烧状态时，不同凹腔

尺寸对主要放热区的分布影响较大。由于图８（ａ）

和８（ｂ）中凹腔长深比不同，相应的火焰分布不同，

导致两种情况下阻力变化规律完全相反。当

犔／犇＝５时，由于上／下游凹腔较短，火焰主要分布

在下游，所以大凹腔安装在上游时，来流速度高，总

阻力大；当犔／犇＝７时，凹腔长，单个凹腔足以稳定

火焰，大凹腔前置放热区主要集中在上凹腔附近，

下游更接近于纯燃气流动过程，总阻力小。

２３　不同凹腔距离比较

图９显示了上游凹腔为Ｄ１５Ｌ７Ａ４５，下游凹

腔为Ｄ１０Ｌ７Ａ４５时，两凹腔间距离犇Ｓ 不同时阻

力比较。通过比较可以看出凹腔距离对阻力变化

影响较小，但是其中存在以下３个问题：

（１）在冷流和煤油燃烧阶段，都表现为凹腔

距离近的阻力系数略大。这主要是由于经过上游

凹腔后来流总压损失加大，离上游凹腔越远，下游

凹腔来流边界层越厚，近壁面低马赫数区域越大，

阻力系数越小。

（２）凹腔距离近有利于大范围内氢气自燃，

下游火焰能够逆流至上游凹腔附近，引起凹腔阻

力减小。距离近时氢气实现了大范围内着火，氢

气射流阻力与火花塞点火后阻力相同。

（３）两路氢燃烧阶段，凹腔距离大的阻力小。

通过图像观测表明：距离近时部分放热集中在下

游凹腔后壁区域，使得凹腔阻力增大；距离远时，

放热主要分布在主流中，下游凹腔阻力相对较小。

由此，在一路氢气阶段，氢气燃烧放热主要集中在

　　

图９　串联时不同凹腔间距离阻力比较

Ｆｉｇ．９　Ｄｒａｇｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｖｉｔｙｄｉｓｔａｎｃｅｓ

上游凹腔，下游凹腔内放热量较少，两种凹腔距离

的总阻力相等；而煤油与氢气燃烧不同，煤油主要

在两凹腔间和下游凹腔前放热，因此两凹腔距离

越近，进入下游凹腔内燃料越多，燃烧更多地集中

在凹腔后壁附近，阻力更大。

２４　不同凹腔数目比较

图１０显示了不同数量凹腔串联时阻力比较，

其中沿流向各凹腔分别为Ｄ１５Ｌ７Ａ４５，Ｄ１０Ｌ３Ａ９０

和Ｄ１５Ｌ５Ａ４５，各凹腔前壁流向距离依次为２０５

ｍｍ和６０ｍｍ。结果表明，凹腔数目越多，阻力越

大。凹腔数目增多，阻力增量在冷流阶段比燃烧

阶段大，即燃烧时，由于凹腔数量增大引起燃烧室

阻力增加相对较小。可以推测，在燃料当量比更

大的燃烧流场中，凹腔数量的增加引起燃烧室阻

力增量更小，甚至会产生正推力。比较两路氢气

和煤油阶段，氢气燃烧时阻力较煤油燃烧时大，煤

油燃烧时已经产生正推力。

图１０　串联不同数量凹腔阻力比较

Ｆｉｇ．１０　Ｄｒａｇｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｖｉｔｙｃｏｍ

ｂｉｎａｔｉｏｎｓ

综上所述，串联布置凹腔数目越多，阻力越

大；多凹腔阻力受燃料喷射方式和当量比影响较

大，小当量比下氢气燃烧放热将增大燃烧室内阻；

相同当量比和燃料喷射方式下，氢气比煤油燃烧

阻力大；在合适的当量比和燃料喷射方式下煤油

燃烧就可能产生正推力。

３　结　论

（１）串联布置凹腔数目越多，阻力越大，阻力

大的凹腔组合后总阻力大，反之，阻力小的凹腔组

合后总阻力小。
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（２）多凹腔阻力受燃料喷射方式和当量比影

响较大，在较小当量比下氢气燃烧放热将可能增

大燃烧室内阻。

（３）多凹腔串联时，相同当量比和燃料喷射方

式下，氢气比煤油燃烧时阻力大；在合适的当量比

和燃料喷射方式下煤油燃烧就可能产生正推力。

（４）凹腔间距离不同，改变了凹腔间燃烧放

热区域和流场内波系位置，引起阻力发生变化。

致　谢

感谢国防科学技术大学航天与材料工程学院

的刘娟博士和刘世杰博士在试验过程中给予的

帮助。

参　考　文　献

［１］　ＲｏｕｄａｋｏｖＡＳ，ＳｃｈｉｋｈｍａｎｎＹ，ＳｅｍｅｎｏｖＶ，ｅｔａｌ．Ｆｌｉｇｈｔ

ｔｅｓｔｉｎｇｏｆａｎａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｓｃｒａｍｊｅｔ－Ｒｕｓｓｉａｎｒｅｃｅｎｔａｄ

ｖａｎｃｅｓ［Ｒ］．ＩＡＦ９３Ｓ４．４８５，１９９３．

［２］　ＧｒｕｂｅｒＭＲ，ＢａｕｒｌｅＲＡ，ＭａｔｈｕｒＴ，ｅｔａｌ．Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ

ｓｔｕｄｉｅｓｏｆｃａｖｉｔｙｂａｓｅｄｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒｃｏｎｃｅｐｔｓｆｏｒｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｃｏｍｂｕｓｔｏｒｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ１９９９２２４８，１９９９．

［３］　ＢａｕｒｌｅＲＡ，ＧｒｕｂｅｒＭＲ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｒｅｃｅｓｓｅｄｃａｖｉｔｙｆｌｏｗ

ｆｉｅｌｄｓｆｏｒｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ

１９９８９３８，１９９８．

［４］　ＢｅｎＹａｋａｒＡ，ＨａｎｓｏｎＲＫ．Ｃａｖｉｔｙｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒｓｆｏｒｉｇｎｉ

ｔｉｏｎａｎｄｆｌａｍｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｉｎｓｃｒａｍｊｅｔｓ：ａｎｏｖｅｒｖｉｅｗ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２００１，１７（４）：８６９８７７．

［５］　ＺｈａｎｇＸ，ＲｏｎａＡ，ＥｄｗａｒｄｓＪＡ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ

ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｎｃａｖｉｔｙｆｌｏｗｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｄｒｉｖｅｎｂｙａｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｓｈｅａｒｌａｙｅｒ［Ｊ］．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＪｏｕｒｎａｌ，１９９８，１０２（１０１３）：

１２９１３６．

［６］　丁猛，王振国．凹腔火焰稳定器的阻力特性实验研究［Ｊ］．

航空学报，２００６，２７（４）：５５６５６０．

ＤｉｎｇＭｅｎｇ，ＷａｎｇＺｈｅｎｇｕｏ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎ

ｄｒａｇｏｆｃａｖｉｔｙｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏ

ｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００６，２７（４）：５５６５６０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７］　ＶｉｎｏｇｒａｄｏｖＶＡ，ＫｏｂｉｇｓｋｙＳＡ，ＰｅｔｒｏｖＭＤ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎ

ｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｋｅｒｏｓｅｎｅｆｕｅｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｆｌｏｗ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，１９９５，１１（１）：

１３０１３４．

［８］　潘余，丁猛，梁剑寒，等．超燃冲压发动机凹腔火焰稳定器

阻力分析［Ｊ］．推进技术，２００９，３０（５）：５１８５２２．

ＰａｎＹｕ，ＤｉｎｇＭｅｎｇ，ＬｉａｎｇＪｉａｎｈａｎ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎ

ｄｒａｇｏｆｃａｖｉｔｙｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒｉｎｓｃｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏ

ｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，３０（５）：５１８５２２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

作者简介：

潘余（１９８０－ ）　男，博士，讲师。主要研究方向：高超声速推进

技术。

Ｔｅｌ：０７３１８４５７４７６１

Ｅｍａｉｌ：ｓｃｒａｍｊｅｔｐａｎ＠ｈｏｔｍａｉｌ．ｃｏｍ

（编辑：赵利）

５７


