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微型涡喷发动机燃烧室设计研究
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摘　　　要 : 设计了微型环型燃烧室 ,并对其燃烧过程进行数值模拟 ,同时根据模拟结果对燃烧室进行了优

化设计及二次计算.计算中入口边界参数采用等熵数值计算结果 ,喷雾性能参数通过试验获得 ,考虑了湍流

化学反应、热辐射、液滴的蒸发及二次雾化等情况 ,计算结果可以较为准确地反映燃烧室的实际燃烧情况.对

优化设计前后的模拟结果进行比较分析 ,结果表明优化后的燃烧室设计合理 ,燃料可以充分燃烧 ,各项性能

参数基本符合设计要求 ,能够为燃烧室的进一步优化设计提供改进依据.
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Design and study of annular combustor for micro2turbine engine

L I Cong , FAN G Shu2zhou , ZHAN G Ping

(School of Mechat ronic Engineering , Beijing Instit ute of Technology , Beijing 100081 , China)

Abstract : A micro annular combustor was designed based on research bot h inland and o2
versea ,and simulated t he combustion in the annual combustor . And t hen , according to t he

simulation result ,t he design of combustor was optimized and re2comp uted. All case including

chemical reaction , heat radiation , evaporating of f uel and secondary breakup of sp ray was

comprised in numerical simulation ,t he boundary condition of inlet was gained t hrough com2
p uting and t he parameter of sp ray was gained through experiment . The result of comp utation

can reflect t he reality case exactly. At last ,t he numerical simulation result of two combustor

was compared ,t he result indicate t he optimized design is reasonable ,f uel can combusted suf2
ficiently in chamber and t he performance parameter is satisfied t he design requirement . All

data can provide numerical foundation for bet ter performance in combustion chamber.
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　　微型涡轮 喷气发动机 ( Micro2t urbine en2
gine ,M TE)具有重量轻、功率大、推重比高等优

点.它可以用于小型无人侦察机、便携式电源、分

布式发电机等 ,作为一种未来的高能量存储密度

装置 ,其在性能方面有着巨大的潜力 ,目前 ,各国

都在加紧对M TE的设计及研究.而作为M TE关

键技术之一的燃烧室 ,由于尺寸的微型化 (毫米级

至厘米级) ,存在以下技术难点上[ 123 ] : ①面容比

大 ,比常规燃烧室大 1～2 个数量 ,使得传热损失

大大增加 ;②燃烧驻留时间短 ,有可能出现燃料不

充分燃烧的情况 ;③由于燃烧室尺寸小 ,引起燃烧

室流阻成倍的增加 ,许多流体力学过程如喷注、混

合等都与结构尺寸有关 ,这些问题较难解决.

本文在参考国内外微型燃烧室设计的基础

上[426 ] ,自行设计了一个微型环型燃烧室 ,对其燃

烧进行数值模拟 ,并根据模拟结果对燃烧室进行
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优化设计及分析.对优化设计前后的模拟结果进

行比较分析 ,结果表明优化后的燃烧室设计合理 ,

燃料可以充分燃烧 ,各项性能参数基本符合设计

要求 ,能够为燃烧室的进一步优化设计及定型提

供改进依据.

1　燃烧室热力计算及初步设计

燃烧室燃料采用航空煤油 ,燃烧室主要设计

参数如表 1所示.

表 1　燃烧室主要设计参数

Table 1　Parameter of thermodynamics in combustion chamber

燃烧室进口温度

T 3
2 / K

燃烧室出口温度

T 3
3 / K

燃料初温

Tf / K

燃料消耗流率

mf / (kg/ s)

燃料热值

Hu / (kJ / kg)

总压恢复系数

σ

450 1 000 350 0. 002 43 200 0. 98

1 . 1　主要热力参数计算

空气及燃气主要参数如下 :

空气 : k = 114 , cp = 11005 kJ / kg ·K ,燃气 :

kg = 113 ,cpg = 11244 kJ / kg·K.

则燃烧室油气比

f =
cpg T3 - cp T 2

ηb Hf - cpg T3
= 01026 (1)

　　燃烧室进气量计算 :

为了燃料充分燃烧 ,设计在主燃区 ,余气系数

α= 1 ,而燃烧 0. 002 kg 燃料需消耗的理论空气量

L 0 = 01002 ×1417 = 01029 4 kg/ s ,则主燃区最少

进气量 ma = 0. 029 4 kg/ s ,进气量与空气速度有

关 ,根据公式 ma =ρvA ,可得主燃区进气速度.同时

主燃区进气量一般占整个燃烧室进气量的 30 % ,

则燃烧室总的进气量为 0. 098 kg/ s .

1 . 2　燃烧室容积计算

燃烧室设计中主要考虑燃烧的驻留时间 ,使燃

料能充分燃烧.由于其尺寸的局限性 ,这种微型燃

烧室一般驻留时间为 2～10 ms ,设计中为了保证

燃烧的充分性 ,并考虑尺寸的要求 ,设计其燃烧驻

留时间为 8 ms.

燃烧室空间发热率由下式计算 :

S H R =
mf ·Hu

V ·pc
, (2)

V = S ·l为燃烧室容积 , pc 为燃烧室压力.

由于燃烧室中燃气质量流率 mg 与燃料质量

流率 mf 是成比例 ,即 mg =λ·mf (λ为比例系数)

燃烧中燃烧室压力 pc ,燃料发热量 Hu 是已知的、

恒定的.所以 ,可得

S H R =
mf ·Hu

V ·pc
=
λ·mg ·Hu

S ·l·pc
. (3)

　　把燃烧室质量流率 mg =ρg ·S ·v代入 ,经过

简化 ,最终可得

S H R =
λ·ρg ·S ·v·Hu

S ·l·pc
=

λ·ρg ·Hu

pc
·v

l
=β v

l
(4)

而燃烧驻留时间τb =
l
v

,联立 (4)式可得

τb =
l
v

=
β

S H R
(5)

τb 已知为 8 ms ,β取 0. 05 ,可求得 S HR = 6. 25 ;反推 ,

可求得燃烧室容积 V =
mf ·Hu

S HR·pc
= 0. 000 045 2 m3 .

1 . 3　燃烧室最大横截面积计算

按照总压恢复系数要求 ,

A =
ma T3

pc

143152δ
1 - σ

(6)

其中δ为流阻系数 ,一般取 20～30 ,由于微型燃烧

室流阻系数大 ,在此取δ= 30 ,其他参数为已知 ,经

计算 :燃烧室最大截面面积 A = 01001 9 m2 .

1 . 4　燃烧室的初步设计

考虑到实际情况 ,并参考以往的一些设计经

验 ,燃烧室最终结构设计如下 :燃烧室为环形直流

燃烧室 ,机匣形成燃烧室空腔的外侧壁 ,由机匣和

轴套形成燃烧室空腔 , 头部设置两个燃油喷嘴.燃

烧室结构如图 1所示.

燃烧室尺寸设计 :外径 D = 50 mm ,内径 d =

20 mm ,长度 L = 40 mm ;燃烧室截面面积 A =

01001 6 m2 ,容积 V =π( R2 - r2 ) L = 01000 065 m31
火焰筒壁面孔包括主燃区空气进气口、二次燃

烧区进气孔和掺混孔 ,这些进气装置的空气流量分

配比例为 ,主燃孔进气量为 30 %～40 % ,二次燃烧

孔进气量约为 30 % ,掺混孔进气量为 20 %～30 %.

由于火焰筒开孔面积越大 ,小孔平均射流速度越

小 ,压力损失越小 ,但燃烧情况恶化 ;反之 ,火焰筒

开孔面积越小 ,小孔平均射流速度越大 ,压力损失
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图 1　微型燃烧室结构图

Fig. 1　Configuration of combustor

也越大 ,但有利于提高燃烧性能 ,所以火焰筒相对

开孔面积的大小除要考虑空气流量的分配以外 ,还

应该综合考虑压力损失和燃烧性能.初步设计中 ,

进气孔位于外环面 ,主燃区空气进口孔径 < = 2

mm ,开孔数为 48个 ;二次燃烧区空气进口孔径为

<= 3 mm ,开孔数目为 30个 ;掺混区空气进口孔径

为 <= 3 mm ,开孔数目为 20个.

头部喷嘴采用压力旋流雾化喷嘴 ,其工作压力

为 0. 2～0. 8 MPa ,其雾化性能参数由试验所得.

2　数值计算结果分析

应用 STAR2CD软件进行数值模拟 ,考虑湍流

化学反应、热辐射、液滴的蒸发及二次雾化等情况.

湍流流动采用 k2ε/ RN G模型 ,燃烧化学反应采用

EBU2Arrhenius燃烧模型 ,燃烧室热辐射采用离散

传输辐射模型 ,燃油破碎采用韦伯数判断模型 ( RD

模型) .入口边界参数采用等熵数值计算结果 ,壁面

边界采用壁面函数进行处理.喷雾性能参数通过试

验获得[7 ] .

计算域坐标为柱坐标 ( R ,θ, Z) , R为环型燃烧

室半径 ;θ为燃烧室周向弧度 ; Z为燃烧室轴向长

度 , Z = 0截面是燃烧室的头部.计算中采用 Simple

算法进行求解 ,得到燃烧室内部流场数据.由于燃

烧室开孔数目及位置呈对称分布 ,因此整个燃烧室

的内部流场基本满足对称性和周期性.结果分析主

要在喷嘴所在的θ= 90°剖面及燃烧室轴向长度 Z

剖面进行.

2 . 1　速度场分析

取一个典型截面 ,图 2为θ= 90°截面的速度分

布 ,这个截面为燃烧室中心截面 ,喷嘴及各种进气

孔在这个截面中都可以看到 ;截面上主燃孔、二次

燃烧孔及掺混孔进气对流场的影响比较明显.可以

看出微型燃烧室主燃区 ,有很明显的回流区域 ,这

个区域可以起到连续点火源的作用 ,有利于火焰的

稳定及传播 ;二次燃烧区上部也有明显的回流 ,有

利于燃料的充分燃烧.

图 2　θ= 90°截面速度矢量图

Fig. 2　Dist ributing of velocity onθ= 90°section

2 . 2　温度场分析

1)θ= 90°截面温度场分布如图 3所示 ,可以看

出 ,整个流场燃烧比较稳定 ,燃烧主要集中在主燃

区 ,在这里 ,燃料与空气充分混合燃烧 ,主燃区温度

最高 ,其最高温度为 1 271 K ,平均温度大约为

1 170 K;在二次燃烧区 ,剩余燃料继续燃烧 ,图中

可以看出二次燃烧区的上部温度较高 ,为 1 100 K

左右 ,这是由于其回流区靠上 ,从而使得燃烧在这

个区域较为集中.在掺混区 ,入口空气对高温燃气

进行降温 ,使燃烧室出口温度达到设计要求.

图 3　θ= 90°截面温度分布示意图

Fig. 3　Dist ributing of temperature onθ= 90°section

2) 图 4是燃烧室主燃区 Z = 10 mm处截面上

的温度分布图.可以看出 ,主燃区燃烧稳定 ,火焰扩

散到整个燃烧室 ,燃烧比较均匀 ,主要集中在一个

环状区域 ,覆盖整个燃烧室的主燃区.在喷嘴轴线

位置上燃烧温度最高 ,这是由于在此处燃料浓度

大.图 5为燃烧室出口温度分布图 ,可以看出 ,整个
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出口环腔温度分布均匀 ,最高温度为 935 K ,最低

温度为 839 K ,其平均温度为 900 K ,比设计温度 1

000 K低 ,这是由于燃烧室掺混区较大引起的.其

周向温度分布因子δs =
T 3

3 max - T 3
3

T 3
3 - T 3

2
= 0. 12 ,符合设

计要求.

图 4　主燃区 Z = 10 mm截面温度分布图

Fig. 4　Dist ributing of temperature on Z = 10 mm section

图 5　燃烧室出口温度分布图

Fig. 5　Dist ributing of temperature on outlet section

2 . 3　设计数据与计算数据比较

对计算所得的燃烧室性能参数与设计数据进

行了对比 ,见表 2.结果表明燃料消耗率 ,空气质量

流率同设计要求基本一致 ,但总压恢复系数较设计

值低 ,出口温度计算值与设计值相差稍大 ,可在优

化设计中对其进行改进.

表 2　燃烧室设计参数与计算结果对比

Table 2　Comparison of parameter of design and calculate

名称 总压恢复系数σ 燃烧效率η 燃料消耗流量/ (kg/ s) 空气质量流率/ (kg/ s) 出口平均温度/ K

设计值 0. 98 - 0. 002 0. 098 1 000

计算值 0. 96 0. 72 0. 002 0. 105 900

误差/ % 2 - - 7 10

3　燃烧室优化设计

从结果分析中可见 ,整个燃烧室流场分布符合

要求 ,参数合理 ,基本满足设计指标要求.但也存在

以下问题 :①总压恢复系数比设计值要低 ,可见燃

烧室压力损失相对较大 ,这是燃烧室尺寸微型化引

起的 ,是很难避免的 ;②燃烧室燃烧效率偏低 ,且主

燃区温度较低 ,为 1 200 K左右 ,这是由于主燃区

回流比例偏小 , 且强度也偏低 , 使得燃料在主燃

区内的燃烧时间过短从而影响燃烧效率 ;③燃烧室

出口温度较设计值低 100 K ,这是由于掺混区 较

大造成的.

对结构优化后的燃烧室再次进行数值模拟 ,计

算结果表明在其他区域 ,燃烧室各项参数变化不

大.主要分析主燃区参数及燃烧室出口参数.由图

6可以看出 ,主燃区温度明显提高 ,达到了 1 400 K

左右 ,优化后主燃区燃烧依然稳定 ,主要集中在一

图 6　主燃区 Z = 10 mm截面温度分布图 (优化后)

Fig. 6　Dist ributing of temperature on

Z = 10 mm section (Optimizing)

个环状区域 ,覆盖整个燃烧室的主燃区.图 7 为优

化前后的燃烧室出口径向温度分布对比图 ,图 8为

为优化前后燃烧室出口温度周向分布对比图 ,可以

看出优化后燃烧室出口环腔温度分布均匀 ,最高温
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度为 1 031 K ,最低温度为 908 K ,其平均温度为

970 K ,基本达到了设计要求的 1 000 K.此时燃烧

效率η= 0. 85燃烧室燃烧效率得到明显的提高.

4　结　论

1) 本文设计了一个微型环型燃烧室并对其进

行数值模拟 ,根据模拟结果对燃烧室进行了优化设

计.通过对两次数值模拟的结果进行比较 ,可得优

化后的燃烧室结构紧凑 ,参数分布合理 ,满足设计

指标要求.

2) 对数值模拟结果的比较可以看出 ,燃烧室

同一燃区内开孔直径决定了射流深度及回流的强

度 ,增大回流区强度可提高燃料燃烧温度及燃烧性

能.所以壁面相对开孔面积的大小除要考虑空气流

量的分配以外 ,还应该综合考虑压力损失和燃烧性

能 ;同时开孔间距决定了每个区域回流区域的

大小.

　　3) 对燃烧室进行优化设计后 ,主燃区燃烧温

度从 1 200 K左右增加至 1 400 K左右 ,燃烧室燃

烧性能得到了较大的提高 ;出口温度从 900 K提高

到 970 K ,基本符合了设计要求 ;且出口温度分布

均匀 ,周向温度分布因子δs = 0. 12 ;可见燃烧室设

计是合理的.

4) 燃烧室数值模拟中由于入口边界参数采用

等熵数值计算所得 ,喷雾性能参数通过试验获得 ,

并且计算中考虑了热辐射、液滴的蒸发及破碎 ,使

整个模型与实际情况符合较好 ,从而计算得到的流

场速度、温度、压力等参数可以较为准确的反映燃

烧室的实际情况 ,为燃烧室的进一步优化设计提供

依据.
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