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航空发动机燃烧室燃烧过程与排放物生成的
反应动力学数值模拟
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摘　　　要：选用正癸烷作为航空煤油的替代燃料，建立了正癸烷的化学反应详细机理与简化机理（包括５０
种组分，１１８个基元反应）．分别采用详细机理与简化机理对正癸烷在激波管中的着火延迟时间、在预混燃烧

炉内的燃烧过程进行了数值计算，并与实验结果进行了对比分析．同时，耦合该简化机理与ＣＦＤ计算软件

Ｆｌｕｅｎｔ，对某型航空发动机环管形燃烧室中单个火焰筒内流动特性与燃烧过程、排放物及活性中间组分生成

的反应动力学特性进行了详细分析，并与采用Ｃ１２Ｈ２３为燃料的单步反应机理的计算结果进行了对比分析．结

果表明：采用简化机理计算得到的着火延迟时间、反应物与各主要生成物摩尔分数的整体变化趋势与实验数

据吻合较好；与采用Ｃ１２Ｈ２３为燃料的单步反应机理相比，采用正癸烷为替代燃料的简化反应机理计算得到的

温度场分布更符合实际，其出口平均温度亦更为接近燃烧室出口设计温度；同时，能更为详细了解燃料低温

裂解过程及裂解产物、中间产物及主要排放物的生成规律．
关　键　词：环管形燃烧室；正癸烷；低温裂解；反应动力学；数值模拟

中图分类号：Ｖ２３１．２；ＴＫ４０１　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１２－０３－０７
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２２９７．Ｖ．２０１３０１３１．０８２９．２０１３０２．２９７＿００９．ｈｔｍｌ
基金项目：国家自然科学基金（５０９０６０５９）

作者简介：马洪安（１９８０－），男，河南安阳人，讲师，博士生，主要研究方向为航空发动机燃烧过程与排放物生成的实验与数值研
究．Ｅ－ｍａｉｌ：ｍａｈｏｎｇａｎ＿ｓｙ＠１６３．ｃｏｍ

通讯作者：曾文（１９７７－），男，湖南沅江人，副教授，博士，主要研究方向为燃烧的反应动力学、发动机燃烧过程与排放物生成的实
验与数值研究．Ｅ－ｍａｉｌ：ｚｅｎｇｗｅｎ９２８＠ｓｏｈｕ．ｃｏｍ

Ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｋｉｎｅｔｉｃ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ａｎｄ
ｅｍｉｓｓｉｏｎ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｉｎ　ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

ＭＡ　Ｈｏｎｇ－ａｎ１，ＸＩＥ　Ｍａｏ－ｚｈａｏ１，ＺＥＮＧ　Ｗｅｎ２，ＣＨＥＮ　Ｘｉａｏ－ｘｉａｏ２

（１．Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ｅｎｅｒｇｙ　ａｎｄ　Ｐｏｗｅｒ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

Ｄａｌｉａｎ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｄａｌｉａｎ　Ｌｉａｏｎｉｎｇ　１１６０２４，Ｃｈｉｎａ；

２．Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

Ｓｈｅｎｙａｎｇ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ　１１０１３６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａ　ｄｅｔａｉｌｅｄ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ａｎｄ　ａ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ（ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ　５０ｓｐｅｃｉｅｓ
ａｎｄ　１１８ｒｅａｃｔｉｏｎｓ）ｏｆ　ｎ－ｄｅｃａｎｅ　ｗｈｉｃｈ　ｗａｓ　ｃｈｏｓｅｎ　ａｓ　ａ　ｓｕｒｒｏｇａｔｅ　ｆｕｅｌ　ｆｏｒ　ｋｅｒｏｓｅｎｅ　ｗｅｒｅ　ｂｕｉｌｔ．
Ｔｈｅ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｄｅｌａｙ　ｔｉｍｅ　ｏｆ　ｔｈｉｓ　ｓｕｒｒｏｇａｔｅ　ｆｕｅｌ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｂｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｐｒｅｍｉｘｅｄ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｐｒｅｍｉｘｅｄ　ｂｕｒｎｅｒ　ｗｅｒｅ　ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｙ　ａｄｏｐｔｉｎｇ　ｔｈｅ　ｄｅｔａｉｌｅｄ　ａｎｄ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｒｅａｃ－
ｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｗｅｒｅ　ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ．
Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｋｉｎｅｔｉｃ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

DOI:10.13224/j.cnki.jasp.2013.02.010



航　空　动　力　学　报 第２８卷

ｐｒｏｃｅｓｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｍｉｓｓｉｏｎｓ　ａｎｄ　ａｃｔｉｖｅ　ｓｐｅｃｉｅｓ　ｉｎ　ａ　ｔｕｂｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｎｎｕｌａｒ　ｔｕｂｅ　ｃｏｍ－
ｂｕｓｔｏｒ　ｗｅｒｅ　ａｎａｌｙｚｅｄ　ｂｙ　ｃｏｍｂｉｎｉｎｇ　ｔｈｉｓ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ＣＦＤ　ｃｏｍｐｕｔａ－
ｔｉｏｎａｌ　ｓｏｆｔｗａｒｅ （Ｆｌｕｅｎｔ），ａｎｄ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｗｅｒｅ　ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｔｈａｔ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｇｌｏｂａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｏｆ　Ｃ１２Ｈ２３ｆｕｅｌ．Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｄｅｌａｙ　ｔｉｍｅ，ｔｈｅ
ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｅａｃｔａｎｔｓ，ｔｈｅ　ｍａｊｏｒ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｐｒｏｄｕｃｔｓ
ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｕｓｉｎｇ　ｔｈｅ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ａｇｒｅｅ　ｗｅｌｌ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ．Ｆｕｒｔｈｅｒ－
ｍｏｒｅ，ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｇｌｏｂａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｏｆ　Ｃ１２Ｈ２３ｆｕｅｌ，ｗｈｅｎ　ａｄｏｐｔｉｎｇ　ｔｈｅ　ｒｅ－
ｄｕｃｅｄ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｏｆ　ｎ－ｄｅｃａｎｅ，ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｆｉｅｌｄ　ａｃｃｏｒｄｓ　ｗｅｌｌ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｐｒａｃｔｉｃａｌ　ｓｉｔｕ－
ａｔｉｏｎ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｉｓ　ｃｌｏｓｅｒ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ
ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ．Ａｔ　ｔｈｅ　ｓａｍｅ　ｔｉｍｅ，ｔｈｅ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｆｕｅｌ　ｌｏｗ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ　ａｎｄ
ｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｐｙｒｏｌｙｓｉｓ　ｐｒｏｄｕｃｔｓ，ａｃｔｉｖｅ　ｓｐｅｃｉｅｓ　ａｎｄ　ｍａｉｎ　ｅｍｉｓｓｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｂｅｔｔｅｒ　ｄｅｔａｉｌｅｄｌｙ　ｕｎ－
ｄｅｒｓｔｏｏｄ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ａｎｎｕｌａｒ　ｔｕｂｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ；ｎ－ｄｅｃａｎｅ；ｌｏｗ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ；

ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｋｉｎｅｔｉｃ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　在航空发动机燃烧室内，燃料的混合、点火与
燃烧过程是一个复杂的湍流混合和强烈受控于化

学反应动力学的湍流燃烧过程．同时，航空燃料的
化学反应是一个非常复杂的、有限的控制反应速
率的碰撞复合过程，反应中会有许多中间产物如
自由基、原子、离子产生，它与燃料的着火与燃烧
效率、燃烧室火焰结构与火焰稳定性、燃烧污染物
的形成及航空发动机的推力有着密切关系［１－２］．为
了更准确地了解航空发动机燃烧室中的燃烧细节

和流场特性，充分研究流场特性与反应动力学特
性的相互影响机制以及燃烧过程中的某些重要中

间组分对发动机燃烧性能、燃烧稳定性与排放物
生成机理的影响，在对航空发动机燃烧室燃烧过
程与排放物生成规律进行数值计算时有必要采用

航空燃料的详细化学反应动力学模型，同时，这也
是近年来燃烧计算的主要发展方向之一．
然而，航空煤油的成分非常复杂，包括烷烃、

环烷烃、芳香烃以及多环芳烃等不同种类的多种
成分，研究表明它主要由平均碳原子个数为１０～
１６的多种碳氢化合物构成，其化学反应详细机理
涉及几百种组分、上千个基元化学反应［３－５］．要想
通过综合考虑如此庞大的化学反应详细机理与复

杂流场对航空发动机燃烧室内的流动与燃烧过程

进行完整、准确的数值计算极为困难．一种有效的
方法就是发展一种具有与航空煤油相似的物理和

化学特性的数值模拟替代燃料，并形成该替代燃
料的简化反应机理并保持其化学反应动力学特

性．同时，耦合该简化反应机理，对航空发动机燃
烧室内的湍流流场与湍流燃烧过程进行详细的数

值计算．

近年来，国外学者提出了多种单组分或多组
分航空煤油替代燃料并对其燃烧特性进行了大量

的实验和数值研究［６－８］，提出了多种复杂的化学反
应详细机理．但在航空发动机燃烧过程与排放物
生成规律的数值计算中采用燃料的化学反应详细

机理的相关研究还相对较少．Ｗａｎｇ［９］采用Ｃ１２Ｈ２４
为航空煤油的替代燃料，同时，采用１８步简化机
理，对单管火焰筒中的燃烧过程与碳烟生成进行
了详细数值计算，并与实验结果进行了对比分析．
肖保国等［１０］通过对Ｄａｇａｕｔ的详细反应机理进行
简化，采用Ｃ１０Ｈ２２来代替航空煤油，计算了超燃
冲压发动机燃烧室内的流场分布，计算的壁面压
强和实验结果吻合较好．由于单管火焰筒及超燃
发动机的燃烧室结构相对较为简单，而且上述研
究采用的化学反应机理也较为简化，因此，相关研
究获得了较多开展．然而，由于实际的航空发动机
燃烧室结构复杂，对其燃烧过程与排放物生成进
行详细化学反应动力学研究目前还鲜有报道．
本文选用正癸烷作为航空煤油的替代燃料，

形成了该替代燃料的化学反应详细机理，并对之
进行了简化，从而形成了正癸烷着火与燃烧的化
学反应简化机理，包括５０种组分，１１８个基元反
应．耦合该简化机理与ＣＦＤ计算软件Ｆｌｕｅｎｔ，对
某型航空发动机环管形燃烧室燃烧过程、排放物
的生成机理与中间组分的生成规律进行了详细分

析，并与采用Ｃ１２Ｈ２３为燃料的单步总包反应机理
的计算结果进行了对比分析．

１　化学反应机理

近年来，国外学者提出了多种单组分或多组

８９２
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分航空煤油替代燃料．这些替代燃料在各种相应
的反应器中都与采用相应的实验燃料体现了较为

吻合的燃烧与着火特性．在这些主要的替代燃料
中，正癸烷（ｎ－ｄｅｃａｎｅ）或单独作为一种替代燃料，
或在多组分替代燃料中占据非常大的比重，同时
其物理特性和化学特性与航空煤油极其相似［１１］．
因此，在本文中选定正癸烷作为航空煤油的替代
燃料．
依据Ｂｉｋａｓ等［３］提出的正癸烷着火与燃烧的

化学反应详细机理，并综合考虑 Ｈｏｎｎｅｔ等［１２］对
之提出的修改，形成了本文所采用的正癸烷着火
与燃烧的详细化学反应机理，包括６７种组分，３４４
个反应［１３］．
由于航空发动机燃烧室内是非预混的湍流火

焰，要想通过综合考虑如此复杂的化学反应详细
机理与复杂流场对航空煤油的燃烧过程进行完

整、准确的数值计算极为困难．因此，有必要对该

反应机理进行适当的简化，使其既保持基元反应
的特点，又能与ＣＦＤ耦合．通过反应流分析及敏
感性分析等方法［１４］，形成了正癸烷着火与燃烧的
化学反应简化机理，包括５０种组分，１１８个基元
反应．
分别采用简化机理与详细机理对正癸烷在激

波管及预混燃烧炉中的着火与燃烧特性进行数值

计算，并与实验数据进行对比，从而对该简化机理
进行验证．
图１显示了正癸烷在不同初始压力、当量比

下的着火延迟时间随初始温度的变化趋势，图中
横坐标为１０００／Ｔ（Ｔ为初始温度）．与实验数据［３］

对比发现，采用详细机理与简化机理计算得到的
着火延迟时间随初始温度的整体变化趋势与实验

数据吻合较好．
图２显示了预混燃烧炉内反应物与主要生成

物摩尔分数的变化趋势．

图１　激波管中正癸烷的着火延迟时间

Ｆｉｇ．１　Ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｄｅｌａｙ　ｔｉｍｅ　ｏｆ　ｎ－ｄｅｃａｎｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｂｅ

９９２
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图２　正癸烷预混燃烧下各组分摩尔分数的变化趋势

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｅｓ　ｉｎ　ｎ－ｄｅｃａｎｅ　ｐｒｅｍｉｘｅｄ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

　　与实验数据［１５］对比，上述各组分的摩尔分数
随与炉壁距离的整体变化趋势基本吻合．在实验
过程中，中间组分摩尔分数的测量十分困难，要保
证其准确性难度较大．同时，实验受很多因素的影
响，比如测量仪器的测试精度、实验工况的确定和
保证等，这些都将影响实验结果的准确性．因此，
要保证数值计算结果与实验结果吻合得很好非常

困难．如果整体变化趋势吻合、在数量上又能保证
在一定的误差范围，这完全可以证明该反应机理
的正确性．

２　物理模型与计算模型

本文采用已建立的化学反应简化机理对某型

航空发动机环管形燃烧室燃烧过程与排放物生成

的动力学特性进行数值计算．该环管形燃烧室周
向共１０个火焰筒，火焰筒之间由联焰管相连接．
图３显示了单个火焰筒的物理模型，由旋流器、燃
油喷嘴、７排进气孔和４排冷却气膜孔组成．空气
流经帽罩进入火焰筒后，在火焰筒头部边缘形成
冷却气膜，以保护火焰筒头部筒壁．为了保证物理
模型更加接近实际燃烧室，在物理模型中火焰筒
头部添加１排冷却气膜孔．
图４显示了该环管形燃烧室中单个火焰筒的

计算网格划分．
由于火焰筒整体结构不规整，因此将其分成

５个部分分别进行网格划分．头部形状较为规整，
采用１ｍｍ尺度划分网格；主燃区、中间区和掺混
区因为外壁面上有进气孔，故采用较小的０．５ｍｍ
尺度划分网格，内侧采用１ｍｍ尺度；掺混孔之后
的部分，相对规整，采用２ｍｍ尺度划分网格．该

单个火焰筒的计算网格数为１７５２　８９５，网格节点
为１８５　０５２．

图３　环管形燃烧室中单个火焰筒的物理模型

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ａ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ａｎｎｕｌａｒ

ｔｕｂｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

图４　环管形燃烧室中单个火焰筒的计算网格

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｅｓｈ　ｏｆ　ａ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ　ｉｎ

ｔｈｅ　ａｎｎｕｌａｒ　ｔｕｂｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

本文对航空发动机处于最大工作状态时单个

火焰筒中的燃烧过程与排放物生成进行数值模

拟，该状态下各计算参数如表１所示．最大工作状
态下，燃烧室进口空气总量为６４．３ｋｇ／ｓ，故单个
火焰筒进气量为６．４３ｋｇ／ｓ；最大工作状态下燃烧
室总供油量为１．１５５ｋｇ／ｓ，故单个火焰筒的供油
量为０．１１５５ｋｇ／ｓ，燃油初始温度为５９８Ｋ；最大工
作状态下燃烧室出口设计温度为１　２６３Ｋ；通过计
算得出最大工作状态下的油气比为０．０１８，余气
系数ａ＝３．７８７．
选用标准的ｋ－ε双方程湍流模型对单个火焰

筒内湍流流动过程进行计算；近壁气体流动采用

００３
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标准的壁面函数．通过添加燃油喷嘴将燃油添加
至物理模型，喷雾蒸发过程采用离散相模型
（ＤＰＭ），考虑了燃油液滴和气体连续相之间的相

互作用．辐射模型采用Ｐ１模型，Ｐ１模型可以很好
地估算液滴和气体之间的辐射换热，而且计算工
作量较小．

表１　该型航空发动机最大工作状态参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｔａｔｕｓ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｏｐｅｒａｔｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ

状态参数 数　据 状态参数 数　据

进口空气量／（ｋｇ／ｓ） ６４．３ 工作压力／１０５　Ｐａ　 ７．８

进口空气温度／Ｋ　 ５９８ 出口设计温度／Ｋ　 １　２６３

燃烧室总供油量／（ｋｇ／ｓ） １．１５５ 油气比 ０．０１８

燃油温度／Ｋ　 ５９８ 余气系数 ３．７８７

３　计算结果和分析

采用上述计算模型，对单个火焰筒内流动与
燃烧过程进行了数值计算．燃料分别为Ｆｌｕｅｎｔ软
件自带的燃料（Ｃ１２Ｈ２３）与本文所选用的航空煤
油替代燃料正癸烷（ｎ－Ｃ１０Ｈ２２）．燃料Ｃ１２Ｈ２３采用
单步反应机理，Ｃ１２Ｈ２３ ＋１７．７５Ｏ２１２ＣＯ２＋
１１．５Ｈ２Ｏ；燃料ｎ－Ｃ１０Ｈ２２采用本文所形成的简化
机理，包括５０种组分，１１８个基元反应．

３．１　火焰筒内流场分布特性

图５显示了火焰筒内纵向中截面速度矢量分
布．从图５（ａ）可以看出，由于旋流器的作用，在火
焰筒头部轴线两侧形成了２个明显的呈对称状态
的回流区；主燃孔和补燃孔进气深度约为火焰筒
直径的１／４高度，这也符合大孔进气规律；在火焰
筒收缩段，燃气速度增加，火焰筒出口速度大约为

１２０ｍ／ｓ．对比图５（ａ）、图５（ｂ）可以看出：火焰筒

内流场分布特性基本一致，有所差异的地方在于，
采用ｎ－Ｃ１０Ｈ２２的简化机理计算得到的火焰筒轴线
位置滞止区较长，这显然更符合实际航空发动机
燃烧室内流场分布特性．

３．２　火焰筒内温度场分布特性

图６、图７分别显示了火焰筒纵向中截面与
出口截面温度场分布特性．图８显示了燃烧室出
口温度径向分布特性．
从图６可以看出火焰筒内温度场沿轴线基本

呈对称分布．同时，从主燃孔进入火焰筒的空气促
使燃料继续燃烧，燃烧温度持续增加；至掺混孔附
近燃料基本燃烧完全，而由掺混孔进入的空气与
已燃燃气掺混，使火焰筒后部燃气温度逐渐降低，
出口截面最高温度降至１　６００Ｋ左右．
对比图６（ａ）、图６（ｂ）可以看出：与采用Ｃ１２Ｈ２３

的单步反应机理相比，采用ｎ－Ｃ１０Ｈ２２的简化机理
计算得到的火焰筒头部主燃区温度降低了４００Ｋ

１０３
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图５　火焰筒内速度矢量图

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｃｔｏｒ　ｄｉａｇｒａｍ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ

图６　火焰筒内温度场分布特性

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ

图７　火焰筒出口截面温度场分布特性

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｔｈｅ　ｏｕｔｌｅｔ　ｏｆ　ｔｈｉｓ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ

左右，同时火焰筒内燃烧温度峰值也有所降低（采
用Ｃ１２Ｈ２３时为２　５８０Ｋ，而燃料ｎ－Ｃ１０Ｈ２２时为

２　５６９Ｋ）．从图７可以看出：采用Ｃ１２Ｈ２３的单步反
应机理计算得到的燃烧室出口高温区域较小，平
均温度为１　２５６Ｋ左右；而采用ｎ－Ｃ１０Ｈ２２的简化机
理计算得到的出口高温区稍大，平均温度为１　２６５
Ｋ左右，这也更接近燃烧室出口设计温度．同时，

该高温区刚好位于沿燃烧室出口通道高度２／３上
下，这也更符合涡轮叶片的受热规律．
从图８可以看出（实验数据来源于某航空发动

机），该数据显示了较为良好的燃烧室出口温度分
布，高温区分布在沿燃烧室出口通道高度２／３处．
采用Ｃ１２Ｈ２３的单步反应机理和ｎ－Ｃ１０Ｈ２２的简化机
理计算得到的出口温度径向分布，叶尖温度都高

２０３
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图８　燃烧室出口温度径向分布特性

Ｆｉｇ．８　Ｒａｄｉａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

ｔｈｅ　ｏｕｔｌｅｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｃｈａｍｂｅｒ

于叶根温度，在沿火焰筒通道４０％高度至７０％高
度位置，温度最高，这与实验数据基本一致．与采
用Ｃ１２Ｈ２３的单步反应机理相比，采用ｎ－Ｃ１０Ｈ２２的
简化机理计算得到的燃烧室出口温度径向分布更

接近于实验数据．

３．３　火焰筒内反应物及部分燃油低温裂解产物
的摩尔分数分析特性　　　

　　图９显示了火焰筒内燃料与氧气的摩尔分数
分布特性．对比图９（ａ）与图９（ｂ）可以看出，采用

Ｃ１２Ｈ２３的单步反应机理计算得到的油束形状与采
用ｎ－Ｃ１０Ｈ２２的简化反应机理计算得到的油束形状
基本一致，但是燃油摩尔分数相对较高．
其主要原因是：当采用ｎ－Ｃ１０Ｈ２２计算时，据简

化机理，燃油由喷嘴喷入火焰筒后，在破碎、蒸发
过程中当温度达到一定值后会进行低温裂解反

应，ｎ－Ｃ１０Ｈ２２２Ｃ５Ｈ１１，ｎ－Ｃ１０Ｈ２２Ｃ４Ｈ９＋Ｃ６Ｈ１３，

ｎ－Ｃ１０Ｈ２２ｎ－Ｃ３Ｈ７＋Ｃ７Ｈ１５．同时，随着油束周围
温度的逐渐升高，裂解反应的程度将进一步加大，

ｎ－Ｃ１０Ｈ２２将逐步裂解为小分子碳氢化合物（如

Ｃ２Ｈ２，Ｃ２Ｈ４，Ｃ４Ｈ４，ＣＨ４ 等），如图１０所示，其摩

图９　火焰筒内反应物摩尔分数分布特性

Ｆｉｇ．９　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｒｅａｃｔａｎｔｓ

ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ

尔分数将急剧下降，因此，在燃油喷嘴附近ｎ－Ｃ１０Ｈ２２
的摩尔分数非常低．而当采用Ｃ１２Ｈ２３的单步反应
机理进行计算时，并没有考虑相关燃油的裂解反
应，燃油喷入后开始破碎与蒸发，由于火焰筒前部
（燃油喷嘴附近）温度较低（见图６（ａ）），燃油并没
有发生着火燃烧，因此在该位置处Ｃ１２Ｈ２３的摩尔
分数也相应较高．从图９（ｃ）与图９（ｄ）可以看出采
用ｎ－Ｃ１０Ｈ２２的简化机理计算得到的火焰筒内 Ｏ２
摩尔分数整体分布趋势与采用Ｃ１２Ｈ２３的单步反应
机理计算得到的Ｏ２ 摩尔分数分布基本一致．

３０３
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图１０　火焰筒内部分低温裂解产物的

摩尔分数分布特性（简化反应机理）

Ｆｉｇ．１０　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｐｙｒｏｌｙｓｉｓ　ｐｒｏｄｕｃｔｓ

ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ（ｒｅｄｕｃｅｄ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ）

３．４　火焰筒内常规排放物与部分中间产物
摩尔分数分布特性

　　图１１显示了火焰筒内常规排放物 ＣＯ２ 与

Ｈ２Ｏ的摩尔分数分布特性．从图１１（ａ）可以看出，
由于Ｃ１２Ｈ２３燃料采用的化学反应机理为单步反
应，只要温度升高到一定程度，该反应就会发生，

图１１　火焰筒内ＣＯ２ 和 Ｈ２Ｏ摩尔分数

分布特性

Ｆｉｇ．１１　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＣＯ２ａｎｄ

Ｈ２Ｏ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ
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产物中碳氧化合物仅为ＣＯ２，不存在不完全燃烧
产物ＣＯ．因此，当采用该燃料进行计算时，在主
燃区，由于燃烧温度较高（见图６（ａ）），燃油燃烧
较为充分，该区域的ＣＯ２ 摩尔分数也相对较高．
在主燃区后由于主燃孔空气继续供入，ＣＯ将继
续氧化成ＣＯ２，从而，在火焰筒补燃区轴线区域

ＣＯ２ 的摩尔分数也相对较高．当采用ｎ－Ｃ１０Ｈ２２的
简化机理进行计算时，产物中碳氧化合物包括

ＣＯ与ＣＯ２，当燃料不完全燃烧时，ＣＯ摩尔分数
相对较高；当燃烧充分时，ＣＯ 将继续氧化成

ＣＯ２，因此ＣＯ２ 的摩尔分数相对就高．在火焰筒
头部（燃油喷嘴附近），由于空气供应量不足，燃料
不能够完全燃烧，燃烧温度较低（见图６（ｂ）），

ＣＯ２ 摩尔分数相对较低，而ＣＯ摩尔分数相对较
高，图１２所示．ＣＯ转化为ＣＯ２ 生成的反应步为

ＣＯ＋ＯＨＣＯ２＋Ｈ，ＣＯ＋Ｏ＋Ｍ１ＣＯ２＋Ｍ１，

ＣＯ＋Ｏ２ＣＯ２＋Ｏ．从这３个反应步可以得到

ＣＯ２ 的生成受活性组分 ＯＨ 与 Ｏ摩尔分数的影
响较为明显．当ＯＨ与Ｏ摩尔分数较高时，上述３

图１２　火焰筒内ＣＯ与ＯＨ摩尔分数

分布特性（简化反应机理）

Ｆｉｇ．１２　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＣＯ

ａｎｄ　ＯＨ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｆｌａｍｅ　ｔｕｂｅ（ｒｅｄｕｃｅｄ

ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ）

个反应向右进行的程度要大于向左进行的程度，

ＣＯ的摩尔分数将降低，而ＣＯ２ 的摩尔分数将升
高．这也充分解释了图１１（ｂ）与图１２（ａ）中ＣＯ与

ＣＯ２ 的分布特性．
从图１１（ｃ）、图１１（ｄ）可以看出，采用ｎ－Ｃ１０

Ｈ２２的简化机理计算得到的火焰筒内Ｈ２Ｏ摩尔分
数整体分布趋势与采用Ｃ１２Ｈ２３的单步总包反应
机理计算得到的 Ｈ２Ｏ摩尔分数分布基本一致．

４　结　论

本文选取正癸烷作为航空煤油的替代燃料，

建立了其着火与燃烧的化学反应详细机理与简化

机理．分别采用该详细机理与简化机理对正癸烷
在激波管中的着火延迟时间及其在预混燃烧炉内

的燃烧过程进行了动力学数值模拟，并与实验结
果进行了对比验证．同时，采用该简化机理对某型
航空发动机环管形燃烧室单个火焰筒的燃烧过程

与排放物生成进行了详细的数值计算．得到以下
结论．
１）综合反应流分析及敏感性分析，正癸烷着
火与燃烧的化学反应机理由６７种组分、３４４个反
应简化为５０种组分、１１８个基元反应．
２）在激波管与预混燃烧炉内，采用简化机理
计算得到的着火延迟时间、反应物与各主要生成
物摩尔分数的整体变化趋势与采用详细机理计算

得到的结果和实验数据吻合较好，说明正癸烷可
以作为航空煤油的一种替代燃料，并且本文所建
立简化机理能很好地描述正癸烷着火与燃烧的动

力学特性．
３）与采用Ｃ１２Ｈ２３为燃料的单步反应机理相
比，采用正癸烷为替代燃料的简化反应机理计算
得到的温度场分布更符合实际，其出口平均温度
亦更为接近燃烧室出口设计温度；同时，能更为详
细了解燃料低温裂解过程及裂解产物、中间产物
及主要排放物的生成规律．
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