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的高温升燃烧室，满足燃烧室高热力性能、高油气比的要求。

1 单管燃烧室模型
本文研究的高温升单管燃烧室与常规燃烧室不同的

是，高温升单管燃烧室取消了主燃孔，采用头部进气，加大了

燃烧空气的分配比例。之所以在单管燃烧室上进行研究，是因

为单管燃烧室上得到的技术大部分可以直接在环形燃烧室上

应用，可以节省成本，降低初期的研究工作难度。本文在这一

模型上进行了数值模拟，得到新式高温升燃烧室的冷态流场、

高温升燃烧室数值模拟研究

摘　要：为了满足高性能飞机对于高机动性、超声速巡航的需求，针对高推重比、高热力性能发动机的特点，设计了一

种高温升燃烧室。利用分级燃烧、多点喷射、空气雾化喷嘴和发散小孔冷却等先进技术，解决了高温升燃烧室的技术难

点。应用CFX软件对其进行了2个工况的数值模拟，得到了燃烧室的速度场、温度场的分布特性、污染物的生成情况。试

验结果表明，燃烧室燃烧效率高，污染物排放低。
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由于军用飞机对高机动性及超声速巡航能力的需求，航空

发动机需要更高的推重比和热力性能，因此，燃烧室就需要具

有更高的温升、更高的油气比。高温升燃烧室的出现正是航空

发动机发展的迫切需要。目前，军用涡扇发动机燃烧室温升大

约为927℃，这一温升对应发动机的油气比为0.030，美国的发动

机F135，F136的油气比可达0.046，而未来发动机油气比更可以

高达0.062[1]，可见航空发动机的发展是油气比不断升高的过程。

高油气比燃烧室带来的一个直接问题是油气比增大之

后存在的排气冒烟问题。油气比增加后就必须增加燃烧空

气，以获得良好的燃烧效果，而增加了燃烧空气，主燃区空气

流速加大，油气比减少，又会带来慢车贫油熄火问题。增加的

燃烧空气可以从冷却和掺混的空气中来[2]，而掺混空气量是

不能减少的，就只有减少冷却空气来增加燃烧空气，火焰筒

冷却问题便随之出现[3,4]。

对于高温升燃烧室存在的问题，应用图1中所示的解决方

案。小工况下，燃烧室头部富油工作，解决贫油熄火的问题；大

工况下，燃烧室头部贫油工作，解决排气冒烟的问题，利用分

区燃烧的概念解决高温升燃烧室的主要问题[5]。火焰筒冷却采

用先进的发散小孔冷却技术。本文研究了一种基于分区燃烧
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图1  高温升燃烧室设计方法

Fig.1   High temperature rise combustor design method
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2 数值模拟
2.1 计算模型

利用ANSYS前处理软件ICEM CFD对物理模型进行了

网格的划分，网格采用结构和非结构网格混合装配，网格装

配交界面用1∶1和GGI两种方式进行连接。利用周期性网格

创建了发散小孔，主模空气雾化喷嘴受尺寸及结构的限制，

对其进行了非结构网格的划分。

经过3种网格尺度对比，将流动区域划分为网格数约

850万时，流场、温度场等计算结果基本不再变化。网格质量

良好，网格质量采用ICEM软件算法，最小雅克比矩阵与最大

雅克比矩阵行列式计算大于0.3。网格划分如图4所示。

k-ε模型对于所有流动问题都具有较好的适用性，并且标

准k-ε模型的收敛性比多数湍流模型要好，本次计算湍流选取

标准k-ε模型，此湍流模型使用Scalable壁面函数，近壁面网

格较好时，可以保证模拟的收敛性和准确性。ANSYS公司的

CFX软件具有强大的化学反应与燃烧模拟的功能，燃烧模型

采用涡耗散模型（EDM），适用预混和扩散；使用Lagrangian法

追踪液滴轨迹；污染物计算选取CFX自带的反应模型，氮氧

化物（NOX）生成按热力型类型计算，冒烟按照Magnussen模

型计算[11]。

2.2 计算工况及边界设置

工况具体参数如表1所示，其中，工况一为7%工况，工况

二为100%工况。

工况一时，仅副模离心喷嘴供油。工况二时，主、副

模喷嘴同时供油，燃油分配为：副模0.025288kg/s+主模

热力性能、排气污染、贫油熄火等关键技术参数。

燃烧室结构如图2所示，火焰筒采用发散小孔冷却，小

孔直径为0.55mm，切向进气，菱形排列，对火焰筒进行有效冷

却。由于采用了空气雾化式多点喷射，油气混合快，短距离内燃

烧就会均匀化，减少了火焰筒长度和冷却空气的使用量。证明

了发散小孔冷却的优越性[6]。

图2  单管燃烧室模型

Fig.2   Single tubular combustor model

图4  计算网格

Fig.4   Computing meshing 

        工况一  工况二

入口总温/K        489.1  845

入口总压/Pa       490238  3035910

入口空气流量/(kg/s)       1.175  4.8875

燃油流量/(kg/s)       0.0125  0.180625

表1  工况条件

Table 1   Working conditions

图3  燃烧室头部

Fig.3   Combustor dome

主模旋流器

副模喷嘴

副模旋流器 主模喷嘴

燃烧室头部具体结构如图3所示，燃烧室头部主要由主

模旋流器、主模喷嘴、副模旋流器、副模喷嘴等组成[7]。

图3中，副模喷嘴为离心式压力雾化喷嘴，位于副模旋

流器中心，喷雾锥角为90°，与叶片角为30°的副模旋流器组成

副模；主模喷油嘴为空气雾化喷嘴，与轴向成15°夹角，主模

喷嘴沿周向均匀布置了9个，顺流喷射，有效地利用了多点喷

射和空气雾化喷嘴对于排气冒烟的改善[8]。主模喷嘴与叶片

角为60°的主模旋流器组成主模。这样类似于GE公司的双环

预混燃烧室（TAPS）结构形成分区燃烧[9]，解决大工况排气

冒烟和小工况贫油熄火的问题。

当燃烧室工作在小工况下时，只有副模工作，在主燃

区内形成局部富油燃烧区，解决贫油熄火问题，使燃烧稳

定[2][10]。在大工况时，副模和主模同时工作，主模分配了较

多的空气流量，形成一个油气比较低的主燃区，减少排气冒

烟；多点喷射式空气雾化喷嘴对于燃烧的均匀性和减少排气

冒烟具有很好的效果。
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9×0.0172597kg/s。

边界条件选取为质量流量入口和压力出口，燃料为航

空煤油，化学式为C12H23。

3 计算结果分析 
3.1 总压损失

燃烧室在设计情况下的总压损失为5%，经过模拟计算

了两个工况下的冷态和热态总压损失，表2和表3为经CFX计

算后的流动总压损失情况。

燃烧室总压损失系数与设计值相当，总压损失基本满

足设计要求。

3.2 冷态流场特性

图5和图6为工况一、工况二的冷态流线图[12]，从图中可

以看出，在副模旋流器下游形成沿轴线对称分布的回流区，主

模气流贴着副模气流向下游流动，达到了流动分区的目的。这

样的分区流场结构为燃烧分区奠定了基础，符合设计思路。图

5、图6中火焰筒及头部处的分割线是计算时的网格连接面。

图5和图6中火焰筒拐角处的涡流为角回流区，这不利

于燃烧，在实际中可以优化结构设计，避免角回流区的产生。

图7为粒子图像测速（PIV）测得的双旋流器形成的回流区形

状，本文模拟得到的流场与实验得到流场吻合良好。

3.2.1 工况一温度场

图8所示为工况一得到的温度场结构图，此时只有副模

喷油嘴工作。高温区集中于回流区的前端，主燃区只有副模

回流区，产生局部富油燃烧的效果，燃烧集中在很小的一个

区域内，温度高达2350K左右。这样的温度场结构保证了良

好的高空点火能力和慢车状态下的抗贫油熄火能力[13]。

工况一下的温度场结构与流场和燃油的轨迹是密不可

分的，图9显示了副模喷油液滴贴着回流区外围运动[14]。在燃

油液滴靠近高温区后，回流来的高温燃烧产物使液滴迅速蒸

发甚至直接燃烧，故液滴很快消失，形成图8所示的温度场。

表2  冷态总压损失

Table 2   Total pressure loss for cold field

表3  热态总压损失

Table 3   Total pressure loss for hot field

  入口压强/Pa      出口压强/Pa             计算损失/% 

工况一 492111        466983  5.10

工况二 3042745        2892975 4.92

  入口压强/Pa      出口压强/Pa             计算损失/%

工况一 492130        465531  5.40

工况二 3040937        2887199 5.06

图6  工况二冷态流线图

Fig.6   Velocity streamline of cold field for case#2

图5  工况一冷态流线图

Fig.5   Velocity streamline of cold field for case#1

图7  PIV测量的燃烧室速度场流线图

Fig.7   Velocity Streamline of combustor by PIV

图8  工况一的温度场分布

Fig.8   Total temperature of contour for case#1
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9×0.0172597kg/s。
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3.2.2 工况二温度场

工况二时的温度场如图10所示。与工况一（图8）相比，工况

二的温度场趋于均匀，主燃区平均温度在2300K左右。工况二温

度场径向和轴向尺寸都扩大很多，整个主燃区的范围也比工况

一时扩大很多，使整个燃烧室处于相对贫油的状态，解决大工

况下的排气冒烟问题。此时副模喷嘴喷油量比工况一大，由于

进气温度高，燃油蒸发快，火焰就比工况一更接近喷嘴。同时，

在喷嘴下游出现了火焰分层，主模火焰在外，副模火焰在内。

的高温气体向中心收缩，最终形成中心高、外侧低的出口温度

场，达到涡轮进口温度场的要求，出口平均温度1980K。

图9  工况一燃油液滴轨迹

Fig.9   Transformation of fuel droplet for case#1

图11  工况二燃油粒子分布图

Fig.11   Distribution of fuel droplet for case#2

图13  火焰筒下游90mm流线图

Fig.13   Velocity streamline of 90mm downstream the flame tube

图10  工况二下轴向截面总温云图

Fig.10   Total temperature contour at axial direction for case#2

温度/K Xm

图12  工况二时沿轴向各截面温度云图

Fig.12   Total temperature contour at different crosswise sections 
             along axial direction for case#2

Z /m

Y/m

温度/K

图11为燃油粒子轨迹，燃油从9个顺流喷射、空气雾化

喷嘴喷出，随主模空气被带向下游，燃油雾化好，液滴穿透能

力强，停留时间短，很快与主模空气混合反应，温度场也很快

趋于均匀[14，15]。这样使用空气雾化喷嘴，且其雾化不受压力

的影响，在燃油液滴穿透力强的同时在有限时间内蒸发，燃

烧比较均匀，避免冒烟。

图12为距离旋流器出口54.5mm，84.5mm，114.5mm，

144.5mm，174.5mm（掺混孔），204.5mm，234.5mm和燃烧室出

口截面温度场分布。可以看到，随着轴向距离的推移，温度场

趋于均匀。刚开始由于主模9个空气雾化喷嘴燃油蒸发，存在

着9个温度略低的区域，但经过燃油液滴的穿透、蒸汽的扩散，

越往下游温度分布就越均匀，经过掺混气流掺混后，火焰筒内

火焰筒采用发散小孔冷却技术，图13为火焰筒下游90mm
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处速度流线图，可以看到发散小孔的旋向与主流方向一致，可

以达到很好的贴壁效果，有效的对火焰筒进行冷却。研究表明，

发散小孔冷却在油气比0.046时最高壁温不超过1150K[16]。从图

13中可以看出，火焰筒内壁附近的空气膜起到了很好的冷却效

果，在工况二油气比达到0.037时，火焰筒内壁温也不到1150K。

3.3 污染物排放分析

在发动机的工作状态中，小工况下大量产生一氧化碳

（CO）和未燃碳氢化合物（UHC），而NOX和冒烟主要在大工

况下生成。由于ANSYS CFX软件中燃烧模型的限制，在此研

究中，未计算UHC，污染物计算主要分为工况一的CO排放和

工况二的NOX生成和冒烟[2]。

3.3.1 CO排放

图14为工况一下的CO排放情况。从图14中可以看出，

CO的分布集中于对称的上下两个区域，而这两个区域正是

局部富油燃烧产生的高温区，符合CO产生机理。由于高温区

局部富油，没有足够的氧气参与燃烧，因此，在这两个区域产

生相对较多的CO。

由于局部的富油区在燃烧反应区占比比较小， CO的总

量较低，出口产物CO质量分数为3.93792×10-7，此时的燃烧

效率高达99.998%。

3.3.2 NOX排放

对于军用高温升发动机而言，隐身性能极为重要，NOX

排放会大大增加红外探测。本研究中使用ANSYS CFX自带

的氮氧化物生成模型计算了热力型NO的生成。当温度高于

1850K时，热力型NO大量产生；在温度较低、混合较浓时，快

速型NO大量产生。限于NO生成计算上比较复杂，ANSYS 

CFX软件自带模型也有一定的限制。本文仅从NO的总体生

成上分析。

如图15所示，工况二下NO分布符合该工况下的温度场

分布，NO的主要生成方式为热力型，副模直混、富油燃烧，喷

嘴下游主燃区内温度高达2400K，热力型NO大量生成；主模

燃气在回流区外围，燃气流速快，高温火焰停留时间短，不具

备快速型NO生成条件；主模是预混燃烧，燃烧温度较低且分

布均匀，主模下游热力型NO生成量较低。燃烧室出口燃烧产

物中NO的质量分数为0.00212142，还需进一步优化。

3.3.3 冒烟

对于高温升燃烧室而言，大工况下的冒烟是一个非常

重要的问题，尤其体现在军用飞机上，影响了其隐身性能。

碳烟粒子的形成与局部燃料过富、温度过高有关。图16

为工况二下的烟粒子生成分布情况。

主模高温区内生成了一定量的烟粒子，这是因为主模

高温区温度很高且发生了高温分解[16]。而在上下火焰筒壁面

附近的烟粒子分布也比较多，这主要因为在高温区生成的烟

粒子，被气流带向下游碰到壁面的低温气体，反应停止，无法

被氧化，造成了烟粒子的集中。但上述烟粒子产生后会在随

后的反应中被氧化一部分。所以燃烧室出口燃烧产物中烟粒

子浓度较少[15]，质量分数仅为0.000187686，远远低于可见冒

烟点。

4 结论
本文对分区燃烧高温升燃烧室进行了数值模拟，并得

到很好的结果，能够满足军用高热力性能发动机的要求。经

图14  工况一CO分布云图

Fig.14   Contour of CO for case#1

图15  工况二NO质量分布云图

Fig.15   Contour of NO mass fraction for case#2

图16  工况二烟粒子质量分数分布

Fig.16   Contour of soot mass fraction for case#2
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图16  工况二烟粒子质量分数分布

Fig.16   Contour of soot mass fraction for case#2

杨雄 等：高温升燃烧室数值模拟研究



18  					         航空科学技术　                    Feb. 15  2017  Vol. 28 No.02

研究得出以下结论：

（1）对燃烧室进行了冷态数值模拟，在两个工况下都得

到了良好的回流区形态，工况一回流区比工况二略大，主模

空气与副模空气分区良好。

（2）热态温度场结构良好，工况一局部富油燃烧温度达

到2350K左右；工况二主燃区有所扩大，燃烧区温度比较均

匀，避免了排气冒烟。

（3）燃烧室发散小孔冷却效率高，火焰筒内壁面温度不

超过1150K；燃烧室燃烧效率高，接近100%。

（4）燃烧室的污染物生成量很低，NOX生成符合一般规

律，烟粒子生成量远小于可见冒烟点，总体污染物生成量较

低。                      
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