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三种不同结构超声速燃烧室流场的数值研究
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摘 � � � 要: 采用有限体积法求解可压缩 N�S 方程及组分方程, 对三种不同结构的超声速燃烧室进行了数

值研究. 研究结果表明,凹槽改变了燃烧室波系结构, 促进氢气和空气的混合, 利于燃烧,所形成的相对稳定的

回流区可用于点火和稳定火焰; 喷射二次氢气可消除仅一次喷氢所带来问题, 进一步促进氢气和空气的混合

及燃烧, 但带来比较大的总压损失.
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Abstract: T he supersonic combust ion in three different combustors w as numerically in�
vest igated by so lving the compressible N av ier�Stokes equat ions w ith implicit f inite vo lume

method. The results show that the cav ity can change the w aves in combustors, and facilitate

the mix ing of hydrogen and air for easier combust ion. Besides, the relatively steady reversing

area in cavity can be used to ignite and stabilize the flame; eject ion of secondary hydro gen can

neutralize the problems induced by inject ing hydrogen only one time, and also impr ove the

mix ing and combust ion o f hydro gen and air, in despite of slight ly larg er total pressure loss.
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� � 超声速燃烧是超燃冲压发动机研究的关键技

术之一,研究难度非常大,国内外在理论分析、实

验研究和数值计算方面进行了大量的探索研究工

作[ 1] .实验研究耗费巨大限制了广泛深入研究的

开展,数值研究则以相对较低的成本,成为实验研

究一个非常重要的补充, 对于发现现象、设计实

验、改进实验、促进理论分析等有直接有效的帮

助,遂得到了广泛的重视.

超声速燃烧问题难点在于如何解决燃料和空

气的混合及稳定燃烧
[ 2�8]

. 在理论分析的基础上,

目前广泛采取的方法是设计超声速燃烧室的结

构,使得燃料喷射更加合理, 混合更加充分, 燃烧

更加完全.从 90年代末, 超燃冲压发动机的研究

得到国内相关机构的广泛关注,提出了不同的燃

烧室结构,在超声速燃烧领域得到了大量的研究

成果,文献[ 2, 4�8]反映出国内在这一阶段的研究
过程.另一方面自 CIAM 成功地将凹槽用于超声

速燃烧的研究以来,此结构更得到了广泛的关注,

也得到了一定成果[ 5] . 在 CIAM 的研究中, 在沿

流道方向的三个位置, 分别向燃烧室喷射氢气来

保证充分混合和完全燃烧, 很有借鉴意义
[ 6]

.

本文根据文献中CIAM / NASA联合研制的
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表 1 � 燃烧室进口参数[ 8]

Table 1 � Flow parameters of the combustor[ 8]

p s / M Pa T s / K Ma
质量百分数

C2H 4 O2 CO 2 H 2O N2

空气 0. 097 7 492 2. 09 0. 233 0 0. 052 0. 715

高温燃气 0. 173 1 177 2 1. 25 0. 105 9 0. 010 3 0. 120 5 0. 156 6 0. 606 7

超燃冲压发动机相关资料
[ 6]

,将其燃烧段简化为

等直扩张燃烧室结构, 在此基础上加入凹槽,进一

步增加二次氢气喷射.由此, 为分析研究其特点,

深入研究超声速燃烧现象奠定基础. 本文中 3 种

结构的数值计算尽管都采用二维结构进行流动分

析,但对于分析问题还是有一定意义的.

1 � 数值计算方法

1. 1 � 控制方程

空气和氢气作为可压缩完全气体考虑, 定压

比热只与温度有关.忽略三维效应,进行二维定常

流动及燃烧计算.

控制方程为二维 N�S 方程组, 包括连续方

程、动量守恒方程、能量守恒方程、湍流模型,组分

和状态方程. 其中湍流模型采用考虑了可压缩性

修正的剪切应力输运的 k�w SST 模型,可以保证

对附面层内的低雷诺数区和附面层外的高雷诺数

区的准确计算.同时,修正湍流粘性模型可以很好

地处理剪切应力产生的输运效应.

考虑到所研究工况强烈的湍流燃烧效应, 故

采用 Eddy Dissipat ion 反应模型. 由于目前只考

虑燃烧对流场及其它参数的影响,更复杂的化学

动力学反应的影响在以后的工作中进行, 文中暂

采用氢气燃烧的单步化学反应. 反应方程如下

2H 2 + O 2 � 2H 2O ( 1)

1. 2 � 数值方法和边界条件

采用有限体积法对控制方程进行空间离散.

离散化方程采用隐式耦合求解方法. 对流项采用

具有 Roe 通量限制因子的二阶迎风通量分裂差

分格式(该格式具有 T VD特性, 对激波有较高的

分辨率) ,扩散项采用二阶中心差分格式.

计算时, 进口给定压力边界.出口为超声速流

动时,出口边界条件通过内点外插得到.壁面采用

无滑移条件和绝热条件.

1. 3 � 数值模拟方法的验证

为验证数值方法的正确性, 本文根据文献[ 8]

中的燃烧室结构及给定条件进行了计算, 并和文

献中给定的实验数据进行对比.结构简图和计算

条件分别由图 1 和表 1给出, 网格节点数目为

220  45.

图 1� 燃烧室结构[ 8] (单位: mm)

Fig. 1� Geometry of a combusto r[ 8] ( Unit : mm)

图 2 � 数值计算和实验结果壁面静压分布

F ig . 2 � Low w all static pressur e dist ribution of numerical

calculation and experiment

� � 从图 2壁面静压数值计算结果与实验结果的

对比可以看出,数值计算结果和实验结果符合比

较好,可以很好地捕捉波系并比较准确地预测波

系位置,静压数值吻合也较好. 因此, 该数值计算

方法可用于数值模拟.

1. 4 � 物理模型及网格划分

本文研究的燃烧室如图 3所示. 进口相同, 下

半段为空气进口, 上半部分为壁面, 沿 30!喷入氢

气,称为一次氢气. 图 3 ( a )为等直扩张燃烧室

( Case1) , 图 3( b)在 Case1燃烧室的流道上增加

凹槽( Case2) , 图 3( c)则在 Case2 燃烧室凹槽前

沿 45!喷入氢气(称为二次氢气) , Case3.其余为燃

烧室壁面、出口和内部区域. 分区划分网格, 采用

结构化网格, 近壁处网格加密. Case1网格总数 13

860, Case2和 Case3采用同一套网格, 网格总数

14 760.
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图 3 � 超声速燃烧室结构图 (单位: mm)

F ig . 3 � Geometr ies of the consider ing super sonic

combusto rs ( Unit: mm)

2 � 计算结果及分析

Case1为研究的基准工况, Case2用于研究凹

槽对流动和燃烧的影响, Case3 则研究二次氢气

对流动和燃烧的影响. 3种情况下, 空气和一次氢

气的流动参数相同,见表 2. Case3中,二次氢气和

一次氢气的流动参数相同, 故表中不再单独列出.

表 2� 进口气流参数

Table 2 � Flow parameters at the entrance

H 2 空气

p t / MPa 0. 189 3 0. 782 4

p s / MPa 0. 100 0 0. 100 0

T t / K 840 1 620

T s / K 700 900

Ma 1. 0 2. 0

H 2 1. 0 ∀ ∀ ∀
空气 ∀ ∀ ∀ 1. 0

2. 1 � 燃烧室内的流场特性

图 4 和图 5是燃烧室内的静压等值线分布

图. Case1中,沿 30!方向喷入氢气,沿该方向造成

图 4 � 静压等值线分布图

F ig. 4� Static pr essure contours
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图 5 � 静温等值线分布图

F ig . 5� Stat ic temperatur e contours

静压降低,在上游空气流动区域产生一束膨胀波

而降低空气静压,在下游由于氢气与空气燃烧放

热而诱导产生一道斜激波. 继续流动过程中,由于

燃烧放热、激波与附面层的相互扰动,造成燃烧室

上下壁面的附面层分离,同时,由于燃烧室流道扩

张使得此道激波变弱, 直至最后消失.

对此分析表明:计算区域内产生复杂的波系,

有助于氢气和主流空气的掺混; 同时,由于产生的

激波强度较弱,燃烧室内总压损失相对不会很大.

Case2在 Case1 燃烧室的基础上, 在流道下

壁面增加了凹槽. 氢气仍然从进口上段沿 30!方

向喷入, 空气和氢气的进口条件和 Case1相同. 对

比 Case1的静压等值线分布, 凹槽前端及凹槽所

产生的流道扩大,使氢气喷射及燃烧产生的激波

强度变弱,在凹槽段上壁面反射形成膨胀波.经过

凹槽后端,燃烧室流道突然变窄, 形成强压缩波.

由于激波和附面层的相互作用,在燃烧室上壁面

形成分离,同时, 随着附面层变厚, 凹槽后端产生

的强压缩波经反射, 形成反射激波和反射膨胀波

系,进一步造成附面层的分离.

可以看出,由于在等直扩张段内加入凹槽, 通

道内波系结构更加复杂, 能够进一步促进氢气和

空气的掺混;但由于凹槽后端激波强度的增大, 造

成较大的总压损失.

Case3在 Case2 的基础上, 在凹槽前向空气

主流喷入氢气(即二次氢气)参与燃烧. 由于二次

氢气流动及燃烧放热使得压力升高,通过附面层

向上游传播,导致一次氢气诱导产生的激波反射

点位置前移, 反射后的激波强度变弱. 同时, 二次

氢气的喷入,使得燃烧室上壁面的附面层分离程

度增大,在后面凹槽段扩张的流道内产生非常复

杂的波系, 附面层分离程度也比 Case1和 Case2

要大很多.但产生的膨胀波和激波强度都比较弱.

经过凹槽后端后, 诱导产生压缩波,在流道内进一

步反射形成弱斜激波和膨胀波, 直到燃烧室出口.

可以看出, Case1 和 Case2 中只喷入一次氢

气,燃烧只发生在燃烧室通道的上部,在燃烧室下

部却有大量的富余空气不能参与反应. 二次氢气

的喷入,形成了更加复杂的波系,更好地促进了氢

气和空气主流的混合, 也消除了上面提到的一次
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氢气燃烧所带来的问题;但是,由此也产生更大的

流动损失,造成更大的总压损失.

图 6是这三种研究工况的流线图.可以看出,

Case2和 Case3中, 凹槽前方壁面的附面层分离

扩展到整个凹槽段上方,在凹槽后重新贴合,和文

献[ 9]提到的开式凹槽的情况完全符合,附面层分

离、附着而形成的流动波动,造成氢气和空气主流

更好的质量交换,保证燃烧的发生. Case3中, 二

次氢气的流动使燃烧室凹槽段附面层形成的波动

加剧,也更有利于气流掺混和稳定燃烧.图 5中静

温分布等值线图更清楚地反映出流动所带来的掺

混作用.

图 6 � 流线图

F ig . 6� St reamlines

在 Case2和 Case3 中, 凹槽中都有比较大的

回流区产生, 并充满整个凹槽,回流区的中心位置

相对比较稳定,都靠近凹槽后端,可以作为稳定的

点火源.此外,凹槽段和附面层的变化使得空气核

心区减小、增大、再减小, 相当于可变的燃烧室结

构,对超燃冲压发动机燃烧模态转换非常有意义.

2. 2 � 壁面静压分布曲线

图 7是研究的 3个燃烧室上下壁面的静压分

布曲线.从上壁面静压分布曲线可以看出, 凹槽前

方 Case1和 Case2 的静压分布曲线大致重合, 而

凹槽的加入使得燃烧室通道截面积变大, 波系结

构发生变化, Case2 中曲线变化反映出激波和膨

胀波在此处交替反射的情况( x = 0� 363 ~ 0� 431
m) . Case3中,二次氢气的加入, 对流场产生比较

大的扰动,同时由于燃烧放热产生的反压影响更

大,导致整个压力分布曲线的压力水平比 Case1

和 Case2要高很多, 其曲线的变化反映出激波和

膨胀波反射造成的影响.

图 7� 上下壁面静压分布曲线

F ig . 7 � Static pressur e distr ibut ion along the up w all

and the low w all

分析下壁面静压分布曲线, 一次氢气喷入使

得空气进口产生一束膨胀波, 三种情况下此束膨

胀波的位置大致相同, 都在 0� 31 m 左右, 这与图

4的静压等值线图分布一致. 对 Case2和 Case3,

在凹槽前端( 0� 363 m )和后端( 0� 431 m )附近都

有一个高压力点, 和此处诱导产生激波一致.而在

凹槽段,即 0� 363~ 0� 431 m 之间,压力水平比较

低,和此处凹槽造成燃烧室流道扩张的效果一致.

可以明显发现, Case3比 Case2 的压力水平要高,

这可能与二次氢气喷入以及氢气燃烧放热造成整

个燃烧室内的压力水平升高有直接的关系.

从以上分析,可以看出壁面压力分布曲线反映

出燃烧室内所形成的复杂的波系结构及其特点.

2. 3 � 总压恢复系数

对文中 3种结构燃烧室进出口总压恢复系数

进行计算, 对应于 Case1~ Case3, 总压恢复系数

分别为: 0� 680 6, 0� 625 0和 0� 527 0 可以看出,

Case1的总压恢复系数最高, Case3的总压恢复系

数最低.这也反映出凹槽加入,使得燃烧室波系结

构变化,促进氢气和空气的混合,利于超声速燃烧
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的发生, 但造成了比较大的总压损失; 而对

Case3,二次氢气喷入燃烧室, 造成了比较大的流

动损失. 结合前面的分析,可以看出,凹槽可以促进

氢气和空气的混合, 也有利于稳定燃烧的发生,但

氢气的喷射方式的不同却对燃烧室的进出口总压

损失有比较大的影响,需要在对燃烧室结构及燃烧

机理进行大量研究工作的基础上提出改进方案.

3 � 结 � 论

( 1) 凹槽可以使得燃烧室内波系发生比较大

的变化,造成附面层分离、附着而流动波动, 可以

促进氢气和空气的混合; 凹槽内形成的相对比较

稳定的回流区,可用于点火或稳定火焰;

( 2) 喷入二次氢气可以改善一次氢气喷射所

带来的燃烧只发生在燃烧室上部的问题,同时, 改

变了燃烧室内的波系结构, 促进氢气和空气的混

合,利于燃烧, 但同时也会带来比较大的总压损

失,需要对氢气的喷射方式进行大量研究工作.
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