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摘要:为推进飞行器燃料向无碳、可持续化转型,针对氨/氢混合燃料在超燃冲压发动机中的应用

开展了燃烧数值模拟研究。首先,采用德国航空航天中心(DLR)燃烧室结构,建立超燃冲压发动

机燃烧室模型,并对该模型在冷态和热态工况下的可靠性进行验证;接着,开展了不同比例氨燃料

掺混工况下的数值计算和燃烧特性分析。研究发现:随着整体燃料中氨燃料质量分数的增加,燃烧

室内反应温度有所降低,燃料型NOx 的产量显著增加;由于氨燃料化学反应活性低,在高速流场中

难以充分燃尽,掺混燃料后,燃烧效率相较纯氢气工况有明显下降;当氨燃料质量分数为30%时无

法稳定燃烧,提高进气来流压力、进气温度和燃料温度均能够达到稳定燃烧边界拓展的效果。该研

究为认识超声速燃烧中湍流与燃烧化学相互作用的规律提供了参考,同时为氨燃料超声发动机的

设计与优化提供了性能预测依据。
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Abstract:Tosupportthecarbon-neutralandsustainabletransitiontoalternativeaircraftfuels,

numericalsimulationsofthecombustionofammoniaandhydrogenfuelblendsinscramjetengines
wasconductedinthisstudy.Ascramjetenginemodelwasdevelopedbasedonthecombustion
chamberstructurefromtheGermanAerospaceCenter(DLR).Themodelwasvalidatedagainst
experimentaldataunderbothcoldandhotoperatingconditions.Numericalcalculationsand
combustioncharacteristicanalyseswereconductedwithvaryingammoniablendingratios.The
resultsindicatedthatanincreaseintheammoniamassfractionledtoalowertemperatureinthe
reactionfieldtemperatureandhigherfuelNOxemissions.Thelowchemicalreactivityofammonia
resultedininsufficientcombustioninhigh-speedflowfields,leadingtoasignificantreductionin
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combustionefficiencycomparedwithpurehydrogen.Simulationresultsindicatedthatstable
combustioncouldnotbeachievedwhentheammoniamassfractionincreasedto30%underthe
currentconditions.However,thestablecombustionboundarycanbeeffectivelyexpandedby
increasingtheintakepressure,intaketemperature,orfueltemperature.Thisstudyrevealsthe
combustioncharacteristics ofammonia and hydrogen fuelblends undersupersonicflow
conditions,providinginsightsintotheinteractionbetweenchemistryandturbulenceinsupersonic
combustion.Additionally,itoffersconsiderationsregardingperformancepredictionforthedesign
andoptimizationofammonia-fueledscramjetengines.
Keywords:supersonicscramjet;ammoniafuel;mixedblends

  全球气候和环境变化给经济和社会发展带来了

严峻挑战,低碳化已成为必然趋势。航空航天作为

战略性产业,当前主要依赖化石燃料[1]。使用低碳、
无碳燃料被认为是推进航空航天领域绿色转型的重

要方向[2-4]。在众多替代燃料中,氨作为一种清洁氢

载体燃料和储氢介质,具有无碳排放的优势,完全燃

烧后的产物仅为水和氮气[3-4]。然而,现有研究多聚

焦于传统碳氢燃料以及氢燃料,对氨燃料在冲压发动

机的适应性研究仍存在显著空白。多家国际航空公

司和研究机构提出将氨作为空天发动机燃料的战略,
例如澳大利亚 AviationH2 公司、美国航空航天局

(NASA)和英国ReactionEngines公司等均已启动相

关研发项目[5],认为使用氨燃料后原发动机不需要进

行大幅改装。氨燃料推进剂具有广阔的应用前景。
高超声速飞行器在空间运输和空天安全领域具

有重要作用[6],而其广泛使用的煤油类碳氢燃料存

在热解结焦堵塞冷却通道的问题[7],因此最高工作

马赫数范围受限。相比之下,氨燃料具备优异的冷

却能力[8-9],在发动机高热流密度工况下不发生结

焦,并且氨高温热解可产生氢气,改善氨燃烧性

能[10-11]。此外,氨储存运输方便,具有较高的当量

热沉和当量燃烧热值[12],有研究认为氨燃料可胜任

飞行马赫数0~10的宽范围需求[13]。
由于超声速燃烧实验测量困难,获取信息有限,

因此数值仿真成为研究超声速燃烧室内湍流与燃烧

耦合过程的有力工具。氨是非常有前景的无碳替代

燃料[14],目前针对氨燃料发动机的研究还处于起步

阶段,实际应用中仍存在关键瓶颈,如氨/氢的最佳

掺混比尚未明确,超燃状态下稳燃机制不明以及在

CFD仿真方面验证方法不足等。对此,本文利用

FLUENT软件开展了氨/氢气燃料超声速燃烧的模

拟仿真,以德国航空航天中心(DLR)的超声速发动

机燃烧室为主体构型。首先,建立了超燃冲压发动

机燃烧室模型,并利用文献中实验数据进行了模型

验证。接着,开展了不同氨/氢气掺混比例下的模拟

仿真,分析了燃烧室内流场特征和燃烧性能。最后,
开展了氨燃料超声速发动机稳燃边界拓展的模拟仿

真,揭示了压力、温度等边界条件对发动机燃烧状态

的影响。本研究为氨燃料超声速燃烧技术发展提供

了一定参考和支持。

1 数值模拟方法及模型验证

1.1 超声速燃烧室几何构型

本研究基于德国航空航天中心的DLR超声速

发动机燃烧室构型[15]开展模拟仿真,燃烧室结构尺

寸如图1所示。

图1 DLR燃烧室结构[15]

Fig.1StructureofDLRscramjet[15]

燃烧室前段的截面积不变,燃烧室宽度为40mm,
高度为50mm。从距燃烧室入口58mm处开始,燃
烧室顶部壁面以3°的角度向外扩张,一直延伸到燃烧

室出口。燃烧室内布置有楔形支板,支板底部设有直

径为1mm的燃料喷孔,支板长度为32mm,扩张角为

12°。整个燃烧室计算区域总长度为300mm,由于燃

烧室后段为扩张段,计算区域约为300mm×60mm。

1.2 湍流及燃烧模型选取

本研究采用计算流体学软件 ANSYSFLUENT
进行数值仿真。基于稳态压力基求解器,假设气体

是可压缩的,并符合理想气体定律,采用有限体积法

求解可压缩流 Navier-Stokes(N-S)方程,以获得超

声速燃烧室内的速度、温度、压力等信息。模拟中选

取的守恒方程、湍流模型及燃烧模型等详述如下。
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1.2.1 守恒方程

本文的控制方程包括连续性方程、动量方程和

能量及组分方程[16]如下

连续方程为

∂ρ
∂t+ ∂

∂xi
(ρui)=0 (1)

动量方程为

∂
∂t
(ρui)+ ∂

∂xi
(ρuiuj)=

∂p
∂xi

+ ∂
∂xi
(τij) (2)

能量及组分方程为

∂
∂t
(ρet)+

∂
∂xi
(ρhtuj)=

∂
∂xi
(τij -ui-qi)(3)

式中:变量ρ、u、τ、p、e、q和h 分别定义为密度、速
度、雷诺应力、压力、总能量、比热通量和比焓;xi 表

示笛卡尔坐标系中的第i个方向的坐标;ui、uj 分别

表示流体在第i、j个方向上的速度分量;τij 表示黏

性应力张量的i、j分量;et 表示单位质量总能量;

ht表示单位质量总焓;qi 表示第i个方向分量的热

通量。

1.2.2 湍流模型

湍流模型的选择是影响计算结果的重要因素之

一[17]。直接数值模拟(DNS)、大涡模拟(LES)方法

具有较高的计算精度,但是在流动与燃烧耦合条件

下计算量及时间成本较高,因此工程应用中广泛采

用雷诺平均法模拟(RANS)方法进行仿真。由于超

声速发动机流场中存在分离流动,RANS方法中的

常规k-ε与k-ω 湍流模型具有局限性,难以获得精确

的流场计算结果[18]。本研究采用了 Menter等[19]

提出了SSTk-ω 湍流模型,该方法通过混合函数将

k-ε和k-ω模型相结合,有效解决了湍流模型中需要

添加壁函数和对来流参数过敏感的问题,可以提高

超声速流场的计算精度,适用于航天领域仿真。

1.2.3 燃烧模型

湍流与化学反应间存在相互作用,本研究采用

部分搅拌反应器(partiallystirredreactor,PaSR)
模型进行燃烧计算,将每一块计算单元分为完全反

应区和非反应区[4,20],引入体积反应分数κ对化学

反应特征时间尺度(τc)和混合时间尺度(τmix)进行

定义。体积反应分数和混合时间尺度定义如下

κ= τc
τc+τmix

(4)

τmix =Cmix
μeff
ρε

(5)

式中:μeff为有效动力黏度,通过μ+μt计算,其中μ
为动力黏度,μt为湍流动力黏度;ρ为流体密度;ε为

湍流耗散率;Cmix 为混合常数,根据网格的分辨率以

及数量,使用Cmix 对湍流混合时间长度进行缩放,

Cmix 通常取值为1.0。

1.2.4 化学反应动力学模型

化学反应动力学模型对燃烧仿真结果有着重要

影响。采用单步或几步总包反应描述燃烧特性,往往

会导致释热量、燃烧总温、静压等计算结果存在偏差,
无法准确描述发动机从点火到燃烧的全过程[21]。

本文采用Liu等[22]基于遗传算法开发的氨燃

料骨架模型开展燃料超声速燃烧仿真计算,该模型

包含29个物种和63个基元反应。在初始温度T0 =
340K、初始压力p0 =1.2bar、当量比φ=1时,采
用文献[22]化学反应动力学模型对氢气掺混不同质

量分数氨条件下点火延迟时间和层流燃烧速度进行

预测,并与实验数据[23-24]进行对比,结果如图2、
图3,可见该模型对点火延迟时间和层流燃烧速度

实验结果均能够给出较好的预测。

图2 点火延迟时间验证

Fig.2Ignitiondelaytimevalidation

图3 层流燃烧速度验证

Fig.3Laminarflamespeedvalidation
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1.3 网格设置及无关性验证

本研究采用AnsysICEM软件对二维模型进行

结构化四边形网格划分,将燃烧室上下壁面和支板

壁面均视为绝热壁面。对整体计算区域进行了分块

网格划分如图4(a)所示,在支板壁面以及燃烧室上

下壁面生成了边界层网格,如图4(b)所示。边界层

网格的第一层厚度设置为1μm,网格增长率为1.1。
应确保壁面附近的无量纲壁面距离y+≤1,从而满

足所使用SSTk-ω 湍流模型的计算精度需求。
本文采用3种不同方案开展网格无关性验证:

初始网格方案A(29144单元)、局部细化加密方案

B(108834单元)和方案C(150829单元)进行冷态

流场仿真计算。图4(c)对比了3种方案壁面压力

分布与文献[15]实验数据,可见各方案压力分布趋

势与实验值基本一致,方案A对峰值压力预测存在

显著偏差,而方案B和C的预测结果与实验值基本

一致,综合考虑计算资源及精度需求,最终选取方案

B作为后续仿真的网格方案。

(a)网格示意图

(b)尖角区域与壁面区域局部网格示意图

(c)不同网格方案壁面压力分布比较

图4 压力分布与网格示意图

Fig.4Axialpressuredistributionandgriddiagram

1.4 模型验证

本文基于 Waidmann等[15]的DLR超声速燃烧

室实验数据及Oevermann等[25]的数值计算边界条

件进行了模型设定,模型边界的条件如表1所示。
表1 模型验证边界条件

Table1Boundaryconditionofmodelvalidation

参数
数值

入口空气流 入口燃料流

Ma 2 1

静温/K 340 250

静压/kPa 100 100

w(N2)/% 73.6 0

w(O2)/% 23.2 0

w(H2O)/% 3.2 0

w(H2)/% 0 100

1.4.1 冷态流场验证

图5所示为实验测量的流场结构与冷态模拟中

数值计算获得的密度分布对比。可以看出,仿真计

算结果能够很好地捕捉到流场中的复杂流动以及激

波结构。

(a)实验纹影图

(b)冷态模拟数值纹影图

图5 流场结构密度分布

Fig.5Densitydistributionofflowfield

图6所示为燃烧室内不同截面位置的压强实验

数据与仿真计算结果对比。总的来说,在Y=0mm
和25mm截面处,计算压强与实验数据有着较好的

一致性,其中Y=0mm、X≈130mm 位置和Y=
25mm、X≈110mm位置的仿真结果与实验数据存

在一定偏差。这主要是因为实验过程为三维流场,
而二维仿真计算结果无法完全展现三维效应;其次,
边界层与冲击波的相互作用在算例中被简化为滑移

边界条件,因此未将其影响纳入考虑。

4
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(a)Y=0mm
  

(b)Y=25mm
图6 燃烧室不同截面上的压力分布

Fig.6Pressuredistributionatdifferentsectionsofthecombustionchamber

  图7所示为燃烧室内4个不同位置的速度分布

实验结果与仿真结果对比,也具有较好的一致性。
在X=78mm 处,流场中间位置出现速度分量逆

向,这是因为湍流计算设置导致燃料流穿透性较高,
仿真结果高估了此处的速度[26]。

(a)X=78mm
 

(b)X=125mm

(c)X=157mm
 

(d)X=233mm

图7 冷态4种流向位置的速度分量分布

Fig.7VelocitydistributionofatdifferentXsectors

1.4.2 热态流场验证

实际发动机中的燃烧过程是高速流动和化学反

应的耦合,本文还开展了热态仿真,验证了文献中氢

气超声速燃烧的实验结果。图8所示为热态仿真获

得的燃烧室密度分布与实验结果对比,数值计算结

果很好地捕捉到了支板后反应区域和激波形状。

(a)实验纹影图

(b)热态仿真数值纹影图

图8 燃烧结构密度分布

Fig.8Combustiondensitydistributionofscramjet

图9所示为不同流向位置的速度分量分布的实

验值与模拟值对比。本文热态流场模拟结果与实验

数据趋势吻合,但在Y=25mm、X=78mm和X=
125mm处,速度分布峰值预测结果与实验结果存

在一定偏差,文献研究中[26-29]也发现了类似问题,
这是由于高湍流区域模型预测精度下降所致。并

且,湍流燃烧中火焰与流动之间存在相互作用,火焰

难以维持稳定的形状和传播速度,因此在时空分布

上呈现随机波动[30],导致热态工况下的仿真结果和

实验值之间的偏差变大。另外,在X=207mm处,
轴线位置的速度分布与实验数据呈现了相反趋势,

5
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文献中也报道了类似现象[31-33],这主要是由于仿真

计算燃烧区域设置较宽,收缩后对火焰产生了加速。

(a)Y=25mm
 

(b)X=78mm

(c)X=125mm (d)X=207mm
图9 Y 为25mm、X 分别为78、125、207mm时的速度分量

分布

Fig.9Distributionofvelocityatdifferentlocations

总的来说,本文构建的超声速燃烧模型在冷态

和热态模拟中获得的流场密度分布、压强和速度都

与实验结果有较好的一致性。后续将采用该模型开

展相关氨燃料超声速燃烧过程分析。

2 结果与讨论

2.1 不同掺混比氨/氢气超声速燃烧特性

本文基于多步骨架化学动力学模型,开展了不

同氨/氢气掺混比工况下的模拟仿真,揭示氨燃料在

超声速燃烧发动机中的燃烧特性。模拟仿真中,燃
料在支板后喷注,模拟边界条件设定如表2所示。

表2 模拟仿真边界条件

Table2Boundaryconditionofsimulation

参数
数值

入口空气流 入口燃料流

Ma 2 1
静温/K 340 340

静压/kPa 100 100
w(N2)/% 73.6 0
w(O2)/% 23.2 0
w(H2O)/% 3.2 0
w(H2)/% 0 0,10,20,30

  模拟结果表明,在当前工况下,纯氨和高氨掺混

比工况下均无法实现可靠点火及稳定燃烧。其中,
氢气质量分数为70%、氨质量分数为30%的工况为

无法实现稳定燃烧的临界工况。
图10所示为不同掺混比下的稳态工况温度分

布云图。可以看出,支板尾部区域的温度较低,这是

因为燃料在支板后喷注尚未充分混合,处于富油状

态,未能充分燃烧。随着燃料与高速空气流的不断

掺混,在支板后部X≈90mm处,温度逐渐增加,这
表明燃料开始氧化放热。在燃烧室下游区域,燃料

与空气充分混合,此时燃烧释热显著增加。

(a)w(H2)、w(NH3)分别为100%、0

(b)w(H2)、w(NH3)分别为90%、10%

(c)w(H2)、w(NH3)分别为80%、20%
图10 氨、氢气不同掺混比例工况下的温度分布

Fig.10Temperaturedistributionofdifferentmixratios

当氨燃料掺混后,燃烧温度较纯氢气工况有所

下降。氢气的绝热火焰温度高于氨[34]。并且,理论

上每摩尔氨气完全燃烧需要的氧气量为氢气完全燃

烧时的1.5倍,燃烧需要的氧气量高。此外,氨燃料

化学反应活性低,燃烧速度慢,反应时间长,在高速

流场中难以充分燃尽,这导致反应场燃烧温度降低。
图11为不同掺混比工况下燃烧室内NH2 自由

基分布,其中x(NH2)为 NH2 自由基的摩尔分数。
在氨燃料初期氧化过程中,NH3 首先通过热解或氢

提取反应生成 NH2[23],由于氨的化学反应活性较

低,NH2 的生成速率对温度有着较强的依赖性[35]。
在燃烧室 X≈90mm 处,此时温度大于1200K,

6
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NH2 的产率增加,表明氨燃料开始氧化消耗。

(a)w(H2)、w(NH3)分别为90%、10%

(b)w(H2)、w(NH3)分别为80%、20%
图11 氨、氢气不同混合比例工况下的NH2 自由基分布

Fig.11NH2distributionofdifferentmixratios

图12为不同掺混比工况下燃烧室内OH自由

基分布,OH为燃烧高温反应快速生成的中间物种,
通常被用于表征火焰位置及反应区范围。可以看

出,3种工况下OH 自由基均出现于燃烧室下游区

域,位于NH2 自由基浓度峰值之后。并且,相较于

燃烧室中轴位置,在靠近上下壁面附近OH自由基

浓度更高。这是由于在扩散燃烧过程中,燃料与空

气来流在壁面附近混合更加充分。

(a)w(H2)、w(NH3)分别为100%、0

(b)w(H2)、w(NH3)分别为90%、10%

(c)w(H2)、w(NH3)分别为80%、20%
图12 氨、氢气不同混合比例工况下的OH自由基分布

Fig.12OHdistributionofdifferentmixratios

另外,由于氨燃料自身含氮,其燃烧氮氧化物

(NOx)排放问题受到广泛关注。如图13所示,燃烧

产物中NO浓度随着氨燃料掺混比例的增加而增大。
对于纯氢气工况,NO的主要生成区域位于燃烧室出口

附近的高温富氧区域,这表明此时主要生成热力型

NOx。然而,在质量分数分别为10%和20%氨燃料掺

混工况下,NO在支板后部沿燃烧室中轴线附近大量生

成,这表明氨燃料掺混后燃料型NOx 的产量显著增加。

(a)w(H2)、w(NH3)分别为100%、0

(b)w(H2)、w(NH3)分别为90%、10%

(c)w(H2)、w(NH3)分别为80%、20%
图13 氨、氢气不同混合比例的NOx 自由基分布

Fig.13NOxdistributionofdifferentmixratios

图14 不同燃料掺混比工况下上壁面压力

Fig.14Upperpressuredistributionofdifferentmixratios

图14所示为不同掺混比工况下燃烧室上壁面压

力分布。总体来说,3种工况下的压力沿程分布趋势

相似。在上壁面压力爬升段(X<95mm),3种燃料

来流诱导的压升曲线略有差异。在 X≈100mm处

3种燃料工况均出现压力峰值,相对于纯氢气工况,
在10%和20%氨燃料掺混工况下,压力峰值分别下

7
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降了1.9%和3.7%,这表明氨燃料掺混对于对燃烧

诱导的压升具有一定抑制作用。
图15所示为不同掺混比工况下燃烧效率沿程

分布。总的来说,纯氢气工况下的燃烧效率最高,随
着氨燃料掺混比例增加燃烧效率依次降低。可以看

出,支板尾部附近的燃烧效率最低,此时3种燃料的

燃烧效率差异也最大。例如,在 X=137mm 处,

10%和20%氨燃料掺混工况下的燃烧速率分别较

纯氢气况低14.9%和33.1%。支板尾部区域温度

较低,燃料喷注后与氧气混合不充分。由于氨反应

活化能高,在中低温下反应速率慢[23],因此在支板

后区域难以充分氧化,导致氨掺混后支板尾部附近

的燃烧效率明显降低。在燃烧室中后部区域,燃料

与空气的混合更加完全,并且随着燃烧室内温度的升

高,氨燃料化学反应速率提升使得燃烧更加充分,此
时掺氨工况与纯氢气工况下燃烧效率的差距缩小。
总的来说,氨燃料掺混对于中低温区域的燃烧效率的

影响较大,温度升高可以使燃烧效率有所回升。

图15 不同燃料掺混比工况下的燃烧效率

Fig.15Combustionefficiencyofdifferentmixratios

2.2 氨/氢气超声速稳定燃烧边界及拓展

模拟结果表明,当氨质量分数掺混比增加到

30%时无法稳定燃烧。本文针对质量分数为30%氨燃

料掺混工况开展了稳定燃烧边界拓展研究。采用提高

进气来流温度、提高燃料来流温度和提高空气来流压

力3种方法对比稳燃效果,模拟工况如表3所示。
表3 模拟工况边界条件

Table3Boundarycondition

模拟

工况

入口空气流

静温/K

入口燃料流

静温/K

入口空气流

静压/kPa

w(NH3)/

%
原始工况 340 340 100 30
案例1 340 340 200 30
案例2 340 473 100 30
案例3 1173 340 100 30

  如图16(a)所示,在30%氨掺混工况下,即使在

模拟中引入了辅助点火措施依旧无法实现稳定燃烧,
火焰最终吹熄。熄火边界体现了化学反应时间尺度

与流动时间尺度的竞争关系[36],在超声速稳燃问题

研究中可以表示为湍流火焰传播速度与流动速度之

比[37],火焰传播速度越低,流速越高,则熄火越容易发

生。氨燃料的层流火焰传播速度约为氢气的1/5[38],
因此氨燃料掺混后燃烧室更易熄火。如图16(b)所示,
当将空气来流压力由100kPa增加到200kPa后,燃
烧室内出现了稳定火焰结构,说明提高空气来流压

力可以达到稳燃效果。压力升高后,高压条件下激

波对燃料的混合作用加强[39],提高了燃烧稳定性。
图16(c)和(d)所示分别为提高燃料流温度和提高

空气来流温度的影响,可以看出增加燃料和空气来

流的温度都可以实现稳燃。预热燃料流可以加速氨

的分解,提高化学反应速率和火焰传播速度。空气

来流温度的提高提升了燃烧室内整体温度,加速了

流场内的化学反应速率和火焰传播。因此,提高温

度也是拓展氨燃料超声速燃烧边界的有效手段。

(a)原始工况

(b)案例1工况

(c)案例2工况

(d)案例3工况

图16 不同拓展工况下的温度分布

Fig.16Temperaturedistributionofdifferentconditions
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3 结 论

本文开展了入口空气流马赫数为2、入口燃料流

马赫数为1、静温为340K、静压为100kPa工况下氨

氢气燃料超声速燃烧的模拟仿真研究,建立了超声速

发动机燃烧室模型,分析了不同氨/氢气比例下的燃

烧室内流场特征和燃烧性能,以及压力、温度等边界

条件对发动机稳燃边界的拓展效果,得到以下结论。
(1)研究发现,当掺混氨燃料质量分数从0增加

到10%及20%时,燃烧室内反应场温度逐渐降低,
燃料型NOx 的产量显著增加。

(2)掺混氨燃料后,发动机燃烧效率相较于纯氢

气工况有所下降,这主要由于氨燃料化学反应活性

低,反应时间长,在高速流场中难以充分燃尽。
(3)由于氨燃料的火焰传播速度慢,当掺混氨燃

料的质量分数大于等于30%时,将无法稳定燃烧。
提高进气来流压力、提高进气温度和燃料温度均能

够拓展发动机的稳定燃烧边界。
本文研究结果为揭示氨/氢气混合燃料在超声

速流动条件下的燃烧特性提供了重要依据,为氨燃

料超声发动机的设计与优化提供了理论支撑。
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