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【摘要】　提出了描写航空发动机加力燃烧室内气液两相湍流燃烧的控制方程, 采用了双流体模

型, 高温辐射通量模型,双时间尺度湍流 K - �模型, 应用 SIMPLE 方法解这组方程,对二维轴对称

的涡喷加力燃烧室进行计算, 证明应用本文的液雾燃烧模型可以得出合理的计算结果。
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1　引　言
　　文献[ 1]中对燃烧不稳定性与稳定器绕流的流体动力学机理进行了研究,文献[ 2]在低速

风洞中实验研究了火焰稳定器的绕流流场结构。

钝体绕流在数值方面开展的工作见文献[ 3] ,实验方面的报导见文献[ 4]。文献[ 5]中数值

分析了加力室内火焰与空气—燃料比的关系。文献[ 6]中采用区域网格方法计算了双环稳定器

绕流。文献[ 7]利用无滑移多相流连续介质模型数值计算了带有单个 V 型环稳定器的喷气发

动机加力燃烧室。文献[ 8]则采用多流体有滑移的湍流燃烧模型数值模拟了带有简单锥形火焰

稳定器的涡扇发动机加力燃烧室内的化学反应流动。

本文提出了加力燃烧室内气液两相流燃烧的双流体模型,并结合 Kim 双时间尺度 K - �
湍流模型 [ 9] ,高温辐射热通量模型[ 10] ,采用经典的 SIMPLE 方法对加力燃烧室内的气液两相

湍流燃烧进行了数值模拟, 证明用本文的双流体模型得到的数值解是合理的,对于加力燃烧室

的设计和喷油优化具有重要的指导价值。

2　加力燃烧室中液雾燃烧的模型

2. 1　有关液相的方程

　　采用二维轴对称的柱坐标系( x , r) ,设液雾相的速度为( V 1 , V 2 ) , 则只考虑二阶脉动相关

项的液雾流体通用变量 �,  的控制方程如下:
�
�x (!lV 1�) + 1

r
�
�x ( r!lV 2�) = �

�x ∀ l
��
�x +

1
r
�
�r r∀ l

��
�r + S� ( 1)

�
�x (#lV 1 ) + 1

r
�
�x ( r#lV 2 ) = �

�x
#l∀ l

!l

� 
�x +

1
r
�
�r

r#l∀ l

!l

� 
�r + S ( 2)

其中 !l 是液滴的材料密度, n是单位体积中的液滴数, m�v 是每单位液体体积单位时间的蒸发



的质量( kg / m
3
·s) ,用公式( 5)计算, M�0是喷嘴的流量( kg / s) , ∃是喷嘴所在差分网格单元的

表 1　通用方程( 1)的源项
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体积,当差分网格内喷油时, 开关变量 %= 1, 否

则 %= 0。d0是喷出液滴的平均直径,应该根据

喷嘴的雾化特性选取, 不同性能的喷嘴喷出的

燃油平均滴径(也称索特滴径)也是不同的, 但

为简单起见, 本文统一选取滴径 d0= 60 (m, 这
种近似可能引起误差, 但由于燃油流量是根据

实际喷嘴性能来定的, 因此,滴径 d0的大小仅通过影响燃油的颗粒密度对蒸发和燃烧完全度

产生影响, 若加力燃烧室的燃烧段较长, 则不会对燃烧室出口流动参数和燃烧完全度有影响。

&l 为液雾的湍流扩散普兰特数, 用公式( 4)计算, &l 大于 1说明液雾的湍流扩展系数小于气体

的湍流扩散系数 v t,气体的湍流扩散系数 v t 用Kim 双时间尺度湍流K - �计算,详见文献[ 9]。

表 2　通用方程( 2)的源项( ∀ l 的定义同表 1)
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其中( V 01, V 02)是喷油速度,当燃油采用周向喷油方式进入加力燃烧室时, 喷油速度( V 01, V 02 )

可以取为零, 否则喷油速度要根据单孔燃油流量和喷嘴的直径来定义。

2. 2　有关气相的方程

　　设气相速度为( U 1, U 2 ) ,则只考虑二阶脉动相关项的气体流动的通用方程是:
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表 3　通用方程( 3)的源项
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混合分数定义为 f = mf u- mO
2
/ S , S 为燃烧反应化学当量比。Cpl、T l 和 H u分别是喷油的

比热、温度和热值, QR 是辐射换热率。燃烧反应假定为简单单步化学反应, 以涡旋破碎模型计

算燃烧反应速率, 同时用阿累尼乌斯燃烧反应速率模型加以修正, 实际燃烧速率取绝对值较小

燃烧速率值。

2. 3　联系气相和液相的辅助公式

　　液雾的湍流扩散普兰特数[ 11] :

&l = 1 + ( 2/ 3) !lkp / [ v tFD ( 1 + #l!l /!g#g) ] ( 4)

其中体积的气体分数为 #g= 1- #l,单位液体体积的蒸发率
[ 11]
:
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传质数 B= Cp g ( T g- T l) / L t , (g和 P r 分别是高温高压下混合气的动力粘度和层流普兰特数。

计算公式见文献[ 12] , 单位液体体积受到的阻力系数为
[ 13]
:
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其中相对运动雷诺数 R e= !gd �V j - U j � /(g , 两相流体介质中液滴的平均直径是 d = ( 6#l/
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∋n) 1/ 3 ,气相化学反应速率的公式见文献[ 14]。
2. 4　加力室工况参数

　　在加力燃烧室入口截面上,气流速度取 U in= 303. 5 m/ s, V in= 0. 0, 静温取 T in= 1020 K;

静压取P in= 2. 79×105 Pa,氧气质量分数: mO
2
in= 0. 1586,航空燃油分子式: C8H16。加力室喷油

嘴位置安排在接近火焰稳定器的上游, 总的加力喷油的质量流量是加力室入口气流质量流量

3. 8%。

3　计算结果与讨论
　　高速气流对环形火焰稳定器( A、B、C)的绕流产生的火焰稳定回流区可见于图 1( a)中, 在

组成扩压通道的内锥头部表面发生了流动分离,分离旋涡对液雾流动和温度场均产生明显影

响,如图 1( b)所示的液雾流场表明分离旋涡的卷吸使接近内锥表面区域内也含有液雾流体。

图 1　矢量表示的速度场( a)气相流场( b)液相流场

温度等值线用最大温度 2222 K 归一化以

后画在图 2( a )中,从温度等值线的走向,可见

从回流区向外侧存在比较大的热量输运,因为

回流区边界附近具有比较大的温度梯度。在火

焰稳定器 B 的下游的区域内气流温度值比较

高。从图 2( b)给出的用最大滴径归一化的液滴

平均直径的等值线分布,可见液滴滴径在喷油

图 2　加力燃烧室内的等值线图( a)温度等值线(b )液滴平均直径等值线( c)液滴容积分数等值线

节点和稳定器产生的混合层中比较密集,在加力室气流环境下燃油液滴群蒸发得很快,在下游

x> 1. 3 m 时,液滴滴径已经比燃油注射时采用的平均滴径 60 (m 小两个数量级了。从图 2( c)

给出的归一化的液滴相容积分数 #l 等值线分布, 可见液滴的高温蒸发使液滴容积分数 #l 出现
很大的空间变化梯度, 剧烈的湍流燃烧使 #l 很快趋于零。
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图 3　燃烧完全度  和总压恢复系数 &与 x 的关系

流量加权平均的燃烧完全度和总压恢复系数与

轴向坐标 x 的关系在图 3中给出。在燃烧反应剧烈

的稳定器下游区域,燃烧效率升高得很快, 而总压恢

复系数的变化趋势则正好相反, 它很快降低。在燃油

剧烈燃烧过程完成以后,气体流动的变化趋势呈缓

和的状态。

4　结　论

　　提出的关于航空发动机加力燃烧室内气液两相

湍流燃烧的控制方程, 不仅适合对航空动力装置中的湍流两相流动进行数值研究具有重要的

应用价值,而且对于热能工程中的两相流动与传热问题的研究也具有明显的参考价值。通过实

际计算表明, 应用本文的加力室模型可以得到比较切合实际的结果,对于加力燃烧室的设计和

燃油配制优化,具有很重要的指导意义。
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A TWO- PHASE AFTERBURNER COMBUSTION MODEL
Zhu Zuojin and Chen Yiliang

( 13th Dept. University Science and Technology of China, Hef ei　230026)

Zhang Xiaochun
( Shenyang Aeroengine Research Institute, Shenyang)

ABSTRACT　　　　According to the fundamental concept o f tw o- f luids, the gover n-

ing equat ions for descript ion o f g as- droplets turbulent combust ion in an af terbur ner of jet

eng ine have been fo rmulated, in w hich the impor tant inject ion effect of the droplets in af ter-

burner has been taken into detailed considerat ion. T he Farve average method has been em-

plo yed to represent the ef fects of turbulent combust ion in the afterburner. T he mult iple t ime

scale turbulent k- �model proposed by Kim is applied to calculat ing the eddy v isco sity of the

turbulenct f ield. The heat flux radiat ion model has been taken to consider the ef fect of radia-

tion at high temperature, the simple one step chemical react ion model is used to approx imate

the combust ion o f kerosene. T he chemical react ion rate is assumed to be controlled by eddy

break up process, and the r eaction rate is modif ied by premixed react ion model in Arrhenius

fo rm. T he applicat ion of SIMPLE alg orithm indicates that the present tw of luid model can

calculate the tw o- phase tur bulent combust ion in the jet engine af terburner and obtain rea-

sonable results.

Key Words　Aircraf t eng ines　Gas- l iquid f low　Afterburners　Combust ion

NUMERICAL SIMULATION OF COMBUSTOR FLOWS
Xu Hang and Huang Yang

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A method has been developed for calculat ion of three- dimensional

flow s in aero engine combusto r including dif fuser and f lametube, inner and outer annuluses.

The 3D body- f itt ing g rid has been generated to deal with the complex geometr y of the com-

bustor . T he non- stag ed grid scheme and k- �turbulence model has been adopted. T he mass
flow ing thought primary holes, dilut ion holes and f ilm cooling holes has been calculated. T he

calculated results ar e consistent reasonably with the exper imental measurements.

Key Words　Numer ical simulation　Combustion chambers　T urbulence

AEROENGINE TEST AUTOMATION

OF ADAPTIVE CONTROL WITH RESTRAINTS
Fan Ding

( 7th Dep t. Northwestern Polytechnical University , Xi'an　710072)

Li Runzhi
( Southern Powerplant Machinery Corporations, Zhuzhou　)

ABSTRACT　　　　An automat ic control system of aeroeng ine test has been designed,

based on the method o f model reference adaptive contr ol w ith rest raints. According to it s

simulat ion r esults, this method has good adaptability w hen the contr olled member contains

non- linear elements or the controller member varies in a large range. T he simulat ion results

also show that , the controlled sy stem still has sat isfactor y per formance index by regulat ing
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