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摘　　　要：设计了适用于某驻涡燃烧室模型的喷油杆，对该喷油杆进行了冷态雾化试验，在不同的气液

比、不同的气体和液体压力下研究了喷油杆的雾化性能．通过计算流体动力学（ＣＦＤ）方法对驻涡燃烧室进行

了冷态和热态的数值模拟，得到了燃烧室内部的速度场、温度场和质量分数分布．计算结果表明：该燃烧室设

计合理，结构紧凑，燃料燃烧充分，凹腔试验件的壁温分布较为理想．得到了总压损失和出口温度分布的变化

规律：燃烧室的总压损失略偏大，出口温度分布较为均匀．并对出口温度分布的规律进行了试验验证，研究结

果可以为驻涡燃烧室的工程应用提供参考．
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　第５期 翟晓磊等：某驻涡燃烧室性能数值模拟
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｔｒａｐｐｅｄ　ｖｏｒｔｅｘ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ；ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ；

ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ；ｃａｖｉｔｙ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　驻涡燃烧室是一种分级燃烧系统，主要由两
部分组成，即用来提供动力的主燃烧室和用来稳
焰的凹腔结构的预燃室．由于凹腔内流场与主流
区域的流场相对独立，当凹腔大小合适，在很高的
来流马赫数下，凹腔内也可以形成稳定的回流区．
燃料与空气以恰当的方式注入凹腔，达到加强涡
的强度和改善燃料质量分数分布的作用［１］．
驻涡燃烧室具有结构简单紧凑、低成本和低

污染排放的巨大潜力，自１９９５年 Ｈｓｕ等人［２］提
出驻涡燃烧室概念至今，已经研究发展到第４代．
美国Ｇｌｅｎｎ研究中心和 Ｗｒｉｇｈｔ－Ｐａｔｔｅｒｓｏｎ空军基
地以及Ｂｒａｎｋｏｖｉｃ和 Ｈｅｎｄｒｉｃｋｓ，Ｓｈｏｕｓｅ，Ｒｏｑｕｅ－
ｍｏｒｅ等人分别对２通道和３通道的第４代驻涡
燃烧室燃烧性能和污染排放进行了试验测试和数

值模拟［３－４］．Ｈｅｎｄｒｉｃｋｓ等人还运用基于单元体中
心的Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ时间推进方法和有限体积方
法，采用非结构网格并行计算求解［５］．在国内，北
京航空航天大学等单位已逐步开展了关于驻涡燃

烧室火焰稳定、点火与熄火性能验证等方面的初
步研究工作［６－７］．研究发现驻涡燃烧室在真实条件
下可获得非常好的性能：与传统的旋流稳定燃烧
室相比，吹熄和高空再点火边界提高５０％；ＮＯｘ
排放减少４０％～６０％；燃烧效率在９９％以上的工
作范围拓宽４０％左右［８］．
本文在国内外研究的基础上，以本课题组正

在研究的驻涡燃烧室模型结构为参考［９－１０］，根据
主流燃烧区供油要求，设计加工了合适的供油装
置，进行雾化试验．然后，对图１所示的燃烧室结

图１　驻涡燃烧室的总体结构方案

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｎｅｒａｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｔｒａｐｐｅｄ

ｖｏｒｔｅｘ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

构进行研究．根据驻涡燃烧室的结构参数对燃烧
室分析并进行建模，对燃烧室内部进行网格划分，
通过ＣＦＤ数值研究的方法进行冷态和热态数值
模拟，得出燃烧室内部的速度场、温度场、壁温分
布、质量分数分布、压力损失、燃烧效率以及出口
温度分布系数等，将数值模拟结果进行理论分析，
这些研究对评估和改进驻涡燃烧室性能具有参考

价值．

１　驻涡燃烧室数值模拟
本文对某驻涡燃烧室模型的典型工况进行冷

态和热态数值模拟计算，探索并总结有用的变化
规律，评估计算方法的可靠性．

１．１　供油装置的雾化性能测试

为确保所进行的数值模拟接近实际工作环

境，以直射式燃油喷嘴结构为基础，设计了类似于
射流式气动雾化喷嘴（ｐｌａｉｎ－ｊｅｔ　ａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ）［１１－１２］

的装置．图２为喷油杆内部结构示意图．
雾化试验中，用水代替油进行试验，图３为喷

油杆雾化试验照片，３个试验状态的气液比依次

图２　喷油杆内部结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ

ｏｆ　ｆｕｅｌ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ

图３　喷油杆雾化试验照片

Ｆｉｇ．３　Ａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ　ｔｅｓｔ　ｐｈｏｔｏｓ　ｏｆ　ｆｕｅｌ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ

５３１１
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为０．３，０．８，１．２．
图４是在一定的液体压力条件下，固定喷油

杆的气液比，雾化液滴的索太尔平均直径（ＳＭＤ）
沿着ｚ轴方向随距离增大的变化情况．总的来说
这种喷油杆的雾化ＳＭＤ均在１０～６０μｍ，符合航
空燃气轮机燃烧室对雾化粒度大小的要求［１３］．

图４　ＳＭＤ在不同水压下沿出口轴向距离分布

Ｆｉｇ．４　ＳＭＤ　ａｘｉａｌ　ｄｉｓｔａｎｃｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｏｕｔｌｅｔ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｗａｔｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

１．２　模型建立和参数设定

利用三维建模软件 Ｕｎｉｇｒａｐｈｉｃｓ　ＮＸ建立驻
涡燃烧室的３－Ｄ实体模型，结构如图５（ａ）所示，
模型中包括了凹腔结构、主流稳定器结构、掺混段
结构等主体部分，也包括了凹腔进气孔、掺混段进
气孔、内腔壁面冷却孔等各类进气孔．燃烧室进口
为压气机出口，试验件为１２０°扇形结构，凹腔采
用４个蒸发管供油，沿周向３０°排列，主流采用喷
油杆供油，左右两侧各１个，共６个喷射点，该燃
烧室主要由凹腔、隔板、火焰稳定器、联焰板、机
匣、喷油杆和蒸发管组成，其中凹腔底部长

４８ｍｍ，凹腔前体壁面高 ３８ｍｍ，后体壁面高

３０ｍｍ，试验件宽３００ｍｍ；主流与冷却腔进气量
比例约为７∶３，其中冷却腔内约５０％的气体通过

进气孔进入凹腔并参与燃烧，其余起冷却掺混作
用；蒸发管安装在凹腔后体的底部．
用软件Ｇａｍｂｉｔ对燃烧室进行非结构体网格

的划分，网格以四面体、六面体为主．对小孔单独
划分网格，对凹腔区加密，网格数在２２０万左右．
截取３０°扇形计算分析．计算网格如图５（ｂ）所示．
在热态数值模拟设定边界条件时，把燃烧室

出口作为燃烧模拟的边界．燃料预混主要是在蒸
发管内进行，但掺混气体从蒸发管喷出后还要进
一步和通过凹腔壁面小孔流入的空气相掺混，相
当于在凹腔区进行扩散燃烧，而在蒸发管内掺混
进来的空气量相对较少，主要用来辅助雾化，而不
是参与燃烧，因此这种组织燃烧的形式并不是完
全意义上的预混状态，本文考虑到整个凹腔结构
的特点，选择非预混燃烧模型，采用β形分布的假
定概率密度函数（ＰＤＦ）方法对湍流燃烧作统计描
述．计算时，燃料采用航空煤油，简化分子式为

Ｃ１２Ｈ２３，根据煤油化学动力学方面的研究结果，设
定平衡系统的组分．在软件ＦＬＵＥＮＴ中，借助离
散相模型（ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｐｈａｓｅ　ｍｏｄｅｌ）在 Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ
坐标下模拟流场中离散的第２相．ＦＬＵＥＮＴ可以
计算这些颗粒的轨道以及由颗粒引起的热量／质
量传递．在计算时，离散相和连续相每２０步耦合
计算一次，液滴尺寸分布采用Ｒ－Ｒ分布，初始雾
化场液滴颗粒大小的给定是基于本文的雾化试验

和以往经验，最大直径取５０μｍ，最小直径取

２０μｍ，ＳＭＤ为３０μｍ．计算过程中先计算连续
相，等到连续相残差曲线趋于平稳后加入离散相

图５　驻涡燃烧室模型

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｒａｐｐｅｄ　ｖｏｒｔｅｘ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ
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进行耦合运算，最后得到燃烧数值模拟结果．
选择速度进口，压力出口的边界条件．进口总

温为４００～６２０Ｋ，来流马赫数为０．１０～０．２５，出
口压力为１．０１３×１０５　Ｐａ（标准大气压）．壁面无滑
移条件，气体切向速度和固壁面的速度相等，法向速
度为０．计算模型采用标准ｋ－ε模型，ＳＩＭＰＬＥ（ｓｅｍｉ－
ｉｍｐｌｉｃｉｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｉｎｋｅｄ　ｅｑｕａｔｉｏｎ）算法．

２　计算结果分析

２．１　冷态计算结果分析

为方便后续研究，定义２５°截面为截面Ⅰ，１５°
截面为截面Ⅱ，其中截面Ⅰ通过联焰板，截面Ⅱ未
通过联焰板．

图６、图７分别是进口马赫数Ｍａ＝０．２时驻
涡燃烧室有、无联焰板纵向截面的速度矢量图．比
较两张图可发现在凹腔内有旋流产生，有联焰板
时为单涡，无联焰板时形成双涡结构．无联焰板
时，主流有明显的回流区；有联焰板时，凹腔的气
流较容易进入主流．掺混区的射流明显．
图８从左至右３张图分别为进口来流马赫数

Ｍａ＝０．２时燃烧室轴向ｙ＝１１９，１３４，１４９ｍｍ处
横截面的速度云图，其中ｙ＝１１９ｍｍ处距凹腔前
壁面８ｍｍ．可以看出，前壁面的射流紧贴上壁面
以较高的速度进入凹腔，且随着距离的增大作用
逐渐减弱，而后体射流的作用逐渐增强．联焰板后
的气体速度较低，由于联焰板阻断了主流的高速

图６　截面Ⅰ的速度矢量图

Ｆｉｇ．６　Ｓｐｅｅｄ　ｖｅｃｔｏｒ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅠ

图７　截面Ⅱ的速度矢量图

Ｆｉｇ．７　Ｓｐｅｅｄ　ｖｅｃｔｏｒ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅡ
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图８　主流Ｍａ＝０．２横向截面流场图

Ｆｉｇ．８　Ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｍａｉｎｓｔｒｅａｍ　ｗｉｔｈ　Ｍａ＝０．２

气流，凹腔中的气体可以进入主流，而相邻的主流
速度较高，随着距离的增加，主流气流与联焰板后
气流的速度差逐渐减小．稳定器下方气体速度较
高，但随着距离的增加而减小，这是由于这部分气
体与稳定器后方的低速气流相互作用的结果．

２．２　热态计算结果分析

参数设定：来流马赫数Ｍａ＝０．２，来流温度Ｔ＝
４００Ｋ，主流供油量３．０ｇ／ｓ，凹腔供油量１．０ｇ／ｓ．

２．２．１　燃烧室温度场分析

图９、图１０分别为驻涡燃烧室有、无联焰板
时的温度场．在图９中可以看出，凹腔上半部分温
度偏低，高温区主要集中在凹腔的中下部分．这是

图９　截面Ⅰ的温度场

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅠ

图１０　截面Ⅱ的温度场

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅡ

受凹腔前壁面和后体射流的影响．出口处高温区
偏下，掺混孔作用明显．
如图１０所示，无联焰板时凹腔的高温燃气无

法传递到主流．凹腔的前壁面、后壁面下方和凹腔
冷却孔处的温度偏高．这分别是由于：前壁面处为
凹腔驻涡区；凹腔后体射流不足，涡靠近凹腔后壁
面；凹腔中剩余燃料和高温燃气与主流油气混合
物在主流燃烧区下游（凹腔冷却孔处）剧烈混合，
继续燃烧．凹腔上壁面的温度偏低，是因为前壁面
和凹腔后体进气的冷却作用．
掺混段的冷空气对高温燃气作用明显，出口

温度降低，出口温度分布更加均匀．在主燃区后
段，凹腔中高温燃气和主流油气混合物混合后继
续燃烧，温度要比凹腔区偏高一些．
图１１从左至右３张图分别为ｙ＝１１９，１３４，

１４９ｍｍ处横向截面的温度云图．在凹腔区可以看
出，火焰主要集中在蒸发管四周，这是由于蒸发管
的下方为稳定的涡结构，附近的燃油质量分数较
大，易形成连续稳定的点火源，燃烧分布比较均
匀，火焰通过主流之间的联焰板将主流引燃，主流
温度较高，由于射流和冷却孔的冷却作用，凹腔上
壁面、燃烧室下壁面壁温较低．

ｙ＝１３４ｍｍ处位于凹腔中部，可以看出截面
的温度分布较ｙ＝１１９ｍｍ处不均匀，这是由于凹
腔高温燃气在联焰板之后的区域快速与主流掺

混，燃烧高温区上移．同时也可以看出主流低温区
逐渐变小，这是由于高温燃气与主流低温油气混
合物进行混合．

ｙ＝１４９ｍｍ处位于凹腔的后半段，可以看出
凹腔后体射流对该截面温度分布存在影响；主流
低温区已经消失，说明随着轴向距离的增加，主流
新鲜的空气不断补充到燃烧区，参与燃烧．
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图１１　横向截面温度云图

Ｆｉｇ．１１　Ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｌｏｕｄ　ｍａｐｓ

２．２．２　燃烧效率分析

图１２为有联焰板截面ＣＯ的质量分数分布，
可以看出，凹腔前壁面、联焰板和稳定器之后为

ＣＯ质量分数较高的区域，这是由于在此处燃油
和空气尚未完全掺混，造成该处局部区域处于富
油状态，缺氧燃烧；此外，这些区域皆靠近壁面，壁
面的热传导作用会冷却正在燃烧的油气混合物．

图１２　截面Ⅰ的ＣＯ质量分数分布

Ｆｉｇ．１２　ＣＯ　ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅠ

图１３为有联焰板截面 ＣＯ２ 的质量分数分
布，可以看出，主流燃烧区后段和出口处为ＣＯ２
质量分数较高的区域，这是由于凹腔中的剩余燃
料和产生的ＣＯ被卷吸到主流燃烧区中，继续参
加反应，生成ＣＯ２．此外，还发现ＣＯ２ 的分布与截
面的温度分布基本一致，这是因为随着温度的升
高，更多的ＣＯ氧化为ＣＯ２．

图１３　截面Ⅰ的ＣＯ２ 质量分数分布

Ｆｉｇ．１３　ＣＯ２ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅠ

图１４为无联焰板截面ＣＯ的质量分数分布，
可以看出，凹腔前壁面和稳定器之后为ＣＯ质量
分数较高的区域，这是由于这些区域皆靠近壁面，
将会冷却正在燃烧的油气混合物导致燃烧不

完全．

图１４　截面Ⅱ的ＣＯ质量分数分布

Ｆｉｇ．１４　ＣＯ　ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅡ

图１５为无联焰板截面 ＣＯ２ 的质量分数分
布，从图中可以看出，主流燃烧区后段和出口处为

ＣＯ２ 质量分数较高的区域，主要和温度分布
有关．

图１５　截面Ⅱ的ＣＯ２ 质量分数分布

Ｆｉｇ．１５　ＣＯ２ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅡ

已知航空煤油的理论燃烧反应式为

Ｃ１２Ｈ２３＋１５．７５（Ｏ２＋３．７６Ｎ２）→
１２ＣＯ２＋１１．５Ｈ２Ｏ＋６６．７４Ｎ２

从公式中可知，若燃料完全燃烧，燃烧产物中
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只有ＣＯ２ 和Ｈ２Ｏ．实际中，燃烧过程十分复杂，以
来流马赫数Ｍａ＝０．２，Ｔｉｎ＝４００Ｋ时为例，此时出
口ＣＯ２ 的质量分数为０．１２１，ＣＯ的质量分数为

０．００３　３１．根据燃烧室的燃烧效率公式

η＝
ＣＯ２＋０．５３１ＣＯ－０．３９７Ｈ２－０．３１９ＣＨ４

ＣＯ２＋ＣＯ＋ＵＨＣ
得到该燃烧室的燃烧效率为０．９８８［１４］．图１６为各
主流状态下的燃烧效率，从图中可以看出，各个状
态下的燃烧效率均在９８％以上，最高可达９９．６％．
在相同的来流马赫数条件下，燃烧效率随着来流
温度的增大而增大．

２．２．３　压力损失分析

图１７是驻涡燃烧室在相同的油气比条件下
的总压损失随来流马赫数、进口温度的变化规律．
可以看出，总压损失随燃烧室来流马赫数的增大
而增大；在相同的来流马赫数条件下，总压损失随
燃烧室来流温度的增大而增大．主要原因是在燃
烧室工作时，存在扩压损失、掺混损失和摩擦损

图１６　不同主流状态下的燃烧效率

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍａｉｎｓｔｒｅａｍ　ｓｔａｔｕｓｅｓ

图１７　不同进口马赫数和温度下的压力损失

Ｆｉｇ．１７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

ａｎｄ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

失．来流马赫数的增大会造成扩压损失增大，在进
气孔处会因为射流速度的增大造成损失增大；来
流马赫数的增大同样会造成气流和壁面以及气流

相互之间的摩擦增大．来流温度越高，气体的黏性
越大，因黏性增大又会引起更大的总压损失．所以
来流马赫数和温度的增大都会造成总压损失的增

大．总的来看，燃烧室的总压损失偏大，根据流场
分析对结构进行优化，有望减小总压损失．

２．２．４　燃烧室出口温度分布分析

出口温度分布系数（ＯＴＤＦ）是衡量出口温度
分布好坏的重要标志，对于满足性能要求的燃烧
室，ＯＴＤＦ值应在０．２５～０．３５［１５］．
图１８为出口温度分布图，此时计算的ＯＴＤＦ

为０．２９．可以看出，燃烧室出口温度右半部分温
度偏低．主流在无联焰板的后方与掺混区的掺混
气流混合作用较好，温度分布较为均匀，但在联焰
板的后方，速度相对较小造成掺混相对不够均匀．

图１８　燃烧室出口温度分布

Ｆｉｇ．１８　Ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

３　对比验证分析

选取较有代表性的出口温度分布进行试验对

比验证．图１９是实际试验测得的燃烧室出口ＯＴ－
ＤＦ与理论计算结果的比较．图中表现出来的

图１９　ＯＴＤＦ随总油气比变化

Ｆｉｇ．１９　ＯＴＤＦ　ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｆｕｅｌ／ａｉｒ　ｒａｔｉｏ
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ＯＴＤＦ随总油气比的变化规律相似，曲线吻合较
好，总体来看ＯＴＤＦ都是随着总油气比的增大而
减小．
随着总油气比的变化，在常压试验中也表现

出燃烧室整体温升的变化．总油气比小的时候，燃
烧产物温度降低，造成温升低，这对 ＯＴＤＦ的减
小不利；而总油气比大的时候，温升增大，根据

ＯＴＤＦ的公式可知随着温升的增加，ＯＴＤＦ减小．

４　结　论

１）雾化试验：在相同的液体压力、轴向位置，
液滴的ＳＭＤ随气液比的增大而减小；ＳＭＤ沿轴
向分布呈现先上升后微幅下降的趋势，雾化ＳＭＤ
为１０～６０μｍ．
２）冷态数值模拟：凹腔内有旋流产生，在有
联焰板时凹腔内有单涡，凹腔的气流较易进入主
流；在无联焰板时形成双涡结构；主流的回流区、
掺混区的射流非常明显；上冷却通道和主流通道
处的气流速度大致相等．
３）热态数值模拟：①凹腔的高温区集中在中
下部分，前壁面、后璧面下方和冷却孔处的温度偏
高，上壁面温度稍微偏低；②联焰板影响ＣＯ，ＣＯ２
的质量分数分布；燃烧效率随着来流温度的增大
而增大；③压力损失随来流马赫数和温度的增大
而增大；④掺混区截面的高温点和平均温度沿轴
向降低，温度场分布渐趋均匀；燃烧室出口温度较
为均匀．
４）热态试验验证：数值模拟的结果与热态试
验的结果吻合，ＯＴＤＦ都随总油气比的增大而
减小．
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