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摘    要: 数值研究不同类型涡流器对环形燃烧室流场与性能的影响. 采用分区耦合方法分别生成两级

轴向、斜切径向及三级轴向涡流器的环形燃烧室的结构化网格, 在任意曲线坐标系下对带有扩压器、涡流器、

火焰筒和内外环冷却通道的三种环形燃烧室三维两相燃烧整体流场进行计算, 气相和液相分别采用 Euler 与

Lagrange法处理,采用多维/经验分析法估算燃烧室性能.计算与实验比较相符表明, 可利用本文计算方法预

测不同涡流器对燃烧室流场和燃烧室性能的影响.
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Abstr act: In this paper, influences of various swirlers on flow fields and combust ion

performance in annular combustors were numerical ly invest igated. T he block2st ructured

grids of annular combustors with swirlers ( dual2stage axial, swirl cup and thr ee2stage axial )

were generated by solving a system of ellipt ic par tial different ial equations with the zone data

tr ansmit method. T hree2dimensional two2phase combust ion integrated flow fields of thr ee

different annular combustor s including swirler, flame tube, dump diffuser, inner and outer

cooling annuluses were calculated in arbit rary cur vilinear coordinates. The gas and liquid

phases were t reated with Eulerian and Lagrangian methods, respect ively. Combustor per2

formances wer e estimated by the empirical2analytical design method. Calculat ions are in a2

greement with experimental data. Predictions indicate that the numerical procedures are reli2

able for numerical invest igat ion of influence of different swir ler s on combustion performance

in annular combustors.
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符号表

�   通用变量

# � 输运系数

S� 气相源项

Sp� 油珠蒸发源项

U, V, W 任意曲线坐标系下的速度

qij 协变度量张量

J 雅可比行列式

Fa 油气比

p 压力

T 温度

Va 控制体体积

Tu 紊流特性参数

mA 空气流量

mB 子容积内已燃烧的燃油质量分数

mev 子容积内已蒸发的燃油质量分数

mF 燃油质量分数

H 燃料中含氢量

p3des 系统压力

mAF 主燃区内平均油气比的空气质量分数

Wa3 火焰筒空气流量

LH V 燃料低热值

  航空发动机燃烧室通常是由扩压器、涡流器、

火焰筒和内外环冷却通道等部分组成的,各部件

之间的组合对于燃烧室性能好坏有着很大关

系
[ 122]
.其中, 涡流器既是火焰筒进气装置, 又是气

动雾化喷嘴的空气流道,国内外许多学者对其进

行了大量的研究. 结果表明采用多级旋流装置可

促进燃油雾化,保证火焰稳定,改善污染排放,满

足高性能航空发动机对燃烧性能要求[ 326] . 由于涡

流器尺寸小、结构复杂, 受测量手段限制, 试验很

难进行,而燃烧室整体流场数值模拟也是燃烧室

数值模拟技术发展方向之一, 为此有必要编制一

套能够适用于多种对象的含涡流器环形燃烧室整

体流场通用数值模拟程序,考察气体流动和掺混、

燃油雾化、蒸发、化学反应、燃气的辐射和对流等

各种复杂现象, 研究不同类型涡流器对燃烧室气

动和燃烧性能的影响,了解燃烧室内部工作状况,

以便对燃烧室进行优化设计.

本文采用分区耦合的方式求解偏微分方程生

成燃烧室三维贴体网格,在任意曲线坐标系下对

燃烧室两相反应流场进行数值模拟. 气相采用

SIMPLE 算法求解, 化学反应速率采用 eddy

break up2Arrhenius 紊流燃烧模型模拟, 采用六

通量辐射模型考虑辐射传热过程, 液相采用随机

离散模型, 气液相之间耦合采用 PSIC( part icle

source in cell)法
[ 2]
,燃烧室性能采用多维经验分

析法预估
[ 7]
.

1  研究对象

本文研究对象为三种带有涡流器、二级突扩

扩压器、火焰筒和内外环通道的环形燃烧室,它们

分别带有两级轴向涡流器(燃烧室 A)、斜切径向

涡流器(燃烧室 B)、三级轴向涡流器(燃烧室 C) .

在火焰筒内外环壁面上均开有主燃孔、掺混孔和

气膜冷却孔.由于环形燃烧室在圆周方向周期性

分布,本文仅计算一个涡流器的扇形区域.

2  分区耦合整体网格

环形燃烧室形状复杂且内部区域为多连通

域,很难生成质量良好的单域网格,本文采用分区

耦合法将燃烧室分为二级突扩扩压器、涡流器、火

焰筒与内外环冷却通道等六子区域(如图 1) , 求

解椭圆型偏微分方程[ 2]分别生成各子区域贴体网

格,然后组合成燃烧室整体网格.

图 1 燃烧室分区

F ig. 1 Division of combustor

图 2为燃烧室 A 三维网格整体轮廓分布;它

是由两级突扩扩压器、内外环通道、两级轴向涡流

器及火焰筒等 6个区域网格组合成环形燃烧室 A

的整体网格. 图 3为燃烧室 B的斜切径向涡流器

和火焰筒的三维网格组合,由图 4可知,斜切径向

图 2  环形燃烧室 A 整体网格

Fig. 2  Grid scheme of combustor A
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级涡流器是由 8个斜切孔和径向涡流器两部分组

成.图 5为燃烧室 C涡流器中心截面( K= 26)网

格,它与燃烧室 A 和 B主要不同之处是在其火焰

筒头部装有三级轴向涡流器.

由图 2~ 图 5可知, 本文采用分区耦合法生

成的三维贴体网格不仅能考虑涡流器叶片形状及

旋向等几何特征, 而且能合理显示燃烧室复杂的

整体结构.

3  数学模型与方法

在三维任意曲线坐标系( N, G, F)下各个变量

的守恒方程通用形式为
[ 8]

5
5N

(QU5) +
5
5G

(QV5)+
5
5F

(QW5)=

5
5N

#5
r J

(q11 5N+ q12 5G+ q13 5F) +

5
5G

#5
r J

(q21 5N+ q22 5G+ q23 5F) +

5
5F

#5
rJ

( q31 5N+ q32 5G+ q33 5F) + r J S 5+ Sp 5

( 1)

本文采用多维经验分析法对燃烧室性能进行

估算[ 7] ,该法是在三维燃烧流场计算基础上, 把所

得气流参数分布作为燃烧室性能计算输入值, 用

经验关系式( 2) ~ 式( 5) 预估燃烧室性能, 描述燃

烧室性能参数关系式如下[ 7] :

一氧化碳质量分数(单位: g/ kg)

CO=
A1

p
1. 5
3

mAmBT e- 0. 0345T

Va 1- mev / mF Tu0. 5 ij k
( 2)

氧化氮质量分数(单位: g/ kg)

NOx = A2p
1. 25
3

VamBe0. 003T

T mA ijk
( 3)

碳粒质量分数(单位: mg/ kg)

SF= A3p
1. 8
3 18- H

1. 5 Fa mB

TmATu
0. 25

ijk
-

A4
p
2
3

Va

F a
T PZ

Vae0. 0011T

mA Fa ijk
( 4)

贫油熄火极限取决于燃烧区内燃料的蒸发时

间和化学反应速率, 可把三维流场计算得到的蒸

发特性,通过与蒸发时间有关参数 t r 转变成贫油

熄火条件下的相应特性[ 9]

FaLBO=

A5
p3des
LHV

mAFWa3 t r
p
1.3
3 exp( T/ 300)

mevmB

TmAmF ijk
( 5)

上述各式中 A1 ~ A5 为经验常数.

4  计算结果和分析

根据上述计算方法与数学模型,分别对 3个

研究对象的整体燃烧流场和燃烧性能进行预测,

数值分析不同类型涡流器对燃烧室流场与燃烧性

能的影响,同时将计算结果与试验数据进行对比,

部分计算结果如图 7~ 图 27所示.

4. 1  燃烧室三维两相燃烧流场

4. 1. 1  燃烧室 A 流场计算

计算结果如图 7~ 图 9所示.图 6 为用 PIV
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( part icle image velocimetr y)测得的速度矢量分

布
[ 4]
, 与其相对应的图 7为数值模拟火焰筒头部

局部放大图,比较两图可知,计算所得速度分布与

试验数据基本相符. 图 8为 K= 39纵向截面温度

等值线分布,由图可知,在火焰筒头部存在高温区

域;掺混孔进气具有相当大的穿透深度,其强烈的

掺混作用降低高温燃气的温度, 火焰筒内外环壁

面上气膜孔冷气流冷却火焰筒壁面, 控制其温度

在承受范围之内. 图 9 为通过涡流器叶片截面的

速度矢量分布, 由图可知两级涡流器的进气旋向

相反.

4. 1. 2  燃烧室 B流场计算

如图 10~ 图 14所示. 图 10 为斜切孔进口截

面速度矢量分布,图 11为径向涡流器( I = 69)速

度矢量分布,图 12 为通过涡流器中心截面( K=

41)速度矢量图.在扩压器上下突扩段有明显的旋

涡,在火焰筒头部上下均出现角落旋涡,在火焰筒

头部产生中心回流区.图 13为通过主燃孔和掺混

孔纵向截面(K= 11)的温度分布等值线图. 由图

可知,主燃孔进气为主燃区提供合适的氧气使得

燃油燃烧充分,主燃区是火焰筒内气流温度最高

的区域,大部分燃油将在该区域内消耗掉,而掺混
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孔进气的主要作用起掺混作用, 降低气流温度使

火焰筒出口气流温度分布满足涡轮叶片要求. 图

14为 K= 41截面燃油质量分数分布,由图可见,

在涡流器出口附近有个燃油较富的区域,燃油主

要分布在该区内,但随着轴向距离增加,燃烧时间

增长,燃油逐渐被烧完.

4. 1. 3  燃烧室 C流场结果

如图 15~ 图 21所示. 图 15 为涡流器中心纵

向截面(K= 26)速度矢量分布.在扩压器出口上

下两侧的旋涡可作为气动壁面, 根据进口状态的

变化自行调整;从涡流器与主燃孔进入火焰筒的

气流相互作用,在火焰筒头部产生中心回流区,与

图 12 相比, 因受涡流器和燃烧室进口条件的影

响,回流区要比燃烧室 B稍小;但主燃孔进气穿

透深度较强,有利于气流的混合. 图 16为三级涡

流器进口 I= 93 速度矢量分布, 三级涡流器旋向

与一、二级涡流器旋向相反;从涡流器流出的气流
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具有较大的切向速度.图 17和图 18分别为涡流

器中心截面(K= 26)燃油质量分数等值线分布及

温度分布图,在火焰筒头部角落旋涡处以及主燃

区气流温度较高;由于主燃孔进气具有很强的

掺混作用, 使主燃孔射流附近气流温度有所下

降. 又因燃油在火焰筒头部燃烧不太充分, 在主

燃孔后的区域内还有相当数量的燃油继续燃

烧, 使得火焰筒后段气流温度相当高,但经与掺

混孔进入冷气流混合后, 火焰筒出口的温度分

布仍相当均匀.

图 19~ 图 21分别为燃烧室 A, B和燃烧室 C

的出口燃气温度 T 径向分布,由图可知, 计算结

果与试验数据基本相符,出口平均温度的误差均

小于 5% .

由上述可知,因涡流器结构不同引起其火焰

筒头部气流结构、回流区及各气流参数如:速度、

温度和燃油质量分数分布等均不相同, 可见不同

涡流器对燃烧室气动热力性能影响较大.

4. 2  燃烧室性能

图22为燃烧室A 出口截面 CO径向分布,计

算结果在数量与变化趋势上均与试验数据较为相

符.图 23为燃烧室 B涡流器中心纵截面(K= 41)

NOx 质量分数分布, NOx 主要集中在主燃区温度

高的区域.图 24和 25 分别为燃烧室 C涡流器中

心截面(K= 26)CO及碳粒( SF )质量分数等值线
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分布, CO主要存在于火焰筒头部,而碳粒主要集

中在主燃区燃油富燃油、缺氧的区域. 图 26和 27

分别为燃烧室 A与燃烧室B NOx 轴向分布, 由图

可知,在这两种燃烧室火焰筒头部高温区 NOx 质

量分数较高, 在主燃孔后 NOx 质量分数逐渐降

低,但燃烧室 B的 NOx质量分数要明显低于燃烧

室 A.此外,本文还对燃烧室 A 和 C的贫油熄火

特性进行了数值计算,如表 1所示,贫油熄火油气

比与实验值基本相符.综上可知,本文采用的多维

经验分析法计算燃烧性能合理可靠.
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表 1  燃烧室 A和 C贫油熄火特性

Table 1 Lean2blowout of combustor A and C

燃烧室 A 燃烧室 C

熄火油气比(计算) 0. 007 668 0. 006105

熄火油气比(试验) 0. 007 05 0. 00655

熄火油气比误差/ % 8. 76 6. 79

5  结  论

1) 计算结果表明,把燃烧室作为整体研究能

够较全面地反映燃烧室不同组件之间的相互影

响,有助于加深对燃烧室内各种复杂现象进一步

了解.

2) 数值研究三种不同类型涡流器对燃烧室

两相燃烧流场和燃烧性能的影响的结果表明:不

同涡流器结构燃烧室的气流组织不全相同,对燃

烧室气动热力与燃烧室性能影响都较大.

3) 本文所得的计算值与试验结果符合较好,

表明本计算方法合理,计算程序可靠,可为燃烧室

优化设计与研制提供依据.
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