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直混燃烧与ＬＰＰ组合燃烧室数值研究
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摘　　　要：设计了直混燃烧与贫油预混预蒸发（ＬＰＰ）组合的单管燃烧室．燃烧室头部采用同轴同旋向主模

旋流器和副模旋流器结构，主、副油路分别采用直射式喷嘴和压力雾化喷嘴，可以在单管燃烧室上掌握和实

现低污染燃烧排放控制技术，并采用Ｆｌｕｅｎｔ软件对设计的单管燃烧室模型进行数值模拟．计算结果表明：主

副模燃烧区相互独立；副模是直混燃烧，主要作用稳定火焰．主模是预混燃烧，燃烧区温度分布均匀，从而实

现低ＮＯｘ 排放．解决了大工况下低ＮＯｘ 排放与慢车贫油熄火之间的矛盾．
关　键　词：燃烧室；低污染；数值模拟；贫油预混预蒸发；火焰稳定

中图分类号：Ｖ２３１．２　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１１－１０－２６
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２２９７．Ｖ．２０１２１１１５．１０２８．００８．ｈｔｍｌ
作者简介：刘强（１９８６－），男，湖北襄阳人，硕士生，主要从事发动机燃烧与流动的研究．

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｉｒｅｃｔ　ｍｉｘｉｎｇ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ａｎｄ　ＬＰＰ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

ＬＩＵ　Ｑｉａｎｇ，ＳＵＯ　Ｊｉａｎ－ｑｉｎ，ＬＩＡＮＧ　Ｈｏｎｇ－ｘｉａ，ＬＩ　Ｍｉｎｇ，Ｌｉ　Ｈａｎ
（Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ｐｏｗｅｒ　ａｎｄ　Ｅｎｅｒｇｙ，

Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ　Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉａｎ　７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａ　ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｉｒｅｃｔ　ｍｉｘｉｎｇ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｌｅａｎ　ｐｒｅｍｉｘｅｄ　ｐｒｅｖａｐｏｒｉｚｅｄ
（ＬＰＰ）ｓｉｎｇｌｅ－ｍｏｄｕｌｅ　ｔｕｂｕｌａｒ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｗａｓ　ｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍ－
ｂｕｓｔｏｒ　ｗａｓ　ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ　ｗｉｔｈ　ｓｏｆｔｗａｒｅ　ｆｌｕｅｎｔ．Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ｍａｉｎ　ｆｌａｍｅ　ｚｏｎｅ　ｉｓ　ｉｎｄｅ－
ｐｅｎｄｅｎｔ　ｆｒｏｍ　ｐｉｌｏｔ　ｆｌａｍｅ　ｚｏｎｅ；ｐｉｌｏｔ　ｍｏｄｕｌｅ　ｏｐｅｒａｔｅｓ　ａｓ　ａ　ｄｉｒｅｃｔ　ｍｉｘｉｎｇ　ｆｌａｍｅ　ｆｏｒ　ａｎｃｈｏｒｉｎｇ
ｍａｉｎ　ｆｌａｍｅ．Ｍａｉｎ　ｍｏｄｕｌｅ　ｏｐｅｒａｔｅｓ　ａｓ　ａ　ｐｒｅｍｉｘｅｄ　ｆｌａｍｅ，ｐｒｏｖｉｄｉｎｇ　ａ　ｕｎｉｆｏｒｍ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｚｏｎｅ，ｗｈｉｃｈ　ｒｅｄｕｃｅｓ　ＮＯｘ ｅｍｉｓｓｉｏｎｓ．Ｔｈｅ　ｃｏｎｔｒａｄｉｃｔｉｏｎ　ｗａｓ
ｓｏｌｖｅｄ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｌｏｗ　ＮＯｘｅｍｉｓｓｉｏｎｓ　ａｔ　ｈｉｇｈ　ｐｏｗｅｒ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ａｎｄ　ｆｌａｍｅ　ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ　ａｔ　ｌｏｗ
ｐｏｗｅｒ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ；ｌｏｗ　ｅｍｉｓｓｉｏｎ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；

ｌｅａｎ　ｐｒｅｍｉｘｅｄ　ｐｒｅｖａｐｏｒｉｚｅｄ；ｆｌａｍｅ　ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

　　我国已经将研制大型飞机列入国家中长期发
展规划中，为大飞机研制配套发动机的中国商用
发动机有限公司已经成立并且开始具体型号的研

制．民用发动机是否符合国际民航组织（ＩＣＡＯ）
制定的污染排放规定，是发动机能否取得适航认
证的关键之一，而低污染燃烧室的研制是解决这
一关键问题的主要途径之一．目前国际上的低污
染燃烧技术路线主要是富油／淬熄／贫油（ＲＱＬ）

燃烧室和贫油预混预蒸发（ＬＰＰ）燃烧室，典型代
表为普惠公司的 ＴＡＬＯＮ　Ｘ 燃烧室（ＲＱＬ）和

Ｇｅｎｅｒａｌ　Ｅｌｅｃｔｒｉｃ（ＧＥ）公司的 ＴＡＰＳ（ｔｗｉｎ　ａｎｎｕ－
ｌａｒ　ｐｒｅｍｉｎｘｉｎｇ　ｓｗｉｒｌｅｒ）燃烧室（ＬＰＰ）［１－３］．
常规燃烧室都采用富油头部设计，头部进气

量少，燃烧区空气平均速度低，因此慢车贫油熄火
边界一般不是严重问题．常规燃烧室只有一个燃
烧区，燃烧空气包括头部进入的空气，４０％～５０％
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的主燃孔空气，头部冷却空气以及部分火焰筒冷
却空气．而燃油是从火焰筒轴线附近喷入，油气是
逐步混合的［４］，无法满足先进航空发动机要求的
低ＮＯｘ 排放．而预混燃烧可以提供很低的 ＮＯｘ
排放，但是火焰稳定性差［５］，无法同时满足航空发
动机贫油熄火边界和高空点火的要求．
为了解决民用发动机燃烧室大工况下低

ＮＯｘ排放和慢车贫油熄火之间的矛盾，常规燃烧
室的燃烧组织方式已经不再适用，必须采用新的
燃烧组织方式：燃烧室分区燃烧，将燃烧区分为主
模－主油燃烧区和副模－副油燃烧区．同时２个燃
烧区需要相对独立，因为慢车工况下，主模不供
油，只有空气流动，主模空气对副模燃烧不应有严
重的淬熄作用．
要实现贫油预混燃烧，燃烧空气质量分数必

须大大增加，超过６０％，不能再有主燃孔，燃烧空
气全部从头部进入．因此本文设计新型燃烧组织
单管燃烧室，火焰筒没有主燃孔．同时由于环形燃
烧室上每个头部的燃烧区相对独立，相互之间的
影响很小，因此在单管燃烧室上关于燃烧组织的
研究结论可以推广到环形燃烧室上．

１　燃烧室设计特点

本文设计了一个直混燃烧与ＬＰＰ组合的低
污染单管燃烧室，对应于低污染燃烧室技术成熟
度（ＴＲＬ　３）［６］．以期获得这一类新式燃烧室的燃
油喷嘴设计，贫油熄火性能，污染排放，火焰稳定
等关键技术．燃烧室由进气段、头部、法兰、火焰
筒、机匣等组成．其结构如图１所示．

图１　单管燃烧室

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｎｇｌｅ－ｔｕｂｕｌａｒ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

图２所示燃烧室头部由２个同轴同旋向旋流
器构成（主模旋流器和副模旋流器）．副模采用一

个轴向旋流器，叶片角３０°，旋流器出口有收敛
段，喷嘴使用一个小流量数的压力雾化离心喷嘴．
主模采用６０°叶片角的旋流器加非旋直段的组
合，非旋直段位于主模内壁面，旋流器后有收敛的
预混段．主油喷嘴使用直射喷嘴［７］，一共９个，每
个喷嘴位于主模旋流器两叶片中间，与轴线成

４５°角由外向里喷油．试验已经证明这样的燃烧室
方案可以生成非常低的ＮＯｘ，该方案的设计者也
设计了主油由里向外喷的燃烧室方案（这时主模
空气的非旋直段处于主模外壁面），同样 ＮＯｘ 非
常低．本文只介绍前一种方案的研究结果，而本研
究中的副模采用直混燃烧就是解决慢车贫油熄火

问题．主模外壁上安装有一个集油环为９个主油
喷口供油．主副模之间为头部冷却空气通道，这段
隔开距离对贫油熄火非常重要．

图２　燃烧室头部

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｄｏｍｅ

火焰筒采用发散小孔冷却方式，小孔采用菱
形排列，其特色为切向进气［８］．火焰筒后部开有８

个掺混孔．
由文献［９］可知：①在当量比小于０．７时，混

合越均匀，ＮＯｘ 排放越低．②贫油预混燃烧中，当

量比越低，ＮＯｘ排放越低．
因此１００％工况下当量比为０．３８４　７．其中主

模空气流量为４７．２％，副模空气流量为１７％，冷
却空气量为２５％，头部冷却空气量为３％，掺混空
气７．８％．计算可得主模当量比Φ＝０．６５９，副模
当量比Φ＝０．３１６　９．

９４４２
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２　数值模拟

２．１　计算模型及计算方法

使用Ｇｍｂｉｔ对三维模型进行网格划分，网格
总数为４５６万．
采用欧拉－拉格朗日方法计算气液两相流动，

气相采用欧拉法，液相采用拉格朗日法［１０－１１］．湍
流模型采用标准ｋ－ε模型，近壁面采用标准壁面
函数．燃烧模型采用有限速率涡耗散（ＥＢＵ）－Ａｒ－
ｒｈｅｎｉｕｓ（Ｅ－Ａ）模型和概率密度函数（ＰＤＦ）模型．
ＮＯｘ排放按“Ｔｈｅｒｍａｌ”计算［１２－１３］．

２．２　计算工况及边界条件

计算工况为７％工况和１００％工况，如表１
所示．

表１　进口参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｉｎｌｅｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

７％工况 １００％工况

进口总温／Ｋ　 ５１１　 ８３８

进口总压／Ｐａ　 ４４５　５６０　 ３　２５０　２６０

空气流量／（ｋｇ／ｓ） ０．４８９　 ２．８４４

燃油流量／（ｋｇ／ｓ） ０．００７　３３　 ０．０７４　４

副模燃油流量为ｑｍ１＝０．０１０　４２ｋｇ／ｓ．主模有

９个喷口，每个喷口流量ｑｍ２＝０．００７　１１ｋｇ／ｓ．
边界条件选取为质量流量入口，压力出口，燃

料选取为煤油，分子式为Ｃ１２Ｈ２３．

３　计算结果及分析

３．１　燃烧流场计算

计算的燃烧室流场速度流线图如图３所示，
副模空气在中心形成一个回流区，回流区大小比
常规燃烧室小很多，这是因为本文的副模旋流器
叶片角为３０°，旋流强度不大．主模空气在副模气
流外围流动，没有产生回流区．
图４所示为ＰＩＶ（ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｖｅｌｏｃｉｍｅ－

ｔｒｙ）测量的燃烧室流场速度流线图，可以看出，数
值模拟结果与ＰＩＶ测量的燃烧室流场基本相同．
常规燃烧室主燃区空气量一般来说只有全部

空气量的３０％左右，在本文设计的总油气比条件
下，常规燃烧室起飞状态下主燃区当量比为

１．２８，是富油燃烧，慢车状态下当量比为０．７３．同
时常规燃烧室主燃区是扩散燃烧，故贫油熄火一

般不是问题．而本文的燃烧室没有主燃孔，燃烧空
气全部从头部进入，燃烧空气占总空气量的

６７．２％．起飞状态下燃烧区当量比为０．５７２　５，是
很贫的贫油燃烧．慢车状态时燃烧区就更贫了，当
量比只有０．３２７．而且燃烧空气全部从头部进入，
头部空气平均速度大大提高．如果采用常规燃烧
组织方式，燃烧室早已经熄火了，慢车贫油熄火不
可能达到要求．

图３　计算的燃烧室流场速度流线图

Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

图４　ＰＩＶ测量的燃烧室流场速度流线图

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｂｙ　ＰＩＶ

图３和图４则解释了为什么在很低的燃烧区
当量比和很高的头部进气质量分数下慢车贫油熄

火还能达到要求．
要解决慢车贫油熄火的问题，只能有计划的

使燃烧区油气分布不均匀，即“局部致富”．慢车时
只有副油喷嘴工作，本文的燃烧室只有副模产生
回流区，因此需要设计合理的副模空气量，保证慢
车时副模的当量比不至太低，本文副模当量比慢

０５４２
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车时为１．２９，同时主模空气在副模气流外围，不
产生回流区，这样主模空气不会对副模燃烧有什么
淬熄作用．从而在整个燃烧区很贫的情况下，提高
了局部区域的当量比，使慢车贫油熄火达到要求．
主副模出口之间的区域形成了２个小回流

区，这对燃烧没什么影响，但会影响头部壁面温
度．因此在头部壁面上安排了５排冷却空气．

ＬＰＰ燃烧室有回火和自燃的缺点．在大工况
条件下燃烧室进口温度高，压力高，着火延迟时间
显著缩短，因此，预混模内燃油停留时间必须小于
该工况条件下的自燃时间，否则就会有自燃的危
险［１４］，即在大工况条件下，预混模里不能有低速
区．在本文的预混模内，出口采用收敛段，在收敛
折转的位置可能会产生角回流区．
图５所示为主模内速度云图，在主模折转的

位置，并没有出现低速区．这是因为：对于内壁面
折转处，在主模内壁面是非旋气流，紧贴壁面沿轴
线流入，防止了角回流区的产生．而且燃油是从旋
流器叶片内喷出，非旋气流中没有燃油，在内壁面
折转处，实际上旋流空气与非旋流空气并没有完
全混合，绝大部分是非旋空气，从而使得此处油气
比很低，这样就避免了此处自燃的发生．在外壁面
折转处，折转的角度不大，收敛段长度也很小，因
此没有角回流区形成的空间．

图５　主模内速度云图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ　ｉｎ　ｍａｉｎ　ｔｕｂｕｌａｒ

３．２　温度场及分析

图６所示为１００％工况下燃烧室沿轴向温度
等值线图，图中可以看出，主模是脱体火焰，离开
头部有一小段距离（这已经有试验证明）［１５］，本文
主模采用旋流与非旋流组合的概念即来自参考文

献［１３］，火焰离火焰筒壁也有一小段距离．主模燃
烧区温度非常均匀，基本处于１　８００～２　０００Ｋ之
间，这是因为主模为预混预蒸发燃烧方式，燃油先
在预混模里雾化、蒸发，与空气混合形成均匀混
气，然后进入燃烧室燃烧，从而消除燃烧区局部高
温点，使燃烧区温度分布均匀．

图６　１００％工况下燃烧室沿轴向温度分布

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｘｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　１００％ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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可以看到，在预混模里没有温度升高的区域，说明
主模内部没有燃烧发生，这也说明主模采取的防
止自燃和回火的措施非常有效．
图７所示为起飞工况下燃烧室轴向３３ｍｍ

截面处温度场，主模火焰呈圆环形分布在副模燃
烧区外围，可以看到有９个高温点，对应于主模的

９个主油喷嘴．主模燃烧区温度并不是完全均匀，
局部温度最高有２　１００Ｋ．这是因为在主模出口，
燃油并没有蒸发、混合完全，如图８燃油颗粒轨迹
所示．理论上来说在相同油气比的贫油燃烧情况
下，完全的预混预蒸发燃烧可以带来最低的ＮＯｘ
排放，如果仅从降低 ＮＯｘ 角度讲，在主模出口需
要将燃油完全蒸发并与空气完全混合均匀，但是
燃烧室涉及很多方面的问题，很多问题是相互矛
盾的，只能在各种设计上采取折中的方案．如果要
完全的预混预蒸发，预混模长度必然很长．预混模
过长，在进口高温高压条件下，油气混合物很容易
发生自燃和回火，这就需要限制预混模长度不能
太长，不能保证完全的预混预蒸发．由图８燃油颗
粒轨迹可以看出主模出口燃油绝大部分已经蒸

发，同时因为火焰脱体，火焰与主模出口之间还有
一段距离，燃油在这段距离继续蒸发，这也有点直
混燃烧的意思．

图７　燃烧室３３ｍｍ处温度场

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ａｔ　３３ｍｍ

副模在各个工况下都工作，起到长明灯的作
用，主要用于稳定火焰，尤其是慢车工况下的火焰
稳定．由图６可以看出，副模燃烧区部分区域温度
最高达到２　５００Ｋ．这是因为副模采用压力雾化喷
嘴直混燃烧模式，燃烧区中有部分化学恰当比的
区域．虽然化学恰当比区域对 ＮＯｘ 排放不利，但
是对慢车状况下的火焰稳定非常有好处．而且在
大工况下，设计的副油流量只占总燃油流量的

１４％，而空气流量为总的空气流量的１７％，这样
副模燃烧区油气比更低一些，化学恰当比区域非
常小，依然可以得到很低的ＮＯｘ排放．

图８　燃油颗粒轨迹

Ｆｉｇ．８　Ｆｕｅｌ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ　ｄｒｏｐｌｅｔ

副模燃烧区位于副模出口燃烧室轴线位置

上，主模燃烧区环绕在副模燃烧区外围．因为起飞
工况下副模燃烧区油气比比主模燃烧区低很多，
所以副模燃烧区平均温度要比主模低．如图６所
示，副模燃烧区平均温度比主模温度低，主副模燃
烧区之间有很明显的分界线，这说明主副模燃烧
区相对独立，达到了分区燃烧的目的．
副模空气全部供副油燃烧，主模空气全部供

主油燃烧，两路空气互不干涉，这样有２个好处：

①在慢车工况下，燃油全部从副油路供入，这样可
以使燃油分布局部富油；②主副模温度分布可以
看出主副模燃烧区相互独立，也说明主模气流不
会对副模燃烧产生严重淬熄作用．从这两方面使
慢车贫油熄火达到要求．图９所示为７％工况下
燃烧室沿轴向温度场，可以看到有相当的区域温
度在１　７００Ｋ以上．

图９　７％工况下燃烧室沿轴向温度场

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｘｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｔ　７％ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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３．３　出口温度分布

图１０为燃烧室出口温度分布，出口温度最高
的区域在火焰筒出口截面中心的位置，与涡轮要
求的温度分布大致相符，这样在环形燃烧室上应
用本文设计的直混燃烧与ＬＰＰ组合头部，就可以
减少甚至取消掺混空气．

图１０　１００％工况下燃烧室出口径向温度分布

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｅｘｉｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

１００％ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

３．４　ＮＯｘ排放

使用Ｆｌｕｅｎｔ自带的 ＮＯｘ 模型计算了 Ｔｈｅｒ－
ｍａｌ型ＮＯｘ的生成．限于ＮＯｘ生成计算上困难和

Ｆｌｕｅｎｔ自带ＮＯｘ 模型的限制，ＮＯｘ 的预测量并
不是很精确，可以预测 ＮＯｘ 的变化趋势．因此计
算出的 ＮＯｘ 的量仅供参考．在 ＬＰＰ燃烧室中，

ＮＯｘ主要为Ｔｈｅｒｍａｌ型ＮＯｘ，主要与燃烧温度有
关，生成物主要是ＮＯ．由于主模是贫油预混预蒸
发燃烧，燃烧温度非常均匀，整个燃烧区温度基本
处于１　８００～２　０００Ｋ之间，同时主模没有回流区，
燃气流速快，因此ＮＯ生成很低．副模采用压力雾
化离心喷嘴，在化学恰当比区域，燃烧区温度较
高，因此ＮＯ质量分数较高，但是因为副模当量比
很低，燃烧区中高温的区域非常小，而整个副模燃
烧区的平均温度很低，所以ＮＯｘ生成量依然处于
较低水平．图１１所示为ＮＯ质量分布云图，计算
的出口ＮＯｘ质量分数为４．０３３×１０－５，换算排气
污染指数（ｅｍｉｓｓｉｏｎ　ｉｎｄｅｘ，ＥＩ）为每千克燃油

ＮＯｘ生成１．５ｇ，ＮＯｘ 生成量非常低．实验中在２

０２６　５００Ｐａ压力下本文相同结构的单管燃烧室

ＮＯｘ生成量可做到２ｇ／ｋｇ．

图１１　ＮＯ质量分布云图

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ＮＯ

４　结　论

本文对直混燃烧与ＬＰＰ组合的燃烧室进行
了数值研究．结论如下：

１）副模空气在中心线处产生一个回流区，主
模气流在副模空气外围，不产生回流区．
２）预混预蒸发主模采用直射式喷嘴，周向分
布，在主模出口，燃油大部分已经蒸发混合完毕，
形成均匀混气．
３）有２个燃烧区，副模直混燃烧，燃烧区在
中心，主模燃烧区在副模燃烧区外围，２个燃烧区
相对独立．主模是预混燃烧，火焰脱体，温度分布
均匀．
４）主模温度分布非常均匀，具有非常低的

ＮＯｘ生成量．
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