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摘　　　要：利用Ｆｌｕｅｎｔ软件计算辅助动力装置（ａｕｘｉｌｉａｒｙ　ｐｏｗｅｒ　ｕｎｉｔ，简称ＡＰＵ）环形回流燃烧室三维两相

喷雾燃烧流场，研究不同进口温度和油气比对两相喷雾燃烧流场的影响，采用标准ｋ－ε模型模拟湍流黏性，离

散相模型（ＤＰＭ）追踪油珠运动轨迹，燃烧模型采用非预混平衡化学反应模型．计算结果表明：随着进口温度

和油气比的增加，燃烧室出口温度相应增加，但温度分布规律基本保持不变；计算结果与试验测量结果比较

吻合，说明采用的数学模型和计算方法可用于预估实际ＡＰＵ回流燃烧室三维两相喷雾燃烧流场．
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　第８期 林志勇等：辅助动力装置环形回流燃烧室数值研究

　　辅助动力装置（ａｕｘｉｌｅｕｙ　ｐｏｗｅｒ　ｕｎｉｔ，简称

ＡＰＵ）是利用输出气源和轴功率来起动主发动
机，并用来发电和为机载空调提供气源的装置，它
实际上是一种小型的燃气涡轮发动机，有自己的
压气机、燃烧室、涡轮和各个系统．目前在小发动
机领域中，采用环形回流燃烧室作为核心部件几
乎已成为普遍的发展趋势，这不仅是因为采用环
形回流燃烧室能使其容热强度成倍增加，而且燃
烧室的寿命也随着气膜冷却技术的发展和设计、
工艺水平的提高而大大延长．此外，还有一个重要
的原因是它可以使发动机轴缩短近４０％，从而可
减轻发动机质量，并且与离心压气机最匹配，使发
动机总体布局更加合理．
经过多年的努力，我国辅助动力装置的研究

取得了较大成绩，但我国已有辅助动力装置功率
等级偏小、技术指标偏低，特别是输出功率２００
ｋＷ 等级的辅助动力装置在国内更为少见，如不
尽快开展大功率辅助动力装置研究，将极大延误
新型运输机的研制进程［１－２］．近几十年发展起来的
数值模拟方法［３］不受尺寸、试验设备和测试仪器
的限制，将数值模拟技术与试验相结合［４－５］，可以
减少试验工作量，降低研制费用，缩短设计周期，
提高航空发动机发展速度．在我国，不少高等院
校、科研机构，也都在积极开展燃烧室数值模拟的
研究，也取得了一系列的成果［６－１３］．文献［８］利用

Ｆｌｕｅｎｔ软件计算低污染双环预混旋流（ＴＡＰＳ）燃
烧室三维两相喷雾燃烧流场，研究两种燃烧室结
构和两种喷油方式对流场与燃烧性能的影响．文
献［１１－１３］分别采用对环形回流燃烧室燃烧流场
和燃烧性能进行了数值研究，文献［１１－１３］中的环
形回流燃烧室头部采用双级旋流器稳定火焰，而
本文研究的ＡＰＵ环形回流燃烧室头部依靠头部

３６道舌片来产生头部回流区，对该种环形回流燃
烧室研究的相关文献很少．因此本文利用商业软
件Ｆｌｕｅｎｔ对燃烧室的冷态和液雾燃烧整体流场
进行计算，数值分析不同进口工况对燃烧室内气
流的速度场和温度场的影响，并把所得的计算结
果与试验数据进行比较，来验证所采用的数学模
型和计算方法的合理性以及可靠性．

１　研究对象

本文研究对象为某型ＡＰＵ环形回流型燃烧
室，其示意图如图１所示，燃烧室主要由机匣、火
焰筒头部组件、火焰筒内外环组件和喷嘴等组成，
火焰筒头部组件上布有１１排气膜小孔，所有这些

孔垂直火焰筒头部壁面进气．同时１１排孔在火焰
筒头部沿径向安排了３６道舌片，用来改变这些孔
在火焰筒头部的气流结构，一方面在主燃区形成
相对稳定的涡流来稳定燃烧火焰；另一方面为主
燃区提供适量的空气参与组织燃烧．火焰筒内外
环主燃段沿周向布置主燃孔，外环主燃孔更大的
孔径保证外主燃孔较深的射流深度，有利于加强
头部回流区旋流强度与组织燃烧，火焰筒内外环
组件自主燃区至掺混区沿周向分别布置３道气膜
孔．燃气的掺混主要由火焰筒外环和内环上的掺
混大孔来实现，保证燃气的充分掺混，起到改善出
口温度场的作用．气流从离心压气机出来后，轴向
进入燃烧室，通过燃烧室上掺混孔、主燃孔、头部
进气小孔以及壁面冷却小孔进入火焰筒，气流从
燃烧室出来后再经过１８０°转弯后，从燃烧室后面
流出．

图１　ＡＰＵ燃烧室结构示意图

Ｆｉｇ．１　ＡＰＵ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｃｏｎｆｉｇｕｒｅ　ｓｃｈｅｍｅ

由于燃烧室结构具有周期性，为了减少计算
网格数和计算量，采用周期性算法，本文取包含一
个喷油嘴的１／６扇形区域作为计算对象．

２　ＡＰＵ燃烧室计算模型

采用Ｇａｍｂｉｔ软件对 ＡＰＵ 回流燃烧室生成
计算网格，如图２所示，由于燃烧室头部和火焰筒
几何结构非常复杂，气膜冷却孔数目多，直径小，
而且分布很分散．为了建模的方便和网格划分的
合理，计算工作量不是太大又适合工程应用，在不
影响所要求计算精度的条件下对燃烧室一些较小

的外形结构作适当简化．例如，对火焰筒冷却气膜
小孔进行简化处理，用狭缝代替冷却孔排的计算
模型方案，狭缝与冷却孔排具有相同的流量特性，
这样，流道几何形状较规则，既减少了网格数目，
又提高了网格质量，可以减少计算工作量，使整个
燃烧室计算成为可能．由于整个燃烧室的形状较
为复杂，为此采用非结构化网格系统，共生成三维

７２７１
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图２　ＡＰＵ燃烧室网格图

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ＡＰＵ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

网格总数目为２１５万．
利用Ｆｌｕｅｎｔ软件计算辅助动力装置（ＡＰＵ）

回流燃烧室三维两相喷雾燃烧流场，研究不同进
口温度和油气比对流场与燃烧性能的影响，采用
标准ｋ－ε模型模拟湍流黏性，离散相模型追踪油
珠运动轨迹，燃烧模型采用非预混平衡化学反应
模型．边界条件：燃烧室进口气流参数与试验工况
相同，采用壁面函数处理近壁区，把模型燃烧室两
个侧壁按周期性边界条件处理．压力方程采用标
准格式离散，动量、湍流动能以及湍流动能耗散率
等控制方程采用二阶迎风格式离散，并利用解压
力耦合方程的半隐式（ＳＩＭＰＬＥＣ）算法对离散方
程进行迭代求解．本文数值模拟中以流量相对误
差小于５％，全部残差小于１．０×１０－３时的迭代结
果作为收敛结果．
燃烧室进口参数如表１所示，并且对该ＡＰＵ

全环形回流燃烧室出口采用多点温度耙对温度分

布进行了试验测量，试验工况跟数值计算工况一
致，便于验证本文的数值计算结果．

表１　计算工况

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工况 进气流量／（ｋｇ／ｓ） 进气温度／Ｋ 油气比ｆ

１　 ０．０６３　３　 ３８０　 ０．００９　５

２　 ０．０６３　３　 ３８０　 ０．０１３　３

３　 ０．０６３　３　 ３８０　 ０．０１７　６

４　 ０．０６３　３　 ４８０　 ０．００９　５

５　 ０．０６３　３　 ４８０　 ０．０１３　３

６　 ０．０６３　３　 ４８０　 ０．０１７　６

３　计算结果及分析

３．１　数学模型和计算方法验证

为了验证本文所采用的湍流模型和数值计算

方法，本文首先采用上述湍流模型和数值计算方

法对某贫油预混预蒸发（ＬＰＰ）低污染单管燃烧室
进行数值计算，并把数值计算结果与粒子图像测
速仪（ＰＩＶ）测量结果进行比较．
图３为通过旋流器中心纵截面（ｚ＝０）速度矢

量，从图５中可以看到，从入口段进来的气流分别
从两级轴向旋流器、径向旋流器以及头部冷却小
孔进入ＬＰＰ燃烧室；空气流经两级轴向旋流器后
形成值班级旋流并与从径向旋流器流出的主级旋

流相互作用，形成一个稳定的中心回流区（ＰＲＺ），
该回流区在燃烧过程中可提供稳定点火源，以保
证火焰稳定；在燃烧室进口角落处形成角回流区
（ＣＲＺ），在值班旋流器套筒出口和主混合器出口
之间的唇口区域，在压差作用下形成唇口回流区
（ＬＲＺ），唇口回流区的存在有利于值班级和主级
之间的火焰传播．

图３　旋流器中心截面 （ｚ＝０）速度矢量图

Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｔ　ｚ＝０ｐｌａｎｅ

图４为试验与计算所得的中心截面（ｚ＝０）

ＬＰＰ低污染燃烧室头部流线局部放大图，从图中
可以看出，中心回流区在距离旋流器出口轴向位
置０．０９ｍ左右宽度达到最大，数值计算结果与

ＰＩＶ试验测量结果进行定性比较，无论是中心回
流区大小还是形状，两者均比较吻合．
图５为旋流器中心不同轴向位置上（距旋流

器出口距离为０．０２～０．２３ｍ）轴向速度径向分布
图，由图可知，从主级旋流器和值班级旋流器出口
喷出旋转气流扩张形成轴向速度较大的旋流锥

面，如在ｘ＝０．０２ｍ截面上，在ｙ＝－０．０４ｍ和

０．０４ｍ附近，出现两个与旋流器中心呈对称的峰
值；在旋流器中心（ｙ＝０ｍ）附近，由于空气的黏性
以及在旋转气流作用下，出现负速度（ｕ＜０ｍ／ｓ）
区域，即中心回流区．随着离旋流器出口距离的增
大，轴向速度为正的两个峰值逐渐减少，但其径向
位置不断向外扩张，向燃烧室壁面靠近．又因回流
区在径向的不断扩大，负速度区域也相加大，但其
值也逐渐减小，沿着径向轴向速度分布逐趋均匀．
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图４　ｚ＝０纵截面局部放大流线图

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｐａｒｔ　ｚｏｏｍ　ａｔ　ｚ＝０ｐｌａｎｅ

图５　不同轴向位置轴向速度径向分布图

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒａｄｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｘｉａｌ　ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

在ｘ＝０．２３ｍ截面上，由于在旋流器中心ｙ＝０ｍ
左右，轴向速度ｕ的负值已经很小，几乎为零，这
说明在此截面处已位于回流区末端．此外，在ｘ＝
０．０３ｍ截面上，在ｙ＝－０．０７ｍ和０．０７ｍ附近，
也出现负速度区域，即角落回流区，随着轴向距离
增大，此角落回流区越来越小，最终在ｘ＝０．０９ｍ
截面上消失．由图５可见，计算所得的不同轴向位
置上轴向速度径向分布与 ＰＩＶ 试验数据吻合
较好．

从上述对某ＬＰＰ低污染单管燃烧室进行的
数值计算结果与ＰＩＶ测量结果进行比较，两者比
较吻合，说明本文采用的湍流模型和数值计算方
法正确合理，可用于 ＡＰＵ全环形燃烧室流场的
数值预估．

３．２　ＡＰＵ流场计算结果分析

图６和图７分别为在工况１冷态时通过燃烧
室主燃孔截面的流线图和速度矢量图，从图６和
图７中可以看出气流轴向流动进入燃烧室，通过
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火焰筒上的掺混孔、主燃孔、头部进气小孔以及壁
面冷却小孔进入火焰筒，气流在火焰筒内偏转

１８０°从燃烧室出口流出；气流在扩压器突然扩张
处、贴近内外突扩壁的位置形成了一个较大的附
壁旋涡；火焰筒头部有一个很大的回流区，该燃烧
室火焰筒头部不靠涡流器等常规装置形成回流

区，而主要靠火焰筒头部圆形结构、火焰筒头部舍
片气膜孔气流的特殊布局，在内外环主燃孔气流
相互间强剪切射流作用下，在火焰筒头部产生较
强的回流区，燃烧完全的产物被带到回流区的同
时，回流区内气流速度较低，有利于新鲜油气混和
物有充足的时间预热，有利于组织燃烧；掺混孔射
流穿透深度较大，把高温燃气截断，很好地调节出
口温度品质．

图６　燃烧室主燃孔截面流线图

Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ａｔ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｈｏｌｅ　ｓｅｃｔｉｏｎ

图７　燃烧室主燃孔截面速度矢量图

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｔ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｈｏｌｅ　ｓｅｃｔｉｏｎ

图８为工况１冷态时主燃孔横截面气流速度
矢量图．从图８可以看出：在火焰筒内环有４个主
燃孔，外环上有３个主燃孔和１个喷嘴，喷嘴刚好
安装在２个主燃孔中间位置，因此外环与内环相
比，少１个主燃孔，从内外环主燃孔进入的新鲜空
气相互对冲，把火焰筒头部的回流区完全截断，另
外从外环主燃孔进入火焰筒的空气射流强度明显

比从内环主燃孔进入火焰筒的空气射流要强，这
主要是由于空气从内环主燃孔进入火焰筒的空气

要从外环主燃孔流过后，经火焰筒头部再回流到
内环，在这个流动过程中，由于流阻的存在，空气

压力逐渐减少，因此在主燃孔横截面上，外环与火
焰筒内的压差要大于内环与火焰筒内的压差，因
此外环主燃孔进入的射流速度要大于内环主燃孔

进入的射流速度．

图８　主燃孔横截面气流速度矢量图

Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｔ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｈｏｌｅ　ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎ

图９为工况１冷态时掺混孔横截面气流速度
矢量图，从图９也可以看到外环掺混孔射流穿透
深度很大，而内环掺混孔射流穿透深度比较小，并
且可以看出在内外环上掺混孔个数各有８个，从
内外环上掺混孔进流的气流也是相互对冲．

图９　掺混孔横截面气流速度矢量图

Ｆｉｇ．９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｔ　ｄｉｌｕｔｉｏｎ　ｈｏｌｅ　ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎ

图１０为燃油油珠轨迹图，从图中可以看出：
燃油喷嘴采用逆喷方式，从后往前喷射雾化，与燃
气流动方向相反，从燃油喷嘴喷出的燃油在火焰
筒头部处内、外壁上气膜孔射流形成对涡作用下，
雾化效果明显，随着油珠停留时间的增加，油珠吸
收热量，逐渐蒸发，变为燃油蒸气，直径逐渐变小，
最终全部蒸发，因此油珠轨迹最终消失；另外由于
燃油从喷嘴喷出雾化后的油珠直径大小不一，蒸发
速率不一致，因此油珠停留时间有长有短，这种分
布为燃油在火焰筒里稳定均匀燃烧提供了前提

条件．
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图１０　燃油油珠轨迹图

Ｆｉｇ．１０　Ｆｕｅｌ　ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｔｒａｃｅｓ

图１１为工况１燃烧时燃烧室主燃孔截面的
燃气温度分布云图，由图可知：由于燃烧室头部存
在一个很大的回流区，由于回流区的存在，高温燃
烧产物被卷吸进回流区，新鲜混合油气在此处预
热，最终达到着火点，从而在回流区的附近火焰锋
面处（那里油气混合非常充分，气流速度较低，有
利于油气充分组织燃烧）形成一个环带形状的高
温区，使燃烧过程得以稳定进行，从图可以看出：
回流区域并不是真正的高温区，温度不是“很高”，
这是考虑到此燃烧室供油系统的特殊设计，该型
燃烧室双油路离心喷嘴直接伸进火焰筒头部供

油，温度过高则会烧坏喷嘴；此外由于主燃区内余
气系数小于１，燃油在主燃区内未能充分燃烧，剩
余的油气混和物被带到中间区，中间区空间较大，
加上内外环主燃孔强剪切射流作用下，在中间区
形成一个低速区，那里气流速度较低，有利于火焰
的稳定和燃烧，适合剩余的油气混合物继续氧化
燃烧，从图上可以看到在中间区存在一个较大的
高温区．在火焰筒后部，惨混孔射流与高温燃气流
相互掺混，降低燃气温度，使火焰筒出口气流温度

图１１　燃烧室主燃孔截面温度分布云图

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｔ

ｐｒｉｍａｒｙ　ｈｏｌｅ　ｓｅｃｔｉｏｎ

分布满足燃烧室设计要求．
图１２为工况１燃烧室出口截面燃气温度分

布云图，由图可知：在每个掺混孔位置的出口处存
在一个温度较低的区域，另外在喷嘴位置所对应
的燃烧室出口附近存在一个局部高温区域．

图１２　出口温度分布云图

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｉｔ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

３．３　ＡＰＵ其他工况下燃烧结果及分析

图１３为工况２，３，４，５，６燃烧室主燃孔截面
的气流温度分布云图，对比图１１（工况１）可知：图

１３所示的气流温度分布与工况１基本相同，燃烧
的主要区域都在火焰筒内主燃孔两侧的区域．在
火焰筒后部，掺混孔冷气流加入，燃气温度明显降
低．当比较工况１，２，３时，可以看出随着油气比的
增加，燃烧室高温区域逐渐增加，并且最高温度也
在增加，比较工况４，５，６也是同样结果；当分别比
较工况１和工况４、工况２和工况５以及工况３和
工况６时，可以看出：当油气比保持不变时，随着
进口温度的增加，燃烧室相同区域的温度都相应
增加，而燃烧室的温度分布基本保持不变．
图１４和图１５分别为进气温度３８０Ｋ和进气

温度４８０Ｋ时不同油气比燃烧室出口温度径向分
布数值计算结果与试验结果比较图．图１４和图

１５中纵坐标ｙ／Ｈ 相对值表示燃烧室出口各测量
点的径向位置，其中 Ｈ 为出口截面最大径向高
度，ｙ为各测量点径向高度，横坐标表示出口截面
上燃气温度．从图中可以看出：从工况１逐渐变化
到工况３，随着油气比逐渐增加，因加入燃油量增
加，燃烧放出的热量相应增多，故燃烧燃烧室出口
温度逐渐增加，但其出口温度分布趋势是基本一
致的，燃气温度在叶根处温度最低，随着叶片径向
高度增加，燃气温度逐渐增加，靠近叶尖处，燃气
温度稍有降低，并且数值计算结果与试验测量结
果比较吻合．比较图１４和图１５，当油气比不变
时，随着燃烧室进口温度增加，燃烧室出口径向温
度分布基本相当于在３８０Ｋ时的温度径向分布向
右平移相应的温差而得到，因此径向温度变化规
律也基本一致．
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图１３　燃烧室主燃孔截面温度分布云图

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｔ

ｐｒｉｍａｒｙ　ｈｏｌｅ　ｓｅｃｔｉｏｎ

图１４　３８０Ｋ工况出口温度径向分布比较图

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｉｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（３８０Ｋ）

图１５　４８０Ｋ工况出口温度径向分布比较图

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｉｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（４８０Ｋ）

表２　出口总温的比较

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

工况 试验温度／Ｋ 计算温度／Ｋ 误差／％

１　 ７０５．３５　 ７６２　 ８．０３

２　 ８４４．３２　 ８９７　 ６．２４

３　 ９９９．０８　 １　０４１　 ４．１９

４　 ８１９．６６　 ８４９　 ３．５８

５　 ９３５．８７　 ９８３　 ５．０３

６　 １　０８１．０４　 １　１３０　 ４．５３

表２为数值计算和试验测量的出口总温的比
较，从表中可以发现：在６种工况条件下，两者误
差均比较小，数值计算与试验测量结果吻合得
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较好．

４　结　论

本文利用Ｆｌｕｅｎｔ软件对ＡＰＵ环形燃烧室进
行相应两相喷雾燃烧流场数值计算，并与试验测
量结果进行比较，数值分析两种不同进气温度和

３种不同油气比对 ＡＰＵ燃烧室燃烧流场和燃烧
性能的影响．研究结果表明：

１）首先通过对某ＬＰＰ低污染单管燃烧室头
部冷态流场进行数值仿真，并与ＰＩＶ试验结果进
行对比，两者比较吻合，说明本文采用的湍流数学
模型和计算方法合理可靠，可用于 ＡＰＵ 燃烧室
流场数值预估．
２）该型ＡＰＵ燃烧室利用火焰筒头部圆形结
构、火焰筒头部舌片气膜孔气流的特殊布局，在内
外环主燃孔气流相互间强剪切射流作用下，在火
焰筒头部产生较强的回流区来稳定燃烧火焰．
３）随着进口温度和油气比的增加，燃烧室出
口温度都相应增加，温度分布规律基本保持不变．
４）从出口温度径向分布和出口总温可以看
出：数值计算结果与试验测量结果比较吻合，说明
本文采用的数学模型和数值计算方法可用来预测

实际ＡＰＵ燃烧室内两相喷雾燃烧流场．
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