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燃烧室贫油熄火极限数值预测
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摘　　　要 : 在任意曲线坐标系下分别对双级轴向涡流器矩形燃烧室及涡流杯回流环形燃烧室三维两相反

应流场进行数值模拟 ,采用 RN G(renormalization group) k2ε, SOM2EBU ( second order moment2eddy break up

model)及六通量辐射等模型考虑紊流流动、化学反应及辐射传热对燃烧过程的影响 ;采用 SIMPL E( semi2im2
plicit method for pressure linked equation)算法求解流场 ,气液两相耦合采用颗粒源项法处理.采用提出的燃

油稳态逐次逼近法对贫油熄火极限进行数值预测 ,所得计算值与实验数据较为相符 ,表明此数值预测方法可

靠 ,可用于工程实践.
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Numerical prediction of lean blowout in aero2engine combustor
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Abstract : In t he arbit rary curvilinear coordinates , t hree2dimensional two2p hase reaction

flow fields in t he rectangular combustor wit h double axial swirler and t he reverse2flow annu2
lar combustor wit h swirl cup were numerically investigated. Renormalization group ( RN G)

k2ε, second order moment2eddy break up model (SOM2EBU) and six2flux model were used to

consider t he influences of t urbulence visco sity , reaction rate and radiative heat t ransfer , re2
spectively. Semi2implicit met hod for p ressure linked equation (SIMPL E) algorit hm was used

to solve t he flow field , and particle source in cell met hod was adopted to consider the cou2
pling between gas2p hase and liquid2p hase. The f uel steady stepwise method was proposed to

predict t he lean blowout s of combustors. Predictions are in agreement with corresponding

experimental data , showing that t his met hod for p redicting lean blowout is reliable and can

be used for engineering applications.

Key words : numerical simulation ; two2p hase combustion ; combustor ; lean blowout ;

recirculation zone

　　现代军用航空发动机推力不断提高 ,燃烧室

出口温度大幅度上升 ,为满足发动机温升的需求 ,

燃烧室总油气比相应加大 ,此时燃烧室出口将较

易出现冒烟现象 ,为防止冒烟 ,需增加燃烧室主燃
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区进气量 ,这可能导致在慢车状态下发生贫油熄

火.因此 ,既要保证贫油熄火油气比不变 ,又要维

持大功率状态下的高温升所需的油气比 ,则要求

燃烧室能在更为宽阔的油气比变化范围内保持稳

定燃烧.为此有必要对燃烧室的工作范围进行综

合分析与研究.

目前对燃烧室贫油熄火特性研究方法主要有

实验[124 ]和预测[5 ]两种 ,前者是目前常用的方法 ,但

实验设备要求高 ,费用大 ,而后者所需计算费用少 ,

不受实验条件限制 ,可深入了解燃烧室内气流参数

分布及其变化过程 ,为实验研究提供指导 ,具有较

强的工程应用价值.对燃烧室贫油熄火极限进行预

测的方法主要有两大类 :一是由 Mongia等人[627 ]提

出的多维经验分析法 ,虽然此法计算精度较高 ,使

用方便 ,适合工程应用 ,但这一方法缺乏通用性 ,需

大量实验归纳得出经验公式[8 ] ;另一类方法采用数

值方法预测燃烧室贫油熄火极限 ,例如文献[ 9 ]采

用大涡模拟方法预测带钝体火焰稳定器燃烧室贫

油熄火极限 ,以及贫油熄火时钝体火焰稳定器后气

流结构和不稳定燃烧现象.文献[10 ]以贫油熄火过

程中某些特征参数为依据 ,采用数值方法研究此参

数的变化规律从而预测得到燃烧室贫油熄火极限.

本文提出的燃油稳态逐次逼近法属于第二类 ,可用

于燃烧室贫油熄火极限 (lean blowout ,简称 LBO)

的数值预测.

1　研究对象及网格生成

　　本文研究对象分别为如图 1所示的双级轴向

涡流器矩形燃烧室 (燃烧室 A)与如图 2 所示的

环形回流燃烧室 (燃烧室 B) ,通过对其两相反应

流场进行模拟 ,用数值分析方法预测燃烧室贫油

熄火极限.

图 1　矩形燃烧室网格轮廓图

Fig. 1　Grid outline of rectangular combustor

图 2　回流燃烧室网格轮廓

Fig. 2　Grid outline of reversed combustor

　　本文采用解偏微分方程与型线定点[6 ]相结合

方法 ,通过求解方程 (1)生成研究对象的三维结构

化贴体网格供数值模拟使用 ,燃烧室 A 和燃烧室

B网格总数分别为 162 ×82 ×62 和 193 ×68 ×

82 ,部分网格生成结果如图 1和图 2所示.由图可

知 ,对于燃烧室 A 和燃烧室 B ,在火焰筒头部分

别装有两级轴向涡流器和涡流杯 ,在火焰筒内外

环壁面上都分别开有一排主燃孔、一排掺混孔及

多排气膜冷却孔.由于气膜孔径太小、个数太多 ,

为了提高数值模拟效率 ,气膜冷却孔换算成冷却

隙缝 ,从而使网格数不是太多 ,适合工程应用.

∑
3

i = 1
∑
3

j = 1
gij rξiξj + ∑

3

k = 1
gkk P k rξk = 0 (1)

式中ξi ( i = 1 ,2 ,3) 为任意曲线坐标系坐标 ,

gij ( i , j = 1 ,2 ,3) 为逆变张量 , r为位置矢量 , Pk

( k = 1 ,2 ,3)为控制函数.

2　两相反应流场的数值模拟

　　在对两相反应流场进行数值模拟时 ,采用

Renormalization group ( RN G) k2ε模型[11 ]模拟

紊流黏性 ,采用 SOM2EBU 模型[12 ] ( second order

moment2eddy break up model)考虑燃烧反应速

率 ,辐射换热通过六通量热辐射模型[12 ]加以考

虑.气液两相之间的耦合采用颗粒源项法[12 ]处

理 ,用颗粒轨道模型模化液态燃料的喷射、雾化、

蒸发和掺混等现象.采用 SIMPL E ( semi2implicit

met hod for p ressure linked equation)算法对流场

进行数值求解 ,近壁面区域内的流动采用壁面函

数法加以处理 ,在火焰筒出口截面通过流量修正

加速流场求解收敛.

2 . 1　气相控制方程

　　在任意曲线坐标系 (ξ,η,ζ)下 ,气相通用控
制方程可表示为

5
5ξ

(ρU<) +
5
5η

(ρV <) +
5
5ζ

(ρW <) =
5
5ξ[ rJΓ<

e ( g11 <ξ + g12 <η + g13 <ζ) ] +

5
5η[ rJΓ<

e ( g21 <ξ + g22 <η + g23 <ζ) ] +
5
5ζ[ rJΓ<

e ( g31 <ξ + g32 <η + g33 <ζ) ] + rJ S < + S <
p (2)
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式中 U , V 和 W 为任意曲线坐标系 (ξ,η,ζ)下的

逆变速度 ;变量 <分别为速度 u , v和 w ,紊流动

能 k和紊流动能耗散率ε ,焓 h ,混合分数 f ,质

量分数脉动均方值 g ,辐射通量 R x , R r 和 Rθ ;

Γ<
e 为各变量的输运系数 , S <为气相场源项 , S <

p 为

油珠产生源项[ 6 ] .

2 . 2　颗粒轨道模型

　　任意曲线坐标系下油珠群轨迹可表达如下 :

ξ=∫
t

0
Up d t ,η =∫

t

0
V p d t ,ζ =∫

t

0
W p d t (3)

　　任意曲线坐标系下油珠运动方程可表示为

dUp

d t
=

1
τp

(U - Up ) + J w p ξr w p - ξθ vp

r

dV p

d t
=

1
τp

(V - V p ) + J w p ηr w p - ηθ vp

r

dW p

d t
=

1
τp

( W - W p ) + J w p ζr w p - ζθ vp

r

(4)

式中 Up , V p 和 W p 为任意曲线坐标系下油珠速

度分量.通过采用四阶 Runge2Kutta 方程求解方

程 (4)得到油珠在任意曲线坐标系的速度分量 ,从

而可按式 ( 3) 可求得计算平面油珠运动轨迹

(ξ,η,ζ) ,再根据逆变换 ,可确定油珠在物理平面

上位置 ,最终通过颗粒源项法模拟气液两相耦合

过程.

3　贫油熄火极限的预测

　　根据火焰稳定机理 ,在一定进口气流条件时 ,

随着进口油气比下降 ,燃烧效率下降 ,气流温度下

降 ,部分未燃或未完全燃烧的混合气体进入回流

区内 ,降低回流区内气流温度 ,使点火距离增加.

若进一步减小油气比 ,点火距离继续增加 ,着火点

后移 ,回流区内气流温度也相应再降低 ,当点火距

离超过回流区范围 ,着火点无法建立时 ,新鲜混气

不能得到回流区内的高温燃气加热 ,从而导致大

量新鲜混气进入回流区内 ,回流区平均温度迅速

降低 ,以致发生贫油熄火.据此 ,可把随着油气比

的降低 ,回流区平均温度明显降低时的油气比作

为贫油熄火极限.应当指出的是 ,在刚出现贫油熄

火时回流区内可能还会有残余火焰.参照贫油熄

火过程 ,针对本文研究对象 ,以火焰筒头部回流区

平均温度变化率为主要依据对贫油熄火极限进行

预测.此方法以数值模拟两相反应稳态流场为基

础 ,逐步降低燃油流量 ,反复进行流场计算并确定

回流区平均温度变化率至熄火状态 ,故称该法为

燃油稳态逐次逼近法.

3 . 1　回流区边界的确定

　　由图 3和图 4 可知 ,由涡流器流出的旋转气

流在火焰筒头部形成单连通的中心回流区 ,此区

域基本上沿着涡流器中心线呈对称分布 ,略受涡

流器安装位置及火焰筒结构影响.因此 ,在涡流器

轴线上从其中心开始逐步增加统计区域的半径 ,

以轴向速度 u = 0 组成的单连通曲面为回流区Ω

的边界 ,可确定回流区的范围及大小 ,进而得到回

流区内平均温度 ( Tmean )及油气比 (ψ)等参数 ,作

为判断燃烧室贫油熄火极限时使用的特征变量.

图 3　矩形燃烧室头部回流区的确定

Fig. 3　Recirculation zone in rectangular combustor

图 4　环形回流燃烧室回流区的确定

Fig. 4　Recirculation zone in annular

reversed combustor

3 . 2　回流区平均温度变化率

　　本文所提出的预测燃烧室贫油熄火极限方

法 ,其主要依据是以回流区平均温度发生明显变

化为基础.回流区平均温度变化率γ可定义为

γ =
| T - T 3 |

| T 3 3 - T 3 |
|ψ - ψ3 |

|ψ3 3 - ψ3 |
(5)

　　当进口燃油流量变化时 ,回流区平均温度改

变越剧烈 ,其变化率值γ越高.其中 3 3 代表前两

步值 , 3代表前一步值.

0841
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3 . 3　贫油熄火极限预测流程

　　数值预测燃烧室贫油熄火极限的流程与实际

贫油熄火过程基本一致.首先数值计算远离熄火

状态 (比如慢车状态)的油气比为ψ1 时两相燃烧

流场 ,确定回流区的边界 ,并求得回流区平均温度

T1 和γ1 ;然后在其他条件不变的情况下把燃烧室

进口油气比降低为ψ2 ,重新计算燃烧室两相燃烧

流场 ,并求得相应的回流区平均温度 T2 和γ2 ;直

到ψn + 1时其回流区温度较ψn 时明显降低 (γn + 1 >

10) ,按下列步骤进行 : ①如果油气比ψn + 1变化率

小于一定值 ,则可认油气比ψn + 1为贫油熄火极限 ;

②如果油气比ψn + 1变化率大于一定值 ,则以ψn + 1

为基础 ,把油气比增加比前更小燃油流量 ,令此时

油气比为ψn + 2 ,求得ψn + 2时γn + 2及油气比变化率 ,

(用于计算回流区平均温度变化率及油气比变化

率的前一步长的相关量取ψn 时的值) . ③如果

ψn + 2时γn + 2 > 10 ,且油气比变化率小于一定值 ,则

认为ψn + 2为贫油熄火极限 ; ④如果ψn + 2时γn + 2 >

10 ,但其油气比变化率仍较大时 ,则把ψn + 2作为

ψn + 1 ,返回到②步 ,重复计算.直到油气比变化率

小于一定值 ,且回流区平均温度变化率γ大于 10

为止.其流程可参考图 5 .

图 5　贫油熄火极限预测流程图

Fig. 5　Flow chart of LBO prediction

4　计算结果与分析

4 . 1　双级轴向涡流器矩形燃烧室

　　按 3. 3节给出的预测流程 ,对双级轴向涡流

器矩形燃烧室进行流场计算 ,确定回流区平均温

度变化率及相关特征参数 ,预测其贫油熄火极限.

表 1为所得的回流区平均温度变化率 (γ)及相关

特征参数.由表可知 ,该燃烧室在此工况下的贫油

熄火极限预测值为 0. 004 266 ,这计算结果与实验

数据 (0. 004 3)相比基本相符 ,表明本方法合理可

靠.对表 1所列的各油气比时回流区体积 (V total )

进行分析可知 ,在接近贫熄时 ,随着燃烧室进口油

气比 (ψ)的减小 ,回流区内气流平均温度 ( Tmean )

亦相应降低 ,但其体积逐渐增加 ,表明不同油气比

下燃烧所释放热量不同 ,回流区内气体的平均参

数变化较大.

表 1　燃烧室 A贫油熄火极限预测

Table 1　Prediction of LBO for combustor A

ψ Tmean V total / 10 - 6 γ ψ
3 -ψ
ψ3

n - 2 0. 006 93 1 743. 2 7. 53 1. 17 0. 156

n - 1 0. 005 85 1 651. 2 7. 61 1. 23 0. 156

n 0. 004 275 1 480. 6 7. 72 1. 27 0. 269

n + 2 0. 004 266 1 469. 2 7. 93 11. 7 0. 002

n + 1 0. 004 05 961. 5 9. 54 21. 3 0. 052 6

图 6为油气比ψ= 0. 004 05时燃烧室 A ( K =

32)速度矢量分布.由图可知 ,双级轴向涡流器的

反向双旋流在火焰筒头部生成明显的中心回流

区 ,部分回流区已进入涡流器内.

图 6　燃烧室 A ( K = 32)截面速度矢量

(ψ= 0. 004 05)

Fig. 6　Vectors at K = 32

(ψ= 0. 004 05 , combustor A)
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图 7～图 9 分别为油气比ψ = 0. 005 85 ,

0. 004 266 ,0. 00405时燃烧室 A涡流器中心 ( K =

32)截面温度 T等值线分布.其中 ,图 7为稳定燃

烧的温度场 ,此时回流区内燃气温度较高 ,燃烧效

率接近于 1.随着进口油气比逐渐减少 ,回流区内

燃气温度逐渐降低 ,直止熄火.如图 8所示 ,刚贫

油熄火时在回流区内仍存在一定的稍高温度区

域 ,只有火焰完全熄灭时 ,回流区内高温区域才会

逐渐消失 (见图 9) .

图 7　燃烧室 A ( K = 32)截面温度等值线 (ψ= 0. 005 85)

Fig. 7　Temperature contours at K = 32

(ψ= 0. 005 85 , combustor A)

图 8　燃烧室 A ( K = 32)截面温度等值线 (ψ= 0. 004 266)

Fig. 8　Temperature contours at K = 32

(ψ= 0. 004 266 , combustor A)

图 9　燃烧室 A ( K = 32)截面温度等值线 (ψ= 0. 004 05)

Fig. 9　Temperature contours at K = 32

(ψ= 0. 004 05 , combustor A)

　　图 10 为油气比ψ= 0. 005 85 , 01004 275 ,

01004266 ,0. 00405时燃烧室 A涡流器中心 ( K =

32)截面轴向速度 u = 0 等值线分布.随着进口油

气比逐渐降低 ,中心回流区的范围逐渐增加.在ψ

小于贫油熄火极限之后的回流区的范围明显

增加.

图 10　K = 32截面回流区形状 (燃烧室 A)

Fig. 10　Shape of central recirculation zone at K = 32

(combustor A)

4 . 2　回流环形燃烧室

　　表 2为燃烧室B按 3. 3节中的方法求出的回

流区平均温度变化率及相关特征参数.由表可知 ,

该燃烧室在此工况下贫油熄火极限预测值为

0. 001 93 ,这计算结果与实验数据 (0. 001 98)较为

相符.通过对表 2 所列各油气比回流区体积进行

分析研究可知 ,随着燃烧室进口油气比的减少 ,回

流区的体积逐渐增加 ,趋势与燃烧室 A一致.

图 11和图 12分别为燃烧室B周向中心纵截

面 ( K = 41)冷态流场的速度矢量和压力等值线分

布.由图可知 ,此时回流区范围较大 ,且明显向燃

烧室轴向内侧偏转 ,这是由于该流燃烧室内外壁

表 2　燃烧室 B贫油熄火极限预测

Table 2　Prediction of LBO for combustor B

ψ Tmean V total / 10 - 6 γ ψ
3 -ψ
ψ

n - 2 0. 003 1 529 6. 38 1. 07 0. 2

n - 1 0. 002 50 1 501. 3 6. 4 1. 12 0. 2

n 0. 002 04 1 466. 5 6. 62 1. 16 0. 225

n + 2 0. 001 93 1 421. 3 6. 90 10. 2 0. 032

n + 1 0. 001 87 1 171. 1 8. 60 23. 1 0. 091
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面的曲率差别较大 ,直接影响内部速度分布 ,因此

在对此燃烧室进行设计时需考虑曲率半径对温度

场的影响 ;在燃烧室内压力相对较为均匀 ,头部回

流区为低压区 ;在大弯头内由于气流的加速及转

向作用 ,弯头内测压力要明显低于外侧 ,且内侧压

力梯度也明显大于外侧.

图 13为油气比ψ= 0. 003 ,0. 002 5 ,0. 002 04 ,

图 11　燃烧室 B ( K = 41)截面轴向速度 u等值线

Fig. 11　Axial velocity contours at K = 41

(combustor B)

图 12　燃烧室 B ( K = 41)截面压力 p等值线分布

Fig. 12　Pressure contours at K = 41

(combustor B)

图 13　K = 41截面回流区形状 (燃烧室 B)

Fig. 13　Shape of central recirculation zone at K = 41

(combustor B)

0. 001 93时燃烧室 B涡流器中心 ( K = 41)截面轴

向速度 u = 0等值线分布.随着进口油气比逐渐降

低 ,中心回流区的范围逐渐增加.在ψ小于贫油熄

火极限之后的回流区的范围增加明显.

5　结　论

　　本文提出燃油稳态逐次逼近法对燃烧室贫油

熄火极限进行预测 ,并将此法用于数值研究双级

轴向涡流器矩形燃烧室及环形回流燃烧室的贫油

熄火极限.所得的计算值与实验数据较为相符 :

1) 本文提出的贫油熄火极限的数值预测方

法是可信的 ,可用于预测燃烧室贫油熄火极限 ;

2) 通过数值分析贫油熄火极限附近的流场 ,

表明随着进口油气比的减小 ,回流区内的平均温

度相应降低 ,回流区的范围逐渐增大.回流区边界

在贫油熄火极限附近变化最为剧烈.
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