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小发直流燃烧室扩压器
和火焰筒匹配的数值模拟
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西北工业大学　　严传俊

【摘要】　采用数值模拟方法对某小发直流燃烧室扩压器和火焰筒匹配下的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,用空气流量分配作为火

焰筒内外流场联合求解的桥梁,引入边界结点类型说明数组帮助复杂边界条件的处理。计算结果

表明燃烧室环腔间形成两个强烈的回流区,内、外环腔流场极不对称, 并且具有较强的三维性;前

置扩压器倾斜角度是影响燃烧室流场和性能的最重要因素。
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目前在燃烧室扩压器与火焰筒匹配方面的实验研究主要集中在扩压器和火焰筒外部之间

的流动,而已有的燃烧室数值计算则往往只计算火焰筒内部的流动,并且这方面的工作均以大

发动机燃烧室为研究对象。本文对一台结构布局比较特殊的小发直流燃烧室火焰筒内外流场

同时进行了数值模拟, 并对不同扩压器与火焰筒匹配时燃烧室性能进行了数值试验。

1　计算模型和方法
　　燃烧室为一短环直流燃烧室,带有 12个气动雾化喷嘴和 12对双级反向径向涡流器,前置

扩压器与燃烧室中心线有 50°的较大倾斜角, 其中安装了许多弯曲叶片,叶片间流道形状使离

心压气机出口气流得以整流、转向和轻度扩压, 燃烧室内外环腔几何很不对称。

计算时燃烧室进口参数为设计点的进口参数,前置扩压器出口截面平均马赫数 0. 0856,

相应雷诺数 1. 337×105。各变量 �的控制方程通式为div( u��- ! �ef f′g rad�) = S�。其中源项 S�

按文献[ 1]计算。紊流特性用标准 k- �模型描述[ 2]
, 火焰筒内部化学反应由二步反应方程模

拟
[ 1]

, 化学反应速率用 EBU - Arrhenius 燃烧模型计算
[ 3]

, 辐射热交换采用六通量辐射模

型
[ 1]

;喷嘴油雾初始尺寸分布用 R- R公式描述,实验表明喷嘴质量中间直径 M M D= 60 ∀m,

尺寸分布指数 n= 3。用颗粒群轨道扩散模型计算油雾的运动和蒸发
[ 1]

,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。

为了将火焰筒内外流场联合求解,先预估燃烧室空气流量分配,然后计算火焰筒各进气孔

的平均速度。气流在涡流器叶片通道内的平均速度不难由质量守恒和动量矩守恒算出[ 4]。如果

以火焰筒壁面作为内外流场的分界面,当几何边界和进气孔处气流参数已知时,可以分别求解



出火焰筒内部和外部流场, 这样壁面上进气孔新的流量 mH 可根据壁面内外压差△P、孔面积

A H、流量系数 CD、密度  求出,然后用新的 mH 作为边界条件重新迭代求解火焰筒内外流场,

直至进气孔流量和内外流场达到收敛。为了处理复杂的几何边界,引入了边界结点类型说明

图 1　边界网格结点类型说明示意图

数组 M ( I , J , K )。以 x- r 平面为例,固壁边界大体可

分成图 1所示的几种类型, 每种类型边界事先在数据

文件中赋值, 程序运行时就能根据 M ( I , J , K )的值在

边界处理子程序中用壁面函数法
[ 1]
对边界进行恰当处

理。这种方法把复杂的多连域求解转变为相对简单的

单连域求解, 程序还具有较好的通用性。

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,可以得到离散方程:

ap�p = # ai�i + S � ( 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 PLEC [ 5]算法进行求解。

前置扩压器的进口截面气流参数和分布由离心压气机气动计算提供,考虑到周期对称性,

周向计算了燃烧室环形的 1/ 12, 即 30°的扇形, 用 CTDMA
[ 1]法处理周向边界条件;网格分布

为非均匀的正交错位网格, 网格点数 80×60×30。

2　燃烧室流场和性能计算结果

　　图 2( a)为两相邻喷嘴中间轴向平面上的速度分布, ∃为偏离喷嘴周向角度,可见燃烧室外

环腔和头部环涡形成两个强烈的回流区,在回流区附近区域有较大的速度梯度、较高的紊流动

能,是总压损失的重要原因;内环流速远高于外环,相应内环静压比外环低许多。在图 2( b)中

由于有喷嘴支杆和涡流器, 使回流区受到一定程度的破坏; 同时由于涡流器的强烈旋转,火焰

筒主燃区形成了强烈的回流,为稳定燃烧提供了良好流态; 燃烧室速度场具有较强的三维性。

计算还表明前置扩压器内部速度分布受火焰筒影响较小,原因是前置扩压器内气流通道扩压

程度很小,有利于气流稳定流动;另外,突扩区的突扩比十分大,也有利于减少前置扩压器对火

焰筒安排的敏感性。

图 2　燃烧室轴向截面速度场( a. ∃= 15°; b. ∃= 0°)
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图 3　头部环腔涡心横截面静压恢复系数分布 图 4　火焰筒中间孔横截面温度分布

图 5　燃烧室出口径向温度分布系数变化

图 3为以前置扩压器进口截面作参考时, 头部环腔涡

心横截面静压恢复系数 Cp= △P/ ( 1/ 2) U2
分布, 可见涡

心附近压强较小, 压强沿径向和周向分布都不均匀。

图 4表明了冷气和高温燃气的充分掺混, 有利于燃烧

室出口形成高品质的温度场。。

图 5为燃烧室出口某径向位置周向平均温度和出口总

平均温度之差与燃烧室温升之比( RPF)沿叶高变化, 叶尖

温度低于叶根与火焰筒外环冷气进气量较多有关。计算还

表明火焰筒外环壁温普遍高于内环,主要原因是外环腔气

流速度远低于内环气流速度。

火焰筒外环进气量与内环之比 S 为 1. 07,外环气量大

于内环是由于外环腔静压较高;内外环腔总压损失 %i、%o 分
别为 0. 89%和 0. 46% ;燃烧室环腔总的质量平均总压损失

%-= 0. 65% ,总压损失较小主要是由于前置扩压器出口马赫数较低。

3　不同扩压器与火焰筒匹配的数值试验

　　以原结构为基准,表 1中工况( 1) - ( 4)分别表示前置扩压器往外环、内环偏 6°, 出口马赫

数增到 0. 1, 火焰筒往后平移 1 cm 情况; &为燃烧效率, ∋为总压恢复系数, PF 为出口温度分

布系数, EI CO和 E I UHC分别为 CO和未燃油 UHC 排放指数。

表 1　燃烧室流动和性能参数变化

工况 S %i %o %- & ∋ PF E I CO EIUHC

基准

( 1)

( 2)

( 3)

( 4)

1. 07

1. 20

1. 01

1. 066

1. 05

0. 89

0. 92

0. 88

1. 10

0. 86

0. 46

0. 42

0. 51

0. 58

0. 43

0. 65

0. 60

0. 68

0. 90

0. 62

0. 992

0. 990

0. 986

0. 998

0. 979

0. 960

0. 963

0. 952

0. 950

0. 966

0. 35

0. 40

0. 45

0. 46

0. 50

3. 36

3. 20

4. 70

5. 00

6. 20

0. 62

0. 80

1. 80

2. 20

3. 90
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计算表明不同工况时速度场仍与图 2类似,但由于空气流量分配的改变,导致火焰筒内速

度场和油雾场的匹配性变差,燃烧室性能与基准燃烧室相比, 都不同程度地恶化。

4　计算与实验结果比较

　　设计点状态燃烧室出口温度场用旋转热电偶耙测量, CO、未燃油 UHC 用燃气取样分析

表 2　燃烧室性能计算与实验比较

& ∋ PF EI CO E IUHC

计算

实验

0. 992

0. 990

0. 9600

0. 9615

0. 35

0. 30

3. 36

4. 00

0. 62

0. 40

得出,总压用总压耙测量。

表 2比较了燃烧室性能计算值

与实验值,可见两者基本吻合; 图 5

表明燃烧室出口径向温度分布的计

算结果与实验基本相符; 燃烧室环

腔间质量平均总压损失 %-计算值为 0. 65% ,与实验值 0. 5%十分接近;火焰筒外部速度场与冷

态下激光测速仪实验结果定性相符。

5　结　论

　　( 1) 气流从前置扩压器流出后在燃烧室环腔间形成了两个强烈回流区, 内外环腔的流场

极不对称,内环流速远高于外环,气流流过内环腔的总压损失高于外环总压损失。( 2)由于喷嘴

支杆和涡流器的存在, 燃烧室环腔间流场具有较强的三维性;由于前置扩压器扩压程度较小,

环腔空间很大,前置扩压器内部流场受火焰筒影响不明显。( 3)前置扩压器倾斜角度是影响燃

烧室性能的重要几何参数, 燃烧室基准结构布局具有较好的燃烧性能。
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perform ance of the atomizer w ith low er swirl ing st rength is bet ter than that of the atomizer

w ith higher sw irling strength near the atom izer ex it , but dow nstr eam the bo th atomizers pos-

sess same atomizat ion per for mance.

Key Words　Atomizing　Measurements　Drop size　Fuel- nozzles

NUMERICAL SIMULATION FOR MATCHING DIFFUSER

WITH LINER IN A SMALL DIRECT- FLOW COMBUSTOR
Li Gaiqi and Yan Chuanjun

(Zhuzhou Aviation Power Institute, Zhuzhou　412002)

ABSTRACT　　　　N um erical simulation w as car ried out for inside and outside f low -

fields o f the liner in a sm all direct- flow combusto r w ith special st ructur al arrangem ent , nu-

merical tests of combusto r per for mance w ere perfo rmed for matching o f different diffuser s

w ith the liner. T he progr am em ploys tw o- equat ions( K - �model ) to describe tur bulent char-

acter ist ics. T he combust ion following vaporizat ion was simulated by a tw o- step chemical r e-

act ion eombust ion m odel. A rrhenius- EBU model w as used to determine the react ion r ate,

and the air flow mass dist ribut ion w as taken as a br idge to link the inside and outside f low -

fields of the liner . The calculated results indicated that tw o st rong recirculat ion zones e-

merged w hen air flowed into combusto r annular cavity fr om predif fuser, the inside and out-

side flow fields w ere very unsymmetrical. The inclinat ion o f the predlif fuser w as an important

geom etrical param eter for the com bustor perform ance.

Key Words　Small turbine engines　Com bust ion cham bers　Numerical simulat ion　

Flow f ields

A STUDY ON EFFECTS OF ENVIRONMENTAL FACTORS

ON ALUMINUM OXIDE PARTICLE SIZES
Zhang Wei, Cao Taiyue, Wang Ningfei , Zhang Weihu, Zhu Hui

( 5th Dept. National University of Def ense Technology , Changsha　410073)

ABSTRACT　　　　On the basis of dif fusional com bust ion m odel of m etal combustion

and hetero geneous nucleation mechanism , the average part icle sizes of the pr oduct Al2O3 in a-

lum inum combust ion were calculated. The r esults show that the tem peratur es on the combus-

tion surface and on the metal surface increase w ith enhancing pressure, and the average par ti-

cle size of the condensed product decreases as pressure increases. T he ef fect of the pressure

on the param eters is larger than that of the temperatures.

Key Words　Aluminium pow der　Environmental factor s　Combustion products

CALCULATION OF 3D CASCADE FLOW

WITH N- S EQUATION
Ji Lucheng and Zhou Sheng

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

ABSTRACT　　　　A cell - centered finite vo lum e m ethod w as developed to solve

Renolds - aver aged Navier- Stokes equat ion w ith Jameson`s Runge- Kut ta scheme. In its
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