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火焰面模型在超燃冲压发动机数值模拟中的应用
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摘要：采用缸u两方程湍流模型，火焰面模型和质量加权平均的Navier．stokes方程组解耦求解的方法，模拟了

DLR氢燃料直连式超燃冲压发动机湍流燃烧流场，并与化学反应源项直接采用AHhenius公式模拟及实验得到的结

果进行对比，可以发现湍流脉动对化学反应的影响不能忽略。
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ApplicatiOn of namelet mOdel for the numerical

simulation of scramiet

XING Jian-wen，LE Jia—ling

(china AeIDdynamics ReseaIch and DeVeIopment Center，Mianyang Sichuan 621000，China)

Abstract：A hydmgen fueled scramjet of DLR was numedcally simulated by the combina“on of a缸∞two—

equation turbulence model， the namelet model and Navier-Stokes equations。 The numerical results are com—

pared with experimental data and矗nite-rate reacting model． Computational results show that the interac“on of

turbulence and combustion in scramjet can’t be ignored．Applying namelet to simulate turbulent coIIlbustion in

scmmjet is a good choice．
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0 引 言

在亚声速湍流燃烧中湍流脉动的影响不可忽略；

在超声速流场中湍流脉动更加剧烈，反应速率受湍流

脉动控制，湍流脉动的影响更是不可忽略。在过去的

10多年间，由于高超声速吸气推进研究的再一次兴

起，一些研究者将注意力转向高速湍流燃烧。实验数

据表明在超声速燃烧室组分浓度和温度脉动可分别

达到40％和20％⋯。因此忽略这些脉动对平均反应

速率的影响会导致对流场的错误描述，进而可能错误

地预测流场中的主要组分分布。甚至，湍流燃烧相互

作用可能会影响一些设计参数，如：燃料的加注方式、

火焰稳定、点火延迟、燃烧效率等怛j。因此应该采用

湍流燃烧模型来模拟超声速湍流燃烧。目前，应用于

超声速湍流燃烧比较有代表性的湍流燃烧模型有概

率函数密度方法(PDF methods)和火焰面模型(na舭let

nlodels)。

由于在概率函数密度方法中，与湍流输运和化学

反应速率有关的项都以封闭的形式出现，可以精确计

算，从而避免了对一些重要过程的模拟；同时，还可以

提供比通常的湍流模型更多的信息，应该说PDF方

法是解决有限反应速率和污染物生成等诸类湍流燃

烧问题的最合适和最理想的方法，但联合概率密度函

数求解的复杂性和计算量之大给其在工程中的广泛

应用带来了很大的困难。火焰面模型将湍流火焰看

作嵌入湍流流场内的局部具有一维结构的薄的层流

火焰的一个系综，湍流场中平均火焰结构由层流火焰

面系综作统计平均得到。在燃烧模型中既考虑混合

过程的影响，同时也考虑有限化学反应速率的影响，

能用于详细反应机理，而计算量大大小于PDF方法。

目前能用于工程应用的仅有火焰面模型。

采用并行软件AHL3D+火焰面模型模拟了DLR

氢燃料直连式超燃冲压发动机，并与目前常用的方法

一直接采用有限速率反应模型(AHhenius公式)模拟

得到的结果及试验结果进行对比。
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1物理模型和控制方程

湍流燃烧的火焰面模型在湍流非预混燃烧和湍

流预混燃烧中的具体形式不同，该文所有计算只涉及

湍流非预混燃烧的火焰面模型。

1．1火焰面模型

在低马赫数流动中，在一定的假设下[3]，当地的

火焰在混合分数空间中呈现一维结构，这就使得随时

间变化的化学反应计算能与流动计算分开。这就是

火焰面模型的实质一将复杂化学反应动力学和湍流

运动之间强烈的耦合关系解耦。为了获得这个一维

结构的薄的层流火焰面，需要求解层流火焰面方程：

P篝=劫署+4 i (1)

脚筹=．ocP号舅+耋^知；+gR+雾(2)脚万2 10cP芎珏+刍凡舢f+gR+艿¨’
其中伽为辐射热，z为标量耗散率，即

Z=2D(V z)2

求解火焰面方程，可得到火焰面数据库。求解火

焰面方程需要给定标量耗散率z和混合分数z之间

的函数关系。Pitsch等人14]提出可以用公式

x=Xslftz)／，tznl

来模拟。其中，厂(z)=z2lnz，托为当量条件下的标

量耗散率。这样枷就作为一个独立的摄动量引入到

火焰面方程中，所有的声标量都可以表示为声=声

(z，轴)。给定一系列当量标量耗散率，求解火焰面

方程可得到层流火焰面数据库。

湍流扩散火焰中的平均热力学参数可由层流火

焰面系作统计得到

声(名f，f)=J 0J。(z，z“，￡)P(z，z“；戈i，f)dzdz“
(3)

上标“～”为密度加权平均。为此需要给出混合

分数z和当量耗散率的联合概率密度函数。但在工

程应用中，通常假定混合分数z和耗散率统计独立，

联合概率密度函数可以用两个边缘概率密度函数的

乘积近似

P(z，Z。；zi，f)=P(z；zi，f)P(Z。；z‘，￡) (4)

事实上，式(4)的二重积分很耗时间，对于非定常

火焰面，二重积分导致计算时间的花费几乎是不可忍

受的，为此，在实际应用中我们忽略标量耗散率轴的

脉动，认为标量耗散率z。的概率服从艿函数分布。

假定混合分数z满足p函数，要得到这个概率密度

函数，需要两个平均值Z和Zz。这两个平均值需要

从湍流流场计算中获得。

1．2控制方程

在直角坐标系下，三维质量加权平均的Navier-

Stokes方程组的形式如下

篑+筹+筹+箦：等+篝+等c5，a￡十a菇十av十a孑
一
a戈 十av

十
a孑

＼J，

式中，变量Q=(1D，∥，ID￡，，掣，印。)7，E，F，G表

示无粘通量。湍流模型采用矗一叫两方程湍流模型，

与Navier-Stokes方程组解耦求解。混合分数的平均

值和方差的方程也与Navier．stokes方程组解耦求解。

混合分数的平均值和方差的方程为

筹+V·(盈；)=v·【(矽+等)v z】(6)

譬一(≯z沁v．№+等)v?z】
+2竺(v z·v艺)一磊 (7’

1．3数值方法

采用粘性N．s方程，MuscL外插，无粘通量采用

steger-wa咖ing格式，粘性项采用Gauss定理计算，时

间推进采用Lu．sGs，湍流模型分别采用高雷诺数的

Kok的TNT模型。

1．4高速可压缩流动中湍流非预混火焰面模型的一

些新特征

相对于低马赫数流的火焰面模型而言，超声速可

压缩流的火焰面模型更加复杂。使得可压缩火焰面

模型复杂化的主要问题是：

(1)可压缩流动的一个特征是速度、密度、压力和

温度之间的强耦合，在超声速流中动能的增加甚至能

达到与化学反应释热相同的量级”J，完整的火焰面数

据库应该包括所有的这些信息№J。相反，基于低马赫

数假设的一维扩散火焰面的计算导致一个常压空间，

也忽略了动能的影响。火焰面数据库仅包含混合分

数空间中的密度和温度信息。以往的高速流计算工

作[7]中，火焰面数据库中的温度和连续方程的解被一

起存放，并被用于计算压力。然而，当使用数据库中

的温度时，就不能计及速度和温度的强耦合作用。更

重要的是，激波捕捉算法不能再使用。

采取Oeve珊ann【8 J的解决办法：在超声速燃烧流

场中，只有数据库中的组分质量分数被使用。当地的
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温度由能量方程隐式得到。从这个意义上讲，整个层

流火焰面模型能被当作可压流状态方程的一个比较

复杂的修正。值得注意的是，将不可压火焰面数据库

(没考虑动能影响)应用到高速反应流中时，从理论上

讲并不完备。但是，不可压火焰面数据库是采用有限

速率反应得到的，湍流对平均反应速率的影响通过统

计平均得到。因此，采用不可压火焰面数据库的火焰

面模型模拟超声速湍流燃烧比直接采用有限速率反

应(A玎henius公式)更合适。

(2)在有间断的可压流中，用于计算湍流扩散火

焰的火焰面模型有另一个关键特征。如果一道激波

扫过火焰前峰，火焰前峰和激波引起的温度变化量可

能处于可比量级。这就意味着，火焰面模型假设一温

度和质量分数型面沿火焰前峰(燃烧波)切向的改变

远小于沿火焰前峰法向的改变量不再成立。如果出

现这种情况，一维火焰面结构不再适用，计算结果也

必须得谨慎解释。

尽管将火焰面模型应用于超声速燃烧有一些限

制和不确定性，但它的经济适用性很可观(相比

PDF)，并且火焰面模型也能直接用于LES。因此，可

以说火焰面模型是目前在工程应用上模拟超声速湍

流燃烧的最佳选择。

2计算模型及边界条件

DLR氢燃料直连式发动机[舡9]实验示意图见图

l。预热空气通过喷管膨胀进入燃烧室。燃烧室人口

高50mm，宽40mm。支板长32mm，高6mm。氢通过支

板上的15个喷孔被注入，喷孑L直径1mm，喷孑L间距

2．4mm。为了二维模拟计算将喷孔等效为相同面积

的狭缝(slot)。

(1)来流条件和喷流条件

来流和喷流条件见表l。

(2)边界条件

来流由于是超声速来流，其上的流动参数全部固

定；出流认为是超声速出流，采用外插边界条件。壁

面为绝热无滑移壁。喷口参数固定。

(3)计算网格

图1 DLR氢燃料直连式发动机实验示意图

ng．1 Sketch of恤e DLR∞髓叫et姗busti蚰chamkr

表1 DLR氢燃料直连式发动机来流和喷流条件

TabIe 1 Innow conditions Of the air stre锄
and the hydrogen jet

网格总数约25000。壁面附近网格间距l×10_5

m，在支板后网格加密。

3计算结果与分析

3．1喷氢不燃烧时的计算结果

保持喷氢但不点火，此时流场中温度很低(<

700K)不燃烧。图2给出了喷氢不点火计算所得流场

(Sarkar可压缩修正)与实验所得阴影图片的对比。

由图2可以看出整个流场是一个复杂的流场结构，在

斜劈尖端产生斜激波，在斜劈尾部产生膨胀波，流场

中有一系列的激波和反射激波。由图2中的计算和

实验结果对比可以看出，计算和实验所得波系比较相

似，波系位置也比较接近。由于数值模拟时采用的是

二维模型，燃烧室中的激波较强，衰减较慢，激波与剪

切层作用明显；而实验的模型是三维的，支板高度只

有6mm，其波系衰减很快。图3显示喷氢不点火计算

所得沿上下壁面压强分布和中心面压强分布(y=

25mm)与实验结果对比，虽然计算结果和实验结果比

较一致，但在石=120mm处下壁面压强，戈=100mm处

图2喷氢不点火计算所得流场与实验所得阴影图片的对比

FIg·2 comparison betw啷shadow pictu心蛐d hydmgen iIOection wi恤·
Out combIIsti仰
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图3喷氢不点火计算所得沿上F壁面压强分布和中心面

压强分布

F培．3 Pre鹤ure mstributions m帅g the upp盯and lower

channel wan and Ule middle channel

(hydrogen injection without∞mb啦；ti蛐y=25mm)

中心面压强与实验结果相比差别较大，这可能是三维

效应导致的。在实验中，氢被通过15个孔注人流场，

这是一个三维流场。而且，压强测量点靠近流道侧

壁，那里拐角和边界层影响比较明显。在计算过程中

发现，采用增加混合分数方程来模拟混合过程，比传

统方法一求解组分连续方程快捷得多，尤其是组分比

较多时。

图4给出了沿流向4个不同位置的速度剖面。

由图可以看出，计算所得剖面与激光多普勒速度仪

(LDv)测得的速度剖面比较接近，说明给定的边界条

0

0

O

景
O

O

0

0 200 400 600 800 looO

v／(m s’1)

(a)

图4喷氢不点火计算所得不IIj】流向位置的速厦剖面

Fig．4 Cro禽譬-st啪vcl∞ity prom馏at diffemnt str伽wi鼹
Iocations一(hydrogen injection without c咖bIIstion)

件是合理的，计算软件能比较准确地模拟该状态。

3．2喷氢燃烧时的计算结果

火焰面数据库生成采用的是9组分19方程的化

学反应模型。当量标量耗散率变化范围从x。=

0．00l s。1到7。。=130．625s～。对应不同当量标量耗

散率间的火焰面内最高温度相差不大于50K，一共生

成了40个火焰面。在获得火焰面数据库时，对所有

组分取单位刘易斯数(如=1)。

为了和没有湍流燃烧模型的计算结果进行对比，

还计算了只采用有限速率反应时的燃烧结果，采用的

^∞争01)2j∞∞2口

l【∞厶。o一百j∞∞2a
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仍是9组分19方程化学反应模型。两种方法都采用

sarkar的可压缩修正。由图5可知，没有湍流燃烧模

型时计算得到的燃烧区比实验的小，燃烧区最窄处在

戈。0．11 m处；而采用火焰面模型得到的燃烧区比实

验的大，燃烧区最窄处在戈一0．13m处，这与实验比

较接近。

图5喷氢燃烧时实验所得阴影图与计算所得密度云图的

对比

Hg．5 Density∞nto盯pIots锄d幽adow pictu北(h则【m辨n
injection witlI c伽bIlstion)

图6对比了实验和两种计算方法得到的速度剖

面。由图可知，流向速度沿y=25mm的分布中，靠近

喷油嘴附近流速被油流加速，随后流速递减然后增

加。在名=100mm以前，两种方法得到的流向速度都

比实验值低，有限速率法得到的流速甚至出现比较大

的负值。图6中在沿流向三个不同位置中，火焰面模

型得到速度剖面在茗=66和113mm处和激光多普勒

速度仪(LDv)得到的比较接近，在菇=195mm处差别

较大。在z=66mm处，有限速率反应模型得到的速

度剖面与实验所得差别较大，明显不如火焰面模型的

计算结果好。

图7给出了喷氢点火计算所得沿流向三个截面

静温的分布，可以看到，在喷口附近(戈=66mm)火焰

O

O

O

O

0

O

墨
O

O

O

v／(m s-1)

(c)

v／(m s。1)

(d)

图6喷氢燃烧时实验与计算所得速度剖面对比

Fig．6 VeIocjty pr娟l嚣aloIIg the mid山e of the clIa仰eI at y=25咖
(upper Ieft)柚d at tllree different stIt蛐wise cross-s训∞s工
(hydrol蓦en injecti佃wi恤combusti蚰)
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面模型得到的静温剖面与实验结果(cARs方法得到)

比较接近，高温区的宽度明显较有限速率反应模型

大。由于低温氢的喷入，静温剖面应该像实验测量和

火焰面模型的剖面那样，呈双峰结构(Oeve册ann【80采

用RANs+火焰面模型模拟2D流场和Be嘲und【91等

人采用大涡模拟+火焰面模型模拟3D流场都得到

相近的结果)。而有限速率反应模型得到的静温剖面

与实验结果差别较大，预测的静温过高，而且仅有一

个峰值(Dinde¨o J等人RANs+有限速率模型模拟3D

流场得到相近的结果)，说明反应比较剧烈。在戈=

113mm处，火焰面模型得到的静温剖面与有限速率方

法得到的剖面和实验结果比较接近。而在茗=

22lmm处，有限速率反应的结果其峰值与实验结果比

较接近，火焰面模型得到的结果其高温区宽度与实验

值比较接近。

图7喷氢燃烧时计算所得沿流向三个截面静温的分布
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4 结 论

从两者的数值模拟结果对比，可以确定：

(1)对本算例而言，与有限速率模型的结果相比，

湍流和燃烧的相互作用增大了喷孑L附近的燃烧区域，

减弱了喷孑L出口附近燃烧的剧烈程度，有限速率模型

由于没有考虑湍流和燃烧的相互作用而过高地预测

了喷孔出口附近的燃烧剧烈程度。因此，湍流和燃烧

的相互作用不能忽略；

(2)火焰面模型和有限速率反应模型得到的高温

区分布有明显差异，尤其是在喷孑L附近，这和Bau．

de[11]的论述“湍流燃烧相互作用的影响主要体现在

点火点附近”一致。
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