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一种新颖的基于总能量守恒的化学平衡流算法
江凡，陈 阳，樊雪松，蔡国飙
(北京航空航天大学宇航学院，北京100191)

摘 要：在推进剂燃烧的建模上，传统的热力计算方法一般基于总焓守恒求解定压绝热

燃烧温度和平衡组分，不能考虑壁面传热；在燃气流动的建模上，通常采用的冻结流模型认

为本地的组分及热物理性质与燃烧室瞬时一致，忽略了这些参数因来流气体与本网格滞留气

体掺混带来的随时间的缓变效应。提出了一种新颖的可以考虑壁面传热的基于总能量守恒的

化学平衡流计算方法，运用Fom彻2008语言，采用面向对象编程方法建立了化学平衡流燃气

发生器管道的模块化仿真模型，并将该模型应用到一个包含42个组件的涡轮试验台气路系统

的建模与仿真中。与早期模型仿真结果及试验数据的对比发现，新模型的仿真结果有一定改

进，更加接近试验数据。
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A noVel chemical equilibrium now algorithm

based on total energy conserVation
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Abs虹乏瞄： As for the modeling of propellant combustion， the traditional themodynamic

algorithms generally use the total emhalpy conseⅣation to solVe constant—pressure adiabatic

combustion temperature and equilibrium compositions，which can not consider the waU heat transfer．

As for the modeling of combustion—gas now，me仔ozen-now model is usually employed with the

assumption that local compositions and the thenIlophysical properties are instantaneous consistent with

those in the combustion chamber，which ignores the slowly-Varying efrect of these parameters caused

by the mixing process of the incoming now and the residual gas in 10cal伊id．In View of the

abovementioned weaknesses，a noVel chemical equilibrium now algorithm based on total energy

conseⅣation is proposed，which can consider the wall heat transfer．By using Fortran 2008 language

and object—oriented programming method，a modular simulation model of chemical equilibrium now

gas generator pipe is est百blished，and is applied to the modeling and simulation of a turbine test rig gas
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system with 42 components．IIl comparison with the earlier simulation results and experimental data，

the simulation results ofthe new model make a cenain improVement and are closer to the experimental

data．

Ke)啊ords： themodynamic calculation；chemical equilibrium now；total energy conservation；
turbine test rig system；numerical simulation

0 引言

系统仿真㈣是研究发动机工作特性的重要方

法，目前NAsA的推进系统数值仿真NPss(Nu—

merieal Propulsion System Simulation)项目代表着

当今发动机系统仿真的最高水平|l_21。Amesim[3l，

GFSSP【4I及Matlab／Simulink【5巧l等系统仿真软件在发

动机系统仿真领域应用较多，为了在系统仿真的

准确性和运算速度之间做到合理的平衡，通常采

用一维甚至零维的仿真模型。

在发动机燃烧室及喷管内流场仿真计算中，

热力计算㈣-】是一种重要方法，流动计算中冻结流

模型⋯4]，化学非平衡流模型15。1_7】应用较多。

传统的热力计算方法一般采用总焓守恒求

解，不能考虑传热。例如高玉闪使用布林克莱法

对氢／氧推进剂进行热力计算，确定各组分的摩尔

数和燃烧产物温度俐。Kavadelen采用化学平衡常

数法研究CdHp07№类型燃料水喷注燃烧现象，

并基于总焓守恒求解绝热燃烧温度¨01。Kadv在二

维的N—S方程中，采用化学平衡常数法基于总焓

守恒求解燃烧室温度⋯f。

吕翔针对以H：0：(L)／JP一10(L)为推进剂的

RBCC发动机，建立了火箭燃烧室热力计算模型，

并采用冻结流假设进行喷管热力计算Ⅲ]。汪球采

用5组分17步反应机理，研究高焓激波风洞中

典型状态下气流的热化学非平衡流动特性【15】。

Wei采用Ar元素的相关反应，研究Ar等离子在

喷管非平衡流动中的膨胀过程ml。

冻结流模型认为组分及物性不变，当地网格

的组分和热物理性质参数与上游瞬时一致，忽略

了这些参数因来流气体与本网格滞留气体掺混带

来的随时间的缓变效应；化学非平衡流从化学反

应动力学出发，考虑反应机理，虽然更加精细，

但是会带来刚性问题，在系统级仿真中使计算效

率大大降低，并且其准确性取决于所采用反应机

理的详细程度和适用范围，例如高温机理无法模

拟低温燃烧。相对于上述2种模型，平衡流[181模

型燃烧产物的组分摩尔分数及热物性参数由当地

网格参数求解，且不会明显降低计算效率。

运用模块化建模思想叫】，文献[13]针对涡

轮试验台气路系统建立了包含42个组件的数值

仿真模型，加热器及其出口段(燃烧装置，以下

简称加热器)燃烧区采用壁面绝热的基于总焓守

恒的热力计算方法，流动区采用冻结流模型。加

热器总温的动态仿真结果与试验数据一致，但加

热器后续管道中的管流总温明显高于试验数据。

针对以往研究中的不足，本文提出了一种基

于总能量守恒的热力计算方法，并从平衡流物理

化学实质出发，进一步提出了一套新颖的基于总

能量守恒的化学平衡流计算方法，采用该方法改

进文献[12—13]中的加热器模型，并通过与试验

数据的对比，验证新方法的有效性。

1涡轮试验台装置

图1所示为由42个组件组成的涡轮试验台

气路系统的仿真模型，模块化建模[13时划分为2

个流体源fFsl—21，20个气体管道(GPl—20)，5

个气体容积(GVoll—5)，1个气体掺混器

(GMAl)，9个气体阀门(GVl一9)，1个气体喷注

器(G11)，1个气体稳定器(GSAl)，1个化学平

衡流燃气发生器管道(CEFGGPl)，1个气涡轮

(GTurb01)和1个转子(Rotorl)。Z．，／正。。(2个传

感器在同一横截面不同位置测量总温，后面类

似)、％。／死。及正，，／Z。。分别为加热器下游、放气

旁路管道cPl6及主路测量段管道GPl7总温测

点。
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图1涡轮试验台数值仿真模型

Fig．1 N哪erical simula60n model of tllrbine test rig g盼system

加热器(CEFGGPl)、管道GPl6、GPl7的

长度(单位：m)、外径、壁厚(单位：mm)如

图1所示，其他元件结构参数参见文献[13]，管

道类元件每100 mm划分一个网格，气体阀门与

气体容积元件划分为2个标准网格，总长200 mm。

Fsl和Fs2分别为人口流体源和出口流体源。其

中，管道GPl5，阀门GV7及管道GPl6组成放

气旁路，管道GPl7，阀门GV8及管道GPl8组

成涡轮主路工作段为涡轮输送高温高压燃气，最

终带动转子做功。

试验和算例设置、调节时序情况参见文献

[13]，仿真时给定一个初始流场和温度场分布，

待冷流稳定后，10 s时刻在加热器中(CEFG—

GPl)点火，整个仿真过程持续260 s，重点关注

燃烧装置在20—260 s的仿真结果。FSl～2两个流

体源边界条件采用试验测量数据，即燃油质量流

量Q小大气压强p。的时间一参数点列形式的试验

测量数据。整个系统工作状况随阀门开度及流体

源边界条件而变化。本文针对其中的加热器

(CEFGGPl)开展研究工作。

2加热器的平衡流模型

平衡流模型假设认为在流动过程中，物质化

学反应速率无限快，燃烧物质时刻处于一种组分

和能量的化学平衡状态。

2．1网格划分和基本假设

加热器型号为BK一1型单管燃烧室，分别以

空气、RP一3煤油为氧化剂和燃料。如图2所示

为根据加热器建立的化学平衡流燃气发生器管道

模块的网格图，将加热器划分为掺混点火区与流

动燃烧区。氧化剂和燃料进入掺混点火区发生化

学反应，然后燃烧物质流人到流动燃烧区。

图2化学平衡流燃气发生器管道有限体积网格

Fig．2 FiIlite control Vol砌e grids of chemical eqllilib一砌now gas generator pipe

相较于文献[12—13]中的加热器模型，基于

总能量守恒的平衡流模型有以下不同的假设：

1)掺混点火区采用总能量微分方程代替压

强微分方程，燃烧过程不再是绝热的，可以考虑

万方数据



第43卷第1期 江凡，等：一种新颖的基于总能量守恒的化学平衡流算法 27

壁面传热；

2)流动燃烧区组分和物性不再冻结不变，

而是随当地网格的混合比等状态参数而变化。

这2点假设的不同会带来新模型中温度及压

强算法的不同。

2．2基于总能量守恒的平衡流模型

掺混点火区能量方程：

．争=古㈣印㈨。确一
(E，。印。)警一(《+p out)M，A] (1)

相较于文献[12—13]中，式(1)有传热项；。品。E≥
为掺混点火区入口空气和煤油总能量，包含空气

和煤油的化学能，并分别采用空气、煤油人口端

温度乙，％计算空气和煤油的焓值：

hi。=△^t，+c。。(t矗一t) (2)

式中：△h，is为推进剂的标准生成焓；c鲥。为定压比

热；t为基准温度。

连续方程：

訾=亩k菇‘叫。叩。警) (3)

式中腕；为燃气质量生成率。

混合物分数方程：

争一志mA。雌厶)+
m?杪竺。ti如)叩≯‘M，A，(r厂兰，。毛i；，。)] (4)豫扩mi。．o—氕ix0)—‰M1A 1杪’mix，o—氕i；，o)j (4)

其中

0jn fO if“o≥O
r
0，m

．J
”

几h圹虹。if耶。

胁 f 1 if Mo≥0

厶i’0一k。if小。
流动燃烧区能量方程：

警=钏E豺M靠一

(E川警一㈦+p印州A州] (5)

连续方程：i=1。⋯。n

警=古m；Ai-p、^。) (6)

混合物分数方程：活l，⋯，孔

警=专鼬A眩矗i)_
p、+。AⅢ扩：：．it吨i)] (7)见uⅢAⅢ扩咖t吨i J J 【。7)

动量方程：J=1，2，⋯，n+l

孚码一。(弓“)2瓦一。碍(矿)2瓦+
(B一，m)A，毛划年业 (8)

其中

{JDi，pi，E，i￡ix，i，叶】∈yaf，

式中边界参数y矗。和y，采用迎风格式。
速度：

均赢‰ ∽均石赢 桫)

网格i的单位体积总能量：

E。邓i+扣。(半) (，o)

单位质量的内能：

嘲一等 (11)

理想气体状态方程：

pi申；RiZ (1 2)

平均气体常数：

Ri=Ro‘nmDf鲋 (13)

式中：凡脚z。为i网格1 kg物质的气体总摩尔数；

R。为通用气体常数。内能、焓和总能量都考虑物

质化学能。

联立式(10)～式(12)得：

互2k昱“和。+争(半)肛(-4)
其中^．为i网格所有组分的焓值总和：

吃=∑nm叱·k (15)

式中：n啪f“为i网格1 kg物质中组分如的摩尔

数；瑚为组分总数；^。为1摩尔第瓠种组分的

焓值(J，m01)，是温度的单值函数，可由NAsA

七系数或九系数拟合公式得到【18]。

上述方程为常微分方程的初值问题，沿时问
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推进求解时步骤如下：

1)流动燃烧区常微分方程变量E小JD，，．k

及形i由式(5)～式(8)沿时间积分求解，¨i由式

f9)得到，这些参数对于本时层的代数方程求解

来说成为定值。对于代数方程变量来说：鬼是温

度正和组分摩尔数nmok的函数，而需要热力计

算得到的n啪k；尺j又是厶吨i，pi的函数，因此

需联立式(12)～式(15)迭代求解温度瓦。掺混

点火区‰，JD。及厶、．。由式(1)、式(3)及式(4)

沿时间积分求解，“。由上游组件决定，其他步骤

相同。

2)不论冷流、热流，均在式(14)中采用二

分法求解i网格的温度Z，二者不同之处在于焓

值危：和组分数n瑚k的计算。

热流时选取试算温度kⅦ，，在平衡组分初值

库中，由当前时层混合比“=1躲。一1预估％觚下

平衡组分初值nm优。，由式(12)和式(13)得到

试算压强p删。，采用基于化学平衡常数法或最小

吉布斯自由能法的热力计算方法求解Zi础。和

p蒯。。下平衡组分值，由式(15)计算燃烧混合气

的焓见，并采用式(13)更新尾，最终根据式

(14)采用二分法迭代求解温度正。

冷流时，忽略煤油对冷流的贡献，只考虑空

气流动。视空气为一定比例的Ar、0：及N：三种

组分的混合物，则肼mk和n啪z。i为定值，因此

鬼是温度的单值函数，联立式(13)和式(15)，

最终根据式(14)采用二分法迭代求解温度正。

3)得到网格温度正后，由式(12)求压强p。。

4)热流时由热力计算得到最终的燃烧产物

组分数及热物性参数；冷流时，各物质组分即为

空气组分，物性参数由上游相连组件参数赋值。

3模型应用效果

文献[13]采用Fortran95语言和面向过程的

编程方法，建立了涡轮试验台气路系统的模块化

仿真模型。其中加热器模型燃烧区采用壁面绝热

的基于总焓守恒的热力计算模型，流动区采用基

于总能量(不包含化学能)守恒的冻结流模型，

传热模型采用文献[19]在圆柱坐标系下建立的

一种计算管壁传热的轴对称二维有限体积模型。

此方案称为旧方案。

本文采用Fonmn2008语言编程，将试验台

系统所涉及的主要模块面向对象化，并采用新的

平衡流模型对加热器进行改进，掺混点火区和流

动燃烧区采用基于总能量(包含化学能)守恒的

平衡流模型并考虑传热，此方案称为新方案。

加热器和气体管道壁面传热采用轴对称二维

传热模型，气体阀门、喷注器、气体稳定器及气

涡轮为径向一维传热模型，气体容积为零维传热

模型，气体掺混器为绝热模型。

在编程过程中还进行了其他许多改进以优化

代码，例如改进了热力计算过程中确定温度的二

分法方案，基本思想是采用上一时层的温度确定

本时层温度二分法求解初值，在收敛精度提高到

0．01 K的情况下反而减小了二分法迭代步数。数

值试算表明，面向对象化和二分法改进使得计算

速度提高了约20％。

图3加热器下游总温仿真结果与试验数据的对比

Fig．3 Comparison of heater—downstream total temperature simuIation reslllts with test data
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如图3～图5所示为采用化学平衡常数法的

2种方案仿真结果与3个测点处试验数据的对

比。

图3中nT为转子转速，GGP_n㈣、CEFGGP-

正㈣分别为旧方案和新方案加热器下游中问网格
处总温。图4中GPl6一正(∥2)、GPl6一正∞一1)分

别为管道GPl6中间网格与末端网格总温。图5

中以此类推。

(a)0ld case (b)New case

图4放气旁路总温仿真结果与试验数据的对比

Fig．4 Comparison of byp嬲s measurement-section total temperature simulation reslllts谢th test data

(a)Old case (b)New case

图5主路测量段总温仿真结果与试验数据的对比

ng．5 Comparison of main—li呲me躯urement—sec戗on total temperature simulation reslllts with test data

根据涡轮试验台气路系统运行工况，在30 s，

120 s及260 s分别截取3个测点的总温数据，并

与试验数据进行对比，如表l和表2所示。

从表1可以看出，新方案的加热器下游总温相

对于旧方案有一定下降，在30 s，120 s及260 s

时，分别下降12．94 K，12．31 K及12．4 K。尽管

如此，从图3可以看出，2种方案的总温仿真曲

线整体上都落在了加热器下游同一测点2个传感

器正。。和Tf，。测得的总温曲线的范围内，说明新

旧方案在加热器下游总温计算上都与试验相符。

加热器总温下降一方面是掺混点火区采用式

(1)求解总能量，在计算空气、煤油焓值时，采

用加热器人口温度计算；而旧方案中，统一采用

煤油初温正血计算，正庐282 K是煤油实测温度的
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表1试验数据与新旧方案总温仿真结果

Tab．1 Test data aIId total temperature simlllation reslllts of new and oM cases

表2新旧方案总温仿真结果与试验数据的对比结果

Tab．2 Comparison of total temperature simlllation results of眦w and old c嬲鹤谢th test data

平均值。可见采用加热器人口温度更加接近实

际，空气人口温度在仿真涉及的260 s过程中约

为270 K，相对于正血小12 K，引起仿真得到的

加热器总温下降约10 K。另一方面，掺混点火区

考虑壁面传热，导致燃气总温又下降2～3 K。最

终加热器总温相较原始方案约有12～13 K的下

降。

加热器总温下降引起了后续管道总温的下

降，如表1所示，在这3个时刻点，新方案放气

旁路管道GPl6总温相对于旧方案分别有8．06 K，

7．8 K及9．41 K下降；主路测量段管道GPl7总

温则分别有2．49 K，3．15 K及8．91 K下降。

从图4可以看出，与试验数据总温死。和咒：

对比，新方案中放气旁路总温仿真结果更加接近
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试验曲线。如图5显示与试验数据总温‰和丁‰ injection designs fof aViation gas turbhe combustion[J]．

对比，新方案中主路测量段总温仿真结果更加接 10umal ofpropulsion andpower，2014，30(5)：1334—1356-

近试验曲线；只是在62．9 s时刻GV8阀门开启 [2]cHAPMAN 1 w·A proc。85衙m。。reanon o‘T-MATs

后，在约70一150 s时间段内，仿真结果总温突然 ；蒜；{)：美}嚣篡=0m
NPss da饥AM 2014。

上升，试验总温缓慢上升，二者趋势仍不一致。 【3】晏政：茹泽军，程玉强，等．航天器推进系统模块化建模
分析原因为：鉴于当前算例中后续组件仍然采用 方、法[J]国防科技大学学报，2012，34(4)：28—32．

冻结流模型，组分及热物理性质参数根据加热器 [4]BANDYoPADHYAY A，MAJlMDAR A．Ne魄ork now

末端网格计算结果直接赋值，导致后续组件网格 simlation of fluid tmsients in rocket pr叩ulsion systems

中的这些参数是突变的，而实际情况应该是物性 叨·Jou眦10fpropulsionandpower，201 4，3㈣：1646—1653·

随时间缓变的。后续针对该差异，进一步细化加 [5】os口oV V V，DAlGLE M 1，删ToV c B，。‘a1·Dy。
热器后续管道模型，更好地描述气路系统中温度：=1盂=竺嚣=蕊芝筌凳慧蒜
沿流动方向的分层现象。 987—998．

4结论 ∞1竺}篙三盏盒?裟慧裟要：；篙
通过上述分析与比较，得出以下结论： usA：AIAA，2009．

1)新方案加热器掺混点火区分别采用空气、 [7]陶金伟，黄金泉，周文祥·航空发动机组态建模技术研究

竺翌全呈竺氅代霎登之麦!繁堡翌翌温矍阎罢舞黧翥蓦篓搽裟差淼淼力性能分析
空气和煤油焓值，更加接近物理化学实际，且导

”1

f二磊釜曩某2乏，o蔷：茹)}丢(；一五；．⋯⋯⋯⋯⋯⋯’
致加热器下游总温下降约10 K。 【9]高玉闪，杜正刚，金乎，等．热沉式燃烧室热载分析[J】．航

2)加热器掺混点火区采用基于总能量守恒 空动力学报，20lo，25(11)：2619—2624．

的平衡流模型，相对于传统基于总焓守恒的方 [10]KAYADELEN H K，usT Y．Prediction of equilibrium

法，物理意义更加接近实际。其中，考虑壁面传 products and themod)，11amic properties in H20 injected

热导致加热器下游总温计算结果较原始方案降低
。ombustion forca邴oy N6 type如els[J】·Fuel，2013，

2～3 K。
l 13：389—401‘

3)加热器下游总温降低，导致后续组件中 ¨u兰=黧：竺譬竺裟捌==：
放气旁路总温、主路测量段总温仿真曲线也整体 gineemg and appIied sciences，2013，8(5)：1l一18．

降低，更加接近试验曲线。 【12】陈阳，唐振宇，蔡国飙，等．涡轮试验台燃烧装置建模与

4)通过大量的文献调研，尚未发现考虑壁 仿真(I)基于混合物分数的分区模型[J]．推进技术，

面传热的基于包含化学能总能量守恒的类似方 2012，33(6)：981—986．

法，因此本文提出的方法具有一定的新颖性，在 【13】cHEN Y，cAl G B，zHANG zz，et al-Multi-fi。1d cou’

燃烧室及燃气流动装置建模与仿真领域具有一定 plmg dyn8衄。mod。11ng and 81mul砒10n 01"61n¨。8”19

的工程应用价值。 荔14：44f4；：；5-118．
～ ”

5)后续考虑对加热器后续管道进行平衡流 [14】吕翔，何国强，刘佩进'等．RBcc发动机陛能分析模型

模型改造，以期能够实现当地网格组分及物性参 改进方法研究m固体火箭技术，2010，33(4)：387—390．

数的缓变效应，更好地描述涡轮试验台气路系统 [15]汪球，赵伟，滕宏辉，等．高焓激波风洞喷管流场非平衡

中温度沿流动方向的分层现象。 特性研究【J】．空气动力学学报，2015，33(1)：66—71．

参考文献： modelling of me nonequilibrium eXpansion process of

f11 HEATH C M．characterization ofswirl．venturi lean direct
D applied physics，2013，46(50)：505205一(下转第7页)
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构建了液氧煤油动力体系，开展了液氧甲烷发动

机研究，具备了可重复使用发动机研制的基础。

3)可重复使用液体火箭发动机涉及多项关

键技术，应持续开展研究工作。
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