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带隔热屏加力燃烧室热态流场计算

张海涛, 赵坚行
(南京航空航天大学 能源与动力学院, 南京 210016)

摘    要: 在任意曲线坐标系下对带有横向波纹隔热屏、外冷却通道和尾喷口的涡喷加力燃烧室的三维热

态流场进行数值模拟.利用椭圆型微分方程和区域法生成三维贴体网格, k2E模型预估紊流特性, EBU2Arre2

henius紊流燃烧模型估算化学反应速率,六通量模型预估辐射通量以考虑其对壁面和气流温度的影响.在非

交错网格系统下应用混合差分格式离散控制方程, SIMPLE 算法求解离散方程,数值分析两种进口气流参数

分布对加力室热态流场和壁温分布的影响.所得计算值与试验数据基本相符,表明计算方法合理.
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Abstr act: In an arbitr ar y cur vilinear coordinate system, numerical simulat ion was per2

formed for 3D turbulent combust ion flow field of the afterburner with the cross2r ippled heat

shield, outer cold passage and jet nozzle. The body2fit ted grids were generated using a system

of ellipt ical part ial differential equat ions. T he k2E model was employed to describe the turbu2

lent characterist ics. EBU2Arrehenius turbulent combust ion model was used to determine the

chemical react ion rate, while a six2flux model was applied to predict heat radiat ion and its in2

fluence on the wall and gas temperature. The discretion of governing equat ions in a non2stag2

ger ed grid system was obtained by hybrid scheme and was solved with SIMPLE algorithm.

The influences of two different inlet gas parameter dist ribut ions on afterburner flow char ac2

terist ics and wall temper ature profiles were analyzed numerically. Calculations were in good

agreement with the experimental data and show that numer ical pr ocedures are fair ly reasona2

ble.

Key words: aer ospace propulsion system; numerical simulation; afterburner; heat

shield; body2fit ted grids

  加力燃烧室是航空发动机重要部件之一, 在

军用发动机上装置加力燃烧室可加大发动机的推

力和增强飞机的飞行机动性, 它的工作好坏直接

影响发动机的工作与性能.为满足先进飞机发动

机的飞行需要,对加力室的要求也不断提高,所需

的实验费用非常昂贵, 因此本文采用数值方法模
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拟加力燃烧室内气流流动和燃烧情况. 由于加力

燃烧室形状复杂,故采用贴体坐标系[ 122]以避免因

壁面边界与网格线不一致而带来的计算误差. 数

值研究进口气流参数分布对加力室热态流场和壁

温分布的影响. 所得计算值与试验数据基本相符

表明计算方法合理, 可为加力燃烧室优化设计提

供有用的设计依据.

本文的研究对象为带横向波纹隔热屏、外冷

却气流和尾喷口的加力燃烧室, 隔热屏把加力室

分为内外两通道,为了防止隔热屏壁温过高, 在的

许多斜孔和发散孔. 在加力筒体外还装有外冷其

壁面上开有多排大小、形状及分布规律不相同却

风罩,并通入外冷却气流对加力室筒壁进行冷却.

此外,还装有固定加力筒体的销钉,销钉座露出在

外通道内,对气流在外通道内流动起了堵塞作用.

1  数值方法

所研究的气流为完全发展的紊流预混可燃混

气(煤油+ 空气) ,数学模型为 k2E方程紊流模型、

EBU2Arrehenius紊流燃烧模型以及六通量辐射

模型[ 3] .

1. 1  控制方程

在三维任意曲线坐标系下进行热态流场计

算,各个变量的守恒方程通用形式为
[ 4]
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式中两组坐标系之间的雅可比行列式

J = xN( r GHF - r FHG) - rN( x GHF - xFHG) +

HN( xGr F - xFr G)

协变度量张量

qij = r
2
A1 iA1j + r

2
A2 iA2j + A3iA3 j ;

  U, V, W逆变速度为

U = rA11u + rA21 v+ A31w

V = rA 12u + rA 22v + A32w

W = rA13u + rA23 v+ A33w

(2)

式中 Aij为 J 的代数余子式; xN, x G, xF, rN, r G, r F,

HN, HG, HF分别为圆柱坐标系( x, r, H)对曲线坐标系

(N, G, F)的导数;变量 5分别为速度 u, v和 w,紊

流动能 k和紊流动能耗散率E, 焓 h,混合分数 f ,

燃油质量分数 mfu ,燃油质量分数脉动均方值 g,

辐射通量 Rx , R r , RH; #5 为各变量的输运系数; S 5

为方程源项.

1. 2  隔热屏壁温计算
[ 5]

在隔热屏内外壁面处都有气流流动, 因此隔

热屏壁面与流体之间有对流换热, 另外隔热屏两

边气流温度不同, 使隔热屏壁面处有热传导和辐

射换热,因此计算隔热屏壁温时,除了通过六通量

模型考虑高温热辐射外, 还必须耦合考虑导热,辐

射和对流换热对隔热屏壁温的影响. 隔热屏壁面

与内外通道流体之间换热关系式为

GT i = - QiC
1/ 4
L k

1/ 2
p C pi

RT
1
k
ln( Ey+

pi + P R3 )
+ ari ( i = 1, 2)

(3)

式中

y+pi = ( QiC 1/ 4
L k1/ 2pi ypi ) / L; a ri =

R( T41i - T42i )
T1i - T 2i

;

qw =
T M - T C

1/ GT1 + DC p / KT + 1/ GT2
;

KT = 111 2+ 101 4
*
( TW - 373) / 700

其中 T M 为靠近隔热屏内壁面处气流温度, TC 为

靠近隔热屏外壁面处气流温度, TW 为隔热屏壁

温, a ri为辐射换热系数, qw 为换热热流, KT 为导热

系数.

1. 3  加力室筒体外壁冷却计算
[ 6]

为了防止加力室筒体壁温不至过高, 在加力

筒体外装有外冷却风罩,并通入外冷却气流对筒

壁进行冷却,在加力室内部因温度高,除了考虑对

流换热外还需考虑辐射影响;而筒体壁温和外风

罩气流温度都较低, 可忽略筒体外壁与外风罩之

间辐射,因此加力筒体壁面的热平衡方程可简化

为

qR2 + A2( TC - TW) = Aa ( TW - T a ) (4)

式中 A2 和 Aa 分别为筒体壁面内侧和外侧气流的

对流换热系数, qR2为加力室内部向筒壁传递辐射

热, T a 为外冷却气流温度.

2  网格生成与数值求解方法

2. 1  网格生成

为了保证网格质量, 满足流场计算的要求,本

文采用椭圆微分方程法对带横向波纹隔热屏的加

力室生成三维贴体网格.在任意曲线坐标系下椭

圆网格生成方程的分量形式为[ 1] :
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式中 P k为来控制源项, 用来调整网格的分布;Ni

为任意曲线坐标系的坐标, g ij 为逆变度量张量, r

为位置矢量.考虑到隔热屏几何形状特殊,本文采

用区域法[ 5]把加力室分为 8个区域分别生成网格

后再将其组合成整体网格.在生成网格时一方面

为了能合理反映小孔及波纹形状;另一方面为了

减少计算工作量,总网格数尽可能少.因此采用不

均匀网格分布, 局部网格加密.从而合理显示加力

室气流结构,减少计算误差.

由于研究对象为带有横向波纹隔热屏的加力

燃烧室,隔热屏波纹周向均布,故可取一个夹角为

15b的扇形体进行数值计算, 图 1为带横向隔热屏

加力室网格图, 网格总数为 424@45@34. 图 2为

横向隔热屏加力室入口段隔热屏网格图.由图可

知,隔热屏带有横向波纹,在该段上开有多排分布

图 1  带横向隔热屏加力室网格图

F ig. 1 Grid of aft erburner with the cross heat shield

图 2 入口段隔热屏网格图

Fig. 2 Grid of the heat shield in afterburner ent rance

规律不相同的许多斜孔,外通道低温气流通过这

些冷却孔进入隔热屏内通道, 对隔热屏进行冷却.

2. 2  初始条件与边界条件

进口边界条件:来流流量分配和进口气流参

数是给定的,主流速度由流量、进口面积和气流密

度确定. 出口边界条件:令各变量法向梯度为零;

利用流量连续对速度和压力进行修正. 壁面边界

条件:在固壁上取气流速度和紊流参数为零,近壁

区采用在任意曲线坐标系下的壁面函数[ 7] . 周期

性条件:在周期位置变量值相等:

<n- 1 = <1 , <n = <2 .

3  计算结果及分析

本文对进口气流参数非均匀分布与均匀分布

两种工况进行三维燃烧流场计算. 部分计算结果

如图 3~ 图 14所示. 其中, 图 3与图 4分别为进

口参数非均匀分布时开孔纵截面(K= 26)的气流

速度矢量图和温度等值线图, 由图 3可知,隔热屏

开孔对隔热屏附近处速度分布有影响, 但对整体

流场影响不太大.随着轴向长度增加,由于加力室

横截面减小、流量增加及化学反应引起气流密度

减小,使内通道气流速度增加. 由图 4 可知,在内

通道因混气燃烧使气体温度升高, 越靠近加力燃

烧室中间轴线,温度越高,高温区随着火焰扩张角

而扩大,但由于外形的影响和隔热屏小孔气流的

冷却使高温区又向内折;靠近隔热屏处,因小孔冷

却,气流温度较低.外通道内气体没有燃烧仅是传

热使气流温度升高, 故其温度要比内通道低.另外

隔热屏上小孔的孔径比较小, 小孔冷却气流的渗

透深度较小,故小孔气膜冷却对加力室中心部分

温度场的影响不是很明显.

  图 5为加力室进口参数均布时不开孔纵截面

(K= 3)温度等值线图, 与图 4相比可知, 由于进

口气流参数分布不同和无小孔进气的影响,其温

度分布与进口气流参数非均匀分布时有一定的区

别,但其变化规律基本相同.

图 3  K= 26 截面气流速度矢量图(非均匀分布)

F ig. 3  Gas velocity vector profile at section K= 26 ( non2uniform distribution)
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图 4  K= 26 截面气流温度等值线图(非均匀分布)

F ig. 4  Gas temperature contours at section K= 26 ( non2uniform distribution)

图 5 K = 3截面温度等值线图(均匀分布)

Fig. 5 Temperatur e contours at section K= 3 ( uniform distr ibut ion)

图 6 K= 26 截面燃烧室进口燃油分布局部放大图(非均匀分布)

Fig. 6  Fuel concentration cont ours magnif ied at section K= 26 near entr ance(non2uniform distr ibut ion)

图 7  K= 26 截面紊流动能( TE)等值线图(非均匀分布)

Fig. 7  Turbulent kinet ic energy cont ours at sect ion K= 26 ( non2uniform dist ribution)

  图 6为加力室进口参数非均匀分布时进口附

近燃油质量分数分布局部放大图( K= 26) . 由图

可知,在加力进口处由于燃烧时间较短,还有燃油

存在,但随着轴向距离增大, 燃油逐渐全部烧完.

图 7为加力室进口参数非均匀分布时紊流动能分

布图(K= 26) ,因进口气流参数分布不均, 燃烧也

较剧烈,故紊流动能变化也大,分布很不均匀.

图 8 为隔热屏壁面温度分布局部放大图

( J = 36) , 由图可明显看到进口气流结构以及隔

热屏上气膜冷却孔对其壁面的冷却效果.图 9与

图 10分别为加力室进口参数非均匀分布时横截

面( I= 142)速度矢量图与温度等值线图,由图可

见,在隔热屏附近,小孔对速度、温度分布的影响

较大.随径向逐渐减弱. 此外, 在图 9还可看到筒

体上装有销钉座对外通道内气流流动引起的堵塞

影响.
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图 8 J = 36 截面隔热屏壁面温度等值线局部放大(非均匀分布)

F ig. 8  Heat shield wall temperature contours magnified of at sect ion J = 36 ( non2uniform distribution)

图 9 I = 142 截面速度分布(非均匀分布)

Fig. 9 I= 142 velocity profile(non2uniform distr ibution)

图 10  I= 142截面温度分布(非均匀分布)

F ig. 10 I= 142 temperature profiles

(non2uniform distr ibut ion)

  图 11和 12分别为出口温度和轴向速度径向

分布图, Case1D与 Case2D 分别表示进口参数非

均匀分布与均布两种工况,由图可知,进口气流参

数分布对出口气流参数分布有一定的影响,但对

出口速度的影响要比对出口温度大些. 图 13和图

14分别表示两种进口分布对隔热屏和加力筒体

图 11  加力室出口温度径向分布

Fig. 11  Exit t emperat ur e radial profiles

图 12  加力室出口速度径向分布

Fig. 12  Exit velocity radial profiles

壁温轴向分布的影响,由图可知,小孔冷却对隔热

屏壁温影响较大,在接近收敛段时,因火焰扩张贴
近屏壁,在不开孔局部轴向位置上高温燃气靠近

屏壁,使该处壁温要比周围较高些.筒体壁温随轴

向距离增加以及隔热屏壁温增高而升高,但因外

通道冷却气流温度较低,相应的变化不如隔热屏
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壁温大. 另外, 进口气流温度分布不同, 所得的隔

热屏和加力筒体壁温轴向分布也不相同, 但是

Case1D与 Case2D两种工况所得的壁温分布规

律基本一致,与试验数据基本相吻合,表示本计算

方法合理可靠.

图 13  进口分布对隔热屏壁温轴向分布的影响

F ig. 13  Axial profiles of heat shield wall temperature

图 14  进口分布对筒体壁温轴向分布的影响

Fig. 14 Axial profiles of cylinder wall t emperat ur e

4  结束语

本文数值分析任意曲线坐标系下带横向隔热

屏加力燃烧室三维热态整体流场, 结果表明,隔热

屏的形状和开孔规律以及进口气流参数分布对加

力室内部流场有影响因此把加力室作为一个整体

进行研究,可以较全面地反映加力室内气流流动,

有助于加深对加力室内各种复杂现象进一步理

解,为加力室优化设计和研制提供有用的参考依

据.
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