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支板喷射超声速燃烧流场三维大涡模拟

范周琴，孙明波，刘卫东
（国防科技大学 航天与材料工程学院，湖南 长沙 ４１００７３）

摘 要：利用火焰面模型和混合 ＬＥＳ?ＲＡＮＳ方法对某支板构型超燃冲压发动机进行模拟，讨论了化学反
应对湍流流场的影响，并比较了３Ｄ和２Ｄ模拟的差别。结果表明，不考虑化学反应时剪切层中的大尺度结构
控制着整个混合过程，且剪切层具有明显的三维特性；２Ｄ模拟能捕捉到涡的配对与合并现象，而３Ｄ模拟中涡
的拉伸、扭曲及破碎特性更加显著；考虑化学反应时，由于燃烧释热的影响，支板尾部回流区变大，射流穿透度

减小，大涡结构产生和饱和的位置有所推迟；数值阴影与实验阴影符合，时均速度剖面、温度剖面与实验值一

致，３Ｄ模拟在预报准确性方面明显优于２Ｄ模拟。
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随着计算机技术的飞速发展，数值模拟逐渐

成为研究超声速湍流燃烧的重要方法之一。相对

于亚声速燃烧，超声速燃烧建模和数值模拟更加

困难［１］。这是由于超声速燃烧不但要处理湍流与

燃烧的相互作用，还需要考虑激波对湍流和燃烧

的影响。早期超声速燃烧的相关计算基本上采用

有限速率化学反应动力学机理，这实际上忽略了

湍流与燃烧的相互作用，可能会造成对流场的错

误描述。最近的对比计算表明湍流燃烧耦合与否

对计算结果及物理过程描述有重大影响，因此应

该采用湍流燃烧模型来模拟超声速燃烧过程。目

前比较有代表性的有概率密度函数输运方程方法

和火焰面模型。

在概率密度函数输运方程方法中，化学反应

速率源项是封闭的，不需要模化，因此一些复杂的

燃烧现象如点火、局部熄火现象都可以精确模拟。

然而求解概率密度函数输运方程采取的蒙特卡罗

算法将产生巨大的计算量，限制了其广泛应用，尤

其考虑的化学组分较多时更是如此。火焰面模型

将湍流火焰看作嵌入流场内局部具有一维结构的

薄层流火焰的系综，湍流场中平均火焰结构由层

流火焰面系综统计平均得到，且可以处理详细的

化学反应问题。

目前对火焰面模型的认识还有争论，

Ｓｗａｍｉｎａｔｈａｎ和 Ｂｉｌｇｅｒ［２－３］认为火焰面的思想只适
用于局部反应区厚度远小于湍流耗散长度尺度的
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情形。然而从湍流燃烧模式图上发现，绝大多数

的湍流燃烧呈火焰面的燃烧模式，大部分的超音

速燃烧也落在这一范围。Ｗａｉｄｍａｎｎ［４］对德国宇航
中心的氢燃料－超燃冲压发动机实验数据的分析
也揭示其燃烧处于火焰面模式。因此，火焰面模

式有很强的工程应用背景，Ｓｗａｍｉｎａｔｈａｎ和 Ｂｉｌｇｅｒ
的观点虽然正确却不能成为评判火焰面模型缺陷

的依据。目前国内外的研究者已经开始采用该模

式对超燃冲压发动机内部燃烧过程进行描述与仿

真，并逐步成为超声速湍流燃烧数值研究的主要

趋势之一。

湍流燃烧分为预混燃烧和扩散燃烧，本文主

要针对扩散燃烧火焰面模型开展研究，介绍火焰

面模型及控制方程，将火焰面模型和混合 ＬＥＳ?
ＲＡＮＳ方法相结合，对德国宇航研究中心的氢燃
料超燃冲压发动机进行数值模拟，并与实验结果

进行比较。

１ 数学物理描述

火焰面模式将湍流火焰看成嵌入湍流流场内

随机分布的局部具有一维结构的薄的层流火焰面

的系统。该模型通过引入混合分数 Ｚ的等值面
描述火焰表面的位置，组分质量分数和温度随 Ｚ
的分布通过求解火焰面方程得到，然后按照概率

统计规律进行系统平均来处理湍流燃烧问题。

假设各组分扩散系数相等且忽略辐射换热和

压力随时间的变化，火焰面结构可用一组火焰面

方程描述，即

－ρχ２
２
Ｚ２

＝ω

其中ρ为密度，为组分质量分数和温度，ω为相

应的源项，χ为标量耗散率。此处χ定义为χ＝
２Ｄｚ

Δ

( )Ｚ ２，描述湍流与火焰面的相互作用，其中

Ｄｚ为扩散系数。求解火焰面方程，得到关于 Ｚ
和χ的二维数据表，组分质量分数 Ｙｉ和温度Ｔ满
足 Ｙｉ＝Ｙｉ（Ｚ，χ），Ｔ＝Ｔ（Ｚ，χ）。化学热力学参
数的过滤值则由 Ｚ和χ 的联合概率密度函数
Ｐ Ｚ，( )χ 计算得到，计算过程中假定 Ｚ和χ分别
服从β分布和δ分布，且统计上互相独立。考虑

超声速条件下［５］可压缩性和激波的影响，仅采用

数据库中的组分质量分数，当地温度由能量方程

隐式计算得到。

为了得到流场中的混合分数分布和标量耗散

率分布，除了需要解连续方程、动量方程和能量方

程外，还需解混合分数 Ｚ的方程。本文求解的大
涡过滤后的控制方程如下：
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其中珋ρ，珘ｕｉ，珘Ｅ分别代表密度、速度、总能量，
控制方程中的其它参数信息和不封闭项详见文献

［１］。控制方程中无粘项用五阶精度 ＷＥＮＯ［６］格
式离散，粘性通量用二阶中心差分离散，时间方向

采用二阶精度的具有 ＴＶＤ保持性质的 Ｒｕｎｇｅ
Ｋｕｔｔａ方法，ＣＦＬ数取０５。

２ 模拟对象

本文的数值模拟对象是德国宇航中心的氢燃

料超燃冲压发动机［５，７］，如图１所示。预热空气经
喷管膨胀进入燃烧室，燃烧室入口高 ５０ｍｍ，宽
４０ｍｍ。支板长 ３２ｍｍ，高 ６ｍｍ。氢气通过支板底
部的１５个小孔喷入燃烧室，喷孔直径 １ｍｍ，喷孔
间距２４ｍｍ。

图１ ＤＬＲ超燃冲压发动机燃烧室示意图
Ｆｉｇ．１ ＳｋｅｔｃｈｏｆＤＬＲｓｃｒａｍｊｅｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

表１ 空气来流及氢气喷流条件
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Ｊｅｔ１０２５０ １ ００９７ ０ ０ ０ １

来流和喷流条件见表 １。入口是超声速入
流，根据特征线理论，入口参数全部固定；出口认

为是超声速出流，采用外插边界条件；燃烧室上下

壁面认为是绝热、滑移壁，以忽略壁面附面层对中

心流场的影响。支板表面认为是绝热、无滑移壁。

流场网格在燃烧室入口、支板前缘、支板壁面以及

支板后缘附近进行加密。为减小计算量，取 ３个
喷孔进行计算，展向取周期性边界条件。计算网

格约为６００万个，分为２４个区并行计算。
数据库由ＦｌａｍｅＭａｓｔｅｒＶ３０软件生成，化学反

应模型采用９组分１９方程。生成数据库时，假设
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所有组分 Ｌｅｗｉｓ数为１，且忽略辐射热损失和压力
随时间的变化；压力条件取燃烧室平均压力

１５ｂａｒ，氧化剂和燃料温度分别取１０００Ｋ和２５０Ｋ，
共生成２８个火焰面。

３ 结果与讨论

图２ 冷流流场数值阴影与实验阴影对比

Ｆｉｇ．２ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｈａｄｏｗｐａｒａｇｒａｐｈａｎｄ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｈａｄｏｗｉｎｎｏｎｒｅａｃｔｉｎｇｆｌｏｗ

３１ 冷流结果

计算过程中定义流场特征长度为 Ｈ＝５０ｍｍ，
特征速度 Ｕ＝７４７６８１５ｍ?ｓ。如无特别说明，下文
图中坐标方向均指无量纲长度。另外给出了 ２Ｄ
计算结果，以便于同 ３Ｄ结果作比较。从时均数
值阴影和实验阴影结果的对比（图 ２）可以看出，
计算得到的 ２Ｄ和 ３Ｄ结果均给出了与实验阴影
类似的流场结构。主要包括：（１）支板前缘挤压超
声速来流形成两道斜激波，斜激波经燃烧室上下

壁面反射形成反射激波 １，因为一侧是扩张型流
道，从而导致了不对称的流场结构；（２）反射激波
１与剪切层相互作用，并穿过剪切层形成激波 ２；
（３）超声速来流经支板尾部扩张形成一系列膨胀
波５；（４）超声速来流经支板尾部的膨胀波后，向
喷流中心偏转，为了与中心喷流方向一致，在喷口

附近又形成两道斜激波３；（５）斜激波３在与燃烧
室上下壁面作用之前，与激波２相交，再由壁面反
射形成激波 ４；（５）支板尾部形成两个低速回流
区，回流区内速度较低，与射流和超声速来流分别

形成速度剪切，从而形成四层剪切层（这一点可以

从图９（ｂ）中清楚看出），随着向下游发展，四层剪
切层相互缠绕逐渐合并成一层剪切层。由于计算

过程中认为燃烧室上下壁面为滑移边界，所以未

能捕捉到阴影图中的壁面边界层分离诱导的压缩

激波。与２Ｄ结果相比，３Ｄ结果得到的波系较弱，
衰减的也更快，但剪切层形态与实验吻合的更好。

图３给出了沿流向４个不同位置的速度剖面
分布，此处坐标为有量纲。可以看出，３Ｄ和２Ｄ计
算所得剖面与激光多普勒测速仪（ＬＤＶ）测得的速
度剖面均比较接近。但在 ｘ＝７８ｍｍ处，喷口附近
预测的速度大于实验值，说明预测的回流区较大。

随着向下游发展，喷口中心线附近 ３Ｄ结果与实
验值一致，而２Ｄ结果除 ｘ＝１２５ｍｍ外，与实验值
差别较大。计算结果与实验测量值之间的误差可

能是由于忽略了燃烧室上下壁面的附面层造成

的，这一点可以从图２（ｃ）明显看到上下壁面附面
层分离引起的激波与剪切层的相互作用。由图２
和图３可知，３Ｄ和 ２Ｄ时均流场结果与实验比较
符合，说明采用的计算模型正确、边界条件合理。

图３ 冷流流场计算时均速度剖面与实验对比

Ｆｉｇ．３ Ｃｒｏｓｓｓｔｒｅａｍｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓｉｎｎｏｎｒｅａｃｔｉｎｇｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

为了更好地展示流场细和非稳态过程，图 ４
给出了 ３６ｔｃ（ｔｃ＝Ｈ?Ｕ）时刻瞬态流场物理量分
布。从图４（ａ）中可以清晰地看出剪切层中拟序
结构的存在。初始阶段剪切层很不稳定，离开喷

口一定距离后开始出现 ＫｅｌｖｉｎＨｅｌｍｈｏｌｔｚ不稳定
波，其后展向涡发生了扭曲、变形，直至破裂，大涡

结构的出现以及破裂对于燃料和来流的混合具有

促进作用。图 ４（ｂ）给出了燃料质量分数的等值
面图。可以清楚地看出喷口附近三股燃料射流从

圆孔中喷射出来，流动至下游很距离后等值面就

迅速发生扭曲、变形，这表明燃料和超声速来流的
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混合是相当迅速的。

图４ 冷流流场物理量分布

Ｆｉｇ．４ Ｏｂｌｉｑｕｅｖｉｅｗ，ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｉｓｏｓｕｒｆａｃｅ

图５ 展向涡分布

Ｆｉｇ．５ Ｓｐａｎｗｉｓｅｖｏｒｔｅｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图５给出了２Ｄ展向涡量等值面和３Ｄ展向中
心截面的涡量等值面的对比。可以看出，无论是

２Ｄ模拟还是３Ｄ模拟，均预报出了明显的大尺度
结构演化过程。不同的是，３Ｄ结果显示出混合层
具有明显的三维效应：涡的配对、合并现象已不再

明显，但涡结构的拉伸、扭曲、偏斜以至破碎过程

均能清晰可见。２Ｄ结果中只能看到涡的生成、配
对及合并现象，无法捕捉到涡的破碎过程。而涡

的破碎过程是真实流动中必然发生的过程，也是

拟序结构从产生到消亡必所经历的一个特征过

程。由此可见，３Ｄ的结果更加合理真实。另外根
据涡动力学分析，２Ｄ流动的涡量控制方程［８］是一

对流扩散方程，没有涡的生成项，不存在涡的拉伸

机制。而３Ｄ流动的涡量控制方程存在涡的生成
项，它将各空间方向的动力学性质耦合在一起，从

而发生在某一方向的扰动可以引起另外一方向的

涡量生成，使得涡发生倾斜和变形。２Ｄ和 ３Ｄ模
拟所给出的大涡结构的演化过程正说明了这一差

异。

图６ 燃烧流场数值阴影与实验对比

Ｆｉｇ．６ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｈａｄｏｗｐａｒａｇｒａｐｈａｎｄ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｈａｄｏｗｉｎｒｅａｃｔｉｎｇｆｌｏｗ

３２ 燃烧结果

火焰面模型最大的优点是可以将湍流流动和

化学反应解耦处理，因此本文的燃烧流场是在充

分发展的冷流流场基础上，耦合火焰面数据库得

到。从时均数值阴影和实验阴影的对比（图 ６），
可以看出计算结果给出了与实验阴影类似的流场

结构。主要包括：（１）在喷口附近，化学反应使得
支板尾部压力升高，剪切层向外扩展；至流向距离

８０ｍｍ处，受流场中波系干扰和化学反应的影响，
剪切层逐渐向射流中心靠拢；至流向距离 ２００ｍｍ
处，上下两层剪切层平行于射流中心平面向下游

发展；（２）支板前缘激波与壁面相互作用形成反射
激波１；由于化学反应使得剪切层内部为亚声速
区，反射激波１与剪切层相互作用，因无法直接穿
过亚声速区从而形成反射激波 ２；超声速气流流
经支板尾部膨胀形成膨胀波 ３，膨胀波 ３与壁面
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相互作用形成反射波 ４，反射波 ４继续与剪切层
相互作用形成反射波５；随后反射波２和５在剪切
层和壁面之间进行交替反射，形成了一系列的反

射波。流场结构除上述相似外，还存在以下差异：

（１）计算的反应区宽度略小于实验值，尤其在流向
距离２００ｍｍ以后的下游部分；（２）与冷流类似，燃
烧室上下壁面附面层分离产生的激波及反射波未

被捕捉到。与２Ｄ结果相比，３Ｄ结果得到的波系
较弱，衰减得也更快；但在下游位置，３Ｄ结果几乎
没有捕捉到激波，这与实验结果非常相似。另外

３Ｄ结果在下游剪切层边缘捕捉到了与实验阴影
相似的对称性涡结构，而 ２Ｄ结果得到的涡结构
非常不规则，与实验差别较大，这可能与“湍流是

三维的”这一特性有关。

图７给出了不同流向位置时均温度剖面分
布，此处坐标为有量纲。喷口附近（ｘ＝７８ｍｍ处）

由于低温氢的喷入，温度剖面呈双峰分布，２Ｄ和
３Ｄ结果均捕捉到了与实验类似的结构；但是 ２Ｄ
结果得到的最大温度明显大于实验值，且呈现出

明显的不对称性。随着向下游发展，反应加快，温

度升高，到 ｘ＝１２５ｍｍ时，温度剖面呈现单峰分
布，２Ｄ和 ３Ｄ模拟均得到了类似的结果；但是 ３Ｄ
结果预测的反应区宽度明显小于实验值（这一点

也可以从图６中得到证明），而 ２Ｄ结果得到的最
大温度稍大于实验值。在 ｘ＝２３３ｍｍ时，２Ｄ和３Ｄ
结果预测的反应区宽度均小于实验值，最大温度

均高于实验结果。计算与实验之间存在的偏差可

能是很多因素造成的，如忽略了壁面附面层、假设

Ｌｅｗｉｓ数为１等。综合图６和图７可以发现，３Ｄ模
拟要优于 ２Ｄ模拟，但是相应的计算量也会成倍
增加。

图７ 燃烧流场计算时均温度剖面与实验对比

Ｆｉｇ．７ Ｃｒｏｓｓｓｔｒｅａｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｐｒｏｆｉｌｅｓｉｎｒｅａｃｔｉｎｇｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图８给出了瞬时流场混合分数 ｚ＝ｚｓｔ等值面
分布。由于混合分数是守恒标量，理论上化学反

应对其分布没有影响。但从图 ８可以看出，考虑
化学反应时，混合分数等值面发生了较大变化。

这主要是由于化学反应释热引起湍流流场发生改

变，从而影响了标量混合。图 ９给出的喷口附近
展向涡分布可以较好的说明化学反应对流场结构

的影响。从图９中可以看出，有反应时支板尾部
的回流区明显变大，使得回流区内气体和超声速

来流形成的剪切层向外扩张，无法象冷流流场时

合并成一股剪切层，进而射流的穿透度也有所下

降。另外从图１０还可以发现，化学反应会影响大
涡结构产生和饱和的位置。无反应时大涡结构产

生和饱和的位置分别在无量纲距离 ｘ＝１５和 ｘ
＝２７处，而有反应时相应的位置则在 ｘ＝２５和
ｘ＝３处，即化学反应将使大涡结构产生和饱和的
位置推迟，这一结论与文献［９］中的“不考虑化学
反应，涡卷的产生和饱和位置都将前移”相一致。

图８ 混合分数等值面 ｚ＝ｚｓｔ
Ｆｉｇ．８ Ｏｂｌｉｑｕｅｖｉｅｗ，ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｏｆｚ＝ｚｓｔ

３Ｄ与２Ｄ结果相比，下游处涡的发展更加规则，这
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与实验阴影中的结果相似。

图９ 喷口附近展向涡分布

Ｆｉｇ．９ Ｓｐａｎｗｉｓｅｖｏｒｔｅｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅａｒｉｎｊｅｃｔｉｏｎ

图１０ 燃烧流场展向涡分布

Ｆｉｇ．１０ Ｓｐａｎｗｉｓｅｖｏｒｔｅｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｒｅａｃｔｉｎｇｆｌｏｗ

４ 结 论

（１）不考虑化学反应时，剪切层中的大尺度结
构控制着整个混合过程，且剪切层具有明显的三

维特性；２Ｄ模拟能捕捉到涡的配对和合并现象，
３Ｄ模拟几乎看不到涡的配对、合并现象，涡的拉
伸、扭曲及破碎特性更加显著。

（２）考虑化学反应时，由于燃烧释热的影响，
支板尾部回流区相应变大，射流穿透度有所减小，

大尺度结构产生和饱和的位置有所推迟。

（３）整体上，计算结果与实验结果基本一致。
但３Ｄ模拟在捕捉流场细节和精确性方面明显优
于２Ｄ模拟，但相应的计算量会大幅增加。

在后续工作中，可以尝试从模型修正、考虑激

波附面层干扰等方面进行深入研究。
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