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　　摘 　要 : 对以高温燃气作为引导火焰的煤油2空气预混气流超声速燃烧进行了数值模拟 , 系统研究了预混气流

的温度、压力、当量比 , 以及预混气流与高温燃气的压力匹配关系等多种重要因素对超声速燃烧的影响。结果表

明 : 随着预混气流静温、静压的升高 , 着火点诱导的压缩波增强 , 最高燃烧温度升高 , 火焰传播角相应增大 ; 预混

气流的当量比为化学恰当比时 , 燃烧温度最高 ; 与静压匹配的情况相比 , 静压不匹配情况下的火焰传播角增大 , 当

预混气流的静压高于高温燃气的静压时 , 着火点前移 , 反之 , 着火点则后移 ; 此外 , 在多种情况下 , 燃烧室下壁面

边界层都出现了自燃现象。
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Abstract : 　A numerical study was conducted for the supersonic combustion of premixed kerosene2air flow ignited by a high2
temperature hot gas as the pilot flame. Many factors , which have important influences on supersonic combustion , were systematically

explored. These factors include the temperature , pressure , equivalence ratio of the supersonic premixed flow , and the pressure

matching relations between the premixed flow and the hot gas. The results show that with the rise of the static temperature or the static

pressure of the premixed flow , the compression wave induced by ignition intensifies , resulting in an increased highest temperature and

an expanded flame2spreading angle. When the equivalence ratio of the premixed flow is exactly stoichiometric , the combustion tem2
perature reaches the highest. When the static pressure of the premixed flow is higher than that of the hot gas , the ignition distance is

shorten , compared with the static pressures matched cases. On the contrary , when the latter is higher than the former , the ignition

distance is prolonged. Moreover , the flame2spreading angle is larger in the non2matched cases than that of the matched case. Be2
sides , auto2ignition occurs in the boundary layer at the lower wall in many cases.
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1 　引 　言

采用碳氢燃料的超燃冲压发动机特别适合于小

型低成本低高超声速飞行器 ,如高超声速导弹 ,具有

重要的军事应用前景[1 ,2 ] 。为解决有限长度的超声速

燃烧室中碳氢燃料的点火与稳定燃烧问题 ,美国约翰

霍普金斯大学提出了一种双燃烧室冲压发动机方

案[3 ] 。我们在国内最先开展了该方案的试验研究工

作[4 ,5 ]
,成功地利用预燃室实现了煤油高温富油燃气

在超声速空气流中的补燃 ,继而对采用高温燃气作引
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导火焰的碳氢燃料超声速燃烧进行了试验研究[6～8 ] 。

文献[9 ]采用乙烯简化的两步化学反应模型近似模拟

高温富油燃气在超声速空气流中的补燃。

本文在以往研究工作的基础上 ,利用 Fluent 软件

对以高温燃气作为引导火焰的煤油2空气预混气流超

声速燃烧进行了数值模拟 ,系统研究了超声速预混可

燃气流的温度、压力、压力匹配关系、当量比等多种重

要因素对超声速燃烧的影响 ,不仅有助于认识超声速

燃烧的机理 ,而且可以为超燃冲压发动机燃烧室设计

参数的选择提供参考。

2 　数值模拟方法及验证

211 　控制方程

采用理想气体假设 ,气体定压比热只与温度有

关 ;忽略体积力的影响 ;采用二维计算 ,忽略三维效

应 ;考虑定常流动。

控制方程为二维多组分计及化学反应的 N2S 方

程组 ,包括连续性方程、动量守恒方程、能量守恒方

程、组分输运方程、湍流模型和状态方程。其中湍流

模型采用考虑了可压缩性修正的雷诺应力模型 ,壁面

采用非平衡壁面函数来处理。

212 　化学反应模型

考虑到煤油作为一种常规液体燃料在碳氢燃料

超燃冲压发动机上的应用前景 ,以煤油作为燃料。为

便于计算 ,煤油的化学分子式取为 C12 H23
[10 ] ,采用气

体碳氢燃料乙烯近似模拟高温燃气中尚未燃烧的燃

料成分[9 ] 。

采用简化的两步有限速率化学反应模型[10 ,11 ] ,计

算的组分包括 C12 H23 ,C2 H4O2 ,CO ,CO2 ,H2O 和非反应

组分 N2 ,所考虑的化学反应方程式集中表示如下 :

C12 H23 + 11175O2 Ω12CO + 1115H2O

C2 H4 + 2O2 Ω2CO + 2H2O

CO + 015O2 ΩCO2

213 　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 ,点隐式线性方程解

法与代数多重网格方法相结合。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 TVD 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。

计算的进口边界条件全部给定 ,出口边界条件由

内点外插得到 ,壁面采用无滑移条件和绝热条件。

214 　数值模拟方法的验证

为了验证数值模拟方法的正确性 ,采用乙烯的简

化两步化学反应模型 ,近似模拟超声速燃烧室中煤油

高温富油燃气在超声速空气流中补燃的试验状态 ,并

与文献[9 ]中给出的试验数据进行了比较。燃烧室结

构简图及工况参数均参照文献 [ 9 ] ,分别由图 1 和表

1 给出 ,计算网格节点数为 220 ×45。

Fig11 　Schematic of supersonic combustor

Table 1 　Parameters at entrance of supersonic combustor

Flow psΠMPa TsΠK Ma
Mass fraction

C2 H4 O2 CO2 H2O N2

Air 010977 492 2109 — 012330 — 010520 017150

Hot gas 011731 1772 1125 011059 010103 011205 011566 016067

图 2 是燃烧室上壁面静压的计算结果与试验数

据的比较 ,图中离散的数据点表示试验值 ,连续曲线

表示计算结果。由上图可见 ,壁面压力计算值与试验

结果符合较好 ,计算获得的波系位置与试验结果基本

吻合 ,从而验证了数值模拟方法的正确性。

Fig12 　Wall pressure comparison of

calculation and experiment

3 　物理模型及网格划分

本文模拟的物理模型为文献[7 ]中的超声速燃烧

室 ,其结构简图以及计算网格如图 3 所示。超声速燃

烧室入口高度为 55mm ,出口高度为 70mm ,燃烧室上

下壁面以相同角度扩张 ,总长 500mm。来自亚声速燃

烧室的高温燃气作为引导火焰 ,在超声速燃烧室内与

碳氢燃料预混气流混合 ,点燃下部的超声速预混气流。

4 　计算结果与分析

本文对 17 种不同的工况进行了计算 ,其中工况

1 为参照工况 ,超声速燃烧室进口参数如表 2 所示。
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Table 2 　Parameters at entrance of supersonic combustor ( case No11)

Case Flow
ptΠMPa

( psΠMPa)

TtΠK

( TsΠK)
Ma Φ

Mass fraction

C12 H23 C2 H4 O2 CO2 H2O N2

No11

Premixed flow
110666
(01100)

1300
(801)

212 110 010642 — 012180 — — 017178

Hot gas
0130935
(01100)

2000
(1604)

114 — — 010248 010500 011950 010798 016504

Fig13 　Schematic of computational

model and grids ( 200 ×55)

　　图 4～8 分别给出了工况 1 冷态无化学反应与热

态化学反应流场的静压分布、密度分布、静温分布、马

赫数分布以及 C12 H23的质量分数分布的等值线图。

对照冷态与热态流场的参数分布图可知 ,化学反

应使流场参数出现显著变化。由于化学反应造成的

燃烧释热 ,使流场的整体压力、密度和温度水平提高。

燃烧过程可以分为 3 个阶段 : (1) 初始阶段为混合控

制的冻结阶段。燃烧室上部的高温燃气与下部的超

声速预混可燃气流混合 ,反应进行得非常缓慢 ,温度几

乎保持不变。(2)着火阶段。在该阶段混合层内形成

了着火 ,发生剧烈的化学反应 ,热量释放导致温度、压

力急剧升高 ,在着火点处诱导出压缩波。(3) 火焰传

播阶段。流场中出现明显的火焰传播。着火点诱导

出的压缩波在燃烧室下壁面反射 ,反射压缩波与火焰

相互作用 ,作用点处压力、密度升高 ,燃烧释热强度增

大 ,火焰区温度升高。由图 6 (b) 可知 ,火焰在超声速

预混气流中的传播角较小 ,工况 1 所对应的火焰传播

角约为 3°。

411 　温度的影响

计算工况 2～5 在超声速燃烧室进口处的预混气

流总温分别为 1000K,1150K,1450K和 1600K(对应的

静温分别为 598K,699K,903K和 1004K) ,其余参数均

与工况 1 相同。

图 9 给出了这四种工况的静温分布。由该图可

知 ,随着燃烧室入口处预混气流静温的升高 ,最高燃

烧温度升高 ,火焰传播角相应增大 ,工况 2～5 的火焰

Fig14 　Contours of static pressure ,case 1 Fig15 　Contours of density ,case 1

Fig16 　Contours of static temperature ,case 1 Fig17 　Contours of Mach number ,case 1
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Fig18 　Contours of mass fraction of C12 H23 ,case 1

Fig19 　Contours of static temperature

传播角分别约为 2°,215°,315°和 5°。

当燃烧室入口处预混气流的温度足够高时 (工况

4 ,5) ,不仅在高温燃气与预混气流之间形成的混合层

中形成了着火 ,而且在燃烧室下壁面边界层内也形成

了着火和火焰传播。这与以往所观察到的试验现象

相一致[8 ] 。

此外还发现 ,着火点所诱导的压缩波随着预混气

流温度的升高而增强 ,燃烧室下壁面边界层内自燃现

象的形成 ,不仅是由于边界层内流速较低 ,温度较高 ,

压缩波反射也起到了极为重要的促进作用。

412 　压力的影响

计算工况 6～9 研究了压力对超声速燃烧的影

响 ,燃烧室进口处的压力如表 3 所示 ,其余参数均与

工况 1 相同。在燃烧室进口处 ,这四种工况下的高温

燃气与预混气流的静压相匹配 ,而总压及相应的静压

依次升高。

Table 3 　Pressure at entrance of supersonic combustor

Case
ptΠMPa 　( psΠMPa)

Premixed flow Hot gas

No16 0153330 　(0105000) 0115468 　(0105000)

No17 0179995 　(0107500) 0123201 　(0107500)

No18 1133325 　(0112500) 0138669 　(0112500)

No19 1159990 　(0115000) 0146403 　(0115000)

分析以上四种工况下的静压和静温分布可知 ,随

着燃烧室入口处预混气流和高温燃气静压的升高 ,着

火诱导的压缩波系增强 ,最高燃烧温度升高 ,火焰传

播角相应增大 ,工况 6～9 的火焰传播角分别约为 2°,

215°,315°和 415°。由于篇幅所限 ,本文仅给出了这四

种工况下的静温分布图 (图 10) 。当燃烧室入口处的

静压达到 0115MPa 时 (工况 9) ,在燃烧室出口附近的

下壁面边界层内形成了自燃。

Fig110 　Contours of static temperature

造成以上变化的主要原因可能是 ,在燃烧室入口

的预混气流和高温燃气温度不变的前提下 ,燃料和氧

气的浓度随着压力的升高而增大 ,从而使得燃烧释热

强度相应增大。

413 　压力匹配关系的影响

计算工况 10 ,11 研究了压力匹配关系对超声速

燃烧的影响 ,燃烧室入口参数如表 4 所示。其中 ,工

况 10 的预混气流静压高于燃气静压 , 分别为

0115MPa 和 0110MPa。相反 ,工况 11 的燃气静压则高

于预混气流静压。

图 11 给出了工况 10 ,11 冷态无化学反应流场的

静压分布。对于预混气流和高温燃气的压力相匹配
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的基准工况 1 ,图 4 (a)所给出的冷态无反应流场的静

压分布表明 ,流场中只存在由于燃烧室扩张而形成的

极其微弱的膨胀波系。与之形成鲜明对照的是 ,对于

预混气流和高温燃气的压力不匹配的工况 10 和工况

11 ,冷态流场中则存在着较强的压缩、膨胀波系。
Table 4 　Pressure at entrance of supersonic combustor

Case
ptΠMPa 　( psΠMPa)

Premixed flow Hot gas

No110 1159990 　(0115000) 0130935 　(0110000)

No111 1106660 　(0110000) 0146403 　(0115000)

Fig111 　Contours of static pressure , non2reacting

图 12 是工况 10 ,11 热态反应流场的静温分布。

与基准工况 1 热态反应流场的静温分布图 6 ( b) 相

比 ,当预混气流的压力高于高温燃气的压力时 (工况

10) ,着火点前移 ; 相反 ,当后者高于前者时 (工况

11) ,着火点则后移。工况 10 ,11 的火焰传播角均大

于基准工况 1 ,分别约为 4°和 415°。由于燃烧室入口

处预混气流和高温燃气的压力不匹配而形成的压缩、

膨胀波系可能是造成以上变化的主要原因。

Fig112 　Contours of static temperature , reacting

对工况 10 ,燃烧室下部预混气流的压力高于上

部高温燃气 ,对其形成压缩 ,在燃烧室入口处诱导出

向上传播的斜激波 ,斜激波后高温燃气的温度升高 ,

致使混合层内的温度与基准工况相比有所提高。再

加上预混气流的压力高于基准工况 ,相应地 ,混合层

内的压力与基准工况相比也有所提高。因此 ,工况

10 的着火点比基准工况明显前移。

相反 ,对工况 11 ,燃烧室上部燃气的压力高于下

部预混气流 ,在燃烧室入口处诱导出向上传播的膨胀

波 ,膨胀波后高温燃气的温度降低 ,致使混合层内的

温度低于基准工况 ,导致着火点与基准工况相比明显

后移。

由图 12 可见 ,工况 10 和 11 在靠近燃烧室出口

的下壁面边界层内均形成了自燃。其原因可能是 ,随

着火焰在燃烧室内的传播 ,在燃烧室出口附近形成了

较大的逆压梯度 ,导致边界层增厚 ,边界层内压力、温

度升高 ,达到了着火条件 ,从而形成自燃。

414 　当量比的影响

计算工况 12～17 研究了当量比对超声速燃烧的

影响 ,燃烧室入口处预混气流的当量比和各组分的质

量分数如表 5 所示 ,其余参数与工况 1 相同。
Table 5 　Equivalence ratio of premixed flow

Case Φ
Mass fraction

C12 H23 C2 H4 O2 CO2 H2O N2

No112 010 010000 — 012330 — — 017670

No113 013 010202 — 012283 — — 017515

No114 016 010395 — 012238 — — 017367

No115 018 010520 — 012209 — — 017271

No116 112 010761 — 012153 — — 017086

No117 116 010989 — 012099 — — 016912

其中 ,工况 12 为高温燃气在超声速空气流中的

补燃情况 ;工况 13～15 为三种贫燃工况 ;工况 16 ,17

为两种富燃工况。

图 13 给出了这六种工况热态反应流场的静温分

布。由上图可知 ,对于补燃工况 12 ,化学反应局限于

混合层中。与预混气流当量比为化学恰当比的基准

工况 1 的热态反应流场静温分布图 6 (b) 相比 ,三种

贫燃工况 13 ,14 ,15 和两种富燃工况 16 ,17 的最高燃

烧温度均低于前者 ,火焰传播角也略小。

5 　结 　论

本文对以高温燃气作为引导火焰的煤油2空气预

混气流超声速燃烧进行了数值研究 ,得出了如下结

论 :

在超声速燃烧流场中 ,着火点处诱导出压缩波 ,

反射压缩波与火焰相互作用 ,致使燃烧释热强度增

大 ,火焰区温度升高 ;火焰在超声速预混气流中的传

播角较小 ,在所研究的工况范围内 ,火焰传播角大约

在 2°～5°范围内。

随着预混气流静温、静压的升高 ,着火点诱导的

压缩波增强 ,最高燃烧温度升高 ,火焰传播角相应增
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Fig113 　Contours of static temperature

大 ;预混气流的当量比为化学恰当比时 ,燃烧温度最

高 ;与静压匹配的情况相比 ,静压不匹配情况下的火

焰传播角增大 ,当预混气流的静压高于高温燃气的静

压时 ,着火点前移 ,反之 ,着火点则后移 ;此外 ,在多种

情况下 ,燃烧室下壁面边界层都出现了与以往试验观

察相一致的自燃现象。
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