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某小型发动机环形回流燃烧室流场
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【摘要】　采用数值模拟方法对某小型发动机回流燃烧室流场进行了计算和分析, 用双方程 k - �
模型描述紊流特性, 用二步化学反应模型模拟化学反应, 并对复杂的边界条件进行了特殊处理。计

算结果表明火焰筒主燃区形成了强烈的单涡回流, 沿圆周方向主燃区速度场比较相似; 在油雾场

和速度场之间有较好的匹配,燃烧室有较好的性能。计算结果体现了回流燃烧室流场与直流燃烧

室流场的较大差别, 有助于指导回流燃烧室的研制工作。
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目前有关燃烧室的数值计算基本上是针对结构简化的模型燃烧室或直流燃烧室[ 1] ,本文

采用小发燃烧室设计软件包 [ 2]中的三维燃烧室性能模块对某小型发动机回流燃烧室流场进行

了数值计算。

1　燃烧室基本结构与燃烧室性能模块概述

　　如图 1所示, 燃烧室由机匣、转弯式火焰筒、14个离心式压力雾化喷嘴、2个高能点火电嘴

图 1　某回流燃烧室结构示意图

等组成。火焰筒外环有 56个主燃机、56个中间

孔、内环有 28个掺混孔。火焰筒上各进气孔类

型所对应序号为: 主燃孔( 8)、中间孔( 4)、掺混

孔( 17)、鱼鳞孔( 6)、喷嘴小孔( 10)、冷却气膜( 1

- 3, 5, 7, 9, 11- 16, 18, 19)、涡轮冷却引气

( 20) , 各序号进气量 ( % )如下: 1( 11. 73) , 2

( 1. 83) , 3( 3. 54) , 4( 10. 58) , 5( 6. 5) , 6( 1. 35) , 7

( 7. 39 ) , 8 ( 3. 76) , 9 ( 6. 61 ) , 10 ( 1. 47 ) , 11

( 6. 44) , 12 ( 2. 05) , 13 ( 3. 74 ) , 14 ( 4. 13 ) , 15

( 5. 73) , 16 ( 5. 79) , 17 ( 10. 18) , 18 ( 2. 47) , 19

( 2. 49) , 20( 2. 22)。根据进气孔的流量和孔面积,可以计算孔的气流速度、密度等参数,为流场

计算提供边界条件。图中 r 为离发动机中心线的半径。



计算时燃烧室进口参数为设计状态的进口参数,燃油喷嘴从火焰筒外环插入,燃油几乎是

沿周向喷出。

燃烧室性能模块主要计算火焰筒中的速度场、温度场及油雾场等参数,各变量 � 的控制
方程通式, div ( u�� - ! �e f f grad� ) = S � , 其中 ! � e f f为紊流交换系数, 为密度, u

�
为速度矢量, S �

为变量 � 源项,按文献[ 3]计算。紊流特性用标准 k- �模型描述 [ 4] , 化学反应由二步反应方程

模拟
[ 3]

,化学反应速率用 EBU - Arr henius 燃烧模型计算
[ 5]

,辐射热交换采用六通量辐射模

型;喷嘴油雾初始尺寸分布用R- R 公式计算。实验表明燃烧室喷嘴质量中间直径 MMD= 76

∀m,尺寸分布指数n= 2. 5,喷雾角 90°。用颗粒群轨道扩散模型 [ 3]计算油雾的运动和蒸发,油珠

蒸发产生的质量源、动量源和能量源附加在相应的气相控制方程中,以考虑气相和液相的耦合

作用
[ 3]
。

各变量 � 的方程通式在控制容积内积分, 并对源项线性化处理, 可以得到下面离散方程

的通用形式:

ap� p = � ai� i + Su ( 1)

式中: � p 和 � i 分别代表变量 � 在求解网格点 p 和相邻网格点的值, ai 为方程系数, 用混合差

分格式计算, 方程( 1)用 SIM PLE
[ 6]
算法进行求解。

x 方向求解区域延伸到图 1中截面 A ,考虑到周期对称性, 周向计算了燃烧室环形的 1/

14,约 25. 7°的扇形,各进气孔的速度由进气孔流量和面积得出, 固体壁面用壁面函数法[ 3]处

理,网格为不均匀的正交错位分布,本算例网格点数为 45×22×19。

工程中回流燃烧室边界十分复杂,作了特殊处理: ( 1)由于喷嘴从火焰筒外环插入,喷油方

向并不是简单的水平 x 向, 因此必须把油珠相对于喷油起点的初始位置、速度、方向转化到计

算坐标系 x , r, #中来,否则无法算出准确的流场。( 2)由于某些冷却气膜气流流出方向与主流

方向( x 向)相反(图 1中的 3, 7, 9, 13, 14, 18气膜) ,为保证流量守恒, 必须对气膜流出点( I , J ,

K )处的密度进行下面的特殊修正,否则计算无法收敛:

 ( I , J , K ) = 2m H / ( AH uH ) -  ( I - 1, J , K ) ( 2)

式中: ( I , J , K )表示( x , r, #)方向网格编号, mH、A H 和uH 分别为气膜缝流量、面积与速度。( 3)

由于圆周边界周期性重复出现, 无法给出边界值和通量, 因此利用周向边界周期性条件, 用

CTDMA
[ 3]
法对 #- r 平面变量求解。( 4)控制好火焰筒弧状头部的网格分布,并将冷却气膜分

解成( x , r )两个方向流出,以便真实地模拟气膜的流动。

2　计算结果分析与实验比较

　　图 2( a)表明周向偏离喷嘴 3. 21°平面的速度矢量场, 可见主燃区形成了强烈回流区,这一

回流区是单涡形式,受壁面冷却气膜(图 1中№7, 9, 11, 12)和弧状火焰筒头部控制, 显然单涡

回流区和直流燃烧室涡流器产生的回流区差别很大。在中间区火焰筒内壁附近,有一与主燃区

回流反向旋转的小旋涡,它由内壁第 13, 14道气膜和从主燃区流出的气流共同作用而成,这里

的紊流强度也较大;主燃孔后的回流则受主燃区来流和第 7道冷却气膜的控制。图 2( b)为两

相邻喷嘴中间轴向平面上的速度分布,可见主燃区流态沿圆周方向比较相似,这与回流区由周

向连续的冷却气膜产生有关;此外,主燃孔孔径较小,进气量较少, 气流穿透深度较小也在其中

起了一定作用。主燃区流态的周向相似性表明了火焰筒头部回流区在整个环形 360°范围处处

存在,可以保证燃油有广阔的、稳定的燃烧空间。
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图 2　火焰筒轴向截面速度场( a. #= 3. 21°, b. #= 12. 86°)

图 3为主燃孔横截面速度场,较小的切向速度与火焰筒头部没有涡流器有关,也有利于给

涡轮导叶形成一个适宜的速度分布[ 7]。

图 3　主燃孔横截面速度分布( x = 55 m m) 图 4　主燃孔横截面总油气比分布( x= 55 mm)

图 4为主燃孔横截面总油气分布,由于喷嘴几乎沿切向供油, 所以顺燃油喷射方向油气比

较高;图 5为两喷嘴中间轴向平面总油气比,由于燃油油雾经过较长距离的蒸发、扩散和气流

卷吸,主燃区里有一个浓度较高的富油区,显然, 主燃区中回流沿周向的相似性为这一富油区

的高效稳定燃烧创造了有利条件。

图 5　火焰筒轴向截面总油气比分布( #= 12. 86°) 图 6　火焰筒轴向平面温度分布( #= 12. 86°)

主燃孔横截面温度场, 与图 4的油气分布相对应,顺喷油方向温度较高。图 6为两个喷嘴

中间轴向平面温度场。主燃区大部分温度较高,为高效燃烧形成了稳定的热源,主燃区内壁温

度较低的区域与喷嘴从火焰筒外环插入,内环油气比偏低有关。中间孔进气与高温燃气的相互

作用,有利于改善出口温度分布品质。中间孔气流的穿透深度比较适宜,大约在火焰筒 2/ 3高
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度处。由于火焰筒内高温区靠近外环壁面,加剧了高温燃气与壁面的对流换热和辐射,因此火

焰筒设计时在外环安排了多道冷却气膜以保护壁面。

在小发回流燃烧室里,由于气流流道复杂,火焰筒内外环结构不对称,在速度场和油雾场

之间进行良好匹配尤为困难 [ 8]。根据压气机出口气流在燃烧室二股通道的流动方向,利用冷却

气膜形成稳定回流,同时又保护了火焰筒壁面。喷嘴从火焰筒外环插入, 既缩短了燃烧室长度,

也便于喷嘴的安装。燃油沿周向喷射,延长了燃油在火焰筒的停留时间, 有利于高效燃烧,也与

主燃区回流配合较好。

对燃烧室进行了水流模拟试验和燃烧室性能台架试验,出口温度场用热电偶测量, CO、未

燃油用燃气取样分析得到。图 2的速度场计算结果与水流模拟十分符合;根据本文流场计算结

果并与软件包其它模块相结合
[ 2]

,得出的燃烧室性能与实验对比如表 1。

表 1　燃烧室性能计算与实验比较

∃ % PF EI CO E IUH C

计算

实验

0. 980

0. 982

0. 98

0. 978—0. 980

0. 24

0. 22

30

27

14

12

　　表中 ∃为效率, %为总压恢复系数, PF 为出口温度分布系数, E I CO和 E I UHC分别为 CO 和

未燃油排放指数( g/ kg·fuel)。由燃烧室出口一个扇形的出口温度分布看,计算与实验基本相

符。

3　结　论

　　( 1)分析的燃烧室流场与直流燃烧室流场差别甚大, 主燃区回流由火焰筒壁面冷却气膜自

然形成,回流区为强烈的单涡形式,沿圆周方向,主燃区速度场比较相似。( 2)燃油喷嘴从火焰

筒外环插入, 燃油沿圆周方向喷出,使得油雾场与速度场有较好的匹配, 有利于高效稳定燃烧。

( 3)火焰筒内气流切向速度较小, 为涡轮导叶进口有一个合适的速度分布创造了有利条件。

( 4)计算结果合理地反映了回流燃烧室流场特性和与直流燃烧室的区别。
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NUMERICAL CALCULATION OF FLOWFIELD INSIDE
A SMALL ENGINE ANNULAR REVERSE- FLOW COMBUSTOR

Li Gaiqi and Lai Shouchang
(Nanhua Powerplant Research Institute, Zhuzhou　412002)

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

ABSTRACT　　　　Calculat ions of flow f ield w ith fuel inject ion and heat r elease inside

an annular reverse- flow combustor o f a small aeroengine have been performed w ith a 3- D
ellipt ic turbulent react ing ther mo- aerodynam ic so ftw are. In the prog ram the turbulence is
sim ulated by the k- �tw o- equat ions m odel, the com bust ion after vapo rizat ion is determ ined
by a tw o- step chemical r eaction model, the react ion rate is calculated w ith Arrhenius and

eddy breakup model . T he SIM PLE alg orithm is used to solv e the f inite- dif ference equa-
tions. The complex boundary condit ions are t reated par ticularly . Predict ions of g as tempera-
ture, velocity , and fuel / air rat io show that a str ong vortex emerges in the primary zone of lin-
er ; the velocity circum ferent ial dist ribut ions have a similarity ; the combustor per for mance is

sat isfactory due to favourable m atching betw een velocity and fuel/ air rat io dist ribut ions. T he
sm all circum ferent ial velocit ies contribute to a r easonalble velocity dist ribut ion at turbine sta-
to r.
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NUMERICAL SIMULATION OF HOT FLOW
IN LIQUID ROCKET ENGINE COMBUSTOR

WITH AND WITHOUT BAFFLE
Zhao Wentao, Nie Wansheng, Zhuang Fengchen

(Aerosp ace Technology Dept. University of Defense Technology , Shangsha　410073)

ABSTRACT　　　　The hot flow f ields in liquid ro cket eng ine combust ion cham ber
w ith and w ithout baff les are simulated num erically . T he gas governing equat ions are de-
scribed by Navier- Stokes equat ions in the Euler coordinates. The l iquid governing equat ions

are repr esented in the Lag rangian coordinates. T he droplet moving t racks in the hot solut ions
of the tw o cases are invest igated. The f low f ield parameter s of the com bust ion chamber are
compar ed betw een the tw o hot so lut ions. It is proved that the numerical t reatment of the baf-
fle is v al id.

Key Words　Combust ion chambers　Liquid pr opellant rockets　Numerical simulat ion

FUZZY HYPER- BODY NEURAL NETWORK
AND ITS APPLICATION

TO ROCKET ENGINE FAULT ISOLATION
Huang Minchao, Wu Jianjun, Chen Qizhi

(Aerosp ace Technology Dept. University of Defense Technology , Shangsha　410073)

ABSTRACT　　　　A neural netwo rk tw ice classif ier is provided w hich ut ilizes fuzzy
sets as fault pat terns of a liquid propellant rocket eng ine. Each fuzzy set is an aggregate o f

fuzzy hyperbodies. A fuzzy hyper- body is an n- dim ensional hyper - sphere def ined by a ra-
dius and a center w ith a cor responding membership funct ion at first learning of fuzzy neural
netw ork and a part of the hyper - sphere defined by an included angle, a center and a direc-
tion vector at second learning . T he t raining isolat ion accuracy of the twice learning algorithm
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