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超燃冲压发动机地面试验氢燃烧加热器
流场数值模拟

王　辽 , 徐　旭
(北京航空航天大学 宇航学院 , 北京 100191)

摘　　　要 : 采用 Fluent 软件模拟超燃冲压发动机直联式地面试验用燃烧型加热器的内部流场 ,对设计的

氢气多孔喷射和氢气单孔喷射方案分别进行了研究.计算结果表明 :加热器出口流场均能满足设计总温为

1 900 K ,马赫数为 1. 85的要求 ,而氢气单孔喷射方案优于氢气多孔喷射方案.计算中也发现了这两种设计方

案中存在的不足.
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Numerical investigation of hydrogen combustion2heater

for scramjet ground test
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Abstract : Fluent was used to investigate numerically t he internal flow field of combus2
tion2heater for direct2connect scramjet ground test facility. The hydrogen multi2hole injection

and hydrogen single2hole injection was comp uted , respectively. The result s show that the

exit flow field can meet the design requirement s of total temperature 1 900 K , M a = 1. 85 ,

and the hydrogen single2hole injection is superior to hydrogen multi2hole injection. Mean2
while t he comp utational result s also indicate t he shortcomings of t hese two design schemes.
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　　超燃冲压发动机 ( Scramjet )是实现高超声速

( M a > 5)飞行最为理想的推进动力.在航空航天、

国防等领域有着广阔的应用前景 ,使得各国不遗

余力投入精力对其进行研究[ 122 ] .但是由于超燃冲

压发动机技术的复杂性 ,目前尚未有使用超燃冲

压发动机为动力的飞行器投入实际应用.各国对

于超燃冲压发动机的研究主要还是采用地面试

验、飞行试验和数值模拟 ,其中地面试验是基础.

目前常用的超燃冲压发动机地面试验方法有直联

式超燃冲压发动机燃烧室试验 ,自由射流试验和

半自由射流试验[3 ] .

为了能在实验室里进行超燃冲压发动机试验

研究 ,必须建造能够模拟其实际飞行时的总焓、总

压、马赫数等飞行参数的地面模拟设备.目前的地

面试验中 ,采用加热器加热气流 ,拉伐尔喷管加速

气流的办法模拟超燃冲压发动机飞行状态下的气

流参数.国内外常用的加热器加热方式主要有电

弧加热、燃烧加热、蓄热加热、激波加热等[4 ] .本文

设计的加热器用于直联式超燃冲压发动机燃烧室

试验 ,采用燃烧加热形式 ,使用氢气为燃料.
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1　加热器结构

本文设计的加热器用于模拟飞行马赫数为 6

时 ,超燃冲压发动机燃烧室入口的气流参数.其大

致结构如图 1 所示. 加热器入口为正方形 (120

mm×120 mm) ,出口为矩形 (32 mm ×54 mm) .

在加热器身部及拉伐尔设计了水冷通道.

加热器出口气流的设计参数为总温 1 900

K ,马赫数 M a = 1. 85 ,而且要求加热器出口流场

尽可能均匀.为了让加热器内部燃烧更加均匀提

高出口气流品质 ,设计了两种不同的头部燃料喷

注形式 ,其结构如图 2和图 3所示.

图 1　加热器结构示意图

Fig. 1　Sketch of the heater

两种头部喷注形式均采用经过预燃后的高温

氢气中心喷射 ,经过预混的富氧空气四周喷射的

结构.图 2 所示为构型 A 氢气多孔喷注形式.高

温氢气从中心半球上的喷孔均匀地向四周喷射 ,

在燃烧室入口处即与周围的富氧空气进行撞击.

这种设计是想让氢气与富氧空气在加热器入口处

就进行充分混合 ,从而使加热器内燃烧更加均匀.

图 3所示为构型 B氢气单孔喷注形式 ,高温氢气

从中心喷孔处垂直喷射进入加热器 ,这种设计是

想让氢气以较高的速度喷射进入加热器 ,使混合

和燃烧远离加热器头部 ,从而降低头部喷注器的

温度.

2　加热器流场数值模拟

本文对使用两种不同头部喷注形式的加热器

流场分别进行了数值模拟 ,分析加热器内部燃烧、

流动情况和出口气流品质.

2 . 1　流场计算模型

本文使用计算流体力学软件 Fluent 进行数

值模拟 ,该软件采用有限体积法求解 Reynolds’s

平均 N2S方程 ;选择 Pressure2based 求解器 ;湍

图 2　构型 A氢气多孔喷射头部结构

Fig. 2　Structure A hydrogen multi2hole injection

图 3　构型 B氢气单孔喷射头部结构

Fig. 3　Structure B hydrogen single2hole injection

流模型采用标准 k2ε模型[5 ] ;计算时采用基于组分

输运的氢氧单步化学反应模型 ;同时计算 Arrhe2
nius有限反应速率模型[6 ]和 Eddy2dissipation 模

型[7 ]处理的湍流化学反应 ,并取其两者中较小值.

2 . 2　网格及收敛条件

计算时沿加热器轴向取 1/ 4 为计算域 ,头部

喷注器附近区域采用结构化网格并且局部加密 ,

壁面边界层采用等比法加密.当满足下列条件时

认为解已经收敛 :

1) 各控制方程的残差小于 1023 ;

2) 进出口的流量误差小于 0. 01.

2 . 3　边界条件

1) 入口条件 :对于氢气入口 ,给定流量 01064
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kg/ s ,总温 1 000 K;对于空气入口 ,给定流量

01363 kg/ s ,其中氧气质量分数为 0. 406 ,氮气为

01594 ,总温 300 K;

2) 出口条件 :给定出口反压 0. 1 MPa ;

3) 壁面条件 :采用无滑移壁面条件 ,并满足

绝热条件和零压力梯度条件.

3　计算结果及分析

3 . 1　加热器内部流场分析

图 4是采用构型 A 时加热器内部马赫数分

布图 ,从图中可以看出多孔喷射时氢气喷射进入

加热器的马赫数接近于 1 ,但由于氢气向四周喷

射并与富氧空气进行撞击 ,绝大多数动能在这种

撞击中被消耗掉 ,使得加热器喷管入口前的马赫

数均较低.

图 4　构型 A加热器马赫数分布

Fig. 4　Heater Mach number dist ributing of st ructure A

图 5是采用构型 B 时加热器内部马赫数分

布图 ,从图中可以看出 ,同构型 A 相似 ,氢气也是

以接近于 1的马赫数喷射进入加热器 ,但由于氢

气是垂直喷射进入加热器 ,而且在头部附近并没

有与富氧空气进行强烈撞击 ,所以氢气能够以较

高的速度进入加热器内部 ,在加热器中部形成了

一个相对高速区.

图 6是采用构型 A 时加热器内部总温分布

图.从图中可以看出 ,氢气被从最内层空气喷孔喷

出的富氧空气限制在加热器中部 ,在加热器中部

形成了高温区 ,该高温区一直延伸到加热器喷管

喉部.氢气的混合燃烧并没有按照设计时预想的

在加热器入口处就充分进行.分析原因是由于氢

气密度小 ,喷射出的氢气所具有的动能相对高密

度的富氧空气来说很小 ,所以导致氢气无法突破

从内层喷孔喷出的富氧空气的限制与外层富氧空

气充分部混合.这背离了最初的设计意愿 ,并且降

低了加热器内部温度场的均匀性.

图 5　构型 B加热器马赫数分布

Fig. 5　Heater Mach number dist ributing of st ructure B

图 6　构型 A加热器总温分布

Fig. 6　Heater total temperature dist ributing of st ructure A

图 7是采用构型 B 时加热器内部总温分布

图 ,从中图看出 ,加热器内的温度分布基本满足最

初的设计意愿 ,氢气以较高速度垂直喷射进入加

热器后在加热器中部开始与富氧空气混合燃烧.

燃烧的高温区集中在加热器的中后部 ,并且在喷

管入口处总温基本达到均匀.

图 7　构型 B加热器总温分布

Fig. 7　Heater total temperature dist ributing of st ructure B

图 8和图 9是两种氢气喷射条件下加热器头

部的温度分布.分析发现 ,构型 A 头部中心区温

度高于构型 B ,而头部外围区域的温度则低于构

型 B.
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分析原因 ,由于采用构型 A 时氢气在入口处

就与富氧空气混合燃烧 ,造成中心区温度较高.而

采用构型 B 时氢气是在加热器中部才开始充分

混合燃烧 ,所以头部氢气喷孔周围温度相对较低.

但是由于构型 B 头部的空氧混气喷孔数量相比

构型 A要少 ,使得头部喷注器外围温度高于采用

构型 A时 ,这在一定程度上偏离了最初想降低头

部喷注器温度的设计意愿.

图 8　构型 A头部喷注器温度分布

Fig. 8　Injection panel temperature dist ributing

of st ructure A

图 9　构型 B头部喷注器温度分布

Fig. 9　Injection panel temperature dist ributing

of st ructure B

3 . 2　加热器出口流场分析

图 10和图 11是两种氢气喷射条件下加热器

出口处马赫数分布 ,通过对比发现构型 A 加热器

出口处马赫数比构型 B略高 ,而构型 B加热器出

口马赫数分布较为均匀.计算出口处质量加权的

平均马赫数 ,构型 A 是 1. 85 ,构型 B 是 1. 79.两

者均能满足设计要求.

图 10　构型 A加热器出口马赫数分布

Fig. 10　Outlet Mach number dist ributing of st ructure A

　　图 12和图 13 是两种氢气喷射条件下加热

器出口处总温分布 ,通过对比发现构型 B 加热器

出口总温分布比较均匀.计算出口处质量加权的

平均温度 ,构型 A是 1 897 K ,构型B是 1 944 K.

　　两者均能满足设计要求.采用构型 A 时加热

器出口温度场的不均匀与其燃烧高温区延伸至喷

管喉部附近有很大关系 (图 6) ,总温的不均匀在

一定程度上使得马赫数分布也变得不均匀.
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　　通过计算发现 ,虽然两种结构的氢气喷注方

式其内部流场与最初设计时的设想都有一定偏

差 ,但得出的加热器出口参数还是能够满足设计

要求.至于流场的均匀性问题 ,这是燃烧型加热器

的一个普遍缺点 ,下一步的工作可以结合现有计

算结果 ,进一步改善设计 ,提高加热器出口流场的

均匀性.

4　结　论

本文采用数值模拟手段 ,分析了采用不同氢

气喷射形式时加热器内部的流场 ,通过对比模拟

结果得到以下结论 :

1) 计算得到的采用不同头部构型加热器出

口流场都基本能满足总温 1 900 K ,马赫数 1. 85

的设计要求.且构型 A能更好的满足设计要求.

2) 比较两者的出口流场 ,构型 B (氢气单孔喷

射)的流场品质要好于构型 A(氢气多孔喷射)的.

3) 对于构型 A氢气多孔喷射 ,通过计算发现

并没有实现氢气与富氧空气在加热器入口处就进

行充分混合的设计思路 ,氢气被富氧空气限制在

加热器中部 ,这种设计反而加剧了加热器出口流

场的不均匀性.

4) 对于构型 B 氢气单孔喷射 ,其混合、燃烧

区的确远离头部喷注器 ,但由于减少了喷注器外

围空氧混气喷嘴数 ,反而提高了头部喷注器外围

的温度.
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