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摘　 要:为研究航空发动机加力燃烧室内部气流的流动情况ꎬ基于 ＬＥＳ 计算方法ꎬ选用动态亚网

格湍流模型对燃烧室内非反应流场进行数值研究ꎮ 模拟结果显示:在中心锥后侧有较大回流区ꎻ
在空心叶片尾部存在稳定回流区ꎬ表明大涡模拟动态亚网格模型能够模拟出加力燃烧室筒体内

尺寸较小的涡团及涡团的掺混耗散过程ꎬ可较好地展现加力燃烧室实际的流动过程和特性ꎮ
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０　 引言

自 ２０ 世纪初以来ꎬ航空事业得到了飞速的发展ꎬ航空

发动机作为航空飞行器的动力装置也随之快速发展ꎬ其性

能等设计指标也越来越高[１－２] ꎮ 为了提高其作战性能ꎬ军
用战斗机广泛采用加力燃烧室来增加其推力ꎮ 传统的加

力燃烧室中的稳定器以及燃油总管等部件在工作中极易

发生过热、变形以及烧蚀等现象ꎬ降低了发动机的可靠性ꎮ
另一方面ꎬ先进加力燃烧室在提高进口温度和压力的同

时ꎬ需要大幅度降低流体损失并减轻其质量ꎬ而传统结构

的加力燃烧室很难满足需求ꎬ这使得加力燃烧室中许多部

件的整体式造型和一体化设计成为必要ꎮ
从 ２０ 世纪 ９０ 年代起ꎬＣＬＥＭＥＮＴＳ[３] 提出将涡轮后框

架与加力燃烧室一体化设计后ꎬ在国际上许多先进的航空

发动机加力燃烧室设计中广泛采用一体化设计技术ꎬ美国

第 ４ 代发动机 Ｆ１１９[４] 采用一体化设计思想ꎬ取消了加力

燃烧室内的混合装置ꎬ减轻了发动机质量ꎮ
随着计算方法和计算能力的不断提高ꎬ数值仿真技术

已经成为加力燃烧室设计中除实验之外的另一重要研究

手段ꎮ 孙雨超、张志学[５] 等人提出了一种与涡轮后框架

一体化的加力燃烧室方案ꎬ并用商业软件 Ｆｌｕｅｎｔ 对其进行

了三维冷态和热态流场数值模拟研究ꎬ证明该方案具有良

好的综合性能ꎮ 随后李峰、王伟龙、邹咪、尹成茗等[６－９] 针

对承力支板、中心锥、分流环等加力燃烧室结构进行了结

构设计及结构优化研究ꎬ提出了不同的一体化加力燃烧室

设计ꎬ并开展了大量的数值模拟研究ꎬ验证了所提出一体

化设计的可行性ꎮ
因此ꎬ为了充分掌握加力燃烧室内气流的流动情况ꎬ

满足新一代航空发动机加力燃烧室的设计需要ꎬ本文基于

ＬＥＳ 计算方法ꎬ采用动态亚网格湍流模型ꎬ对某一体化加

力燃烧室内非反应流场进行计算ꎬ得到了加力燃烧室内的

时均和非稳态流场分布ꎮ

１　 数值模型
大涡模拟的基本思想基于湍流流动中涡团的不同特

征及表现ꎬ将其分为可直接求解的大尺度涡团及需要亚网

格模型进行模化的小尺度涡团ꎮ 为了使模型更好地适应

当地流场结构ꎬＧＥＲＭＡＮＯ[１０] 提出了动态亚网格模型ꎬ该
模型通过采样最小的求解尺度ꎬ并利用这些信息来模拟亚

网格尺度ꎮ 在动态亚网格模型中ꎬ需要进行两次滤波ꎮ 其

中初次滤波尺度采用的是网格尺度ꎬ而在已求解尺度进行

的第二次滤波ꎬ其滤波尺度 Δ 要大于网格尺度ꎮ
设 ｋｃ与 ｋ′ｃ 分别为初次过滤与二次过滤截断波数ꎬ且

二次过滤的截断波数 ｋ′ｃ<ｋｃꎮ 在截断波数 ｋ′ｃ 与 ｋｃ 下的亚

网格应力分别为 Ｔｉｊ与 τｉｊꎬ可表示为:
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其中 δ ｉｊ为系数矩阵ꎬＳ
－

ｉｊ为当地应变率张量ꎬＣｄ 为模型系

数ꎮ 对式(１)进行 ２ 次过滤ꎬ并求过滤后与式(２)的差值ꎬ
得到:
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其中:(ａ)＾＝â 为 ２次过滤ꎻαｉｊ与 βｉｊ为简记的张量系数矩阵ꎮ

假设 Ｃｄβ ｉｊ( ) ∧ ＝Ｃｄβ
∧

ｉｊꎬ那么记:
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则式(５)可改写为:
Ｌｄ
ｉｊ ＝ＣｄＭｉｊ (６)

Ｌｉｌｌｙ[１１]采用最小二乘法计算 Ｃｄꎬ得到:
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其中括号“< >”表示时间平均过程ꎬ即:
Ｃｎ＋１

ｄ ＝αＣｎ＋１
ｄ ＋(１－α)Ｃ０

ｄ (８)
式中 α 为<１ 的常数ꎮ

由于式(７)中 Ｃｄ不是有界的ꎬ本文采用如下限制ꎬ提
高模型的稳定性ꎬ其中 υＳＧＳ为亚格湍流黏度系数ꎮ

Ｃｄ≤Ｃｍａｘ

υＳＧＳ＋υ≥０
(９)

２　 研究对象
本文的研究对象为某型一体化加力燃烧室ꎮ 该燃烧

室将涡轮最后一级导向叶片与加力燃烧室中的火焰稳定

器进行一体化设计ꎬ其结构主要由空心叶片、空心中心锥、
凹腔点火区、隔热屏以及燃油系统组成ꎬ如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 一体化加力燃烧室结构示意图

本文采用商业软件 ＩＣＥＭ 对一体化加力燃烧室分区

生成结构化网格ꎮ 图 ２ 为燃烧室网格示意图ꎬ其中在空心

叶片内部采用 Ｃ 型剖分对叶片壁面附近区域网格进行加

密ꎬ总网格数为 １ ４００ 万ꎮ
计算设置进口参数如表 １ 所示ꎮ 进口速度采用时均

速度加随机脉动ꎬ出口采用自由出流ꎻ采用遮挡固体法[１２]

实现对壁面小孔的计算ꎬ规避计算域中的固体区域网格ꎮ
对于有孔近壁面区域的流场结构ꎬ引入 ＬｅｖｅｌＳｅｔ 函数对固

体周围流体区域进行修正ꎻ无孔壁面处采用 Ｗｅｒｎｅｒ －

图 ２　 网格示意图

Ｗｅｎｇｌｅ[１３]近壁模型进行处理ꎻ同时结合 Ｖａｎ Ｄｒｉｅｓｔ[１４] 衰
减函数对近壁区的湍流涡黏度系数进行修正ꎮ

表 １　 进口参数

位置 进口速度 / (ｍ / ｓ) 进口角度 / (°) 进口温度 / Ｋ

内涵 ２３７.９ １１ ２８８

外涵 ６４.９ ０ ２８８

３　 计算结果及分析

图 ３为加力燃烧室内流向速度染色的 Ｑ 准则等值面图ꎬ
其中 Ｑ＝１０７ꎮ 其中 Ｑ取决于应变率张量 Ｓｉｊ与转动张量 Ωｉｊ:

Ｑｉｊ ＝ － １
２
(ＳｉｊＳｉｊ－ΩｉｊΩｉｊ) (１０)

由图 ３ 可知在燃烧室筒体内ꎬ大结构涡逐渐拉伸、断裂

为小结构涡团ꎬ使得筒体后端涡团尺寸明显小于叶片尾缘

附近的涡团ꎮ 同时部分外涵气流通过空心叶片流入空心锥

内ꎬ在空心叶片内部流道中ꎬ气流与叶片壁面相互作用生成

部分涡结构ꎬ并随着外涵气流流入中心锥内ꎮ 在中心锥内ꎬ
气流流道的突扩作用导致涡团逐渐耗散ꎬ尺寸逐渐变小ꎮ
由于内涵流道在凹腔点火区以及中心锥尾端位置处流道出

现突扩段ꎬ导致中心锥后部形成一个较大的回流区ꎮ

-50u: -20 10 40 70 100 130 160 190 220 250

图 ３　 加力燃烧室流向速度染色 Ｑ 准则

等值面图

图 ４ 为中心截面瞬时流向速度分布ꎬ图 ５ 为叶片通道

截面瞬时流向速度分布ꎮ 由图 ４ 和图 ５ 可知ꎬ内涵进口气

流进入叶片通道后ꎬ由于叶片的堵塞作用ꎬ气流速度先增

大ꎬ后随着中心锥以及外涵通道的收缩ꎬ内涵气流再逐渐

减速扩压ꎻ在凹腔点火区前端ꎬ中心锥型面的扩张角度逐

渐增大ꎬ在逆压力梯度的作用下ꎬ该位置逐渐出现了流动
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图 ４　 中心截面瞬态流向速度分布
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分离ꎮ 在凹腔点火区的底部ꎬ由于底部壁面处存在冷却小

孔ꎬ外涵气流进入中心锥后由底部小孔射出ꎬ使得内涵气

流发生偏转ꎬ在中心锥后侧形成了一个较大的回流区ꎬ该
回流区的高度略高于凹腔点火区的下壁面ꎮ 由于叶片通

道顶端壁面的扩张角相比中心锥型面较小ꎬ气流偏转较

小ꎬ使得同一流向位置处ꎬ在加力燃烧室筒体内中心处的

气流流向速度明显低于外侧气流速度ꎮ

图 ５　 叶片通道截面瞬态流向速度分布

图 ６为不同径向位置叶片尾部时均流向速度分布云图ꎮ
由图可知ꎬ在整个叶片后侧存在被叶片尾部壁面狭缝内的射

流空气所截断的回流区ꎮ 在不同径向位置处的两狭缝之间

的主回流区大小存在一定的差异ꎬ叶片底部的回流区最大ꎬ
叶片中部次之ꎬ叶片顶部的回流区最小ꎻ外涵气流由叶片顶

端进入空心叶片内部ꎬ叶片顶部气流压力和速度明显高于叶

片中部及叶片底部ꎬ使得狭缝与叶片通道之间的回流区在叶

片顶部达到最大ꎬ而在叶片中部及底部相差不大ꎮ
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图 ６　 叶片尾部时均流向速度分布云图

图 ７ 为叶片表面时均流向速度分布ꎬ其中图 ７(ａ)为
叶背位置ꎬ图 ７(ｂ)为叶盆位置ꎮ 对比叶盆与叶背表面速

度分布ꎬ可以发现在叶片中部、叶背处分离较为明显ꎮ 由

图 ７(ｂ)可以看出在叶片前端、叶盆处也出现了较小的分

离ꎮ 这可能是由于导向叶片的攻角不能很好地贴合加力

燃烧室进口气流ꎬ同时叶片上下端壁面作用导致二次流和

低动量区的存在ꎬ但在该区域缺失相应的试验数据ꎬ无法

确定数值模拟出现的流动分析是否真实存在ꎮ

４　 结语

本文基于 ＬＥＳ 计算方法采用动态亚网格模型ꎬ对一体

 (a) 	5������������������������������������(b) 	+ 

0 35 70 105 140 175 210 245 280 315 350u:

图 ７　 叶片表面时均流向速度分布

化加力燃烧室内的流场进行初步预测ꎬ得到了非反应流场

的数值模拟结果ꎮ 计算结果表明:１) 采用大涡模拟方法能

够模拟出加力燃烧室筒体内尺寸较小的涡团及涡团的掺混

耗散过程ꎬ由孔内流入内涵通道的气流能够很好地将加力

燃烧室壁面与内涵高温气流隔开ꎬ实现对空心叶片等高温

部件的冷却ꎻ２) 由于中心锥型面扩张角过大ꎬ在叶片通道

内出现了气流分离ꎬ并在中心锥后侧形成较大的回流区ꎮ
在空心叶片尾部存在稳定的回流区ꎬ此回流区被叶片尾部

壁面上流出的气流所隔断ꎬ使得该回流区的结构较小ꎮ
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