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凹腔超声速燃烧室氢气燃烧流场数值模拟
杨事民，唐 豪，黄胡

(南京航空航天大学能源与动力学院，南京210016)

摘 要：对带长深比为10的凹腔结构的燃烧室二维氢燃烧流场进行数值模拟．燃料喷

注方式采用凹腔上游喷注加辅加凹腔前壁、底壁、后壁喷注。采用三阶MUSCL格式求解二维

含组分守恒N—S方程组，湍流模型采用剪切修正的RNG．|}—F湍流模型，对喷氢燃烧工况进行

了计算研究，并分别分析了凹腔中不同燃料喷注方式对燃烧特性的影响。结果表明：凹腔是

火焰驻留的主要区域；凹腔上游喷注氢，可以使燃料在凹腔中混合燃烧，辅加凹腔中喷氢的

三种方式对燃烧状况产生一定的影响。在凹腔前壁、底面辅加喷氢。没有增强凹腔的稳焰特

性．对整个燃烧状态影响不大；在凹腔后壁喷氢，能够增加凹腔中的燃料含量，加强了回流

效果，对燃烧状态影响较大。三种喷注方式都没有从根本上改变凹腔燃烧流场的特性。
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Numerical simulation of hydrogen combustion on

flow field in supersonic combustor with cavity
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Abstract：The flow fields of hydrogen burning in scramjet combustion chamber witlI length

depth ratio cavities were simulated numerically by using the element—-conservation Navier—-Stokes

equations访tII the RNG后—口two—equation turbulence model．The injection schemes are cavity up—

stream injection埘tIl front wall．bottom and back wall injection assisted．The fuel burning features

for different injection schemes were analyzed．The conclusions are as follows：the cavity is the pri-

mary area of flame holding；upstream cavity injection of the hydrogen call finish the process of mix-

ing and burning；the assistant injections can affect the flow fields．When adding the injection on
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front wall and bottom of cavity，the flame holding is not enhanced，and the burning case is scarcely

changed；啊men adding the injection on the back of cavity．it increases the fuel in cavity and

strengthens the circumfluence effect．the affect to burning case is obvious．’11le flow fields features

are not radically changed by the three assistant injection schemes．

Key袖： scramjet；combustion chamber；numerical simulation；cavity structure；fuel injec—
fion scheme

1引言

超声速燃烧室的设计是超燃冲压发动机发

展中面临的许多关键技术问题之一。好的燃烧

室必须在最小总压损失的前提下让燃料和高速

流动的空气均匀、快速地混合，同时保持稳定燃

烧【l】。以前的研究表明[21：可压缩流的掺混缓慢

而且效果差；强制混合装置能有效增强掺混，但

总压损失超出推进系统所能接受的范围。目前，

国内外普遍认为：保持超声速火焰稳定是超燃

冲压发动机的关键技术。凹腔是稳定超声速火

焰的理想结构f3J，它结构简单，在燃烧室内不会

引起太大的总压损失．它不仅可为火焰稳定提

供高温回流区，而且可增强燃料与空气的混合。

随着凹腔长深比的不同。分为开式凹腔和

闭式凹腔【41， (开式凹腔长深比小于10，闭式凹

腔长深比大于10)。长深比为10被认为是开式

凹腔向闭式凹腔结构过渡的阶段。李丽网等对安

装开式凹腔的超燃冲压发动机燃烧室内流场进

行了冷态数值模拟。本文选取长深比为10的凹

腔结构．对氢燃料在此凹腔结构中的燃烧流场

进行数值模拟。在凹腔上游设置喷嘴作为基准

喷注方式．通过分别增加凹腔前壁、底面和后

壁位置喷注燃料。考察向凹腔内辅助喷注燃料

对凹腔中燃烧流场的影响。

2模型和数值计算方法

燃烧室通道包括部分等直隔离段、带凹腔的

燃烧室和部分尾喷管．主要研究凹腔附近的流场

特点。燃烧室设计成上下对称凹腔嗍。凹腔长深

比为10。如图l所示。此时凹腔处于开式结构向

闭式结构过渡的阶段。燃烧室进口高为Ⅳ。凹腔

深0．5日，凹腔长5H，在凹腔上游距前壁2H处，

上下对称垂直空气流以声速条件喷人氢燃料，对于

在凹腔中辅加喷氢的位置分别为：凹腔前壁距底

面0．25日处、底面距前壁2日处、凹腔后壁距底

面0．25日。如图l所示。

图l带凹腔超燃燃烧室示意图

Fig．1 Diagram of supersonic combustor with cavity

此三种方式均以lOOm／s的速度喷入燃料。

采用较高精度的三阶MUSCL格式对二维守恒

N—S方程组(质量、能量、动量守恒方程和组

分输运方程)进行计算。同时采用RNG k-6湍

流模型、时间分裂技术，边界条件为无滑移条

件，壁面附近网格加密，要求两层虚拟网格。化

学反应为四组分两方程反应简化模型．在超声

速流场中较高的温度和压力条件下此简化反应

模型是合理的，同时考虑化学动力学因素的影响，

化学反应采用涡耗散模型。模拟飞行马赫数为4

的超燃冲压发动机燃烧室进口空气总压为pt-0．7

MPa，静温T=1000K，进121马赫数Ma=2，由于氢

燃料通过壁面预热且喷人空气流中能够迅速与空

气进行热交换。近似取燃料进口温度与来流温度

相同T=IOOOK进行计算。
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3计算结果与分析

3．1凹腔燃烧室结构流场特性分析

计算模型采取上下同时喷注。能够提高燃料

的穿透深度．特别是在燃料当量比较低的情况

下。更能促进燃料与空气的充分混合。氢燃料由

凹腔上游上下壁面喷人来流后．受到横向高速气

流作用迅速雾化并开始蒸发燃烧，在喷嘴下游段

即凹腔中后区域逐渐燃烧放热。由参考文献【6】可

知：在燃料的喷嘴处形成弓形激波。激波下游速

度降为亚声速，此处激波与附面层相互干扰。将

会形成局部回流区，压力上升，在主流区仍然保

持为超声速流动；在激波下游由于射流的阻挡作

用，也会出现局部亚声速区，此区域流速慢，温

度、压力较高，有利于燃料的混合燃烧，但是很

快流动又转变为超声速。燃料将在超声速中流动

混合。此时不利于燃料的混合燃烧。所以应该在

下游处形成有利于燃料混合的低速区。由图2、4

知，在凹腔处可以形成低速区。甚至可以形成很

强的回流区域．所以凹腔能够提供稳定燃烧的条

件。由参考文献【4】冷态计算可知：流经凹腔位

置时由于面积突然扩张导致剪切层的扩散。凹腔

的前缘处形成两道压缩波。在下游处，两道波相

交干涉．在凹腔中会出现斜激波、稀疏波、接触

间断和漩涡及其相互作用。最终在凹腔段形成复

杂的激波串。上述复杂作用将对燃料产生卷吸作

用，使得燃料和空气在凹腔中充分混合。

图2凹腔上游喷注燃烧流场横向速度云图

Fig．2 Contour 0f工'velocity of flow field for

upstream injection

对于没有辅加凹腔中喷燃料的情况。凹腔稳

定器内的燃料完全来自于主流中的燃料向凹腔内

部的输运过程[71。如图3(a)所示，火焰(高温

区)主要存在于凹腔中后段区域，然后向前、后

和主流区传播，这主要是由于回流区和剪切层延

伸到凹腔中后段。导致中后段的燃料含量较高，

在此区域剧烈燃烧。凹腔内燃烧形成的压力升高

对凹腔剪切层具有压缩作用。剪切层在主燃烧区

后附着于底面。此时剪切层向下游发展时呈现出

偏向凹腔内部的趋势．从而凹腔前缘形成的应该

是膨胀波。流场的剪切层遇后壁产生撞击激波、

凹腔后缘膨胀波。在凹腔后壁下游．由于燃烧所

得的能量转化为动能．气体经过后壁膨胀波流速

迅速增加，如图2、3所示。由上述分析可知，

燃烧情况下。凹腔中流场特性和冷态时是有较大

区别的。

(d)辅加后壁喷流

图3不同喷流方式流场静温云图

Fig．3 Contour of static temperature for different

injection schemes
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(d)辅加后壁喷流

图4不同喷流方式凹腔流场速度矢量图

Fig．4 Contour of velocity vector for different

injection schemes

凹腔接近闭式结构．凹腔剪切层不能横跨整

个凹腔而是再附于凹腔底面．后缘处没有较明显

的激波系。如图3所示。这样总压损失、阻力系

数相对冷态时有很大的降低．这对发动机整体性

能是有利的。

凹腔上游喷注的燃料随气流向凹腔内部对流

输运，基本上在凹腔中下区域进入凹腔，并随凹

腔内的回流向凹腔前部区域输运：凹腔内流速

慢，温度高，燃料在凹腔中实现了稳定燃烧，由

图3所示。剧烈的燃烧导致凹腔中部分处于贫油

状态．如燃料在凹腔中下游基本燃烧完毕。凹腔

前壁和后壁区域基本处于贫油状态。火焰驻留在

凹腔中时。燃烧形成的高温效果能够增强对流换

热，火焰能够在凹腔中传播，但很难穿过剪切层

向主流区域传播，为了提高凹腔稳焰的性能，可

以在凹腔中补充燃料．使得凹腔中的燃料维持在

较佳的当量比．本文主要采取分别增加凹腔前

壁、底面和后壁位置燃料喷嘴的方式。

3．2凹腔中不同辅加喷注方式对燃料燃烧流场的

影响

3．2．1在凹腔前壁辅加喷注方式的特点

仅在凹腔上游喷注燃料时．凹腔中的燃料完

全是靠主流和凹腔之间的对流输运实现的。在凹

腔前壁附近燃料不易到达．处于贫油状态．首先

研究在凹腔前壁设置喷嘴对凹腔流场的影响．如

图3Q)、图4∞、图6∞所示。辅加前壁喷注燃料

后，燃料直接被注入凹腔中。能够补充凹腔中的

燃料含量，图3㈣中可知，高温区即主火焰向后

移动，燃烧稳定在凹腔后壁区域，由图6中(a)、

(b)比较可知，靠近后壁区域的水含量明显增加，

而前壁区域有所降低．凹腔下游的水含量有所增

加。说明燃烧主要发生在凹腔后壁区域．而在凹

腔下游壁面附近仍然存在着一定的高温区．说明

燃烧波向下游传播了，随着燃烧放热的结束，气

流开始降温加速进人尾喷管，由图2、3所示。

这主要是由于凹腔前壁区域燃料当量比提高了．

处于富油状态。通过回流作用燃料向下游扩散．

在后壁区域形成最佳当量比．剧烈燃烧。火焰向

凹腔前壁传播，由于后壁区燃料含量较高，没有

完全燃烧的氢部分扩散到凹腔下游。所以在凹腔

下游等直段中也存在着较弱的燃烧波。

由图4可知，辅加前壁喷注燃料后．前壁速

度剪切层再附着底面的位置靠前了．凹腔中形成

的回流区减小了．从而将导致主流区中的燃料被

卷吸的效果降低，这对于凹腔稳焰是不利的。

虽然辅加前壁喷注对流场产生了一定的影

响。但是整体的流场特点没有太大的改变．特别

是对于凹腔前后壁处的激波特点改变很小．所以

对于总压的影响将很小。

综上所述。辅加前壁喷注虽然改变了凹腔后

壁区域局部燃料分布和燃烧状况．但未对凹腔火

焰稳定器的整体燃烧流动特征产生明显影响。

3．2．2在凹腔底面辅加喷注方式的特点

在凹腔底面辅加喷注时．燃料从底面喷出

后，由于喷注速度100 m／s较低，射流在横向气

流的作用下弯曲，并迅速扩散。由于喷注发生在

回流区域，所以燃料将向前壁扩散，增加了前壁

区域的燃料含量，由图3(0、图舴)、图6(c)看出，
其流场特点基本和辅加前壁喷注的情况一致。所

以其流场特点分析参考3．2．1节。

进一步计算了底面喷注速度为声速时的流场

情况。如图5所示，由于喷流速度较大，而凹腔

中横向速度较低。燃料被喷出后迅速穿过凹腔进

入主流区，在凹腔中基本扩散效果很弱，反而喷
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流和剪切层相互作用，形成了很强的压缩波。气

流经过压缩波后向主流偏转．剪切层基本可以横

跨整个凹腔，如图5所示。由此主流区的燃料很

难被卷吸进入凹腔中．凹腔中由于严重贫油难以

燃烧，同样由于主流区的速度较高。燃料很难稳

定燃烧在主流区。由图5可知。凹腔前壁压缩波

后温度升高很低．水含量也较低，说明在凹腔阶

段没有稳定火焰的存在．只是由于压缩波的作

用，气体温度升高，之后由于截面扩张，温度又

降低了。少量的水的存在只是凹腔上游喷注的燃

料部分燃烧的结果．但是不足以产生维持稳定燃

烧波的能量。所以凹腔燃烧室中不存在稳定的火

焰。所以对于凹腔中辅加底面喷流的情况要特别

注意限制喷流的条件。喷流速度过大或者压力过

高都将导致严重的后果。

∞水摩尔含量等值线图

图5底面喷流速度为声速时凹腔流场分布

Fig．5 Distributions of flow fields for sonic injection

in bottom of cavity

3．2．3在凹腔后壁辅加喷注方式的特点

辅加后壁喷注的流场特点如图3(d)、图4(d)、

图6(d)所示，相比较于辅加前壁和底面喷注的工

况，主火焰区域向凹腔前壁靠近，整个流场特点

和无辅加喷流工况基本相似。由图4(d)可知，凹

腔中回流区较大．在后壁处很小的回流区消失

了。并且由于逆向喷流的作用。凹腔中回流区域

基本充满整个凹腔．主流区燃料主要靠大的回流

卷吸进入凹腔中．且后壁喷流添加的燃料能够随

着回流进入凹腔内部．达到了增加混合与提高燃

料当量比的作用。由图6(d)可知，辅加后壁喷注

后，凹腔中水含量较6(a)工况有所提高，整个凹

腔中的水含量都维持在一个较高的水平．说明火

焰传播到整个凹腔区域．凹腔最大限度的达到了

稳定火焰的目的。由于后壁喷流导致燃料向上游

传播。很少的燃料扩散到凹腔下游等直段。因此

火焰很难传播到下游等直段．即燃料在凹腔中充

分燃烧，在凹腔下游等直段开始降温加速进入尾

喷管，这样有利于高能气体充分释放能量和膨胀

加速，从而提高推力。同时应该考虑到后壁喷流

方向与主流方向相反。阻碍作用将增加．阻力性

能将有所加强，总压损失有所提高。但凹腔中流

速较慢，所以对于阻力和总压影响将不会太大。

总体来说，后壁喷注能够解决凹腔中局部贫

油的状况，使燃烧更加充分。燃烧室提供给发动

机更大的能量。另外也增大了凹腔中回流的效

果，使主流区的燃料更易进入凹腔中。相对前壁

和底面喷注其对提高燃烧室燃烧性能更加有利。

(d)辅加后壁喷注

图6不同喷流方式凹腔流场水摩尔含量

Fig．6 The molar ratio of H20 for different injection schemes

4结论

(1)凹腔上游喷注的氢燃料通过对流输运过

程，可以在短距离内进入凹腔，能够满足维持

凹腔内火焰驻留的需要。燃烧时的流场和冷态时

的流场区别较大。特别是激波明显较弱。剪切层

也较快的附着于凹腔底面。
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当进气锥前移进气道的出口节流增加．使得

进气道出口产生瞬间的流量积存。气流受压缩产

生一道压缩波。该压缩波沿通道前传。使得通道

内的压力升高。由于结尾正激波背压的提高使得

激波前移，激波的强度也随之增强。由于激波增

强使激波与附面层的相互作用增强。附面层分离

区增大，见10(a)、图lO(e)。由于涡流面的增大，

进气道的唇口被涡流面堵塞．进气道的进气量减

少．同时分离区下游产生的膨胀波在通道中传

播，使进气道内部压力降低，激波又被吞入，涡

流面减小．进气道流量增加。但由于节流作用使

进气道出口的压缩波前传．如此反复而激起周期

性的激波振荡。

6结论

(1)对二维轴对称中心进气道的喘振进行了

基于N_S方程的数值模拟。计算结果给出了超声

速进气道喘振时结尾正激波运动情况．以及进气

道流量系数和总压恢复系数随时间的变化趋势。
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(2)凹腔中的燃料主要是通过主流区进入的，

剪切层再附底面位置比较靠后．所以决定了凹腔

内的燃料分布状况。燃料主要集中在凹腔后部，

同时通过回流的作用向前壁处输运．但是凹腔前

部处于贫油状态．火焰主要集中在凹腔中后区，

并且火焰能够由后向前传播。

(3)凹腔在前壁、底面、后壁辅加燃料喷注，

能够增加凹腔中的燃料含量．增强燃烧放热效

果，其中前壁、底面辅加燃料喷注效果不明显，

后壁辅加燃料喷注能够很好的起到增强燃烧室燃

烧的效果。

(4)在凹腔上游喷注燃料的同时，应该寻求

最佳的辅助燃料喷注方式．提高凹腔的稳焰效

果，如本文提出的后壁喷注方式，对于更复杂的

喷注方式应进一步研究。

(2)由数值模拟结果可以看出，超声速进气

道的喘振与进气道头部涡流面的发展和气体的压

缩性相关。

(3)通过数值方法可以模拟超声速进气道喘

振的过程。为研究喘振产生的机理提供了一个新

的途径。
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