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超燃冲压发动机缩比燃烧室
流场数值模拟

王元光, 徐　旭, 蔡国飙
(北京航空航天大学 宇航学院,北京 100083)

摘要: 为了采用二维N 2S 方程来研究带有垂直喷射的三维问题,即拓展二维模型的适用范围,提出了一种针

对喷射的简化模型,即采用源项加质来近似模拟喷射的质量添加。为了验证这种简化的可行性,针对文献中

的实验条件进行了对比计算。结果表明,数值模拟与实验点符合得较好。运用以上简化模型,对放置在自由射

流实验台上的缩比超燃冲压发动机燃烧室流场,采用五组元单步反应模型进行了数值模拟,得到了各主要气

动参数及组分质量分数的分布,表明,根据数值模拟所得到的壁面静压值与实验壁面压力符合得较好。
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Num er ica l Sim ula tion of the Flowf ield

in a Sca led down Scram jet Com bustor
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Abstract: A new concep t w as ra ised and adop ted to en large the scope of tw o2dim en sion2
al model part icu larly in dealing w ith th ree dim en sional no rm al in ject ion cases. M eanw h ile, the

m ethod has a very good perfo rm ance in term s of t im e con sum ing. T he new idea w as realized

th rough specia l d ispo sal w ith the con t inu ity equat ion s, i. e. , m ass flow are added in the

sou rce term of the con t inu ity equat ion. To p rove the robu stness of th is simp lif ied m ethod, in

acco rdance w ith the test condit ion pub lished in the litera tu re, ca lcu la t ion w as carried ou t. Cal2
cu la t ing resu lts compared w ith th ree dim en sional p rogram s p rove to be sat isfacto ry. A model

scram jet com bu sto r tested on the free2jet scram jet test facility w as demon stra ted and under2
gone num erica l ca lcu la t ion w ith the tw o2dim en sional p rogram adop ted theabove in ject ing

simp lif ica t ion. To sim u la te the chem ical react ion p rocess in thescram jet tunnel, a 52specise,

sing le step react ion model w as in troduced. T he m ajo r aerodynam ic param eters and compo2
nen ts m ass fract ion dist ribu t ion w ith in the model com bu sto r channel w ere p resen ted. T h is

m akes it easy to ob serve and analyze the flow field. Comparison s of w all p ressu re betw een

the num erica l and experim en ta l resu lts p rove the adequate accu racy of the calcu la t ion model.

Key words: aero space p ropu lsion system ; scram jet; sou rce term ; chem ical react ion;

com bu st ion cham ber; num erica l sim u la t ion



　　针对超声速流动中垂直喷射的研究是进行超

燃冲压发动机设计的重要内容,在国内外的许多

文献[ 1～ 4 ]对此都进行了大量的实验研究。为了

更加深入地了解喷射过程的机理,采用计算流体

力学工具是十分必要的,这将获得较为细致的流

场结构信息,从而有助于最终提高燃料与空气的

掺混与燃烧效果。

针对这种垂直喷射现象的研究,目前通行的

做法是求解三维N 2S方程[5 ]来进行的。虽然模拟

的精度较高,但是运算量大,计算的周期也较长,

尤其不适合于在设计流动通道时使用。另外,求解

二维N 2S方程虽然计算时间较短以及计算精度可

以得到保证,但是却无法直接模拟垂直喷射这种

三维问题。

考虑到上面所提到的因素,本文采用源项上

加质近似模拟喷射质量添加的方式来模拟实际的

喷射情况,从而可以将这种垂直喷射的现象简化

为二维问题。因此,一方面可以大大节省计算时

间,同时还可以扩展二维方法的适用范畴。为了验

证这种简化的可行性,本文针对文献[ 6 ]中的实验

条件进行了对比计算。

自由射流式实验是开展超燃冲压发动机研制

工作的有力手段,也是最接近超燃冲压发动机实

际飞行状态的一种地面实验。本文采用上面所提

出的考虑源项加质的二维模型,开展了自由射流

实验台上缩比发动机燃烧室内通道的数值模拟,

获得了各主要气动参数及组分质量分数分布图等

流场详细信息,并且进行了数值模拟与实验壁面

压强的对比。

1　实验简介

　　开展自由射流实验的缩比发动机燃烧室段的

图 1　模型燃烧室构型图

F ig. 1　Configuration of the model com busto r

构型如图1所示。如图1中箭头所示,主流空气从

左侧流入,从右侧流出。在燃烧室通道内前后共布

置了 2 个凹腔形状的壁龛稳定器来进行火焰稳

定。同时,在缩比发动机的上壁面布置了 24个静

压测点而在下壁面布置了31个静压测点,静压测

点的位置如图1所示。

喷射的燃料是煤油。模型燃烧室采用 2处供

油,第1处为壁龛1的前面,在上壁面和下壁面上

各布置了4个喷孔,且采用垂直喷射的方式。第2

处为壁龛 2 的前面,在上壁面和下壁面上也各布

置了4个喷孔,采用垂直喷射的方式。另外,在进

气道中还通过测压点引入了一部分引导油。

2　控制方程及质量添加源项处理

　　二维带化学源项添加的N avier2Stokes 方程

的形式如下:
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式中:

S = [Ξα1, Ξα2,⋯, Ξαns, 0, 0, 0 ]T

其中: S = Ξα1, Ξα2,⋯, Ξαns是在化学反应生成的各组

分的质量生成率。在不考虑化学反应的时候,可将

其定义为各组分质量添加率。以添加第一种组分

为例,如图2所示,假定mα
1 是添加在网格单元

图 2　二维模型中喷射示意图

F ig. 2　 Illustra t ion of in jecto rs in tw o2

dim ensional model

( i, j )上对应于第一种组分的质量流量。L 是垂直

于计算平面的高度,则有: Ξα1 =
mα

1

J ( i, j )L
,其中, J ( i, j )

是点 ( i, j )处的网格面积。由此,便可以将喷射的

质量采用源项上的处理,添加到组分连续方程中,

从而可以采用二维模型来模拟这种三维情况下垂

直喷射的问题。

3　算例及结果分析

3. 1　超声速垂直喷射数值模拟

　　本算例模拟文献[ 6 ]中的实验工况:均匀空气
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来流在超声速的状态中通过矩形截面管道,而加

碘空气则从管道上壁面垂直于主流向下喷入。文

献 [ 6 ]利用激光诱导荧光技术测量了加碘空气在

X Y 平面内的扩散边界, 边界所对应的喷入的加

碘空气的摩尔分数是0101。

图 3　垂直喷射示意图

F ig. 3　 Illustra t ion of no rm al in ject ion from R ef. [6 ]

3. 1. 1　计算条件

　　空气来流静压是: 36 600 Pa,静温 16119 K,

马赫数2105。喷射动压比是0173,加碘空气总温是

19218 K,喷射马赫数是110,喷孔直径是2 mm。根

据文献 [ 6 ], 在动压比为 0173 时的穿透深度为 8

mm。根据流量公式,可以得到喷射质量流量约为

1195 gös。

图 4　垂直喷射算例网格分布图

F ig. 4　Grids emp loyed in the no rm al in ject ion

calcu la t ion case

3. 1. 2　网格划分

　　计算域及计算网格如图 4 所示,网格点数为

100×60。图 4 (b)中的黑色圆圈代表实际的喷射

区域。

3. 1. 3　结果与分析

　　图5给出了垂直喷射空气的横向扩散边界的

实验结果与计算结果相比较的对照图。在实验中,

激光束的发射平面与所计算的通道的上表面即喷

孔所在平面平行,且相距为2 mm。图中所显示出

来的圆形离散点代表实验点,也就是实验中喷射

空气摩尔质量分数为1%的点,而等值线则是通过

数值模拟所得到的喷射的加碘空气的摩尔分数分

布图。从图中可以看出,在X < 0104 m 的区域,

图 5　加碘空气摩尔分数分布数值计算结果

与实验对照图

F ig. 5　T he mo le fraction of the iodine2seeded air

(N um erical resu lts vs. Experim ents)

采用二维模型获得的摩尔分数为 1%所组成的等

值线与实验点符合得较好,而在X > 0104 m 的区

域,所得到的结果在这一区域与实验点的误差较

大,这是由于实际的在X Y 平面内的横向扩散过
程还会受到 Z 方向上的穿透作用的影响,而在二

维模型中还无法考虑在Z 方向上的穿透作用,因

此与实际情况还有一定差距。

3. 2　缩比发动机燃烧室数值模拟

3. 2. 1　数值方法

　　求解了二维N 2S 方程和组分连续方程,为处

理垂直喷射的问题,采用了上面所提出的源项加

质近似代替喷射的处理方法。计算采用LU 时间

隐式格式进行求解,对其进行时间空间离散,并且

对反应源项进行隐式处理。根据文献 [ 7 ],采用 5

种组元,单步反应的模型来描述燃烧室内的化学

反应。5种组元分别为: C 12H 24,O 2, CO 2, H 2O ,N 2。

该单步反应式为: C12H 24+ 18O 2→12CO 2+ 12H 2O

3. 2. 2　网格划分

　　在计算过程中,将整个通道划分成了 5 个区

域,并且针对壁面和喷嘴附近进行了局部加密。计

算的总网格数共计10 989。

3. 2. 3　边界条件

　　入口边界条件: 实验所模拟的自由流马赫数

是518,总压是312 M Pa,总温是1 686115 K。由于
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所计算的缩比发动机燃烧室段前面还有进气道

段,因此目前根据三维N S 方程针对该缩比发动

机在进气道段内进行数值模拟结果,得到了缩比

发动机燃烧室段入口处的各主要气动参数: 主流

区的马赫数是313,经面积平均后得到的入口静压

是36 49914 Pa,经质量平均后得到的入口静温是

62513 K。为模拟缩比发动机进气道段的喷油,入

口处各组分质量分数如下: C12H 24质量分数为

0102, O 2 质量分数为 01228 3, N 2 质量分数为

01751 7, CO 2 和H 2O 质量分数均为0。

出口边界条件:出口静压、静温及速度均采用

一阶外推来获得。

壁面条件:采用无滑移、绝热以及法向压力梯

度为零的条件。

3. 2. 3　结果与分析

　　从图 6 (a)中可以看出,通道内的主流区马赫

数皆高于110,表明通道内主流为超声速流态。同

时,在X = 0128 m 和X = 0178 m 这两个位置处的

马赫数降低,这是由于上述两处皆为燃料喷孔所

在位置,伴随着加质以及由此产生的燃烧作用,使

得马赫数在此区域明显下降,同时,静压则明显上

升。

而从图 6 (b)和图 7中可以看出,实验和数值

模拟结果都已经捕捉到了压强峰的位置。因为超

声速气流在面积逐渐增大的通道内,其主流马赫

数呈现逐渐上升的现象,而目前所研究的缩比发

动机燃烧室段的通道总体上呈现逐渐扩张的趋

势,因此,从图 6 (a)中可以看出,在加质和燃烧并

不集中的区域,受面积增大的驱动,流动马赫数也

不断上升。

根据文献[ 8 ]的阐述,在超燃冲压发动机燃烧

室内进行等静压燃烧是比较理想而典型的,而采

用分级喷射燃料的方式则有助于使得燃烧室内的

静压控制在一定范围内,即不致于由于燃料喷射

的过于集中而导致燃烧进行得过于集中,从而造

成局部静压过高,以至于堵塞通道。目前所模拟的

采用上下两级燃料喷射的方式,则考虑到了上面

的观点,而且从图7中可以看出,流场中的壁面静

压值的最大值与最小值的差别并不很大,静压的

分布被控制在一个合理的范围之内。

从图6 (c)中可以看出,伴随着反应的发生,静

温不断上升,且其分布规律与CO 2 质量分数的分

布规律相似。这说明,在放热反应中,流场温度的

增加有助于推动反应向正向进行,从而使得生成

物的浓度增加。同时,在X > 11525 m 处的尾喷管

处,伴随着流动的不断加速,此区域内的主流静温

值呈现下降的趋势。从图6 (c)和图6 (e)可以看出,

壁龛稳定器附近的温度和CO 2 较高,显示出壁龛

产生了稳定火焰的作用。

图 6　通道内各主要参数分布图

F ig. 6　M ajo r param eter distribu tion in the

scram jet tunnel

图6 (d)和图6 (e)分别给出了O 2 和CO 2 质量

分数在通道内的分布图。从这两幅图中可以看出,

伴随着两级燃料喷射,O 2 质量分数呈现分级下降

的趋势, 在X = 0178 m 附近即第二级喷射结束

后, O 2 质量分数质量分数降低到最小值。而相对

应地, CO 2 质量分数则逐渐上升,并且在第二级喷

射之后,基本达到最高值。

图7是数值模拟以及实验所分别给出的上下

壁面压强的对照图。从该图中可以看出,采用源项

加质的二维方法所得到的壁面压强分布与实验数

据总体上符合得比较理想。数值模拟的结果捕捉

到了由于两级喷射作用而造成的位于X = 0128 m
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图 7　壁面静压比较 (数值模拟结果与实验)

F ig. 7　W all p ressure comparisons

(N um erical resu lts vs. experim ents)

和X = 0178 m 附近的压强峰。由于目前所开展的

数值模拟没有考虑在通道出口附近所放置的总压

耙,因此,计算结果没有模拟出由于总压耙对于气

流阻碍所造成的出口处壁面静压上升的现象。

4　结　论

　　 (1) 为拓展二维模型的适用范围,进行了二

维模型组分方程的处理,研究了采用源项加质来

模拟垂直喷射的可行性。

(2) 开展采用源项加质来模拟垂直喷射的对

比性计算,并且和文献[ 6 ]中的实验结果进行了对

照。结果表明,计算所得横向扩散边界和实验结果

符合得较好。

(3) 采用上述源项加质方法,通过求解二维

N 2S 方程和组分连续方程,进行了针对某缩比发

动机燃烧室段的数值模拟,并且获得了通道内较

为细致的流场结构信息以及各组分分布的信息。

(4) 通过二维模型所得到的壁面压强分布与

实验数据总体上符合得较好,说明,二维模型能够

较好地模拟超燃冲压发动机内流场。
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