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摘 要: 在超燃冲压发动机直连式实验中, 模拟马赫数 1 92、静温 509 K、静压 86 6 kPa 来流, 采用等截面燃

烧室构型,利用推力测量系统对不同结构尺寸的开式凹腔火焰稳定器的冷流阻力和热试阻力进行了研究。通

过对深度分别为 10, 15, 20 mm,长深比 4~ 10,后壁倾斜角 18 ~ 60 的凹腔火焰稳定器的冷流阻力比较, 实验

表明凹腔火焰稳定器的冷流阻力与凹腔深度成正比; 也与凹腔长深比成正比; 并随后壁倾斜角的增大先减小

后增大,在 30 ~ 60 范围内应存在一个角度使得冷流阻力最小。实验还以氢气为燃料, 利用火花塞点火器进

行点火,在燃烧模态下对不同喷注位置、不同当量比时的凹腔火焰稳定器阻力特性进行了对比, 结果表明凹腔

火焰稳定器的热试阻力比冷流阻力小,且受燃料喷注方式的影响较大;在实际超燃冲压发动机工况下, 凹腔火

焰稳定器的阻力随着当量比的增加而减小,并最终会表现为正推力。
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Abstract: Experimental investig ation on the dr ag of cav ity flame holder w as conducted by fo rce measurement

sy stem. Integr ated fuel injector/ flame ho lder cavit y module was installed in a constant area g round dir ect con

nect test combustor , w hich simulated the incoming flow conditions o f Ma= 1 92, T = 509 K, P = 86 6 kPa.

Var ious cavit ies wer e studied w ith severa l depth ( D= 10, 15, 20 mm) , length to depth r atio s ( L/ D= 4- 10)

and trailing wall ang les = 18 , 30 , 45 , 60 ) . Results o f cold flow experiment indicate t hat cavity drag in

cr eases w ith increasing D and L / D, and decr eases betw een = 18 - 45 , fo llowed by increasing betw een =

45 - 60 , w hich suggests that there might be a critical ( between 30 - 60 ) at w hich the dr ag o f a cav ity ar e

minimal. The drag s of cavit ies under combustion condition, w ith hydrogen fuel ignited by a spark ignit er, wer e

investig ated w ith tw o g roups of fuel inject ors on differ ent posit ions and sever al fuel equivalence ratio s. It is

found that t he dr ag of cavit y under combustion condition is less than the dr ag of co ld flow , and affected gr eatly

by the fuel injector s position. The drag o f cav ity decreases w ith increasing fuel equivalence rat io, and could be

converted into the thrust, instead of drag , under combust ion mode which is clo se t o real statue o f scr amjet.

Key words: scr amjet; super sonic combustion; flame ho lder; cav ity; drag

凹腔的阻力由压阻和摩阻两部分组成,一般

摩阻与压阻相比,它的数值很小,因此基本上对于

凹腔的阻力研究都集中于它的压阻特性。最初凹

腔的阻力特性需求来自于它作为作战运载器的弹

舱模型,弹舱在飞行器表面形成一个凹腔,超声速

凹腔非定常自激振荡流场会造成飞行器阻力和雷

达噪声突增,因此早期对于超声速凹腔的研究集

中于自激振荡特性以及它的阻力与声学特性。

Zhang[ 1] , M cGregor [ 2] , Baysal[ 3] 通过中心线压力

分布积分方法研究了长深比 L / D 对凹腔阻力的

影响。Jason[ 4] 采用测力天平与壁面压力积分两

种方法,在冷流实验中发现在凹腔内喷注流体会

降低凹腔的阻力。

最近凹腔作为火焰稳定器被应用到超燃冲压

发动机中,如何设计低阻、小总压损失而高效的凹

腔火焰稳定器成为超燃冲压发动机研究的主要内

容之一。由于凹腔作为火焰稳定器需要为主流提

供一个常驻的稳定火焰源,所以一般都选择稳定

型凹腔构型, 以避免不稳定性燃烧。研究表明多

种主动或被动控制技术都可以抑制凹腔的自激振

荡
[ 5]
, 其中倾斜后壁结构简单、易于冷却, 被认为

是最有效的振荡抑制技术, 并广泛被采用。

Zhang[ 6] , Baurle[ 7] , Gruber [ 8] 针对凹腔的冷流阻

力开展了数值模拟工作, 并得到一致结论: 随着
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L/ D增大, 阻力增加。但在后壁倾斜角 对凹腔

阻力的影响方面,其各自研究结果不尽相同。

由上述可知,对于凹腔火焰稳定器的阻力特

性,国内外还未开展深入研究,现有研究都集中于

无燃烧工况,而对真实工作状态下燃烧时的凹腔

火焰稳定器的阻力特性研究还未见到任何报道;

而且通常采用的是压力积分方法, 研究手段也集

中于数值模拟, 缺乏必要的实验验证。

本文在超燃冲压发动机地面直连式试验台

上, 利用测力系统( FMS)对凹腔火焰稳定器的

阻力特性进行了研究, 主要对比了冷流状态下

不同结构尺寸对凹腔火焰稳定器阻力的影响、

以及燃烧状态下凹腔火焰稳定器阻力的变化

趋势。

1 实验设备

本文实验用的超燃冲压发动机地面直连式试

验台主要由空气加热器、直连式超燃冲压发动机、

测力系统、测量控制系统以及各种管路供应系统

组成,主体部分如图 1所示。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

氧气质量组分为 23%。超燃冲压燃烧室入口模

拟参数:马赫数 Ma= 1 92,静温 T I= 509 K, 静压

P I= 86 6 kPa。测力系统采用了成熟的固体火箭

发动机推力测量技术, 由活动台架、悬挂装置、推

力架和推力传感器组成,空气加热器和直连式超

燃冲压发动机同轴水平安装在活动台架上,所有

供应管路都采用软管连接。

图 1 试验系统示意图

Fig 1 S chematic of test facilit y

为了测量凹腔火焰稳定器的阻力,去除燃烧

室构型的影响, 减小燃烧室壁面摩阻的影响, 实验

中采用简单、较短的等截面燃烧室构型, 全长

445 mm; 横截面: 54 5 mm (高)  75 mm(宽)。

在距入口 303 mm 处、宽度面上设置了凹腔安装

槽,可更换不同结构尺寸的凹腔,其中可变尺寸包

括深度 D、长度 L 和后壁倾斜角 ,如图 2所示。

压强测量采用的是 PSI的 9116压强扫描测

量系统,精度为 0 05% FS;推力测量采用的是应

变式测力传感器,精度为 0 5%FS。

图 2 凹腔火焰稳定器构型示意图

Fig 2 S chematic of cavity flame holder

2 实验结果与分析

凹腔火焰稳定器的阻力测量方法如下: 首先

超燃冲压发动机燃烧室内不安装凹腔火焰稳定

器,而以平板代替,则可得到基准推力 F0 ,它是空

气加热器推力与燃烧室摩阻的合力; 其次安装凹

腔火焰稳定器, 则可得到冷流推力 F c, 它是空气

加热器推力、燃烧室摩阻和凹腔阻力 Fd 的合力,

忽略燃烧室摩阻的变化,则冷流状态下的凹腔阻

力 D c= F0 - Fc ;最后安装凹腔火焰稳定器,并在

燃烧室内喷注燃料、点火进行超燃冲压发动机热

试,由于燃烧室为等截面构型,不产生推力,所以

得到的热试推力 F w 仍然是空气加热器推力、燃

烧室摩阻和凹腔阻力的合力, 同理得到燃烧状态

下的凹腔阻力 Dw = F0- Fw。图 3示意性给出了

D15L 7 18的阻力测量结果。

图 3 凹腔火焰稳定器阻力测量示意图

Fig 3 Experimental determinat ion of cavi ty f lam e holder drag

实验中对 9种不同结构尺寸的凹腔火焰稳定

器试验件进行了冷流状态下的阻力比较,并对其

中 4种结构进行了热试。具体实验项目如表 1。

表 1 实验项目表

Table 1 Experiment specifications

编 号 尺 寸 冷 试 热 试

D10L10 45 D= 10 L / D= 10 = 45 !

D10L7 45 D= 10 L / D= 7 = 45 ! !

D15L7 45 D= 15 L/ D= 7 = 45 ! !

D15L7 60 D= 15 L / D= 7 = 60 !

D15L7 30 D= 15 L / D= 7 = 30 !

D15L7 18 D= 15 L / D= 7 = 18 ! !

D15L5 45 D= 15 L/ D= 5 = 45 ! !

D20L4 45 D= 20 L/ D= 4 = 45 !

D20L5 3 45 D= 20 L / D= 5. 3 = 45 !

557
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2 1 冷流状态

图 4给出了不同尺寸的凹腔火焰稳定器的壁

面压力分布, 其中 P U 为凹腔前缘上游燃烧室下

壁面压力; L C 为凹腔等效长度, 是凹腔前壁、底壁

和后壁的长度总和。图 5、图 6 分别比较了不同

D和L , 的凹腔火焰稳定器的冷流阻力系数。

由图 4可知大部分凹腔的前壁压力与上游压

力的比值 P / P U> 1,说明大部分凹腔的前缘都形

成压缩波。

图 4 凹腔壁面压力分布

Fig 4 Wall pres sure dis t ribut ion of cavity

图 5显示在同一 D 情况下, CD 随着 L / D 的

增大而增加, 分析认为这是因为: L / D 增大,凹腔

前缘形成的剪切层向下游发展的距离增长,从而

到达后壁时厚度增加, 导致剪切层撞击后壁的区

域扩大,后壁高压区相应扩大,从而导致后壁产生

的压阻增加。其中 D= 10 mm , = 45 时 L / D=

10的阻力系数有明显的增加,这是因为 L / D = 10

的凹腔已接近或属于闭式凹腔,而研究 [ 7]表明闭

式凹腔的阻力会显著增加; 从图 4的压力分布也

可看出此时凹腔前缘形成较强的膨胀波: P/ PU <

1,此时前壁压力为相对负压, 这将大大增加凹腔

的压阻。图 5也表明 CD 随着 D 的增大而增加,

这主要是压阻的作用面积增加的缘故。

图 5 不同 D 和 L 的凹腔冷流阻力系数比较

Fig 5 Comparison of cavity cold f low drag coef ficient w ith

dif ferent depth and length

图 6表明在随着 的增加,阻力先下降后增

加,在 ∀ 30 ~ 60 范围内应存在一个值使得凹腔

火焰稳定器阻力最小。从图 4可知在 # 45 范围

内,随着 减小, 凹腔前缘压缩波逐渐减弱, 前壁

压力下降, 当 = 18 时前缘压缩波已变为膨胀波,

前壁压力为相对负压; 另一方面前缘波系的变化

说明:随着 减小,前缘剪切层逐渐向凹腔内倾斜

发展,导致后壁压力升高、且高压区扩大; 这两方

面因素导致 CD 随着 的减小而增加。

图 6 不同 的凹腔冷流阻力系数比较

Fig 6 Comparison of cavity cold f low drag coef ficient w ith

dif ferent t rail ing w all angles

2 2 燃烧状态

为了考察实际燃烧室工作状态下的凹腔火焰

稳定器的阻力,在超燃冲压发动机燃烧室内喷注

燃料并点火实现燃料燃烧。这里为简单起见,燃
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料选择为氢气。为了比较不同的燃料喷注方式对

火焰稳定器阻力的影响,选择了两组燃料喷注位

置,所有喷嘴都是直孔喷嘴。在凹腔底部设置一

个火花塞点火器进行点火,燃料喷嘴大小、位置与

点火位置见图 7。整个热试时序为: 空气加热器

点火 1 s 后工况稳定、喷注氢气燃料, 0 3 s后火

花塞点火并持续 0 5 s,关闭火花塞点火器后维持

氢气燃烧 1 5 s,随后关车。

图 7 燃料喷嘴和点火器安装示意图

Fig 7 S chematic of injector s and spark igniter

实验结果表明 2种燃料喷注方式的燃烧效果

完全不同。图 8给出了安装 D15L7 45凹腔火焰

( a) 燃烧室压力分布

( b) 凹腔压力分布

( c) 推力

图 8 喷注方式 A 下的D 15L7 45实验结果

Fig 8 Resul t s of D15L7 45 w ith injector sheme A

稳定器时喷注方式 A 下的燃烧室压力分布、凹腔

压力和推力曲线。喷注方式 A 情况下, 燃烧强

烈,燃烧室出口可见强烈的满流火焰,燃烧室与凹

腔内压力都上升明显, 在燃烧室前半部分形成激

波串。随着当量比 的增加, 激波串前推, 凹腔

内压力整体都增加, 但前壁测压点的压力上升幅

度较后壁测压点的压力要快, 从而凹腔的压阻逐

渐减小,图 8( c)中实验测得的凹腔阻力也反应出

这个趋势。当 = 0 11 时, 前壁测压点的压力已

超过后壁测压点的压力, 测得的推力 Fw 也超过

基准推力 F0 ,此时凹腔火焰稳定器表现出正推力

特性。当 = 0 12时激波串已被推出燃烧室进

入空气加热器喷管, 此时喷管流场受影响,空气加

热器推力产生变化, 从而式 Dw = F0 - Fw 不再成

立,所以该工况不可取。

图 9给出了安装 D15L 7 45凹腔火焰稳定器

时喷注方式 B下的燃烧室压力分布、凹腔压力和

推力曲线。在喷注方式B情况下, 燃烧微弱 , 燃

( a) 燃烧室壁面压力分布

( b) 凹腔内壁主压力分布

( c) 推力

图 9 喷注方式 B下的D 15L7 45实验结果

Fig 9 Result s of D15L7 45 wi th in jectors B
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烧室出口只见微弱较短火焰, 且火焰只集中在燃

烧室下壁面附近,燃烧室压力变化较小,未出现激

波串。随着当量比 的增加,凹腔前壁压力逐渐

小幅提高,底壁压力有相应提高,而后壁压力先下

降后恢复到冷流水平, 初步分析这是因为凹腔内

燃料燃烧可能会导致剪切层上抬, 从而使剪切层

与后壁的撞击点相应上移,激波减弱且波后高压

区缩小,后壁测压点可能就处在由波后变为波前

的区域, 所以表现为后壁压力下降; 另一方面,凹

腔内的燃料主要来自于前壁 1的喷嘴, 随着当量

比 增加, 喷前压力要相应提高, 导致喷嘴出口

燃料射流动量提高, 着火区或主燃区也后移, 表现

为低当量比时, 底壁第 1个测压点的压力增幅最

大,而较高当量比时,底壁第 3个测压点的压力增

幅最大,同时由于着火区靠近后壁,造成后壁测压

点压力上升。由于燃烧时前壁压力较后壁压力有

较大提高,所以必定导致凹腔火焰稳定器的压阻

下降,图 9( c)中实验测得的热试推力 Fw 的变化

趋势也表明凹腔火焰稳定器的阻力减小。

通过上述 2种喷注方式实验的比较, 发现燃烧

状态下的凹腔火焰稳定器的阻力特性与喷注方式密

切相关,但都表现为燃烧状态下的阻力比冷流状态

下的阻力小。应该说明的是实际超燃冲压发动机工

作时,希望能够达到喷注方式 A时的燃烧模态,即喷

注方式 A更接近真实工况,此时凹腔阻力随着当量

比的增加而减小,并最终可能会由阻力变为正推力。

其余 3种不同尺寸的凹腔火焰稳定器的实验

结果与上述结果相似, 反应出相似的规律。图

10、图 11分别给出了 2种喷注方式下各种工况的

凹腔火焰稳定器阻力系数。其中在喷注方式 B

下,凹腔火焰稳定器始终未能稳住火焰。

图 10 喷注方式 A下的阻力系数比较

Fig 10 C om paris on of drag coef f icien ts w ith dif feren ts cavity

w ith injector sheme A

3 结 论

( 1) 凹腔火焰稳定器的冷流阻力与凹腔深度

成正比,也与凹腔长深比成正比。

图 11 喷注方式 B下的阻力系数比较

Fig 11 C om paris on of d rag coeff icients w ith diff er ent cavity

w ith injector schem B

( 2) 凹腔火焰稳定器的冷流阻力随后壁倾斜

角的增大先减小后增大,在范围内应存在一个值

使得冷流阻力最小。

( 3) 燃烧加剧导致凹腔前壁区域压力升高更

快,致使压阻减小,凹腔火焰稳定器的热试阻力比

冷流阻力小。

( 4) 在实际超燃冲压发动机工况下, 凹腔火

焰稳定器的阻力随着当量比的增加而减小,并最

终会表现为正推力。
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