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摘　　　要 : 采用准一维流动模型、轴对称方程、三维数值模拟方法结合 13组分、32反应氢燃料反应机理计

算了“等直段 +扩张段”燃烧室内超声速燃烧问题 .结果表明准一维流动模型与三维数值模拟方法的计算结

果反应了主要气动参数变化规律 ;除预燃激波串区域外 ,计算数据与试验数据吻合良好 ;准一维流动模型计

算快速、适应性强 ;三维数值模拟方法给出了详细流场细节 ,所需计算时间长.针对两种模型特点 ,在超燃燃

烧室设计过程中应有机结合协同工作.
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Abstract : The calculation of H2 / air supersonic combustion flowfield in a typical combustor

with“a constant2area section + an expansion section”was carried out with three methods : quasi2
one2dimensional flow model , axisymmetric and three2dimensional Reynolds2averaged Navier2Stokes

Solver. The hydrogen/ air mechanism of 13 species and 32 reactions was used. The study shows

that the quasi2one2dimensional flow model and three2dimensional Navier2Stokes Solver are effective

for predicting the distribution of the parameters in the supersonic combustor. Good agreement is a2
chieved between the calculated and experimental static pressure data except the precombustion shock

train region. The quasi2one2dimensional flow model coupled with the finite2rate chemistry equations

provides a rapid methodology with strong adoptability for performance prediction. The three2dimen2
sional numerical simulation could depict the detailed information in the flow , but it will take up a

great deal of time. Given different advantages , these two models would be used in different design

phases of supersonic combustor.
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　　在超声速燃烧室设计、性能评价和超声速燃

烧流场诊断以及高速流动与燃烧相互作用机理理

解方面 ,相关流场的计算模型和数值模拟手段至

关重要.超声速燃烧室流场结构复杂 ,存在着激波
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系、膨胀波系、激波附面层相互干扰结构等 ,化学

非平衡效应强烈.目前 ,对超声速燃烧流场的研究

工作很大程度上还依靠试验手段 ,这需要高水平

的高焓推进试验设备、试验技术和高昂的试验费

用 ,基于试验数据的进一步流场分析和性能估算

仍需要依赖一维准一维计算模型或数值模拟等

工具.

根据超声速燃烧室流动研究过程中的不同需

要 ,需要采用不同的计算方法来处理相关流场结

果.为了理解超声速燃烧室壁面测得静压数据分

布所包含的内部流场性质 ,研究超声速燃烧的物

理过程 ,“一维流场分析模型”被认为在超声速燃

烧性能估算方面是一种有力的工具[124 ] ,这种模型

建立在试验数据基础上 ,只考虑变量在流向上的

变化 ,可以直观的分析流场结果 ,计算量小.在高

超声速吸气式飞行器的初步设计和参数优化阶

段 ,考虑燃烧室内的流动模型精确性的同时 ,还需

兼顾模型的快速分析能力 ,在这种背景下 , Timo2
t hy F. OπBrien 等人发展了一种“准一维超燃流

场模型”[526 ] ,相对“一维流场分析模型”将摩擦、热

交换、燃料质量附加作为次要因素忽略[3 ] ,这种准

一维模型在考虑了面积变化、壁面摩擦、燃料喷

射、油气混合以及向燃烧室内壁传热影响的基础

上 ,又在一维管流控制方程中耦合了有限速率化

学反应方程 ,在一定程度上提高了模型的精度 ;国

内王兰等[7 ]将一维含源项的欧拉方程与组元连续

方程耦合进行求解 ,所建立的模型亦属于此类准

一维模型.为了进一步获得超声速燃烧室内详尽

的流场信息 ,再现试验中难以观测到的流场细节 ,

需要将计算流体力学的方法引入到超声速燃烧流

场的计算中 ,对于氢燃料和碳氢燃料而言 ,需要考

虑大量的中间化学反应过程 ,一般采用简化的化

学动力学模型进行并行模拟 ,二维和三维流场计

算量均相当大[8 ] .

基于上文中一维准一维计算模型和数值模

拟方法的特点分析 ,本文采用考虑超燃流场控

制参数较为全面的准一维模型 [ 5 ]和二维轴对

称、三维数值模拟方法对一种常见的“等直段 +

扩张段”超燃冲压发动机燃烧室 [ 9 ]基本构型进

行了流场计算 ,对所得各项主要气动参数分布

进行分析 ,并与试验数据进行对照 ,了解各种计

算方法的精度、计算量以及改进的方向 ,为超声

速燃烧室不同研究阶段所需计算工具的选择打

下基础 .

1　计算模型与数值方法

111　准一维超燃流场分析模型[5 ]

该模型只考虑流动变量在 x 方向上的变化 ;

将燃烧室内流动介质视为化学反应完全气体混合

物[10 ] ,每一组元视为热完全气体 ,各项比热容与

比热比为温度的函数 ;多组分准一维流刚性常微

分控制方程组由连续方程 (1) 、动量方程 (2) 、状态

方程 (3) 、组分质量分数方程 (4) 、能量方程 (5)组

成[5 ,11 ]
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公式 (1) ～ (5) 中 A 为燃烧室管道截面 (m2 ) ; Cf

为摩擦系数 ;cp 为比定压热容 (J / (kg·K) ) ; ĉp 为

c p 自变量的函数 ,详见文献 [ 5 ] ; D为燃烧室管道

直径 (m) ; h为焓 (J / kg) ; Ma 为马赫数 ; MW 为分

子量 (kg/ kmol) ; MW 为混合物分子量 (kg/ kmol) ;

m
·
为质量流量 (kg/ s) ; p为压力 ( Pa) ; Pr为普朗特

数 ; T为温度 ( K) ;V为矢量速度 (m/ s) ; x 为轴向

坐标 (m) ; Y 为质量份数 ;γ为比热比 ;ρ为密度

(kg/ m3 ) ;ω·为摩尔生成率 (kmol/ ( s·m3 ) ) .式中

下标 added为添加的组元 ;aw 为绝热壁 ; i为第 i

种组元 ;w为壁面 ;0为滞止状态.

模型的一个显著特点是耦合了有限速率化学

反应来考虑燃料燃烧的规律 ,而不是象以往的一

维分析模型采用一个经验性的无量纲总温的有理

函数来代表[1 ] ;化学反应生成项使得上述控制方

程组成为刚性常微分方程组 ,方程组的求解采用

了一个能解决不同时间尺度的常微分方程组解算

器 VOD E[12 ] ,不同种化学组分的分子量、比热容、

生产热、化学反应速率的值都通过 CH EM KIN2Ⅱ
源代码[ 13 ] 求解 , 其中化学反应机制采用

J achimowski提出的 13组分、32反应的氢气 / 空

469



　第 5期 王成鹏等 :超燃燃烧室流场计算方法比较分析

气反应机理[14 ] . 该模型的另一个特点是采用了

Rogers和 Anderson总结的氢气垂直喷射的混合

模型[ 15216 ] 来描述准一维意义上的质量添加过程.

112　数值模拟方法

数值模拟采用 Fluent 软件求解超声速燃烧

室内的流动问题 ,考虑湍流、化学反应的无量纲可

压雷诺平均 N2S方程的守恒形式的控制方程为

5U
5 t

+
5 Fi

5 x i
=

5 Gi

5 x i
+ S (6)

式中U为守恒变量 , Fi和 Gi分别为无粘通量或粘

性通量 ,S为源项.

湍流模型采用 SST k2ω模型[17 ] ,湍流燃烧模

型使用 Eddy dissipation concept ( EDC) [18 ] ,

H2 / Air反应机理采用 J achimowski 提出的 13组

分、32反应机理 ,其中省略了与 N相关的反应 ,简

化为 9 组分 19反应的 H2 / Air反应机理[ 19 ] .

2　实验模型

为便于一维分析 ,所选的实验算例为 Billg和

Grenleski 研究的一个轴对称的、壁面垂直喷射燃

料的超燃燃烧室模型 ,如图 1 所示 ,燃烧室的组

成 :一段长 0128 m的截面积为 010038 m2的圆柱 ,

之后紧接着的是长 0161 m的发散型圆台 ,圆台进

出口面积比为2 ;在 x = 0处沿周向均匀分布8个直

径为 2164 mm的燃料喷射口.根据实验条件 ,确定

计算模型与数值模拟的来流条件 : Ma = 3119 , p =

54000 Pa , T = 920 K ,壁温 Tw = 500 K;假定来流空

气的体积组成是氮 78 % ,氧 21 % ,氩 1 %;氢燃料温

度 705 K,油气当量比为 015 ,喷流马赫数为 11

图 1　Billig超燃燃烧室示意图 (单位 :m)

Fig. 1　Schematic illust ration of Billigπs

supersonic combustor (Unit :m)

3　计算结果与分析

311　准一维模型计算结果

基于上述准一维的假定条件下 ,模型计算的

壁面压力分布和实验数据在燃烧室的扩张段吻合

良好 (图 2) ,且压力峰值与实验值大小相当 ,该模

型还可以预测出燃料着火点[5 ] ;马赫数的沿程变

化趋势与压力相反 ,最低马赫数在 1以上 ;图 3给

出了准一维模型计算出的温度与组分分布 ,反应

了整个超声速燃烧过程和各种组分的变化过程.

这里 ,值得注意的问题有两点 :一是这种准一

维模型可以计算出燃烧释热达到的压力峰值点 ,

且可以准确计算出扩张段压力值 ,这就可以在不

依赖壁面压力试验数据的情况下 ,确定超声速燃

烧物理模型中膨胀释热段的压力分布 ;纵观现有

的一维超燃流动模型[3 ] ,在膨胀释热的分离流再

附点的选择上要么具有一定人为随意性 ,要么通

过实验经验常数来确定 ,而现在该模型的发展 ,则

可能较好地解决这个问题.第二个问题就是该模

型不能准确的预测燃烧造成的预燃激波串区域的

压力分布 ,这将会影响超燃冲压发动机内部压阻

的计算 ;究其原因 ,在模型构建方程的过程中没有

考虑这种燃烧压升造成的附面层分离的激波串流

动结构模型 ,而隔离段内的预燃激波串结构所包

含的流动结构非常复杂 ,目前对激波串结构的实
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验认识还很不完全[20221 ] ,还不能作精确的解析处

理 ,即使采用 CFD方法准确的数值模拟这一流动

结构到目前为止也是一项困难的任务 ;准一维模

型在绝热压缩与等压释热段预测能力的缺乏还有

待在借助激波串实验结果和经验方法的基础上进

一步改进.最后 ,计算过程表明在普通 PC微机上

所需时间约为 1～ 2 s ,这给超燃实验结果的快捷

分析、高超声速吸气式发动机的快速设计与参数

优化提供了有力的工具.

312　数值模拟结果分析

考虑到实验模型为轴对称构型 ,数值模拟首

先进行了二维轴对称流场计算 ,网格数 26 000 ,将

均匀分布在圆周管壁上的 8个喷氢孔简化为宽度

为 012 mm的缝 ,以保证与下文三维条件下喷射压

力、温度、马赫数不变的工况下 ,当量比保持 015

不变.计算过程采用了动态自适应建表 ( In2sit u

adaptive tabulation ,简称 ISA T) 加速算法[22 ] ,使

用 7个 CPU并行计算 ,一个典型工况耗时约 46 h.

图 4中的点划线给出了二维轴对称数值模拟

的计算压力分布 ,结果表明采用轴对称方程、燃料

喷孔简化为一条缝的计算方法不能充分描述这种

燃料垂直喷射的三维超声速燃烧流场结构问题 ,

计算壁面压力值明显低于实验值 ,燃料射流区域

后没有得到充分的混合燃烧 ,较为真实的反应超

声速燃烧的物理过程还需进一步的三维计算.图

5为计算温度、马赫数云图 ,可见条状燃烧高温区

域与形成的斜激波串结构.

三维计算几何构型的大小完全按照实验模型

给定 ,为了减小计算量 ,按对称面选取 1/ 4作为计

算区域 ,包含一个燃料喷孔和两个一半的燃料喷

孔结构 ,其整体网格和喷孔附近网格如图 6所示 ,

网格数 396 000.来流条件、燃料喷流压力、温度、

马赫数、当量比条件均与准一维模型、轴对称方程

计算条件相同.计算过程采用了 ISA T加速算法 ,

使用 23个 CPU 并行计算 ,一个典型工况耗时约

图 4　壁面无因次压力沿程分布

Fig. 4　Wall normalized static p ressure plot

340 h.

壁面压力三维计算结果与试验结果的对比见

图 4 ,其中过喷孔中心和介于两个喷孔之间的壁

面沿程压力分布都给了出来 ,可见过喷孔中心的

压力在燃料喷流处前端迅速升高 ,且升高幅度大

于介于两个喷孔之间的压力分布 ,这是由于燃料

喷流阻碍了来流导致压力升高 ,在喷孔的两侧 ,阻

碍作用明显削弱 ;在喷孔与压力峰值之间的预燃

激波串区域 ,过喷孔中心和介于两个喷孔之间的

壁面压力分布由于激波反射的差异计算结果略有

不同 ,但在其后区域重合.

可以发现 ,相比二维轴对称计算结果 ,三维计

算壁面压力分布与试验数据的吻合性大大提高 ,

除了由燃烧压力升高造成的激波串区域 ( x = 0～

0125 m) 外 ,双方取得很好的一致 ;仔细查看文献

[ 9 ] ,发现文中采用直联风洞进行试验 ,而文献[9 ]

没有对燃烧室进口 (即超声速喷管出口) 处附面

层进行测量.本文在计算区域从燃烧室进口算起 ,

假设燃烧室进口附面层从零厚度开始发展 ,从而

导致计算附面层厚度较试验附面层厚度要小 ,而

这种激波串前的附面层厚度大小对激波串的压升

图 5　轴对称数值模拟的温度、马赫数云图

Fig. 5　Temperature and Mach number contours for axisymmetric grids

669



　第 5期 王成鹏等 :超燃燃烧室流场计算方法比较分析

和长度都有一定的影响[21 ] ,这使得激波串区域计

算与试验压力值有一定差别.总的说来 ,本文所用

计算软件在计算这种管内超燃流场具有一定的

精度.

图 7与图 8分别给出了对称面与截面上的温

度、马赫数、O H和 H2 O的分布云图 ,反映了整个

燃烧过程中的参数变化过程.图 9 是流量平均参

数沿程变化计算结果 ,在这个算例中 ,压力由于燃

烧作用先不断升高 ,在 x = 013 m附近达到最大

点 ,随后 ,扩张段的影响占了主导 ,压力一路呈下

降趋势 ;马赫数的变化基本是压力变化的“镜像”,

其值始终在 1之上 ;总温和温度的上升主要发生

在燃烧释热段 ,总压沿程一直下降 ,燃烧室出口燃

烧效率 01944 ,与试验值 0194非常接近.
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图 9　三维数值模拟的流量平均参数沿程分布

Fig. 9　Mass2weighted average flow variables

dist ributions in the axial direction

for 32D grids

4　总　结

采用“准一维流动模型”、二维轴对称方程和

三维 N2S方程结合 13组分、32反应的氢气/空气

反应机理计算了一个典型的“等直段 +扩张段”燃

烧室内氢燃料的超声速燃烧问题 ,总结如下 :

1) 采用“准一维流动模型”与三维数值模拟

手段对这种典型燃烧室内超燃问题进行研究是可

行的 ,而二维轴对称方程计算结果不能恰当的描

述这种超声速燃烧的物理过程 ;

2) 耦合了有限速率化学反应的“准一维流动

模型”可以快速的计算出燃烧室的沿程参数分布 ,

在进一步改进其在激波串区域计算能力的基础

上 ,将成为一种有力的超燃燃烧室概念设计和参

数优化的工具 ;

3) 三维数值模拟方法可以给出详尽的变量

分布 ,所计算出的总体参数沿程分布具有相当高

的精度 ,对其在预燃激波串区域的计算精度应该

进一步考核 ;

4)“准一维流动模型”与三维数值模拟方法

在耗时和精度上各有长处 ,应在超燃燃烧室设计

过程中有机结合 ,协同工作.
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