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超声速H2/Air湍流扩散燃烧RANS数值模拟 *

曹长敏，叶桃红

（中国科学技术大学 热科学与能源工程系，安徽 合肥 230027）

摘 要：为了研究修正的火焰面反应进度变量燃烧模型在超声速湍流扩散燃烧问题中的适用性，对

德国宇航中心 （DLR） 超声速燃烧室开展RANS数值模拟。基于OpenFoam软件平台中密度求解器分别

对三维冷态场和燃烧场进行模拟分析。将网格自适应加密技术用于流场的计算；燃烧场计算中，通过分

析不同压力下层流火焰面数据库，引入了反应进度变量源项的压力修正系数，压力修正系数 α 等于

2.2。计算结果表明，冷态场中压力分布、波系分布、速度分布以及燃烧场中波系分布、速度分布、温

度分布结果均与实验值符合较好。压力修正方法能够较好地解决超声速湍流扩散燃烧问题。湍流

Schmidt数敏感性分析表明，湍流Schmidt数 Sc t 对湍流火焰结构有较大影响，文中 Sc t 等于0.7时能得到

与实验值较为一致的分布。
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RANS Simulation of Turbulent Non-Premixed H2/Air Combustion
in a Scramjet

CAO Chang-min，YE Tao-hong
（Department of Thermal Science and Energy Engineering，University of Science and Technology of China，

Hefei 230027，China）

Abstract：Reynolds-averaged-Navier-Stokes （RANS） simulations of the scramjet of the German Aero⁃
space Center （DLR） has been performed to investigate the validity of revised flamelet/progress variable turbu⁃
lent combustion model. Both three dimensional non-reacting and reacting flows have been investigated using den⁃
sity based solver of open CFD software， OpenFoam. The adaptive mesh refinement technique was used in the
present simulations. In the reacting flow， pressure correction coefficient for the source term of reaction progress
variable was introduced by analyzing laminar flamelet thermo-chemistry table under different pressure. The value
of the pressure correction coefficient is suggested to be 2.2. The numerical results for pressure， wave distribu⁃
tion and velocity in non-reacting flow as well as for wave distribution， velocity and temperature in reacting flow
are in good agreement with experimental data. It shows that the revised chemistry model can be used to predict
the supersonic turbulent non- premixed combustion. The sensitivity analysis shows that the turbulent Schmidt
number has significant influences on the flame structure. When turbulent Schmidt number is set to 0.7， the re⁃
sults agree reasonably well with the experiments.
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1 引 言

随着计算机技术的发展和数值计算方法的进

步，数值模拟在超声速燃烧的研究中发挥着越来越

重要的作用。RANS 方法中成熟的模型及计算量小

的优点，使其成为解决工程实际问题的重要方法。

超声速燃烧实验结果［1］表明，燃烧中速度、温度及组

分浓度的脉动均很强，湍流与化学反应之间存在相

互作用。利用数值模拟方法解决超声速燃烧问题

时，应考虑湍流脉动对详细化学反应的影响。模拟

湍流和详细化学反应相互作用的燃烧模型主要有条

件矩封闭方法（CMC）［2］、概率密度函数（PDF）方法

（包括输运 PDF［3］和假定 PDF［4］）和火焰面建表方法［5］。

CMC方法与输运 PDF方法采用蒙特卡罗法求解输运

方程，当采用包含较多组分的详细化学反应机理时，

计算量很大；假定 PDF 方法对化学反应源项高阶关

联项的预测较差［6］；火焰面建表方法将流场与燃烧解

耦，对化学热力学参数进行预先建表，计算量大大降

低。Peters［7］认为对于湍流扩散燃烧，当化学反应时

间尺度小于湍流最小时间尺度时，可以将湍流火焰

看成是一系列层流小火焰面的系综平均，并提出了

稳态层流扩散火焰面 SLF（Steady Laminar Flamelet）
模型。SLF 模型在亚声速湍流燃烧数值模拟中得到

了广泛的应用［8，9］。火焰面模型是建立在常压、低 Ma

数以及 Da数较大的假设基础上，超声速燃烧中流动

的时间尺度很小，Da数减小，需要验证火焰面模型在

超声速燃烧数值计算中的适用性；Balakrishnan 的研

究［10］结果表明超声速燃烧中采用氢气作为燃料时，

火焰面模型通常可以适用。为此，火焰面模型方法

越来越受到超声速燃烧问题研究者［6，10~16］的青睐。

近年来，研究超声速燃烧场中压力变化对密度

和化学反应速率的影响成为火焰面模型修正方法之

一。Bekdemir［17］ 和 Urzay［18］将压力作为额外的建表

和查表参数，建立不同压力下的化学热力学数据表；

Cook［19］等将火焰面方程投影到焓值空间内，考虑燃

烧室中压力变化，很好的处理 HCCI发动机的自点火

问题；Saghafian［20］在研究超声速横侧射流中的燃烧问

题时，对火焰面方法中反应进度变量源项进行了压

力修正。 Pecnik［21］将此方法用于 HyShotII 的计算；

Mittal等［22］采用多项式拟合的方法考虑压力变化对

预混燃烧火焰结构的影响。

本文首先基于火焰面方法分析层流数据库中压

力对反应进度变量源项的影响；其次，采用 RANS方

法对德国宇航中心 DLR［23］支板喷氢的超声速冷态场

与燃烧场开展数值模拟；最后，研究标量的湍流输运

湍流 Schmidt数对燃烧场的影响。

2 物理问题

燃烧室几何结构如图 1所示。燃烧室空气入口

高度 50mm，宽度 40mm，支板长度 32mm，支板高度为

6mm，整个燃烧室长为 453mm，燃烧室上壁面倾角为

3°。燃料氢气通过支板后面 15个直径为 1mm、间距

2.4mm 的小孔喷射入超声速气流中。图中楔形物顶

端“A”点的坐标是（35mm，25mm）。燃烧室进口的主

流空气以及燃料氢气的进口参数见表 1。

Fig. 1 Schematic of combustor

Table 1 Inflow condition of the fuel and air

Item
Air
Fuel

Ma

2.0
1.0

p/Pa
1.0 × 105

1.0 × 105

T K
340
250

YO2

0.232
0

YN2

0.736
0

YH2O

0.032
0

YH2

0
1.0

3 数学物理模型

3.1 控制方程

假设所有组分的刘易斯数均为 1，且不考虑辐射

的影响，对可压缩瞬时流场控制方程进行 Favre密度

加权平均，得到如下平均量的控制方程
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（4）

式中 ρ̄ 是密度；u͂j 是速度分量；Y͂m 为组分 m 的

质量分数；E͂ 为总能，E͂ = e͂ + 12 u͂2
j + k ；e͂ 为内能；H͂ 为

总焓，H͂ = h͂ + 12 u͂2
j + k ；h͂ 为焓值；p̄ 为压力；τ̄ij 为分
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子粘性应力；λ 为热扩散系数；μ 为层流粘性系数；

湍 流 粘 性 系 数 μ t 、湍 动 能 k 以 及 雷 诺 应 力 τ̄R
ij 由

k -ω SST 湍流模型给出；这里 σk 取 1；计算中均取湍

流 Schmidt 数 Sc t = 0.7 ，湍流 Prandtll 数 Pr t = 0.9 ；5.3
节详细讨论不同湍流 Schmidt数对燃烧场的影响；ω̄̇m

为组分 m 的平均反应速率；N 为组分的个数。燃烧

计算中，由于化学反应源项的非线性以及化学反应

的多尺度，导致方程刚性较大很难求解，本文采用

FPV 燃烧模型，平均组分质量分数 Y͂m 由化学热力学

数据表查表得到，可以避免方程（3）的求解；平均温

度 T͂ 采用 Oevermann［14］的方法，通过求解总能方程

（4）隐式得到，此方法可部分引入流动可压缩性的影

响；压力与温度的关系满足状态方程
-
p = -ρR(Y͂m)T͂ 。

3.2 燃烧模型

常压、低马赫数下的 SLF 方法选用混合分数 Z

及其标量耗散率 χ 作为建表查表的变量，对燃烧场

化学热力学参数进行预先建库，得到 ϕ =ϕ tab(Z,χ) ，其
中 ϕ 表示温度、组分质量分数以及化学热力学参数

等。 Pierce 等［24］提出了火焰面进度变量（Flamelet/
Progress Variable）模型，引入反应进度参数 C = YH2O ，

将 ϕ =ϕ tab(Z,χ) 映射到混合物分数与反应进度变量空

间内，构建新的化学热力学数据表 ϕ =ϕ tab(Z,C) 。与

CFD 耦合求解燃烧问题时，需要补充求解反应进度

变量的输运方程，反应进度变量源项可查表得到。

对 DLR 超声速燃烧工况，通过分析不同压力下层流

火焰面数据库，给出压力修正系数，对查表得到的反

应进度源项进行修正。此方法的优点是即考虑了压

力的影响，又不需要增加化学热力学数据表的大小。

本文采用氢气 9 组分 19 步化学反应动力学机

理［25，26］，分别求解压力为 1.0 × 105Pa ，1.2 × 105Pa ，

1.5 × 105Pa ，2.0 × 105Pa 的四组火焰面方程，得到反

应进度变量源项最大值 ω̇Cmax 在混合分数空间的分布

如图 2，随着建库压力升高，ω̇Cmax 峰值逐渐增大。

Fig. 2 Value of the ω̇Cmax versus the mixture fraction for

different values of the pressure

可以用下式计算压力对反应进度变量源项 ω̇C

的影响

ω̇C

ω̇ tab，C

= æ
è
ç

ö
ø
÷

p
p tab

α
（5）

其中，ω̇ tab，C 为火焰面建库压力 p tab 时反应进度

变量源项，根据文献［27］的计算结果，建库压力选用

反应区的平均压力 p tab = 1.5 × 105Pa 。 α 为压力修正

系数，需要拟合得到。图 3为对数坐标系下不同混合

分数时 ω̇Cmax 随压力的分布，各混合分数下反应进度

变量源项的最大值与压力呈直线分布，因此拟合公式

（5）的指数形式合理。图 4为不同压力下修正系数 α

随混合分数分布的拟合结果，反应区内修正系数可近

似取平均值 α = 2.2 。

Fig. 3 Value of ω̇C
max

versus the pressure for different

values of the mixture fraction

Fig. 4 Value of α versus the mixture fraction for different

values of the pressure

根据湍流的统计特性，给定混合物分数和反应

进度变量的概率密度分布，通过积分层流数据表，得

到 CFD计算中标量的平均量。本文假定守恒标量混

合物分数 Z 满足 β 分布，反应进度变量为 δ 分布。

对层流火焰数据表 ϕ tab(Z,C) 按公式（6）进行积分可得

到平均量的湍流化学热力学数据表 ϕ͂(Z͂,Z͂''2,C͂) 。
ϕ͂ tab = ∬ϕ tab pβ(Z͂,Z͂''2)pδ(C͂)dZdC （6）

查表控制参数标量混合物分数 Z͂ 、混合物分数
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方差 Z͂''2 和反应进度 C͂ 的输运方程为
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ω̄̇C 为平均反应进度变量源项，由湍流化学数

据 表 查 表 得 到 ，然 后 根 据 式（5）进 行 修 正 。混合

物 分 数 标 量 耗 散 率 模 型 为

ρ̄χ͂ =Cχ ρ̄
ε
k
Z͂''2 =CχCμ ρ̄ωZ͂

''2 ，其中模型常数 Cχ = 2［28］，

Cμ = 0.09 。常数 Sc t2 = 0.5 。结合可压缩流场方程

（1），（2），（4）可得到燃烧场的分布。

4 计算方法与初边界条件

本文数值计算基于 OpenFOAM 软件平台的密度

求解器 rhoCentralFoam［29］进行扩展，编制了超声速燃

烧计算模块；此求解器的差分格式为基于有限体积

的半离散中心迎风方法。动量方程、能量方程以及

火焰面输运方程（7）～（9）采用分裂算法求解；时间

推进采用隐式 Euler方法；湍流动能及其耗散率方程

的对流项采用二阶 TVD 中心差分格式；扩散项、粘

性项均为二阶中心差分格式。

燃料与空气的进口采用第一类 Dirichlet边界条

件，具体参数如表 1 所示，湍流强度分别为 0.5%和

5%，与文献［14］一致。固体壁面采用无滑移条件，壁

面法向网格 y+ = 35，近壁面流动采用壁面函数计算；

出口采用无反射边界条件。数值模拟中取三个小孔

进行计算，展向取 7.2mm，采用周期性边界条件。计

算中以氧化剂的进口参数作为初始场。

5 结果分析

为了在较少网格上更准确的捕捉激波位置，采

用网格自适应加密（ARM）技术。首先计算粗网格上

的收敛解，然后对密度梯度大的区域进行加密。图 5
为燃烧室上半部分加密前后局部网格划分对比图。

对三套网格总数分别为 115 万、180 万和 280 万的网

格进行独立性验证，180万和 280万两种网格计算结

果基本一致，因此文中数值计算结果为 180 万网格

时三维燃烧室中心纵剖面的值。

（a）Coarse mesh

（b）Refined mesh

Fig. 5 Mesh of the upper part of combustor

5.1 冷态场结果

图 6为冷态场实验纹影与数值计算密度梯度分

布对比图。超声速来流在支板头部产生的两道斜激

波，分别经上下壁面反射后成为反射激波；支板后侧

低压使壁面边界层分离，在拐点处形成一系列膨胀

波。低压回流区和周围流体之间通过弯曲的压缩激

波达到平衡。

（a）Experimental shadowgraph

（b）Simulation result

Fig. 6 Experimental shadowgraph and simulation result of

contours of density gradient fornon-reacting flow

图 7（a）中冷态场下壁面的压力因第一道斜激波

而升高，经膨胀波逐渐降低；反射激波在中心线 y=
25mm上交汇使图 7（b）中心线上压力出现峰值。图 8
（a）为 x=78mm 截面的速度分布，此截面中心速度值

较低，约 210m/s；图 8（b），（c），（d）为支板后侧下游不

同流向位置的时均速度分布。下游流场中湍流耗散

使得速度梯度逐渐减小，各截面速度分布逐渐均匀；

计算结果基本捕捉了上述的流场特征，与实验结果

符合较好。以上计算结果表明密度求解器可以给出

较好的流场信息。
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5.2 燃烧场结果

图 9为燃烧场实验纹影与数值计算密度梯度分

布对比图。燃烧放热使得支板后侧反应区压力增

加，波系分布与冷态流场图 6有明显不同，燃烧工况

中拐点膨胀波消失，再压缩激波明显减弱；图 10为燃

烧场支板后侧流线图，图中虚线为当量混合分数等

值线。中心射流、超声速来流与钝体回流区之间

形成内外侧剪切层。钝体低速回流区内混合分数

较大，燃烧不能进行，燃烧发生在当量混合物分数

(Zst = 0.0283) 等值线所在的外剪切层内。中间产物

OH 质量分数分布（图 13（b））可以表示火焰燃烧

位置。

（a）Pressure along the lower wall （b）Pressure along the centerline

Fig. 7 Pressure profile of the combustor for non-reacting flow

（a）x=78mm （b）x=125mm

（c）x=157mm （d）x=233mm
Fig. 8 Axial velocity profiles at different stream-wise location for non-reacting flow
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（a）Experimental shadowgraph

（b）Simulation result of density gradient
Fig. 9 Experimental shadowgraph and simulation result of

density gradient for reacting flow

Fig. 10 Streamline behind the wedge-shaped strut for

reacting flow

图 11 和图 12 分别为燃烧场中不同流向位置速

度分布、温度分布与实验对比图。截面 X=78mm位于

燃烧场射流低速回流尾迹区，中心回流速度为-9m/s，
小于冷态场的值（图 8（a））。射流尾迹区内部分高温

产物回流加热，使温度升高，约为 700K。外剪切层燃

烧温度为 1000K 左右。此截面温度呈双峰分布（图

12（a））；燃烧场下游，燃料与空气的混合加快，反应

加剧，燃烧产物增多，燃烧室温度升高，x=125mm 处

达到最高温度；随着燃烧过程中燃料的消耗，燃烧产

物减少，燃烧场温度逐渐降低，燃烧尾部 x=233mm截

面上峰值温度约 1500K；另外，相比于冷态场速度分

布（图 8），燃烧放热使回流区变长，燃烧场中心速度

衰减加快。模型能够较好地预测燃烧场的温度与速

度分布，且温度峰值的位置与实验结果符合很好；由

于 RANS方法不能考虑流场中的非定常过程，使计算

的反应区峰值温度偏高（图 12（b）），导致流体加速过

快，可以看到 x=207mm处（图 11（c））的速度大于主流

速，与实验中的速度分布有一定的偏差［20，26］。

冷态场的计算中，由于壁面采用无滑移条件，没

有考虑激波与边界层的相互作用，压力上升位置与

实验值相比略后，随着激波在上下壁面的反射，这一

影响会逐步累加，使计算的压力峰值位置后移。数

值计算并没有显示出实验中的低频率波，可能是由

于燃烧室表面粗糙造成的。此外，由于实验测量数

据中不包含流场近壁面区的值，无法对近壁面附近

复杂的流场结构进行详细的分析。为了避免壁面附

近流场结构的误差对中心区域产生重要影响，对网

（a）x=78mm （b）x=125mm （c）x=207mm

Fig. 11 Axial velocity profiles at different stream-wise location for reacting case

（a）x=78mm （b）x=125mm （c）x=233mm

Fig. 12 Axial temperature profiles at different stream-wise location for reacting case
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格独立性验证的三套网格在壁面处进行了不同程度

加密，180万和 280万两种网格近壁面结果基本一致。

超声速燃烧数值计算中的误差是许多因素综合

导致的：（1）数值方法带来的误差，虽然 RANS方法有

计算量小的优点，但不能考虑非定常的过程，如大尺

度湍流结构和火焰的相互作用、局部熄火再点燃等；

超声速来流导致外剪切层内拉伸率很大，火焰在当

量混合分数线所在的外剪切层内很难驻定，LES结果［27］

表明火焰在外剪切层内呈现周期性熄火与再燃现

象。（2）层流火焰面假设没有考虑激波与火焰的相互

作用。（3）不同化学反应机理会对结果产生影响［30］。

5.3 湍流Schmidt数敏感性分析

在高速燃烧计算中，标量的湍流输运通常采用

梯度输运模型［31］，质量扩散的速率由湍流 Schmidt数
Sc t 表征。研究［32］表明 Sc t 过小，会导致燃烧不启动问

题；增加 Sc t ，组分扩散降低，会导致熄火。大多数工

程计算中将 Sc t 设定为常数，文献［33~35］开展了 Sc t
模化方法的研究，提高了湍流输运项的计算精度。

火焰面方法中对标量的湍流输运项模化时，需要给

定 Sc t 的值。这里采用常值假设，研究 Sc t 从 0.5～0.9
变化时对燃烧场的影响。

图 13 为计算得到的 Sc t 分别为 0.5，0.7 和 0.9 时

组分 OH的质量分数云图。 Sc t 为 0.5时，组分扩散增

加，燃料与氧化剂充分混合，使得燃烧过程更加剧

烈，反应区变宽，火焰长度变短。 Sc t 增加到 0.9，组
分扩散减弱，反应区变窄，火焰面长度逐渐增长。因

此，RANS 模拟湍流燃烧时，Sc t 的模化变得非常重

要，Sc t 等于 0.7时结果与实验值较为符合。

（a）Sc t = 0.5

（b）Sc t = 0.7

（c）Sc t = 0.9
Fig. 13 Contours of OH mass fraction at different

turbulent Schmidt number

6 结 论

本文基于开源的 OpenFoam 流体力学计算软件

平台，编制了超声速湍流燃烧计算模块，开展了 DLR
超声速燃烧室的冷态和燃烧场的数值模拟，可得到

以下结论：

（1）rhoCentraFoam 类型的密度求解器具有模拟

超声速复杂流场的能力，DLR 超声速燃烧室冷态流

场的模拟结果和实验结果符合较好；

（2）对低速常压的 FPV 燃烧模型进行反应进度

变量源项的压力修正，压力修正系数的拟合结果为

α = 2.2 ，该方法可以用于超声速湍流燃烧的数值模

拟；

（3）湍流 Schmidt数敏感性分析表明，Sc t 对湍流

燃烧火焰长度以及反应区宽度影响很大，数值计算

时应该考虑合适的取值，本文 Sc t 取 0.7 时数值计算

与实验结果符合较好。
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