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超音速混合层着火距离的一种理论预测方法
张倩，王兵，张耘隆，张会强
(清华大学航天航空学院，100084，北京)

摘 要：提出了超音速混合层着火距离的一种理论预测方法。基于超音速混合层来流热

力学参数和考虑粘性加热及可压缩性效应的修正温度，定义了密闭容器反应系统。耦合详细

化学反应机理获得该系统的着火延迟时间，并基于超音速混合层的平均流动速度获得了着火

距离。其预测结果与高精度数值模拟结果相符，同时该理论预测方法能够从物理上很清晰地

解释已有研究中所观察到的着火距离随相关影响因素的变化规律。同时，该预测方法为定性

认识超音速着火距离及其变化规律提供了简易可行的途径，为耦合有限试验和数值模拟结果

实现着火距离的定量预测提供了理论支撑。
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A theoretical prediction method of ignition

distance in supersonic mixing layer
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Abs岫lct： A meoretical method is proposed for the prediction of the ignition dis切nces in the

supersonic miXing la)，er． Based on the inlet thenTlodynamics parameters a11d the correction

temperature related to Viscous heating and compressibility eff．ect，a closed container reaction System is

defined．Tlle i印ition delay time of the closed container reaction system are obtained throu曲coupling

the detailed chemical reaction mechanism．The ignition distance is got according to the meaIl now

Velocit)r of the supersonic miXing layer．The ignition distances obtained by the theoretical prediction

method a伊ee wen with those by CFD．The Variation of the ignition distances with the related

innuence factors，which is observed in the preVious studies，can be clearly explained in physics by the

present theoretical prediction method．Besides，the theoretical prediction method for me ignition

distance is a simple way for the qualitatiVe understanding of the supersonic ignition distance and its

V撕ation mle，and also proVides a theoretical basis for t11e implememation of quantitatiVe prediction
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of ignition dis胁ce tIlrough coupling the 1imited experimental results with numerical simulation ones．

＆妒唧血： supersonic plane mixing layer；i舭ition distaJlce；theoretical prediction；numerical
simulation

0引言

在超燃冲压发动机燃烧室中，气流在燃烧室

中的停留时间非常短，在毫秒量级⋯。因此在极

短时间内实现有效混合和稳定燃烧成为非常关键

的问题。在超燃冲压发动机燃烧室中，火焰的稳

定一般靠凹腔和支板等装置来实现，这些装置的

流动具有混合层流动特征。因此，超音速混合层

流动成为超燃冲压发动机燃烧室内流动和燃烧过

程的模型流动，并引起了研究者们的密切关注。

在超音速混合层的研究中，着火距离的研究

是至关重要的，因其直接关系到超燃冲压发动机

燃烧室长度。Im等求解平板燃烧近似方程【21，并

采用大活化能假设，研究了超音速混合层中的着

火问题，结果表明：对于相对较小的粘性加热，

着火距离随自由流马赫数近似线性增加；而对于

较大的粘性加热，着火距离随自由马赫数的增加

迅速减小。Ju等耦合详细化学反应机理数值研究

了超音速层流混合层中的着火现象⋯，在保持燃

料流和空气流温度不变，仅变化空气流速度时，

发现着火距离随着空气流马赫数先增大后减小，

这是由于当速度增大到一定程度时，粘性加热效

应增强，使着火过程加速。Nishioka等f4求解平板

燃烧近似方程，结合详细化学反应机理研究了氢

气，空气超音速{昆合层中的着火现象，他们指出当

气流温度高于交叉温度时，反应过程由低活化能

反应控制，着火在一般燃烧室长度内可以实现。

Tahsini使用湍流s—A模型和详细化学反应机理闭，

研究了超音速氢气／氧气混合层的着火问题，在来

流中增加水的质量分数，可以使着火距离先增加

后减小，增加来流的湍流度可以减小着火距离。

可见，目前关于超音速混合层着火的研究大都是

基于层流混合层开展的，主要研究了来流马赫

数、添加组分等因素对着火特性的影响，有关着

火距离理论预测方法的研究很少。事实上，一方

面超音速气流中的着火距离很难通过实验进行测

量，另一方面基于数值模拟的研究需耦合详细化

学反应机理也难以实现和应用。因此，本文基于

耦合详细化学反应机理的高精度CFD对超音速

混合层着火距离的模拟结果，提出了一种预测超

音速混合层着火距离的简单易行的理论方法。

1控制方程及计算方法

1．1控制方程

所模拟的二维空间发展超音速平板混合层由

速度分别为Ⅱ叫，u。的超音速燃料流和空气流在

尖劈后相遇发展而成。燃料流由质量分数分别为

0．3和0．7的氢气和氮气组成。计算域示意图如图

1所示。

图1超音速平板混合层流动示意图

Fig．1 Sche咖6c dia留姗for now of supersonic
plate mi虹ng layer

控制方程为非定常二维可压缩多组分反应流

控制方程，不考虑体积力和外部热源。在直角坐

标系下，其守恒形式为：

掣+竽：善+s (1)
a￡ a戈． a戈

其中

p

pM·

pE

pyk

Js=

0

0

0

Sk

，F=

Pui

pu．心+8ijp

Ⅱ．(pE印)

p(u。+V；)y。

，民=
g

，

+

0

0

L～Z

万方数据



52 火箭推进 2015年2月

式中：￡，p，p，Mi，E，．s分别为时间、密度、压

强、艽i方向速度分量、单位质量气体的总能及化

学反应源项；k为第后种组分的质量分数；丁ii，

％^分别为剪切应力、能量通量及组分扩散通

量。为了保证总体的质量守恒，在组分守恒方程

中引入了修正速度，其定义式如式(2)所示：

y}=静鲁等 (2)

式中：D。，形。，x。分别为第尼种组分的扩散系

数、分子质量和物质的量分数；形为混合气体的

分子质量。

总能量E的定义式如式(3)所示：
^； ．

肚善y。[』二c—dn《]一争+芋 (3)
^=l L J

J_’
。o P 厶

式中：c融，^：为第七种组分的定压比热和生成焓。
本文的研究中采用了理想气体假设，理想气

体的状态方程如式(4)所示：

h、 。?

p甲R丁∑告 (4)p甲R丁乞争 (4)
女=1 w^

式中尺为普适气体常数。

化学反应机理对着火的研究非常重要，本文

采用了Nishioka等在研究超音速层流混合层时采

用的9组分19步氢气／氧气反应机理【4】。

1．2计算方法

控制方程中对流项的离散采用基于特征分解

的五阶紧致一wENO混合守恒格式【61，粘性项的离

散采用六阶对称紧致格式，化学反应源项处理采

用点隐格式同，时间推进采用三阶Runge—Kutta方

法f81。算法已在冷态混合层计算中得到验证pⅫ。

1．3初始条件与边界条件

混合层来流气流都是超声速的，因此进口的

物理量全部给定。上下边界为自由流边界，采用

无反射条件⋯】。出口为超音速，因此所用物理量

根据内点外推得到。入口流向速度分布采用双曲

正切剖面分布。形式如下：

M∽：半+半tanh(春) (5)

式中：u，，以为上下两股气流的来流速度；磊为混

合层的初始动量层厚度。为了促进涡的卷起和配

对，使混合层尽快失稳，入口的y方向速度分量t，

引入扰动速度，扰动的形式同文献[12】中相同。

模拟中采用的计算域大小为[0 m，1．2 m]×

『一0．15 m，0．15 m]，同时采用中心区域加密的网

格，网格数量为512×128。燃料流组成在各工况

保持不变，始终为质量分数分别为0．3和0．7的氢

气和氮气组成的混合气。燃料流的温度为390 K，

流向速度为l 000“s，其马赫数为1．13。空气流

的速度在所有工况均为2 000 m／S，其温度和马赫

数随工况的变化如表1所示。燃料流和空气流的

来流压力为O．1 MPa。

表1计算参数

Tab．1 CaIcllIated pa咖eters

2结果与讨论

2．1 CFD的计算结果

着火距离对于发动机的设计非常重要，因此

本文对着火距离进行了研究。本文中着火位置则

采用水的质量分数分布来确定，图2中给出了着

火位置和着火距离厶的定义。图2中的云图为水

的质量分数分布，当混合层中有燃烧发生时，在

混合层的中心区域会有大量的水产生。着火位置

定义为首先出现高浓度水的位置，着火距离为该

位置到计算域进口的流向距离。

图2混合层中的着火位置和着火距离

Fig．2 Ignition position and distance in the mixing layer
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由于所计算的混合层是非稳态的，混合层的

着火位置随着时间的发展是变化的，因此本文的

着火距离是通过对瞬时的着火距离进行统计平均

得到的。基于CFD模拟得到的着火距离随着来

流空气温度是变化的，其变化曲线如图3所示。

可以看到着火距离对来流空气温度非常敏感，随

着来流空气温度的升高，着火距离迅速下降，这

是由于来流空气温度越高，混合层中形成的混合

气体的温度越高，混合层中发生着火越容易。

图3超音速混合层中的着火距离

Fig．3 Igni60n眦nces in supeI苫ollic nli】dng Iayer

2．2混合层着火距离的理论计算

着火距离的试验测量难以实现，同时耦合详

细化学反应动力学机理的CFD预测因计算量大

也难以实现，特别是对动力学机理规模庞大的烃

类燃料。因此，基于上述CFD模拟结果，本文

提出了一种理论预测着火距离的方法。

首先定义一个绝热的密闭容器反应系统，

其初始压力为混合层流动的来流压力。该系统

的混合气中质量分数为厂l的物质来自入口燃料

流，质量分数为(1_^)的物质来自人口空气

流，形成具有化学当量比的可燃混气，对本文

所研究的工况，即混合气中的氢气和氧气的质

量分数比为l：8。因此，基于超音速混合来流参数

可以通过式(6)～(8)确定该系统中混合气的组成

和温度‰。
0～

一1 r61

0．23(1西)8
⋯

Z^fueI+(1√1)危。=^⋯ (7)

皓善yt峙卿dn^纠 (8)

式中：^M为来流燃料流的焓值；^。，为来流空气

流的焓值；^血为混合气体的焓值；^：为第1|}中

组分的生成焓。

基于上面所述的方法，对CFD所计算的14

个工况，计算了对应绝热密闭容器反应系统的混

合物的温度如表2所示，混合物的压力都为

0．1 MPa，混合物的质量组成为2．62％的氢气和

20．99％的氧气以及76．39％的氮气。

表2不同工况的混合气温度

Tab．2 Tempe豫tur鹤of mixed g嬲岫der

m疵nnt worl‘ing conmtio璐

K

根据混合气体的组成和状态参数，基于详细

化学反应动力学计算了所定义的绝热密闭系统的

着火延迟时间，并用该着火延迟时间乘以流场的

平均速度来估算对应超音速混合层的着火距离。
11 L11￡矿l半h(■．。) (9)

、 二

式中：￡岫为理论计算的着火距离；u。和以分别

表示混合层上下两股流动的来流速度；‰为所定

义的绝热密闭容器反应系统的着火延迟时间。

基于式(9)预测的超音速混合层着火距离

随来流空气温度的变化如图4所示。可见，其与

基于CFD预测着火距离定性完全一致，但定量上

存在较大偏差，高估了着火距离。这说明超音速

混合层中着火距离随着来流空气温度剧烈变化主

要是受化学动力学控制的。由于所研究的着火过

程是超音速气流中发生的，因此粘性加热和湍流

涡团的可压缩性效应使得着火是在比基于(6)～

(8)所得到的混合气温度更高的温度下进行的，

因此对(9)式进行粘性加热和可压缩性效应修

正，如(10)式所示。
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厶p=I半17k(瓦i，+△r) (10)
、 二

式中：△71为修正温度。在所计算的14个工况中

任取1个工况，使得CFD计算的着火距离和式

(10)计算的着火距离￡卸相等，即可标定出△丁。

在本文中所模拟的14个工况中，分别选取易于

着火工况14，不易着火工况5和难于着火工况2

对△r进行了标定，标定值分别为270 K、247 K

和269 K。保持该修正温度不变，利用(10)式对

全空气温度变化范围的超音速混合层着火距离进

行预测，如图4所示。可见不论基于哪个工况修

正的着火距离的理论预测方法能够很好的预测着

火距离。因此，基于所定义的密闭容器反应系

统，利用(10)式可以对超音速混合层着火距离进

行预测，相对试验研究和CFD模拟，其过程简单

易行。

修正温度与超音速流动的粘性加热及压缩升

温有关，取决于两股来流的速差，可用超音速流

动的可压缩性来表征。对超音速混合层流动，通

常用对流马赫数尬=(故一∥．)他。+面来描述其可

压缩性，其中01和啦分别为两股来流的音速。

因此，从理论预测方法(10)式可以看出，超音速

混合层着火距离取决于来流的热力学参数、运动

学参数和可压缩性。来流的热力学参数包括其温

度、压力和组成，其决定了理论预测方法中的

‰；来流运动学参数包括两股流体的流动速度，
其决定了理论预测方法中所采用的流动平均速度

(u．+u，)／2；而可压缩性则取决于对流马赫数，

其决定了理论预测方法中的修正温度△死因此，

基于理论方法可以看出，当对流马赫数不变时，

修正温度△丁也应保持不变。本文计算的14个工

况中，对流马赫数为0．59。0．65，变化较小。从标

定结果来看，一方面不论选取那个工况所得到的

标定温度相差不大；另一方面任选一个工况标定

得到的修正温度均能使理论预测方法在全空气来

流温度变化范围内给出很好的预测结果。这说明

对超音速混合层着火距离的影响因素及其在理论

预测方法中的作用分析是正确的。

基于本文提出的着火距离的理论预测方法对

Ju等所得到关于超音速混合层着火距离随空气流

马赫数的变化规律也能给出清晰的物理解释13】。

由于来流温度和组成不变，因此％不变。此时
随空气来流马赫数的增加，一方面增加了流动平

均速度(U+％)／2，使着火距离随空气来流马赫

数的增加线性增大；另一方面增加了对流马赫数

导致可压缩性增强，从而使修正温度增加，有利

于缩短着火距离。由于着火延迟随可燃混气的温

度的增加呈现出很强的非线性减小的特征，因此

着火距离随着空气来流马赫数的增加也会非线性

的减小。最终，随着空气来流马赫数的增加，线

性增加和非线性减小这两方面因素的共同作用导

致了着火距离先增大后减小的变化规律。同样，

基于本文提出的着火距离的理论预测方法也能对

Im等的研究结果给出清晰的物理解释【2】。这也进

一步表明本文提出的简单易行的超音速混合层着

火距离的预测方法是合理的和准确的。

氢气／空气的详细化学反应仅涉及9个组分和

19个基元反应，是所有燃料中详细机理规模最小

的。对常见的烃类燃料，其详细机理常常包含几

十种组分，上百个甚至上千个基元反应，从而使

得耦合详细反应机理的CFD方法预测这些燃料

的着火距离十分困难。而本文提出的超音速混合

层着火距离的理论预测方法不论其详细机理规模

大与小，都十分容易实现。除考虑可压缩性和粘

性加热效应的修正温度以外，其余参数均可通过

来流条件确定。即使不考虑修正温度，如图4所

示，也可以对超音速混合层着火距离给出很好的

定性描述。同时，基于本文提出的理论预测方

法，可以对相关的试验研究和数值模拟研究提供

支撑和指导。在对流马赫数变化不大的情况下，

只需很少的试验和数值模拟工况，用以标定修正

温度，从而就可以获得在较大来流条件变化范围

内具有很好精度的着火距离预测方法；而在对流

马赫数变化较大的情况下，需要设置较大、中间

和较小对流马赫数工况进行试验或数值模拟，获

得修正温度随对流马赫数的变化规律，从而就可

以得到在较大来流条件变化时具有较高精度的超

音速混合层着火距离的预测方法。因此，本理论

预测方法为定性认识超音速混合层着火距离奠定

了基础，也为开展相应的着火距离试验和数值模

万方数据
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拟研究提供的理论支撑和工况设置指导。

图4理论预测和CFD计算的着火距离

Fig．4 Ignition distances obtained by theoreticaI

prediction and CFD calculation

在该预测方法中，既关联了来流热力学参数

(即来流温度、压力和组成)，又关联了燃料的详

细化学反应动力学参数，同时还关联来流运动学

参数(包括对流马赫数和来流马赫数)，即综合

考虑了超音速混合层流动的反应性、可压缩性和

流动性，因此该预测方法具有普适性。其体现在

工况参数和燃料特性的变化上，因为不论何种工

况参数的超音速混合层流动和何种燃料，着火特

性总是取决于其反应性、可压缩性和流动性等特

征，而这些特征在本文提出的理论预测方法中均

得到考虑。

3结论

应用高精度的数值模拟方法对非稳态超音速

混合层流动进行了模拟，对混合层的着火距离进

行了研究。结果表明混合层的着火距离对来流空

气温度非常敏感，并随着来流空气温度的增高而

迅速下降。此外，本文基于详细化学反应机理和

高精度的数值模拟结果，提出了一种预测超音速

混合层着火距离的理论方法。该方法首先通过超

音速混合层来流参数定义了绝热密闭反应系统，

然后基于反应系统的着火延迟时间和超音速混合

层平均流速及考虑了粘性加热和可压缩效应的修

正温度△r对混合层的着火距离进行了理论预测，

预测的结果和CFD计算的着火距离吻合较好。

该理论预测方法仅需要少量的实验数据或者数值

模拟对模型进行标定，即可获得超音速混合层大

空气来流温度范围的着火距离预测结果，在没有

实验数据或者数值模拟结果时，该理论预测方法

也可以获得超音速混合层着火距离的定性结果。
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