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二次燃烧反应对空水两用涡轮机性能影响
张安静，秦    侃，王瀚伟，王    谦，罗    凯

（西北工业大学 航海学院，西安 710072）

摘　　　  要：    为使跨介质航行器同时适应水下和空中介质航行，开展了新型双模涡轮机的二次燃烧反应过

程研究。该涡轮机于空中工作时以煤油和空气为燃料，于水下工作时以鱼推 3推进剂为燃料。而在涡轮机

出水起飞阶段，煤油和鱼推 3推进剂需同时燃烧，由于鱼推 3推进剂的燃烧产物中含有大量的 CO、H2 和 CH4，

会在与煤油燃烧剩余的空气混合后产生二次燃烧现象。为分析起飞工况时二次燃烧反应造成的影响，通过

数值模拟研究了二次燃烧反应对空水两用涡轮机性能的影响。结果表明：两种燃气发生了化学反应，鱼推 3

燃气中的 CO、H2 和 CH4 几乎被完全燃烧；二次燃烧反应主要发生在尾喷管前段，燃烧段的最大温度从 712 K

增加到 2 185 K，提高了尾喷管的出口速度，使得推力大约增加了 30.24%。该研究为空水两用涡轮机起飞工况

时推力的增加提供思路。
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Influence of secondary combustion reaction on the performance of
air-underwater dual-mode turbines

ZHANG Anjing， QIN Kan， WANG Hanwei， WANG Qian， LUO Kai

（School of Marine Science and Technology，
Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China）

Abstract:   In order to make the trans medium vehicle adapt to underwater and air medium navigation
at the same time，research on the secondary combustion reaction process of a new dual-mode turbine was
carried  out.  The  turbine  used  kerosene  and  air  as  fuels  when  it  worked  in  the  air， and  used  Yutui-3
propellant as fuel when it worked underwater. At the stage of turbine water take-off，kerosene and Yutui-3
propellant need to be burned at the same time. As the combustion products of Yutui-3 propellant contain a
large amount of CO，H2 and CH4，it will produce secondary combustion after mixing with the residual air
from  kerosene  combustion.  In  order  to  analyze  the  influence  of  secondary  combustion  reaction  during
takeoff， the  influence  of  secondary  combustion  reaction  on  the  performance  of  air-water  dual-purpose
turbine  was  studied  by  numerical  simulation.  The  results  showed that  these  two kinds  of  fuel  gases  had
chemical reaction，and CO，H2 and CH4 in Yutui 3 fuel gas were almost completely burned; the secondary
combustion reaction mainly occurred in the front section of the nozzle. The maximum temperature of the
combustion section increased from 712 K to 2 185 K，which increased the outlet velocity of the nozzle and
made  the  thrust  increase  by  about  30.24%.  This  study  provides  an  idea  for  the  increase  of  thrust  of  air
water turbine during takeoff.
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跨介质航行器突破了介质与使用环境的约束，

具有多次跨越介质工作、远程快速打击等优点，

已成目前各国研究的热点之一[1]。跨介质航行器

的航行模式分为水下航行、空中飞行及出水起飞

3个阶段。图 1为跨介质航行器动力系统示意图。

跨介质航行器在水下航行时，使用鱼推 3燃料；在

空中飞行时，采用空气与煤油混合燃烧。
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图 1    跨介质航行器动力系统示意图

Fig. 1    Sketch of the trans-media vehicle power system
 

在起飞过程，跨介质航行器由水下过渡到空

中需要较大推力。此时，空水两用涡轮机的水下

动力系统与水上动力系统同时运作[2]，鱼推 3燃

料和航空煤油在各自的燃烧室燃烧。然而鱼推 3
燃料是一种贫氧单组元推进剂[3]，其在水下燃烧

室内燃烧会产生未完全反应放热的 CO、CH4、H2，

而航空煤油与过量的空气在水上燃烧室内燃烧后

会剩余大量的空气。当两股高温燃气在尾喷管内

掺混时，会发生二次燃烧反应，使得尾喷管内的

燃气温度升高，高温高压的燃气在尾喷管内膨胀

加速后喷出航行器外，产生更大推力。而起飞过

程中空水两用涡轮机的动力问题是跨介质航行器

重复出入水的关键[4]。因此，需要研究二次燃烧

反应对空水两用涡轮机性能的影响。

空水两用涡轮机作为跨介质航行器研究的重

点之一，公开资料较少。然而，分别对于水下和

空中涡轮机而言，国内外有大量的学者开展了研

究。对于水下涡轮机，Bryce等人[5] 研究了一种高

负荷单级跨声速涡轮机的设计方法，并对该涡轮

机进行了性能测试与分析。Wang等人 [6] 通过仿

真方法对轴向和径向式涡轮机进行了对比，得出

了在相同输出功率下，首选轴流式涡轮机。Qin
等人[7] 比较了在试验和仿真方法下获得的涡轮机

质量流量和效率，分析了 5 kW涡轮机的性能，得

出一维方法可用于部分进气式涡轮机初步设计的

结论。伊进宝等人[8] 利用 CFD方法对水下航行

体涡轮机通流部分流场及性能进行了研究，发现

在设计工况下间隙泄漏损失是由于喷管处于临界

状态时，强烈的入口激波使得叶轮壁面边界层分

离；非设计工况下，喷管环效率下降造成了涡轮

机效率下降。郭兆元等人[9] 对纯冲动式鱼雷涡轮

机动叶栅超声速流动进行了数值仿真，并得出大

攻角使得附面层分离越严重，引起的激波越大，

总压损失越大的结论，此外经过喷嘴流域的同一

叶片的气动载荷先增大后减小。

而对于空中涡轮机，Mee等人 [10] 对跨声速涡

轮机叶片在叶栅中的损失进行了研究，发现当工

质在跨声速流动或低声速流动时，叶栅流道内的

掺混损失与激波损失会逐渐增大，总损失也随之

增大，附面层损失占比最大的情况出现在亚声速

流动下。Cho等人 [11] 利用试验手段对一种超声

速涡轮机的动叶栅进行了研究，并分析了叶型内

部激波结构受涡轮前后压比的影响。张小颖[12]

对涡轮叶片冷却集气腔分流特性做了研究。谭春

青等人[13] 通过试验研究了某一典型涡轮静叶型

叶片正弯曲对涡轮静叶栅流场的影响。

国内外学者对于二次燃烧反应也开展了相关

研究。其中，Chen、Mayer等人[14-15] 采用数值仿真

的方法分别研究了进气道结构参数和空燃比对固

冲发动机二次燃烧性能的影响。Xia等人 [16] 采

用 9组分 10步 H2/CO基元氧化反应体系对 Atlas
火箭 40 km处的二次燃烧现象进行数值研究。许

超[17] 提出了富燃燃气的燃烧模型并研究了补燃

室结构对冲压发动机二次燃烧的影响。金秉乐等

人[18] 采用数值仿真的方法研究头部距离对固体

火箭冲压发动机二次燃烧效率的影响，发现补燃

室头部距离的增大会延长固相颗粒的驻留时间，

但有限于提高整个补燃室掺混燃烧效率。胡晓磊

等人[19] 采用数值仿真方法研究了环形腔对燃气

弹射初容室二次燃烧的影响，发现环形腔结构的

改变导致燃气与空气的接触面积减小，环形腔开

口向上时燃气弹出口速度减小且出筒时间推迟。

可以看出，采用单一工质的涡轮机性能已经

开展了大量研究。然而，鲜有研究考虑具有涡轮

机的二次燃烧反应，以及二次燃烧对涡轮机性能

造成的影响。因此，本文建立空水两用涡轮机二

次燃烧反应的数值仿真计算模型，分别对含二次
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燃烧与无二次燃烧的涡轮机起飞工况进行仿真，

获得无/含二次燃烧的涡轮机的性能表现以及流

动特性。为空水两用涡轮机起飞工况时推力的增

加提供了新的思路。 

1    数学模型
 

1.1   控制方程及湍流模型

鱼推 3燃料燃烧与航空煤油的燃烧产物均为

气相，其流场内气相流动的连续性方程、动量方

程、能量方程以及各组分输运方程可写为通用形式：

∂
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（1）

其中 ρ为密度，ϕ为通用变量，Γϕ 为变量 ϕ的扩散

系数，Sϕ 为广义源相。计算工质为理想气体混合

物；化学反应为单步反应；由于流体温度不高辐

射换热强度较低忽略辐射换热影响[20]。

对于湍流模拟，在近壁自由流中 SST（shear
stress transport）  k-ω模型有更高的精度与更广泛

的使用范围[21]，本文选择 SST k-ω湍流模型，k-ω
模型假设湍流黏度与湍流频率相关，其关系式为

涡黏性

μt =
ρk
ω

（2）

其中 k为湍流动能；μt 为湍流黏度；ω为湍动能耗

散率。

k方程
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（3）
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（4）

式中 Pk 为湍流生成速率，α、β′、ω、  σk、  σω 为模

型中的常数，U为流动速度；µ为黏度。

数值模拟基于 FLUENT软件，采用 SIMPLEC
（semi-implicit  method  for  pressure  linked  equations
consistent）算法，求解器选择压力基，流项和扩散

项采用 1阶迎风格式做定常计算，压力差值采用

标准模式。流体设置为理想气体，壁面采用无滑

移绝热壁面。 

1.2   气相燃烧模型

研究气相湍流的燃烧过程关键在于建立比较

准确的湍流燃烧模型，由于涡团耗散模型（eddy-
dissipation model，EDM）不仅可以有效地控制各组

分的净反应速率，还具有更高的计算精度 [17]。所

以本文选择的湍流燃烧模型为 EDM。采用简单

的化学反应系统，假设燃烧为单步反应。

涡团耗散模型的数学表达形式如下：

∂（ρYi）
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∂
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+

∂

(
ρvYi−Γ

∂Yi

∂y

)
∂y

+

∂

(
ρwYi−Γ

∂Yi
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)
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= Ri
（5）

Γ = μi/S ci

其中 Yi 为组分 i的质量分数；Ri 为反应物 i的化

学反应速率，i=1, 2, 3，···，N。假设各组分扩散系

数相等，Lewis数为 1，  ，其中 Sci 为湍流

扩散系数。

反应物 i的二次燃烧化学反应速率 Ri 受湍流

混合时间尺度 k/ε 控制。

Ri,r = v′i,r Mw,iAρ
ε

k
min

R

(
YR

v′R,r Mw,R

)
（6）

Ri,r = v′i,r Mw,iABρ
ε

k


∑

P
YP∑N

j
v′′j,r Mw, j

 （7）

v′i,r

Mw, j

反应速率取上面两个表达式的最小值即可。

其中 A、B均为经验常数，分别取 4.0和 0.5。 为

二次燃烧 r中反应物 i的化学计量系数；YP 和 YR
分别为二次燃烧中产物 P与反应物 R的质量分

数； 为不同生成物 j的分子量。

文中气相组分燃烧模型采用两步 CH4-air燃
烧模型,再补充 H2－O2 燃烧模型，即：

CH4+
3
2

O2→ CO+2H2O

CO+
1
2

O2→ CO2

H2+
1
2

O2→ H2O
 

2    数值方法验证和物理模型
 

2.1   数值方法验证 

2.1.1    涡轮机数值方法验证

通过 Kiely等人 [22] 在论文中提到的微型涡轮
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机的试验数据来验证本文数值方法对空水两用涡

轮机仿真的正确性与可靠性。该涡轮机的输出功

率为 2 kW，其余主要参数指标如表 1所示，根据

相关参数建立数值仿真模型，并在表 2所给的边

界条件下进行仿真计算，表 3为网格无关性验证

及试验结果对比。由表 3可知，网格数大于 150
万以后，涡轮机的内效率基本稳定不变，表明当

网格数量超过 150万后仿真结果与网格数量无关，

出于计算效率的考虑，本文选择 180万网格数的

模型进行仿真计算。图 2为模型验证的计算域和

网格。
 
 

表 1    Kiely涡轮机设计参数

Table 1    Turbine design parameters from Kiely

参数 数值

涡轮中径/mm 25.76

喷管喉部直径/mm 0.56

喷管出口直径/mm 1.27

叶片高度/mm 1.524

叶片弦长/mm 1.88

叶片边缘厚度/mm 0.076

喷管数目 5

叶片数 75

喷管斜切角/（°） 15

叶片安装角/（°） 25

 
 

表 2    涡轮机边界条件设置

Table 2    Turbine boundary conditions

边界条件 数值

喷管入口总压/MPa 2.068 4

喷管入口总温/K 1 225

喷管出口总压/MPa 0.034 5

转速/（r/min） 435 000

 
 

表 3    仿真结果与试验结果对比

Table 3    Comparison of simulation results and

test results

参数
网格数/104

150 180 200

输出功率/kW 1.993 1.997 1.996

仿真效率/% 62.43 62.58 62.55

试验效率/% 63
 

由表 3仿真结果与试验结果比较可知，内效

率与试验结果相比相对误差在 5%以内，说明本

文所采用的数值方法可用于评估涡轮机性能。 

2.1.2    二次燃烧反应数值方法验证

本文通过煤油燃气与鱼推 3燃气的二次燃烧

试验验证该数值仿真方法。图 3、图 4分别为混

合燃烧试验系统组成与实物装置。该试验中，打

开闸板阀。再开启鱼推 3推进剂管路截止阀。调

节变量泵体积流量为 24 mL/s。点燃固体药柱，持

续燃烧 2 s。开启鱼推 3推进剂管路发电机电源，

泵供 24 mL/s 鱼推 3推进剂，固液混合燃烧 20 s，
液体燃料稳定燃烧 20 s。测量水下燃烧室温度、

压强。

打开压缩空气管路截止阀。调节节流阀，使

质量流量计示数稳定在 0.44 kg/s左右。打开煤油

管路截止阀，供入质量流量为 20 g/s的煤油。观

察煤油管路质量流量计示数，稳定在 20 g/s左右。

火花塞点火，稳定燃烧 20 s。测量混合燃烧室温

度、压强。关闭压缩空气管路截止阀，关闭煤油

管路截止阀。图 5为两股燃气混合燃烧时的试验

温度。

由图 5可知，在 40 s时加注鱼推 3燃气，温度

升高并稳定在 570 K，即鱼推 3燃气进入二次燃

烧段的初始温度为 570 K。在 60 s时煤油点火，

鱼推 3燃气与煤油燃气发生二次燃烧反应，二次

燃烧段的温度升高并稳定在 1 330 K，反应前后温

度升高了 683 K。

对二次燃烧段进行仿真计算，图 6为二次反

应室网格模型，二次反应室总长为 0.5 m，其中，鱼

推 3燃气入口直径为 4 mm，煤油燃气入口直径

为 200 mm，壁厚均为 2 mm。

边界条件为煤油燃气入口：质量流量入口，

0.46 kg/s，温度为 1 350 K。鱼推 3燃气入口：质量

流量入口，29.5 g/s，温度为  1 495 K。压力出口，

0.3 MPa。表 4为燃气入口的气体组分及质量分数。

 

轴向间隙

喷管
转子 出口腔

y
z

x

图 2    用于数值验证的计算域和网格

Fig. 2    Calculation domain and mesh for numerical validation
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图 7为二次燃烧段的温度云图。从该图可知，

二次燃烧反应使得燃烧段的温度迅速上升，在距

离入口 0.28 m左右处由于燃气完全反应温度最

高，随着燃烧反应的发生，未参与反应的气体与

二次燃烧反应产生的燃气掺混，使得温度下降，

最终趋于稳定。二次燃烧段出口处温度稳定在

2 150 K，仿真结果温度升高 728 K，与试验温升的

误差为 7%，说明该仿真方法可行。
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图 7    二次燃烧温度云图

Fig. 7    Secondary combustion temperature contours
  

2.2   物理模型及网格划分

采用文献 [23]提出的重型空水共用涡轮设计

方法，获得了本文轻型空水两用涡轮机起飞工况

 

奥拓 燃烧室
水套管

煤油喷嘴

压缩空气段

压缩空气
加注口

减压阀

气瓶组

溢流阀

煤油燃烧段 混合段

燃烧气体冷却段

闸板阀

外喷淋冷却

P

PP

P

T

T

T

N2

D

D

4 LRP-3

QDF

QDF

40 L×20

D

2 m3H2O

图 3    混合燃烧试验系统组成

Fig. 3    Mixed combustion test system composition
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图 4    混合燃烧系统实物装置

Fig. 4    Mixed combustion system physical device
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图 5    两股燃气混合燃烧时的试验温度

Fig. 5    Test temperature when two gas streams are

mixed and burned

 

鱼推3
燃气

煤油
燃气

图 6    二次反应室网格划分

Fig. 6    Secondary reaction chamber meshing

 

表 4    燃气入口组分及质量分数

Table 4    Species and mass fraction of inlet %

边界
质量分数

CO2 H2O O2 CO H2 CH4 N2

煤油燃气入口 13.8 5.5 7.4 73.4

鱼推 3燃气入口 8.1 8.3 62.0 3.0 5.6 13.0

出口 20.6 8.0 2.1 69.7
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时的主要设计参数及尺寸如表 5所示。计算域网

格如图 8所示。计算区域分为 6个部分：水上喷

管流道域、空中喷管流道域、转子叶栅及叶顶间

隙域、轴向间隙域、尾喷管段流域、空腔段流域。
  

表 5    涡轮机的主要设计参数

Table 5    Main design parameters of the turbine

参数 数值

水下喷管数目 1

空中喷管数目 30

水下喷管喉部宽度/mm 1.26

空中喷管喉部高度/mm 12.5

水下喷管喉部高度/mm 12.5

空中喷管标称出口宽/mm 3

水下喷管中心线倾角/（°） 15

空中喷管中心线倾角/（°） 13

转子个数 75

叶片高度/mm 15

叶顶间隙/mm 0.53

尾喷管入口半径/mm 96.03

尾喷管出口半径/mm 30.7

尾喷管收缩锥角/（°） 20

尾喷管收缩段长度/mm 179.5

空腔半径/mm 300.7

空腔长度/mm 541.2

尾喷管圆柱段长度/mm 100
 

  

y

x

空腔段流域
轴向间
隙流域

尾喷管
流域

水下喷管
流道域

空中喷管
流道域

转子叶珊及叶
顶间隙流域

z

图 8    计算流场的网格划分

Fig. 8    Meshing of computational flow fields
  

2.3   边界条件

鱼推 3燃料燃气入口与航空煤油燃气入口均

设为质量流量入口。参考文献 [24]中重型空水

两用涡轮机起飞工况下的设计方法与仿真结果，

获得了该仿真计算的轻型空水两用涡轮机的边界

条件如下：水下喷管入口的质量流量为 0.347 kg/s；
空中喷管入口的质量流量为 0.804 kg/s；在静止区

域与旋转区域之间设置 interface交界面；动参考

系模型采用 MRF（moving reference frame）模型，叶

轮转速为 4 581.8 rad/s与水下工况一致；尾喷管出

口为压力出口（101 325 Pa），温度为 300 K。燃气

组分如表 6所示。
 
 

表 6    燃气入口组分及质量分数

Table 6    Species and mass fraction of inlet

边界
质量分数

H2 N2 H2O CO2 CO CH4 O2

水下喷管 0.03 0.13 0.08 0.08 0.62 0.06
空中喷管 0.75 0.022 0.056 0.169

  

3    二次燃烧理论温度分析方法

假设燃烧反应在接近绝热的条件下进行时，

完全燃烧的热量全部用来加热燃烧产物[24]。

鱼推 3推进剂燃烧的反应方程式为

C27.45H52.48O30.45N9.29 = 1.848 3CO2+4.620 8H2O+
22.132 6CO+14.687 8H2+4.642 8N2+3.464 6CH4

（8）

水上额定工况下空燃比为

Br =
ηrHu− cp,rT3,r

cp,rT3,r− cp,kT2,r
（9）

其中 T3,r 为水上燃烧室温度；T2,r 为压气机出口

温度；ƞr 为水上燃烧室的燃烧效率；cp,k 为燃气比

定压热容；cp,r 为空气比定压热容；Hu 为航空煤油

的低热值。当 Br=55.56时，煤油燃烧的反应方程

式为

C10H19+56.26（O2+3.76N2）= 10CO2+

9.5H2O+211.54N2+41.5O2
（10）

则 0.347 kg鱼推 3燃气完全燃烧的反应方程

式如下：

7.68CO+5.1H2+1.2CH4+8.79O2→
8.88CO2+7.5H2O

（11）

该反应放热 4.372 MJ，根据式（12）计算出该

反应的理论温度为 4 850 K。

I = Hf +
w T

Ts
cpdT （12）

其中 I为物质总焓；Ts 为标准温度；Hf 为标准生成

焓，cp 为比定压热容。

由于本文中二次燃烧反应过程中 O2 不足（只

含 4.25 mol） ，故估算出该二次燃烧反应放热
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2.1 MJ，对应的理论温度为 2 330 K。 

4    结果与分析

为研究二次燃烧反应对空水两用涡轮机性能

的影响，分别针对无/含二次燃烧反应的空水两用

涡轮机进行了仿真。表 7为无 /含二次燃烧反应

时空水两用涡轮机尾喷管出口平均速度、推力、

功率与效率、温度的计算结果。
 
 

表 7    无/含二次燃烧结果对比

Table 7    Comparison of results without/with

secondary combustion

参数 含二次燃烧 无二次燃烧

尾喷管出口平均速度/（m/s） 927.31 582.79

尾喷管出口温度/K 2 185 712

推力/N 1 067.33 819.51

功率/kW 178.11 236.06

效率/% 26.4 29.0

温度理论计算值/K 2 330
 

可以看出，含二次燃烧时尾喷管出口的速度

与温度均大于无二次燃烧时；二次燃烧使得尾喷

管的推力增大 30.24%；无二次燃烧时涡轮机的功

率与效率均高于含二次燃烧；含二次燃烧时温度

与理论计算值的相对误差为 6.2%，证明了该二次

燃烧数值仿真结果的准确性。

空水两用涡轮机起飞工况时的效率（29.0%）

与传统涡轮机相比较低，这是由于空水两用涡轮

机起飞工况时，喷管与转子叶片内具有由边界层

黏性耗散、二次流及激波现象引起的很大的喷管

损失与转子损失，除此以外，叶顶间隙中燃气的

泄漏会造成较大的叶顶间隙损失，而且由于起飞

过程中转速提高，其速度比（1.69）相比于空中工

况 （0.48）过高导致效率下降。含二次燃烧时涡轮

机的效率（26.4%）低于无二次燃烧（29.0%），由于

尾喷管出口处的动能耗散造成出口能量损失，含

二次燃烧反应的尾喷管出口处的平均速度（927.31
m/s）大于无二次燃烧（582.79 m/s），故含二次燃烧

时出口能量损失较大，不仅如此，含二次燃烧时

涡轮机的速比较大，使得余速损失增大，导致含

二次燃烧时涡轮机的效率更低。

含 二 次 燃 烧 时 空 水 两 用 涡 轮 机 的 功 率

（178.11 kW）小于无二次燃烧时（236.06 kW），这

是由于起飞工况时空水两用涡轮机内两股燃气发

生二次燃烧反应时，尾喷管内的温度迅速升高，

从无化学反应时的 712 K上升至 2 185 K，导致含

二次燃烧反应时尾喷管出口压力大于无二次燃烧

反应时，而两种工况入口总压一致，故无二次燃

烧反应时，更多工质的理想可用焓降转换为工质

的动能，进而转换为涡轮机的机械能，导致涡轮

机的功率更大。

针对表 7的仿真计算结果，将从流场分析、

流场温度及燃烧产物的浓度三个方面分析导致此

结果的原因。 

4.1   流场分析

图 9（a）～图 9（b）分别为 z=0的截面与带尾

喷管的涡轮机不同截面上无/含二次燃烧反应的

速度云图。从图 9（a）可知，不管有无二次燃烧反

应，燃气都会在尾喷管内膨胀加速后以高速喷出

管外，从而产生推力。但明显可见，含二次燃烧

反应时尾喷管的出口速度（927.31 m/s）大于无二

次燃烧反应时（582.79 m/s），这是由于燃气与空气

发生了化学反应，二次燃烧释放的热能与化学能

转化成了动能，沿流动方向燃气速度不断增大，

推力也随之增大。尾喷管出口处存在膨胀波与压

缩波，膨胀波后压力降低，压缩波后压力上升 [25]，

所以膨胀区的速度大于压缩区的速度。由图 9（b）
可知，尾喷管前段燃气的速度分布并不均匀，水

下喷管出口燃气速度比空中喷管出口燃气速度

大 170 m/s左右，在水下喷管与空中喷管交接处

速度较小（150 m/s左右），这是由于空中喷管压比

较小而速比较大，使得空中喷管出口处煤油燃气

的流动方向与水下喷管出口高速燃气的流动交叉，

两股燃气掺混后造成了较大的流动损失，导致速

度较低。 

4.2   流场温度分布

图 10（a）～图 10（b）为 z=0的截面上与带尾喷
 

(a) 无二次燃烧

z

xy

含二次燃烧

175 524 874 1223 1573 1922速度/(m/s)
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管的涡轮机不同截面上无/含二次燃烧反应的温

度云图。从图 10（a）可以看出，含二次燃烧时尾

喷管内的温度比无二次燃烧时尾喷管内的温度高

出 1 300 K左右，且尾喷管前段温度梯度较大，这

是因为二次燃烧反应主要发生在尾喷管内两股燃

气充分混合的区域，鱼推 3燃气中的可燃物 CO
与 CH4 和煤油燃气中的 O2 在尾喷管前段发生的

化学反应最为剧烈，释放的化学能也越多，其温

度也就越高。由图 10（b）可见，水下喷管喷出的

燃气温度低于空中喷管，这是由于空中喷管的压

比小于水下喷管，导致空中喷管中燃气温度下降

较少。含二次燃烧时尾喷管流场内的温度随着燃

气流动逐渐降低，其主要原因是二次燃烧反应过

程氧气是不足的，在尾喷管的后段化学反应减少，

甚至停滞，会剩余极少量未反应完全的 CO与

CH4，在尾喷管的后段，这些未完全反应的气体温

度上升，使得尾喷管流场中的温度降低，其次是

因为尾喷管流场内存在高温高焓降规律，导致尾

喷管后段不再出现温度的波峰。

在该二次燃烧反应中燃烧产物的温度不仅会

升高，燃气中未参与反应的 CO2、H2O、N2 的温度

也相应升高。依据文中第 3节提出的二次燃烧理

论温度分析方法得出二次燃气理论温度为 2 330 K。

而仿真计算出含二次燃烧反应的平均温度在

2 200 K左右，该值与理论计算的误差为 5.6%。

需要指出的是，二次燃烧反应后温度过高，后续

还需采取相应的冷却措施。

图 11（a）～图 11（b）为叶栅流道的温度分布

云图，其中，右边为 20%弦长处叶栅截面温度分

布云图。从图中可以看出，无/含二次燃烧反应水

下喷管对应叶栅流道的温度均小于空中喷管对应

 

无二次燃烧

x

(b) 含二次燃烧

速度

z

y

图 9    流场速度分布云图

Fig. 9    Flow field velocity contours
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温度
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图 10    流场温度云图

Fig. 10    Flow field temperature contours
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图 11    叶栅流场温度分布

Fig. 11    Temperature distribution in the cascade flow field
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叶栅流道的温度，因为水下喷管的压比较大，温

度下降较多。无二次燃烧时，水下喷管对应的叶

栅流道温度在 600 K左右，明显小于空中喷管对

应的叶栅流道，这是因为水下喷管为拉法尔喷管，

而空中喷管是收缩管，从水下喷管喷出的燃气流

速较大，温度相对较低，在受气流直接冲击的叶

片前缘温度最低。含二次燃烧时，水下喷管对应

位置叶栅流道根部的温度上升，在水下喷管与空

中喷管交接处的叶栅流道温度升高，且背弧面温

度高于内弧面。原因有：一方面，泄漏到相邻叶

片的燃气流速逐渐下降产生高温，在脱离该泄漏

区域后温度又会逐渐下降；另一方面，空中喷管

的燃气泄漏到相邻水下喷管对应叶片处，两股燃

气在背弧面最先掺混且发生化学放热反应，温度

升高，在远离水下喷管的位置，无化学反应，温度

逐渐降低。 

4.3   流场燃烧产物分布

图 12（a）～图 12（e）分别为 z=0的截面上与带

尾喷管的涡轮机不同截面上无/含二次燃烧反应

时 O2、CO、CH4、CO2、H2O质量分数云图。

图 12（a）和图 12 （b）为 z=0截面上无/含二次

燃烧反应时 O2、CO、CH4、CO2、H2O质量分数云

图。由图可知，无二次燃烧反应时 O2 无消耗，尾

喷管出口处 CO的质量分数为 0.13，CH4 的质量

分数为 0.014，CO2 质量分数为 0.024，H2O的质量

分数为 0.021，而含二次燃烧时尾喷管出口处 O2

的质量分数几乎为 0，CO与 CH4 的质量分数均有

明显降低，分别降到 0.08和 0.006，而 CO2 与 H2O
的质量分数分别为 0.24和 0.1，有显著的升高。

且在含二次燃烧流场中 CO与 CH4 的质量分数变

化趋势与图 10（b）温度分布图相反 ，而 CO2 与

H2O质量分数变化趋势与图 10（b）温度分布图相

似。这是由于含二次燃烧的流场中 CO、CH4 与
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图 12    各组分质量分数云图对比

Fig. 12    Comparison of mass fraction contours of each component
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O2 发生了化学反应，O2 被消耗，CO生成了 CO2，

CH4 生成了 CO2 和 H2O，并且燃烧反应剧烈的区

域放热越多，温度相应越高，CO2 和 H2O的生成

量也越多。所以各物质的质量分数云图会出现如

图 12（b）所示的趋势，在尾喷管前段 O2 充足的地

方 CO与 CH4 的量较少，CO2 和 H2O的量较多。

随着反应的发生，在尾喷管的中后段，CO与 CH4

的质量分数逐渐开始增加，而 CO2 的质量分数稍

有减少。这是因为在尾喷管中后段氧气几乎被耗

尽，化学反应停滞，会有极少剩余的 CO与 CH4 排

除管外，证明二次燃烧反应主要发生在尾喷管

前段。

图 12（c）和图 12（d）为带尾喷管的涡轮机不

同截面上无/含二次燃烧反应时 O2、CO、CH4、

CO2、H2O质量分数云图。由图可知，尾喷管前段

CO与 CH4 在水下喷管对应位置分布较多，而 O2

则在空中喷管对应位置分布较多，这是由于流场

中 CO与 CH4 来自于水下燃烧室，O2 来源于空中

燃烧室，其进入各自的喷管膨胀加速后在叶栅流

道内混合共同推动涡轮叶栅旋转，最后进入尾喷

管。无二次燃烧时，由于各组分不发生化学反应，

所以质量分数不会减少，随着燃气的流动扩散至

尾喷管内各处，直至排出尾喷管。而含二次燃烧

反应时，CO、CH4、O2 几乎反应完全，CO2 和 H2O
被生成后随着气体流动方向排出管外。 

5    结　论

本文利用数值方法对空水两用涡轮机起飞工

况时鱼推 3燃气与航空煤油燃气在尾喷管内的二

次燃烧进行了仿真研究，通过对无/含二次燃烧流

场的温度、压强、速度及燃烧产物浓度的对比和

分析，得出了以下结论：

1） 含二次燃烧的流场中 CO、CH4 与 O2 发生

了放热化学反应且主要集中于尾喷管的前段，导

致含二次燃烧流场的温度高出无二次燃烧流场

1 300 K左右，且仿真计算所得二次燃烧后的温度

与理论计算吻合较好。

2）  含二次燃烧尾喷管的出口速度大于无二

次燃烧尾喷管出口的速度，导致含二次燃烧反应

的空水两用涡轮机起飞工况时所获得的推力大于

无二次燃烧时，加力效果更明显，增加了 30.24%。

3）  由于含二次燃烧反应时尾喷管出口压力

0.31 MPa要大于无二次燃烧反应时的总压 0.2 MPa，
而两种工况入口总压一致，故无二次燃烧时，更

多的理想可用焓降转换为工质的动能，再转换为

涡轮机的机械能，涡轮机的功率与效率均高于含

二次燃烧时。

后续工作将利用二次燃烧反应后的高温继续

增加鱼推 3推进剂进行加力燃烧，得出该情况下

涡轮机性能，还需考虑不同尾喷管线型对推力及

涡轮机性能的影响，探寻最优尾喷管尺寸及线型。

进一步丰富空水两用涡轮机方面的研究。
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