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摘　　　要：基于ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）技术，分别采用有限速率／涡耗散（ｆｉｎｉｔｅ－ｒａｔｅ／ｅｄｄｙ－ｄｉｓ－
ｓｉｐａｔｉｏｎ）、涡耗散（ｅｄｄｙ－ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ）和涡耗散概念（ＥＤＣ）燃烧模型，对一种曲面齿冠状混合器作用下的加力燃

烧室进行数值计算．计算结果表明：曲面齿冠状混合器下游产生明显的流向涡对，流向涡的存在可以增强内

外涵冷热气流掺混；与直面齿冠状混合器相比，曲面齿冠状混合器下游流向涡强度大于直面齿冠状混合器，

其混合效率高于直面齿冠状混合器；加力燃烧室内氧气和二氧化碳质量分数分布结构表明了涡耗散模型的

计算更为合理；计算结果可为加力燃烧室混合器选型和燃烧数值模拟提供依据．
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　　目前，加力燃烧室是大多数军用涡扇发动机
的重要部件．涡扇发动机加力燃烧室采用双涵道
进气，这就给其组织燃烧带来一系列问题．由于外
涵道的气流温度比较低，对航空煤油的液滴蒸发
是不利的．因此需要采用内外涵强迫混合装置对
高温内涵气体和低温外涵气体进行强化混合，改
善加力燃烧室入口流场、温度场和质量分数，为组
织高效的加力燃烧提供良好的环境．以环形混合
器或波瓣混合器为基础发展的一些内外涵混合器

已在Ｆ１１９，Ｆ１２０，ＥＪ２００和 Ｍ８８－２等涡扇加力发
动机中得到应用［１－３］．环形混合器虽然气动损失
小，但是其混合效率低，燃烧稳定性较差［３］；波瓣
混合器有效改善了内外涵气流之间的混合均匀

性，从而有利于提高燃烧稳定性和燃烧效率，但也
随之带来气动损失较大［４－５］、结构刚性较差等问
题［６－８］．王亚盟等人［９］对齿冠状混合器性能进行了
数值研究，研究结果表明了其兼顾气动损失和混
合效果的综合性能．鉴于加力燃烧室结构复杂，燃
油喷射量、喷射角度和喷射位置等参数众多，且与
燃烧组织方案相关，所以在加力燃烧室性能试验
方面资金的投入十分可观．加力燃烧室数值模拟
可作为性能试验的辅助方法，为结构优选提供参
考依据．为了获得合理的加力状态下的加力燃烧
室内流场、温度场、质量分数分布，本文建立涡扇
发动机加力燃烧室物理模型，分别采用有限速率／
涡耗散（ｆｉｎｉｔｅ－ｒａｔｅ／ｅｄｄｙ－ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ）、涡耗散（ｅｄ－
ｄｙ－ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ）和涡耗散概念 （ＥＤＣ）燃烧模型，
对一种曲面齿冠状混合器作用下的加力燃烧室进

行数值计算，重点分析了３种不同燃烧模型的流
场特征和燃烧特性，总结出适合齿冠状混合器加
力燃烧数值模拟的燃烧模型．

１　计算模型及边界条件

１．１　物理模型

本文计算的物理模型如图１所示，结构主要
包括内涵道、外涵道、齿冠状混合器、中心锥、Ｖ
型火焰稳定器和喷口等．外涵道进口直径为５００
ｍｍ，内涵道进口直径为４０３ｍｍ．
本文的曲面齿冠状混合器如图２所示，锯齿

在向内、外涵出口下游伸展时，齿面呈流线型．这
种结构的锯齿与文献［９］中给出的锯齿不同，文献
中的锯齿面是平直的．
本文的加力燃烧室共分５个区域供油，供油

区分布情况如图３所示，按照Ｖ型火焰稳定的结
构，将供油区分为外圈供油区、外径供油区、中圈

供油区、内径供油区和内圈供油区．５个供油区内
共分布了５００多个锥形射流源，其喷射半角为３０°．

图１　加力燃烧室物理模型

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ

图２　混合器齿型模型

Ｆｉｇ．２　Ｔｙｐｅｓ　ｏｆ　ｆｏｒｃｅｄ　ｍｉｘｅｒ

图３　供油区分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ

１．２　计算方法和边界条件

采用独立隐式求解器进行稳态计算．湍流模
型采用ＲＮＧ（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ）ｋ－ε模型，
采用标准壁面函数法进行近壁面处理．燃烧模型
分别采用有限速率／涡耗散模型、涡耗散模型和涡
耗散概念模型这３种．借助离散项模型计算燃油
液滴的轨道以及由其引起的热量、质量传递，并在
相间耦合中考察离散项的分布．采用分区供油，共
分５个供油区进行喷油，航空煤油初始温度为

４００Ｋ，供油量为２．９５４　８ｋｇ／ｓ．离散格式为二阶迎
风，收敛标准是各物理量残差小于１０－４．网格独
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立性实验表明当网格数达到４００万左右时，求解
结果保持不变．
内涵和外涵入口设定为质量流量进口．外涵

质量流量为５５．２ｋｇ／ｓ，总温为４２４．１Ｋ；内涵质量
流量设定为６８．８ｋｇ／ｓ，总温为１　０１５．１Ｋ．喷口设
定为内部面，外场设定为压力出口边界，静压和静
温设为标准环境大气压和温度．

２　湍流模型的实验验证

２．１　实验系统

实验系统由燃油系统、主流供气管路、次流供
气管路、内外涵实验段和测量装置组成，如图４所
示．主流气源由压气机提供，经过燃烧室加热至

８００Ｋ模拟内涵高温气流；次流由压气机提供，温
度为３００Ｋ，模拟外涵冷气；在燃烧室与实验段之
间安装有整流装置，从而保证温度场较为均匀．实
验所采用的混合器有两种结构形式，直面冠状锯
齿混合器和环形混合器，如图５所示．实验中，混
合器下游设定了３个温度采集截面，每个截面沿
径向设定了１０个温度采集点．在混合器周向的测
量位置分别设置在锯齿顶点和相邻锯齿之间．通

图４　实验系统

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｙｓｔｅｍ

图５　混合器实验件

Ｆｉｇ．５　Ｃｈｅｖｒｏｎ　ｍｉｘｅｒ　ａｎｄ　ｃｏｎｆｌｕｅｎｔ　ｍｉｘｅｒ

过内外涵流量的调节与控制，分两个涵道比进行
热态实验，小涵道比为０．２３３，ｍｉｎ＝０．１３３ｋｇ／ｓ，
ｍｏｕｔ＝０．５７１ｋｇ／ｓ；大涵道比为０．６８５，ｍｉｎ＝０．４１５
ｋｇ／ｓ，ｍｏｕｔ＝０．２８５ｋｇ／ｓ，其中ｍｉｎ和ｍｏｕｔ分别代表
内涵和外涵质量流量．

２．２　实验与计算结果比较

图６是混合器在涵道比Ｂ为０．６８５和０．２３３
时，混合器下游３个截面（０Ｄ，１Ｄ 和４Ｄ，其中Ｄ
为外涵直径）、各１０个测温点处的实验测量值和

０２７１
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图６　混合器下游温度比较

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｉｘｅｒｓ

数值计算结果比较．可以看出每个截面的１０个测
温点温度逐渐降低，与模拟值的变化趋势一致．从
各个截面上的最高温度、最低温度值来看，实验数
据与模拟值吻合较好，且均合理．整体来看，计算

值略大于实验值，但两者的分布趋势在各个测试
截面上都较为一致，证明本文采用的湍流模型是
可靠的．

３　计算结果与分析

３．１　混合器出口温度场

图７分别显示了环形混合器、曲面齿冠状混
合器和直面齿冠状混合器［９］出口横截面上总温分

布．可以看出：环形混合器出口的温度等值线基本
呈同心圆分布，内外涵气体间的混合是单纯的剪
切形混合；冠状混合器出口的温度分布有所不同，
在混合器所产生的流向涡作用下，温度等值线开
始变形、弯曲；曲面齿冠状混合器出口的温度等值
线要比直面齿冠状混合器变形程度更大一些，这说
明曲面齿冠状混合器有更好的混合效果．

１２７１
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图７　混合器出口总温度场（单位：Ｋ）

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｉｘｅｒｓ（ｕｎｉｔ：Ｋ）

３．２　混合器出口流向涡分析

图８分别显示了环形混合器、曲面齿冠状混
合器和直面齿冠状混合器［９］下游横截面上的流向

涡分布．由图可知，无论是哪种形式的齿冠状混合
器，在其下游都会分布一系列的流向涡对，而环形
混合器下游没有流向涡的形成；与直面冠状齿混
合器相比，曲面齿冠状混合器下游流向涡强度远
远大于直面齿冠状混合器．大量的流向涡分布，有
助于内外涵道冷热气流的掺混［１０］．

３．３　沿程热混合效率分析

用沿程热混合效率来衡量内外涵冷热气流在

某一截面掺混程度，热混合效率的定义［９，１１］

ηｍｉｘ＝ ∫ Ｔ＊槡 ｉｄｍ－ Ｔ＊槡 １
ｍ１－ Ｔ＊槡 ２

ｍ２

Ｔ＊槡 ｍｉｘ（ｍ１＋ｍ２）－ Ｔ＊槡 １
ｍ１－ Ｔ＊槡 ２

ｍ２

式中Ｔ＊
ｍｉｘ＝

Ｔ＊
１
ｍ１＋Ｔ＊

２
ｍ２

ｍ１＋ｍ２
，ｍ表示质量流量，下

标１和２分别表示内涵和外涵，Ｔ＊
ｉ 代表某一截

面的总温．沿程热混合效率是衡量温度分布均匀
程度的参数．混合效率越高说明温度分布越均匀．
曲面齿冠状混合器下游沿程热混合效率的发

展如图９所示．图中环形混合器和直面齿冠状混
合器下游的沿程热混合效率来源于文献［９］．不难
发现曲面齿冠状混合器下游沿程热混合效率不仅

要远大于环形混合器，而且与直面齿冠状混合器
相比较，在ｘ＝６００ｍｍ至ｘ＝２　４００ｍｍ范围内，
热混合效率还是略大于直面齿冠状混合器的，主

图８　混合器下游流向涡强度分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｅｓ

ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｉｘｅｒｓ
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图９　热混合效率分布图

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｍｉｘｉｎｇ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｉｘｅｒｓ

要是由于直面齿冠状混合器下游分布大量强度较

大的流向涡，增强内外涵气流掺混，使混合器下游
温度分布更加均匀；混合器出口５００～６００ｍｍ范
围内曲面齿冠状混合器热混合效率略低于直面齿

冠状混合器，主要原因是曲面混合器出口流向涡
的尺度略小于直面齿冠状混合器出口流向涡尺

度．在采用曲齿冠状混合器增强了内外涵冷热流
体的掺混，使加力燃烧室火焰稳定器进口处的温度
分布更加均匀，有利于加力燃烧室内部组织燃烧．

３．４　燃烧特性分析

通过加力燃烧室内４个不同截面的 Ｏ２ 和

ＣＯ２ 质量分数分布，可以分析不同燃烧模型（有
限速率／涡耗散模型、涡耗散模型、涡耗散概念模
型）计算结果的异同之处．按 Ｖ型火焰稳定器外
圈、外径、中圈、内径和内圈５个区域所对应的供
油区域，将供油区也分为这５个区域．
图１０（ａ）是采用涡耗散模型模拟的结果，可

以看出：在ｘ＝８００ｍｍ截面上，壁面附近含氧质
量分数在０．２以上，Ｏ２ 含量很丰富，但随着燃烧
的进行，到下游ｘ＝１　４００ｍｍ处时，壁面附近含氧
量明显减少，质量分数减少到０．１～０．１８范围内，
说明外圈供油区燃烧情况相对良好；外径、中圈、
内径和内圈４个供油区 Ｏ２ 含量很低，质量分数
基本保持在０．０２～０．０６范围内，航空煤油燃烧比
较充分．观察图中ＣＯ２ 分布，Ｏ２ 质量分数低的区
域ＣＯ２ 含量比较充分，说明燃烧状况与分析的情
况相符良好．
采用有限速率／涡耗散模型的计算结果如图

１０（ｂ）所示，燃烧室壁面附近Ｏ２ 含量一直都很丰
富，质量分数都保持在０．２以上，说明在这种燃烧
模型的模拟下壁面附近燃烧不充分，外圈供油区
燃烧状况不佳；外径供油区Ｏ２ 含量极低，质量分
数在０．０４以下，说明外径供油区燃烧状况很好；
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图１０　３种燃烧模型Ｏ２ 和ＣＯ２ 质量分数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｏ２ａｎｄ　ＣＯ２ｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐｅｃｉｅ　ｍｏｄｅｌｓ

中圈、内径和内圈３个供油区 Ｏ２ 质量分数保持
在０．０２～０．０６范围内，与图５（ａ）中相似．对应的

ＣＯ２ 含量分布与Ｏ２ 含量分布正好相反．
涡耗散概念模型的计算结果如图１０（ｃ）所

示，燃烧室壁面附近 Ｏ２ 质量分数分布较涡耗散
模型计算结果高；与有限速率／涡耗散模型相比
较，在火焰稳定器下游区域，即ｘ＝１　１００ｍｍ后区
域Ｏ２ 质量分数相对略小，说明外圈供油区燃烧
情况相对于限速率／涡耗散模型计算结果略有改
善，但其燃烧状况不如涡耗散模型计算结果；外径
和中圈供油区 Ｏ２ 含量极小，质量分数基本保持
在０．０４以下，说明这两供油区域燃烧情况良好；
内径和内圈供油区 Ｏ２ 质量分数在０．０４～０．０８
之间，与前两种燃烧模型计算结果相比，这两区的
燃烧状况有所恶化．此外，ＣＯ２ 含量分布所间接
反映的燃烧情况与以上分析基本一致．

综上所述，采用涡耗散模型对加力燃烧室内
加力燃烧进行的数值模拟，其计算结果中没有发
现燃烧特别贫油区域，也没有观察到燃烧特别不
充分的区域，与实际的加力燃烧过程一致．
图１１是采用３种燃烧模型计算的火焰稳定

器下游不同截面Ｏ２ 质量分数沿程分布．采用涡耗
散模型的Ｏ２ 质量分数从０．１３８下降到０．１０６　２，而
其他两种湍流模型的Ｏ２ 质量分数从０．１５０左右
下降到０．１２５左右，在同一截面上，涡耗散模型的

Ｏ２ 质量分数明显低于其他两种模型的各截面．

图１１　加力燃烧室沿程Ｏ２ 质量分数

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｏ２ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｒｅａｓ

燃烧效率是衡量燃烧状况的一个重要的性能

参数．燃烧效率的获得方法有多种，例如：温升法、
燃气分析法、热焓法等．这里采用热焓法来计算燃
烧效率．热焓法的计算公式

η＝
∑ｍｏｕｔｈ＊ｏｕｔ－ ∑ｍｉｎｈ＊ｉｎ ＋∑ｍｆｈ＊（ ）ｆ

ｑｆｍｆ
式中ｍｏｕｔ，ｍｉｎ和ｍｆ分别代表加力燃烧室出口、进
口和燃料的质量流量，进口分为内涵和外涵；ｈ＊ｏｕｔ，

ｈ＊ｉｎ和ｈ＊ｆ 分别代表出口、进口和燃料的总焓；ｑｆ为
燃料的低位发热量，航空煤油的低位发热量通常
取４２　９００ｋＪ／ｋｇ［１２］．
表１是３种燃烧模型的燃烧效率计算结果．

涡耗散模型的燃烧效率为０．９５２，而有限速率／涡
耗散模型和涡耗散概念模型的燃烧效率分别为

０．８４６和０．８２３．此外，采用涡耗散概念模型进行
燃烧模拟时，需先用涡耗散模型计算得到１个初
值，再代入涡耗散概念模型中进行计算，计算代价
昂贵，模拟结果却不太理想．这进一步说明了采用
涡耗散模型在模拟加力燃烧室燃烧方面具有优越

性．后两种燃烧模型计算结果与涡耗散模型计算
结果相差很大，主要是因为加力燃烧室燃烧本身

４２７１



　第８期 狄虎威等：加力燃烧室用齿冠状混合器的数值研究与验证

是快速的湍流脉动大的化学反应，ＥＤＭ（涡耗散
模型）只计算混合速率，而有限速率／ＥＤＭ 同时
计算Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ速率和混合速率，并采用两者中
较小的，实际上，Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ反应速率作为一种动
力学开关阻止了部分反应，例如在壁面附近湍流
度较小，采用 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ反应速率忽略了湍流脉
动的影响，从而造成计算结果的误差；ＥＤＣ模型
能在湍流反应流动中合并详细的化学反应机理，
但是计算开销大，在快速化学反应的情况下，未能
充分地考虑湍流和化学反应之间的相互作用，在
计算加力燃烧室这种强掺混流场有低估反应速率

的问题．

表１　加力燃烧室燃烧效率

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐｅｃｉｅ　ｍｏｄｅｌｓ

燃烧模型 燃烧效率η

涡耗散模型 ０．９５２

有限速率／涡耗散模型 ０．８４６

涡耗散概念模型 ０．８２３

４　结　论

本文提出曲面冠状齿混合器这一结构，在计
算湍流模型实验验证的基础上，用数值计算的方
法模拟了加力燃烧室燃烧过程．计算结果表明：曲
面冠状齿混合器下游产生明显的流向涡对，流向
涡的存在可以增强内外涵冷热气流掺混，使加力
燃烧室火焰稳定器进口处的温度分布更加均匀，
有助于燃烧室的点火和组织燃烧；与直面冠状齿
混合器相比，曲面冠状齿混合器下游流向涡强度
远远大于曲齿冠状混合器，因此其混合效率高于
直面冠状齿混合器；在本文的计算模型和研究参
数范围内，对于带有冠状齿混合器的加力燃烧室
计算，采用涡耗散模型的计算结果更为合理，计算
结果可为加力燃烧室混合器选型和燃烧数值模拟

提供依据．
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