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固体燃料冲压发动机旋流冷流流场数值模拟

刘 � 巍, 杨 � 涛
(国防科学技术大学 航天与材料工程学院, 长沙 410073)

摘 � � � 要: 为了研究固体燃料冲压发动机( SFRJ)旋流流场特性,设计了一种轴向斜孔式旋流器, 推导出旋

流数计算式. 使用数值模拟的方法计算了不同斜孔角与不同背压下的燃烧室旋流冷流流场, 研究了旋流数、

旋流流场结构以及总压损失等内容. 旋流器出口旋流数的理论计算值与数值计算值相比差别较小, 可以满足

工程需要. 可通过改变斜孔角度、背压等参数改变燃烧室入口旋流数, 燃烧室内中心回流区与突扩台阶回流

区的总压损失最大.
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Numerical simulation of cold swirl flow field for solid fuel ramjet
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N at ional U niversity of Defense Technolog y, Changsha 410073, China)

Abstract: In or der to study the sw irl f low characterist ics in the so lid fuel ram jet com�
busto r, a new type of inclined multihole sw irler w as designed, and the analy tical formula o f

sw ir l num ber w as deduced. T he cold sw ir l flow field in the combusto r w as numerical ly sim u�
lated w ith differ ent angles of the holes and dif ferent back pressures, w hile the sw irl flow

f ield str ucture and the total pressure recovery coeff icient w ere studied. T he relat ive erro r o f

the sw irl number at the sw irler out let o f the analyt ical form ula w as sm all as compar ed to the

num er ical results, thus m eet ing the engineering need. T he sw ir l number at the dum p com�
busto r inlet can be changed by different ang les of the holes and dif ferent back pr essures. T he

central torro idial recirculat ion zone and the recirculat ion zone af ter the step of the dum p com�
busto r account fo r bigg est total pressure lo ss.

Key words: so lid fuel ramjet; sw irl; com putational f luid dynamics;

numerical simulat ion

� � 固体燃料冲压发动机 ( Solid fuel r am jet ,

SFRJ)具有结构简单、比冲高、安全性好等优点,

具有广阔应用前景, 但由于固体燃料燃速偏低以

及燃速计算公式复杂等不利因素,制约了其在工

程上的应用. 由于旋流能够大幅度提高空气湍流

度,使其在各种工业燃烧器以及航空发动机中得

以广泛应用
[ 1�2]

,因此在 SFRJ上应用旋流燃烧技

术成为研究热点之一, 以期提高燃速、燃烧效率以

及比冲. 此前德国
[ 3�4]
与美国

[ 5]
的研究者使用试验

的方法研究了 SFRJ旋流火焰稳定特性以及旋流

对燃速、燃烧效率以及比冲的影响,国内的马洋[ 6]

使用数值模拟的方法研究了旋流火焰稳定性及旋
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流对发动机性能的影响, 以上研究均发现旋流能

够提高固体燃料燃速, 但提高的幅度与旋流结构、

燃烧室几何形状、燃料种类等因素有关;旋流对燃

烧效率的影响较为复杂, 不同研究者得出的结论

并不一致.总的说来,关于 SFRJ引入旋流的研究

较少,虽然得到了一些有用的结论, 但对于 SFRJ

旋流燃烧室内流场结构特点并没有进行深入

分析.

由于 SFRJ 的固体燃料位于燃烧室周围, 使

其对旋流流场的要求与各种工业燃烧器有所不

同:其一, SFRJ需在突扩台阶后固体燃料表面附

近产生足够大的回流区以稳定火焰, 强旋流产生

的中心回流区由于没有燃料输入并不能起到稳定

火焰的作用. 其二, SFRJ 以产生推力为目的, 旋

流数不能过大或过小(一般为 0. 5~ 0. 8) :若旋流

数过大,总压损失难以承受; 若旋流数过小, 旋流

效果不明显, 应用旋流的意义难以体现.因此各种

工业燃烧器旋流流场的结构特点并不完全适用于

SFRJ,有必要根据 SFRJ 的特点对旋流流场结构

进行设计与分析. 虽然 SFRJ内部的燃烧与流动

是耦合的,但对发动机的冷流流场进行研究仍然

具有重要意义:其一,发动机在点火之前的状态即

为冷流流场状态,冷流流场是发动机工作的初始

条件;其二,冷流流场结构对发动机实际工作状态

下的流场结构具有重要影响, 使用旋流就是通过

改变进气方式来改变流场结构,以期达到增强燃

烧的目的;其三,燃烧与流动的耦合计算虽然能更

加真实地反映旋流流场结构, 但需要引入各种物

理、化学模型,不仅计算量大幅度增加,而且使流

动状态更加复杂, 不利于抓住主要矛盾解决问题.

本文设计了一种端面进气的斜孔式旋流器, 采用

数值模拟的方法对其旋流冷流流场进行了数值模

拟,并进行了较为深入的分析,得到了一些有用的

结论.

1 � 物理模型与数值模型

� � 在 SFRJ燃烧室内的旋流可由以下 3种方法

产生: � 弹体自身的旋转,如采用旋转稳定方式的

SFRJ冲压增程弹丸, 来流空气在惯性系下不具

有切向动量, 若以弹丸为参照系, 则具有切向动

量;  气流垂直于轴线切向进入圆柱型通道(径向

旋流器) ,产生旋转运动,如文献[ 6]中的切向孔式

旋流器; !气流轴向通过具有切向偏转的通道(轴

向旋流器) ,产生旋转运动, 如文献[ 4]中的叶片式

旋流器.工业上主要采用径向与轴向旋流器,文献

[ 1]中指出, 当旋流数小于 1. 0时,使用轴向旋流

器效率较高;当旋流数大于 1. 0时,使用径向旋流

器效率较高. 受总压损失的限制, SFRJ燃烧室入

口的旋流数一般小于 0. 8,选择轴向旋流器较为

合适.由于各种轴向叶片式旋流器已经成功应用

于实践,是 SFRJ较为理想的旋流器, 但其叶片制

作要求高,焊接定位难度大, 加工费用较高, 特别

是在尺寸较小的模型发动机上,制作难度大的问

题更加突出.

本文根据小尺寸模型发动机(固体燃料内径

40 mm )设计了一种轴向斜孔式旋流器,即在一扁

圆柱端面上打出若干个周向均布的倾斜圆孔, 气

流从圆柱一端面进入, 从另一端面流出,即产生了

切向动量,斜孔式旋流器结构如图 1所示.

图 1 � 斜孔式旋流器结构示意图

F ig. 1� Sketch o f inclined mutiho le sw irler

由于气流通道为圆孔, 出口端面椭圆中心处

的气体参数近似等于整个椭圆面内气体的平均参

数,且整个旋流器的旋流数与单个斜孔的旋流数

相等.设 o∀为任一斜孔出口端面椭圆中心, o 为

整个圆柱端面中心, r∀为两中心之间的距离, R

为旋流器出口半径, 斜孔轴线与圆柱轴线之间的

夹角为 �,出口速度 V 的轴向分量为u 、切向分量

为 w ,如图 2所示,则斜孔式旋流器出口的旋流

数为

图 2� 斜孔式旋流器旋流数计算图

F ig. 2� Sw ir l number calculation of inclined

mutiho le swirler
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斜孔式旋流器的设计内容有孔位置( r∀ )、斜

孔角( �)、孔径与孔数,其中孔位置与斜孔角能够

确定旋流器出口旋流数, r∀越大, 圆周上可布置

的孔径越大、孔数越多, 但 r∀受到整体结构尺寸

的限制;孔径与孔数能够确定旋流器轴向流通面

积,孔径越大、孔数越多流通面积越大,旋流器内

马赫数越小, 空气通过旋流器的总压损失越小, 所

以在各孔出口不相互重叠的情况下, 尽量设计较

大的总流通面积. 此外旋流器的厚度不能过小, 否

则不能保证出口气流的方向与孔轴线方向一致.

在离心力的作用下, 旋流进入燃烧室后迅速

向四周扩张,突扩台阶回流区较直流明显减小, 因

此旋流状态下的火焰稳定较直流困难. 为了稳定

旋流火焰,不仅需要较大的相对台阶高度,而且需

要将旋流器出口伸入燃烧室一段距离以进一步增

大回流区.由于模型 SFRJ燃烧室内径较小, 若将

旋流器出口直接与燃烧室相连,则难以保证相对

台阶高度,即使勉强保证了相对台阶高度,也会因

为流通面积过小而使旋流器出口马赫数增加, 给

发动机带来一定负面影响. 因此设计了与斜孔式

旋流器配套的旋流整流器, 该整流器实质上是一

个收缩段接一个平直段, 可将整流器出口 (平直

段)伸入 SFRJ燃烧室一段距离.该整流器不仅解

决了旋流火焰稳定对突扩台阶高度的要求, 同时

使气流从旋流器斜孔喷出后撞击在收缩段上, 使

进入 SFRJ燃烧室的旋流周向分布更加均匀, 而

且平直段能够起到稳定气流参数的作用.

图 3 � 计算域基本尺寸(单位: mm)

F ig . 3 � Structur e of the computat ion zones ( Unit: mm)

� � 为了分析旋流器下游流场结构, 需要对旋流

器流场进行数值模拟, 计算区域基本尺寸如图 3

所示.斜孔式旋流器采用 6个直径 8 m m 的斜孔,

r∀= 11m m, R = 15 mm,斜孔角为34. 5%与44%, 对

应旋流数为 0. 5 与 0. 7.数值计算采用计算流体

动力学 ( CFD) 方法, 应用专业网格划分软件

GAMBIT 对三维求解区域进行离散, 网格单元总

数约 20万,壁面网格如图 4所示. 求解器采用较

为优秀的 FLUENT , 耦合求解流动方程, 对流项

采用二阶迎风格式进行差分,湍流模型采用 Real�
izable k� 模型,并与非平衡壁面函数法相配合,

二者相对于各自的标准模型更适合于带有旋流的

流场计算[ 7] .计算域壁面设置为无滑移壁面边界

条件, 不考虑壁面热损失;入口设置质量入口, 空

气质量流量 0. 3 kg/ s,总温 690 K,方向垂直于入

口;出口设置压力出口,在旋转气流离心力的作用

下,出口截面靠近轴线处压力低,靠近壁面处压力

高,即存在径向的压力梯度,为考虑出口压力的不

均匀性,将压力进行了径向平衡修正,即忽略径向

速度,设定出口轴线处的压力值,其余位置压力按

照公式 �p /�r = �w 2
/ r 计算.

图 4 � 计算域壁面网格

Fig. 4 � M esh of the wall

2 � 计算结果与分析

� � 由于旋流数是旋流流场结构的特征量, 因此

旋流数的计算较为关键, 数值计算所得旋流器出

口旋流数如图 5所示, 可见旋流数随背压的升高

而增大,但增加的幅度较小. 需要注意的是, 数值

计算所得旋流数较式( 1)计算结果偏大,主要原因
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是旋流器出口各孔内气体参数并不均匀, 气体在

离心力下向四周挤压, 使外侧密度与切向速度较

大,使孔内平均旋转半径增大, 即公式( 1)中的 r∀

值偏小.若以 0. 7M Pa 下的数值计算值为真值, 则

34. 5%与 44%旋流器出口旋流数分别偏小 13. 5%

与 11. 7% ,但式( 1)仍可用于工程上的估算.

燃烧室入口旋流数如图 6所示, 由图可见, 斜

孔角度越大、背压越高,旋流数越大, 且同一旋流

数可由不同的斜孔角度与背压获得. 对比图 5 与

图 6可知,旋流经过整流器的收缩段后,旋流数有

所下降,这是由亚声速可压缩旋流在整流器收缩

段轴向速度增加所致, 可见,收缩段的收缩比也能

对燃烧室入口的旋流数产生影响.

图 5 � 旋流器出口旋流数随背压变化

Fig. 5� Sw irl number at sw ir ler out let under differ ent

back pressure

图 6 � 燃烧室入口旋流数随背压变化

F ig . 6 � Swirl number at combustion chamber inlet

under different back pressur e

图 7为典型的燃烧室头部流场轴向切面速

度矢量图,由图可见, 流场具有轴对称性,旋流进

入突扩燃烧室后,在离心力的作用下发生径向扩

张,中心形成低压区,下游气体在逆压作用下返回

燃烧室头部,形成中心回流区,该回流区对于航空

发动机以及各种工业燃烧器来讲具有重要意义,

可以向该区域内喷射燃料, 利用中心回流区内气

流速度慢的特点稳定火焰. 但对于燃料从四周进

入燃烧室的 SFRJ来讲, 由于燃料难以进入中心

回流区,因此不能将其作为火焰稳定器.除了在中

心存在回流区外,在突扩台阶背风区也存在回流

区,该回流区对于 SFRJ具有重要意义,由于该区

域不仅流速慢, 而且有燃料、空气的持续补充, 因

此能够起到火焰稳定器的作用.

图 7� 燃烧室头部轴向切面速度矢量图

Fig . 7 � Velocity v ecto r at ax is sect ion nea r combustion

chamber head

图 8所示为突扩燃烧室内流场结构示意图,

为了研究流场结构参数随斜孔角以及背压的变

化,定义各参数为: 燃烧室入口直径 d(本文 d =

20 mm )、燃烧室内径 D (本文 D = 2d )、中心回流

区零速度线最大直径 D cr、突扩台阶回流区再附

点至燃烧室入口的轴向距离 L r (回流区长度)、中

心回流区零速度线最大直径位置距燃烧室入口轴

向距离 L cm、中心回流区尾端至燃烧室入口的轴

向距离 L cr ;各截面代号设为:旋流器上游入口边

界 S�0、旋流器出口(截面积突变,取整流器一侧)

S�1、燃烧室入口 (截面积突变, 取整流器一

侧) S�2、中心回流区尾端 S �3 以及燃烧室出口
S�4 .

计算结果发现, L r ∃ 0. 7d、D cr ∃ 1. 05d 以

及L cm ∃ d 在各工况下变化很小,表明突扩燃烧

室头部流场较为稳定. 图 9 所示为典型的轴线上

轴向速度曲线,横坐标原点为燃烧室入口,由图可

见,轴向速度在上游与下游为正值,中间一段为负
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值,表明上游和下游轴向速度方向指向燃烧室出

口,中间形成了中心回流区,曲线第二次通过零值

线处即为中心回流区尾端(图中圆圈处) , 该点横

向坐标值即为 L cr .图 10为中心回流区长度变化

曲线( 34. 5%) , 图中圆圈的含义与图 9 相同, 由图

可见,背压越高(燃烧室入口旋流数越大) , 中心回

流区越长.

图 8� 突扩燃烧室内流流场结构示意图

F ig. 8� Sketch of the sw irl f low field in the

dump combustor

图 9 � 轴线上轴向速度变化曲线

Fig . 9 � Axial v elocit y on the ax is

旋流的产生是以总压损失为代价的, 对于没

有压气机的冲压发动机来讲, 总压恢复系数是决

定发动机性能的关键参数之一.本文所建立模型

的总压损失主要包括: 气流通过斜孔式旋流器的

损失(产生旋流的损失)、旋流在整流器收缩段的

损失以及旋流在突扩燃烧室内的损失. 可通过分

析各截面的总压恢复系数来判断各段总压损失的

大小,由于旋流流场轴线横截面上总压并不均匀,

而是随着径向坐标的增大而增大,可以使用质量

平均总压进行分析.图 11所示为 44%旋流器各截

面的总压恢复系数(各截面位置如图 8所示, 34. 5%

旋流器对应的曲线与 44%类似) , 由图可知, 总压

恢复系数在截面 2~ 3之间下降幅度最大,表明中

心回流区与突扩台阶回流区总压损失最大; 在截

面 3~ 4之间总压损失较小,表明中心回流区下游

总压损失较小; 背压越低,燃烧室内速度越大, 总

压损失越大, 各截面总压恢复系数越小. 图 12 为

截面 2和 3在不同斜孔角下的总压恢复系数, 由

图可见,不同斜孔角下,截面 2处的总压恢复系数

变化较小;截面 3处的总压恢复系数随着斜孔角

的增大而减小, 参考图 6可知, 旋流数越大, 截面

3处的总压恢复系数越小.

图 10 � 中心回流区长度变化曲线 ( 34. 5%)

F ig. 10 � Leng th o f the centr al r ecirculation zone under

different back pressur e ( 34. 5% swirler)

图 11� 各截面总压恢复系数 ( 44%)

Fig. 11 � Total pressur e recover y coefficient at differ ent

surface po sitio n ( 44% sw ir ler )
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图 12� 相同截面不同斜孔角的总压恢复系数

F ig . 12 � To tal pressure recovery coefficient under

different inclined ang les

3 � 结 � 论

� � 本文设计了可应用于 SFRJ旋流试验的斜孔

式旋流器,使用数值模拟的方法计算了旋流进入

突扩燃烧室的冷流流场, 分析了不同斜孔角与不

同背压下的流场特性, 研究了旋流数、旋流流场结

构以及总压损失等内容,得到以下结论:

1) 设计的斜孔式旋流器结构简单,旋流数计

算公式简便, 与数值模拟结果相比误差较小,可满

足工程估算需要;

2) 亚声速可压缩旋流在整流器收缩段轴向

速度的增加使旋流数有所减小,燃烧室入口旋流

数随斜孔角的增大、燃烧室背压的提高而增大, 因

此燃烧室入口旋流数可通过调整旋流器斜孔角、

背压以及整流段收缩比改变;

3) 本文所计算工况的燃烧室入口旋流数为

0. 47~ 0. 58, 流场均出现了稳定的中心回流区, 而

文献[ 1]中提出旋流数大于 0. 6才能出现中心回

流区,二者的差别可能是由于旋流器结构不同, 以

及本文设置了整流器所致;

4) 突扩燃烧室头部流场结构在各工况下变

化很小,表明突扩燃烧室头部旋流流场较为稳定;

旋流数越大,中心回流区越长;气流从进入旋流器

到流出燃烧室的过程中, 燃烧室内中心回流区与

突扩台阶回流区的总压损失最大,中心回流区下

游的总压损失较小.

参考文献:

[ 1 ] � 宁木晃,高歌. 燃烧室气体动力学 [ M ] . 2版.北京: 科学出

版社, 1987.

NING H uang, GAO Ge. Gas dynam ics in th e com bust ion

chamber[ M ] . 2nd ed. Beijing: Press of Science, 1987. ( in

Chinese)

[ 2 ] � 严传俊, 范玮. 燃烧学 [ M ] . 西安: 西北工业大学出版

社, 2005.

YAN Ch uan jun, FAN W ei. Combust ion [ M ] . Xi 'an:

Northw estern Polytech nic U nivers ity Press , 2005. ( in

Chinese)

[ 3 ] � Duesterhau s D A, H ogl A. Measurem ents in a s ol id fuel

ram jet combu stor w ith sw irl[ R] . AIAA�88�3045.

[ 4 ] � Pein R, Vinnemeier F. Sw irl and fuel comp os iti on ef fect s

on boron comb ust ion in solid� fu el ramjet s [ J ] . Journal of

Propulsion and Pow er, 1992, 8( 3) : 609�614.

[ 5 ] � Cam pbel l W H Jr, Ko B N, Low e S R. S ol id�fuel ram jet

fu el regres sion rate/ thru st modulat ion[ J] . Journal of Pro�

pulsion and Pow er, 1992, 8( 3) : 624�629.

[ 6 ] � 马洋. 固体燃料冲压发动机涡流增强燃烧数值模拟与试

验研究[ D] . 长沙: 国防科学技术大学, 2006.

MA Yang. Num erical s imulat ion an d exp erimentat ion r e�

search on vortex enhancing comb ust ion of s ol id fuel ram jet

[ D] . Changsha: Nat ional Un iversity of Defens e T ecnolo�

gy, 2006. ( in Chinese)

[ 7 ] � 陶文铨. 数值传热学[ M ] . 2版.西安: 西安交通大学出版

社, 2001.

T AO W en quan . N um erical h eat t ran sfer [ M ] . 2n d ed.

Xi& an: Xi& an J iaotong Un iversity Press, 2001. ( in Chi�

nese)

716


