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燃烧室流动的数值计算

北京航空航天大学　　徐　行3 3 　黄　勇

【摘要】　提出了多连通域流场统一计算的处理方法,采用三维贴体曲线网格,非交错网格法和 k-

Ε湍流模型。对包括扩压器,内外环通道和火焰筒的整个燃烧室流场进行了数值计算。可以计算流

过主燃孔、掺混孔和气膜孔的流量。计算结果定性合理。
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1　引　言
　　航空发动机主燃烧室整个流动区域是由 4个相互影响的区域组成的多连通区域,前置扩

压器出口的流场便是内外环通道和火焰筒的进口流场,而内外环出口的流场又是火焰筒的进

口流场。因此要准确模拟燃烧室内的流动,就必须把燃烧室作为一个整体同时求解。燃烧室的

各区域都具有复杂的几何形状,需要采用贴体曲线网格,以获得准确的边界条件。采用贴体曲

线网格后,如再采用交错网格求解方程,则需要四套网格,各速度分量不在同一网格点,在计算

逆变速度时需要插值,而且当气流有大约为 90°弯角时,如内外环通道中的流动,交错网格仍

然会导致压力波动[1 ]。采用非交错网格有许多方法[2, 3 ] ,采用文献[ 2 ]中的方法,并进行了改进。

2　曲线坐标系下的控制方程和方程的求解
　　针对燃烧室为环形的特点,选取柱坐标系下的三个速度分量作为求解动量方程的变量。因

此要把柱坐标系下的方程,转换成曲线坐标下的方程。方程的通用形式为:
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式中, Υ取 1, u , v , w , k , Ε表示连续方程,轴向、径向和周向动量方程,湍流动能和耗散率方程。

U ,V ,W 是逆变速度, J 为 Jacob i行列式, g
Ν′Ν′是度量张量。

S
n
Υ为非正交项产生的源项。当网格的正交性较好时,这一项就较小。S Υ为其它项产生的源

项,如压力梯度,离心力,哥氏力等项构成的源项。

方程采用非交错网格法求解。节点取为控制体的中心点,方程离散化后的形式为:

aP ΥP = aW ΥW + aE ΥE + aS ΥS + aN ΥN + aB ΥB + aT ΥT + S Υ (2)

　　差分格式采用混合差分格式。节点上的逆变速度为 (由动量方程得到) ÷

J U P = H U + B U P Ν　,　J V P = H V + CV P Ν　,　JW P = H W + D W P Φ



B U = - J 2g ΝΝöaP　,　CV = - J 2g ΓΓöaP　,　D W = - J 2g ΝΝöaP (3)

上式忽略了非交错项,并假设动量方程的系数对三个速度分量是相同的。
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　　控制体边界上的逆变速度,用动量平均,例如:
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上标—表示线性平均,—3 表示动量平均。

3　节点速度分量的校正
　　在推导压力校正方程时,用了JU′= B

U
P
′
Ν式时,忽略了非正交项。因此如果直接由 u= u
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节点的 JU , JV 和 JW 的值,然后反算出节点的 u , v ,w 值:

u = U X Ν + V X Γ + W X Φ　,　v = U rΝ + V rΓ + W rΦ　,　w = U rΗΝ + V rΗΓ + W rΗΦ (6)

　　在求离散方程的系数时,对对流项采用了动量平均的逆变速度。这是因为动量平均的逆变

速度满足连续方程,而线性平均的逆变速度不满足连续方程。

4　多连通区域流场的求解方法和边界条件
　　整个燃烧室是由 4个区域构成的。各区域之间用连接面相连。在求解连接面一边区域内

的值时,要用到连接面另一边区域内的值。采用的方法是把连接面两边区域的网格向外扩展。

即原来把连接面作为区域的边界,而现在把连接面作为区域内的控制体表面。

对动量方程和其它标量方程,四个区域顺序求解,各区域单独求解若干次。而对压力校正

方程,压力校正值在迭代之初为零。而各区域的 P′的求解用到其它区域的 P′,为保证流量连

续, 4个区域的应同时求解,然后对整个区域速度、压力进行校正。

燃烧室有以下几类边界条件: (1)进口条件: 给定进口的速度、湍流动能及湍流动能耗散

率。 (2)出口条件: 假定出口参数的梯度值为常数。 (3)固壁条件: 采用无滑条件和壁面函数。

(4)扇形区侧面条件:给定周期条件。 (5)连接面条件:按上述方法处理。

图 1　扩压器的速度矢量图 (Φ= 2截面)

对于非交错网格法,需要知道边界面上

的压力和压力校正值,这两个值可按垂直边

界面方向梯度为零的条件,由内点的值外推

得到。

5　算　例
　　计算了中推发动机燃烧室的流场。由于

扰流器的复杂性,目前还无法模拟其内部的

流动。只能假设其出口速度分布。在扰流器

出口用圆环形的网格比较准确描述出口速度

分布。火焰筒头部各孔的进气流量,按其流通面积和给定的流量系数确定。除了火焰筒头部,

本文的方法,可以计算其余各孔的流量分配。图 1～图 4为扩压器,内外环通道和火焰筒的速
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图 2　内环通道的速度矢量图 (Φ= 2截面)

图 3　外环通道的速度矢量图 (Φ= 2截面)

图 4　火焰筒的速度矢量图 (Φ= 13截面)

度矢量图。方程的收敛准则为 1. E - 2,各

区域进出口流量的误差小于 10◊ 。扩压器

的网格数为: 25×16×26,内外环为: 45×

16×26,火焰筒: 31×28×26。燃烧室的三

维贴体网格见文献[ 4 ]。

结论　本文研究了燃烧室三维流场的

计算方法,计算结果定性是合理的。本文的

研究方法还需进一步改进,使之能考虑到

头部喷油嘴对流场的影响和扰流器的内部

流动。
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A TWO - PHASE AFTERBURNER COM BUST ION MOD EL
Zhu Zuoj in and Chen Y il iang

(13th D ep t. U n ivers ity Science and Technology of Ch ina , H ef ei　230026)

Zhang X iaochun
(Shenyang A eroeng ine Resea rch Ins titu te, Shenyang)

ABSTRACT　　　　A cco rding to the fundam en ta l concep t of tw o- flu ids, the govern2
ing equat ion s fo r descrip t ion of gas- drop lets tu rbu len t com bu st ion in an afterbu rner of jet

engine have been fo rm u la ted, in w h ich the impo rtan t in ject ion effect of the drop lets in after2
bu rner has been taken in to deta iled con sidera t ion. T he Farve average m ethod has been em 2
p loyed to rep resen t the effects of tu rbu len t com bu st ion in the afterbu rner. T he m u lt ip le t im e

scale tu rbu len t k- Εmodel p ropo sed by K im is app lied to calcu la t ing the eddy visco sity of the

tu rbu lenct f ield. T he heat f lux radia t ion model has been taken to con sider the effect of rad ia2
t ion at h igh temperatu re, the simp le one step chem ical react ion model is u sed to app rox im ate

the com bu st ion of kero sene. T he chem ical react ion ra te is assum ed to be con tro lled by eddy

b reak up p rocess, and the react ion ra te is modif ied by p rem ixed react ion model in A rrhen iu s

fo rm. T he app lica t ion of S IM PL E algo rithm indica tes that the p resen t tw oflu id model can

calcu la te the tw o - phase tu rbu len t com bu st ion in the jet engine afterbu rner and ob ta in rea2
sonab le resu lts.

Key W ords　A ircraft engines　Gas- liqu id flow　A fterbu rners　Com bu st ion

NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF COM BUSTOR FLOW S
Xu Hang and Huang Yang

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A m ethod has been developed fo r calcu la t ion of th ree- d im en sional

f low s in aeroengine com bu sto r including diffu ser and flam etube, inner and ou ter annu lu ses.

T he 3D body- fit t ing grid has been genera ted to deal w ith the comp lex geom etry of the com 2
bu sto r. T he non- staged grid schem e and k- Ε tu rbu lence model has been adop ted. T he m ass

flow ing though t p rim ary ho les, d ilu t ion ho les and film coo ling ho les has been calcu la ted. T he

calcu la ted resu lts are con sisten t reasonab ly w ith the experim en ta l m easu rem en ts.

Key W ords　N um erica l sim u la t ion　Com bu st ion cham bers　T u rbu lence

AEROENGINE TEST AUTOM AT ION
OF ADAPT IVE CONTROL W ITH RESTRA INTS

Fan D ing
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

L i Runzh i
(Southern Powerp lan t M ach inery Corp ora tions, Zhuzhou　)

ABSTRACT　　　　A n au tom atic con tro l system of aeroengine test has been designed,

based on the m ethod of model reference adap t ive con tro l w ith rest ra in ts. A cco rd ing to its

sim u la t ion resu lts, th is m ethod has good adap tab ility w hen the con tro lled m em ber con ta in s

non- linear elem en ts o r the con tro ller m em ber varies in a large range. T he sim u la t ion resu lts

a lso show that , the con tro lled system st ill has sa t isfacto ry perfo rm ance index by regu la t ing
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