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摘　　　  要：    建立了一种考虑出口温度分布系数（OTDF）和氮氧化物（NOx）排放特性的航空发动机部件级

模型，为发动机燃烧室出口温度分布和排放控制研究提供了仿真平台。以某变循环发动机为研究对象，依据

其设计点参数设计燃烧室三维模型，基于 CFD数值仿真方法，得到该燃烧室三维模型在海平面不同工作状

态下的 OTDF特性、氮氧化物排放特性。基于此，建立了适用于全包线、全状态下，可计算燃烧室特性参数

的变循环发动机部件级模型。与传统部件级模型相比，该模型能准确地计算发动机在不同工作状态、不同

包线点下的燃烧室出口温度分布、氮氧化物排放。仿真结果表明：燃烧室出口温度分布系数与发动机工作

状态呈负相关关系，发动机转速越大，OTDF越小，燃烧室出口温度分布品质越好；燃烧室出口氮氧化物排放

量与发动机工作状态呈正相关关系，发动机转速越大，燃烧室出口氮氧化物排放量越多，符合发动机燃烧基

本规律。
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Abstract:   An aero-engine component level model considering outlet temperature distribution factor
(OTDF) and nitrogen oxides (NOx) emission characteristics was established，which provided a simulation

platform for the study of engine combustor outlet temperature distribution and emission control. Taking a
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variable  cycle  engine  as  the  research  object， the  three-dimensional  combustor  model  was  designed
according  to  its  design  point  parameters.  Based  on  CFD  numerical  simulation  method， the  OTDF
characteristics and NOx emission characteristics of the three-dimensional combustor model under different
working conditions at sea level were obtained. Based on this，a component level model of variable cycle
engine was established，which can calculate the characteristic parameters of combustor under full envelope
and full  state.  Compared with  the  traditional  component  level  model， the  model  can accurately  calculate
the  combustor  outlet  temperature  distribution  and NOx emission  under  different  working conditions  and
different envelope points. The simulation results showed that there was a negative correlation between the
temperature distribution coefficient at the outlet of the combustor and the working state of the engine. The
higher  engine  speed  indicated， the  smaller  OTDF  and  the  better  temperature  distribution  quality  at  the
outlet  of  the  combustor.  There  was  a  positive  correlation  between the  NOx emission at  the  outlet  of  the
combustor and the working state of the engine. The higher engine speed indicated more NOx emission at
the outlet of the combustor，which was in line with the basic law of engine combustion.

Keywords:   engine component level model；outlet temperature distribution；nitrogen oxides；
full-envelope；combustion characteristic

 

污染物排放对人类健康和大气环境的影响越

来越严重，航空发动机的污染物排放问题及如何

控制污染物排放越来越受到人们关注[1]。燃烧室

是航空发动机的核心部件，也是产生动力与污染

物的主要部件，因此，控制航空发动机污染物的

排放问题其实质就是控制燃烧室内污染物的产生[2]。

随着高性能军用航空发动机技术的发展，对发动

机推质比要求也逐步提高。增加涡轮进口温度是

提高发动机推质比最有效的方法。同时随着涡轮

部件处于更高的燃烧温度下工作，对燃烧室出口

温度场品质要求将更为严格和苛刻[3]。作为燃烧

室主要设计指标，降低燃烧室出口温度分布系数

（OTDF）能有效提高涡轮寿命及工作可靠性[4]。航

空发动机具有试验难度大及制造费用高的特点[5]，

若直接在发动机本机上进行整机性能试验，不仅

费用昂贵，同时还可能导致对发动机造成额外损

伤[6-7]，因此，为降低研发成本，避免试车风险等，

在开展燃烧室出口温度分布和排放控制研究前，

必须先建立一个可靠的发动机数学模型。部件级

模型[8] 作为目前使用最为广泛的航空发动机控制

系统研究平台，本文重点研究了如何建立能反映

燃烧室特性的部件级模型。

在部件级模型研究方面，早在 20世纪 90年

代，美国国家航空航天局（NASA）就提出了 NPSS
（Numerical  Propulsion  System Simulator）计划，该

项目将推进系统的各部件、各学科整合起来，实

现了发动机的全三维数值仿真[9]。Kong等 [10] 拟

合了压气机部件特性参数，通过遗传算法对发动

机部件特性参数进行了校正。Kurzke[11] 研究了

不同大气环境条件下对发动机性能参数的影响，

对不同参数条件给出相应校准策略。隋岩峰[12]

将实时模型的快速性和非实时模型的准确性通过

优化初猜值选取的方式协调起来，减小部件级

模型求解平衡方程组的迭代次数，从而提高模型

的实时性。黄开明等[13] 在部件级模型热力循环

参数计算中引入容积动力学中的变量及方程来避

免平衡方程组的迭代计算。以上方法建立的模

型，在模型精度和实时性上有了更好的表现，但

是无法计算出发动机在不同包线点、不同工作状

态下的燃烧室出口温度分布系数和氮氧化物排

放量。

在燃烧室出口温度分布特性和氮氧化物排放

特性研究方面，Lefebvre等 [14] 总结出了一个无量

纲形式的经验公式来预估燃烧室出口温度分布系

数。Novosselov[15] 对贫油预混燃烧室进行 CFD
仿真模拟，对污染物排放进行预测。Allaire[16] 对
燃烧室的不同区域分别用理想的化学反应器来模

拟，研究分析了污染物的排放情况。陈炫任等[17]

通过试验测试与数值模拟研究了燃烧室值班级与

主燃级之间燃料分配方式对氮氧化物排放的影响。

王梅娟等[18] 研究了导向叶片不同偏转角度对燃

烧室出口温度分布的影响规律。以上研究取得了

良好的效果，但未将计算结果应用于发动机的整

机模型建模，无法作为燃烧室出口温度分布和污

染物排放控制的仿真试验平台。

因此，本文以某变循环发动机为研究对象，建
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立了考虑 OTDF和氮氧化物排放特性的航空发动

机部件级模型。设计燃烧室三维模型，计算发动

机在海平面不同工作状态下的燃烧室出口温度分

布系数、氮氧化物排放，基于相似换算理论的方

法，得到适用于全飞行包线、全状态下的燃烧室

性能特性图，与发动机部件级模型相结合，得到

能计算燃烧室出口温度分布系数及氮氧化物排放

的部件级模型。在地面点（飞行高度 H=0 km、马

赫数 Ma=0）和典型超声速巡航点（飞行高度 H=10
km、马赫数 Ma=1.6）进行加减速数值仿真，分析

了在加减速过程中，燃烧室特性参数的变化规律，

验证了模型的准确性。

 1    燃烧室三维模型

 1.1   燃烧室设计

由于航空发动机结构复杂，燃烧室内部旋流

不对称，以及化学反应动力学的相互作用，若直

接对整个燃烧室展开研究，工作量巨大，且难以

消除干扰因素。单头部燃烧室设计简单，且能代

表真实的航空发动机燃烧室，更适合基础研究以

及模型验证[19]。本文基于某变循环发动机部件级

模型燃烧室截面设计点参数建立典型环形燃烧室

单头部三维仿真模型，为整个环形燃烧室的 1/20，
如图 1所示，设计方法详见文献 [20]。
  

图 1    典型环形燃烧室（单头部）

Fig. 1    Typical annular combustor （single head）
 

如表 1所示，三维模型的主要结构参数包括

火焰筒内径 Di、火焰筒外径 Do、燃烧室内径 Dci、

燃烧室中径 Dcm、燃烧室外径 Dco 结构简图如图 2
所示。

在火焰筒头部存在 1个二级旋流器，作为常

用的火焰稳定装置安装在帽罩之内。如图 3所示，

在距火焰筒头部 70.72 mm处分布有 4个主燃孔，

与主燃孔沿轴线距离 45.76 mm处分布 4个掺混

孔，排布方式与主燃孔实现错排。火焰筒壁面采

用多斜孔冷却，孔径为 0.8 mm，孔倾角为 30°。
燃烧室设计的考核指标包括燃烧室出口总压、

出口总温、燃烧效率、总压恢复系数、出口温度

分布系数。本文燃烧室设计合理性的考核指标参

考文献 [21]：①燃烧效率不小于 0.99；②总压恢复

系数不小于 0.94；③出口温度分布系数不大于

0.35；④发动机部件级模型与三维仿真模型计算

得到的燃烧室出口总温、出口总压相对误差不超

过 1%。

 1.2   网格独立性验证

通过 Fluent Meshing 对计算域生成四面体网

格。网格无关性分析是指网格的疏密程度对数值

计算的结果影响的分析。本文选择设计状态下冷

态流场的总压恢复系数计算结果对模型网格进行

无关性验证，对比分析网格数目分别为 420万、

540万、660万、860万、950万。如图 4所示，发现

网格数目大于 860万时，网格数量的影响对于计

算结果的影响很小，可忽略不计，所以模型的网

格数量采用 860万。

 

Do

Dco

DcmDiDci

图 2    结构简图

Fig. 2    Structure diagram
 

 

70.72 mm 45.76 mm

掺混孔
喷嘴 主燃孔

图 3    主燃孔与掺混孔的排布

Fig. 3    Arrangement of main combustion holes and mixing holes
 

 

表 1    主要结构参数
Table 1    Main structural parameters mm

参数 数值

Dci 473.4
Di 506.8

Dcm 590

Do 673.2

Dco 706.6
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 1.3   计算模型与边界条件

k-ε

本文采用 Fluent Meshing对模型进行非结构

化网格划分，使用 Fluent 2020 R2计算研究模型。

湍流模型采用 模型的气相 N-S（Navier-Stokes）
方程。燃烧反应属于二相流场，在计算时需要加

入相关组分方程、离散相液滴方程等。燃烧模型

选用 PDF（probability density function）非预混燃烧

模型。燃烧室三维 CFD模拟，进口采用质量流量

边界条件，出口采用压力出口边界，壁面除侧边

采用周期性边界外其余采用光滑无滑移边界，离

散项模型采用 DPM（discrete  phase model）模型。

燃烧室进口参数见表 2。
 
 

表 2    边界条件和模型参数

Table 2    Boundary conditions and model parameters

参数 数值

进口压力/Pa 2 347 300
进口空气流量/（kg/s） 3.4

进口温度/K 846
 
 

 1.4   流量分配与性能设计要求

合理的流量分配是实现燃烧室高性能的保障，

如表 3所示，燃烧室设计气量与计算气量差异较

小，误差均在 3%以内。冷态流场分布可以用作

评判燃烧室设计是否合理的依据，主燃孔中心截

面温度云图如图 5所示，明显可见在旋流器后方

形成了稳定的回流区。主燃孔的穿透深度也能够

截断主燃区，防止高温火焰向出口传递。

以部件级模型燃烧室截面设计点参数作为三

维模型的进口边界条件，以冷态流场作为基础，

对燃烧室喷油点火进行热态计算，与部件级模型

设计状态下的燃烧室出口总温、出口总压的对比

结果如表 4所示，相对误差都在 1%以内，性能指

标满足设计要求，验证了燃烧室三维模型设计的

准确性。
 
 

表 4    燃烧室出口截面计算结果

Table 4    Calculation results of combustor

outlet parameters

参数 部件级模型 三维模型 相对误差/%

出口总温/K 1 950 1 948 0.1

出口总压/Pa 2 258 102 2 248 713 0.4
 
 

 2    发动机部件级模型

本文采用面向对象的发动机建模方法，将发

动机模型模块化，建立了三涵道变循环发动机部

件级模型[22]。以地面设计点作为发动机设计点工

作状态。结构如图 6所示，该模型包括进气道（in-
let）、风扇（fan）、模式选择活门（MSV）、核心驱动

风扇级（CDFS）、FLADE（fan on blade）、高压压气

机（HPC）、中压压气机（IPC）、主燃烧室（burner）、
高压涡轮（HPT）、低压涡轮（LPT）、加力燃烧室

（after  burner） 、外涵（bypass） 、风扇尾喷管（fan
nozzle）、尾喷管（nozzle）等部件，图中数值代表发

动机各截面，2截面为风扇进口，225截面为第二

 

4 6 875 9 10
0.940

0.945

0.950

0.955

0.960

0.965
σ

网格数/106

图 4    网格独立性验证

Fig. 4    Grid independence verification
 

 

速度/(m/s)
10 30 50 70 90 110 130 150 170

图 5    主燃孔截面冷态流场

Fig. 5    Cold flow field of central section of main

combustion hole
 

 

表 3    流量分配数值计算结果

Table 3    Numerical calculation results of flow distribution

气流
流量分配比例/%

误差/%
设计气量 仿真气量

雾化气流 7.35 9.00 +1.65
旋流器气流 13.65 16.56 +2.91

头部冷却气流 10.00 8.51 −1.49

火焰筒冷却气流 24.92 22.12 −2.80

主燃孔气流 14.04 12.05 −1.99

掺混孔气流 30.04 31.76 +1.72

第 11 期 胡晨旭等： 考虑 OTDF和氮氧化物排放特性的航空发动机部件级模型 2769



A18

A8 nl

nh πf

πCDFS πc πth

πtl

涵道出口，125截面为 CDFS涵道，3截面为高压

压气机出口，4截面为燃烧室出口（高压涡轮进

口），45截面为低压涡轮进口，6截面为掺混室进

口，9截面为尾喷管出口。选取的变循环发动机

设计点以及各部件特性数据，来自文献 [23]和
GasTurb软件 [24]，如表 5所示， 为风扇尾喷管面

积、 为尾喷管喉道面积、 为低压转子相对物理

转速、 为高压转子相对物理转速、 为风扇压比、

为 CDFS压比、 为压气机压比、 为高压涡

轮压比、 为低压涡轮压比、Csf 为单位耗油率。

模型的各截面参数和性能特征与参考模型基本吻

合，证明模型的准确性，从而满足仿真要求。
 
 

8

96 6445
4

225
12521

32

图中数字为发动机各截面编号

图 6    三涵道变循环发动机结构图

Fig. 6    Structure diagram of three culvert variable cycle engine
 
 

表 5    变循环发动机设计点参数（H=0 km、Ma=0）

Table 5    Design point parameters of variable cycle engine

（H=0 km，Ma=0）

参数 文献模型 计算数值

A18/m2 0.066 458 0.066 458

A8/m2 0.284 581 0.284 581

nl/% 100 99.477

nh/% 100 99.636

πf 3.5 3.506

πCDFS 1.3 1.302

πc 6 5.988

πth 2.776 8 2.779 3

πtl 2.159 8 2.017

Csf/（kg/（N ·h）） 0.076 0.074 7
 
 

 2.1   共同工作方程

nl

nh πf

πIPC πc

Wg41c Wg45c φ

Xfan

本文选取以下 9个量作为稳态共同工作方程

的初猜值，分别是低压转子相对物理转速 、高压

转子相对物理转速 、风扇压比 、中压压气机压

比 、高压压气机压比 、高压涡轮进口流量

、低压涡轮进口流量 、进气道流量系数 、

风扇叶根叶尖流量之比 。选取以下 9个独立

的平衡方程来求解：

1） 高压转子功率平衡方程

Hptηth−Hpc−Hpext = 0 （1）

Hpt ηth

Hpc Hpext

式中 为高压涡轮产生的功率， 为高压涡轮效

率， 为高压压气机消耗功率， 为高压轴抽

功率。

2） 低压转子功率平衡方程

Hplηtl−Hpf−Hp,IPC = 0 （2）

Hpl ηtl

Hpf Hp,IPC

式中 为低压涡轮产生的功率， 为低压涡轮效

率， 为风扇消耗功率， 为中压压气机消耗

功率。

3） 高压涡轮进口流量连续方程

WX,g41c−Wg41c = 0 （3）

WX,g41c Wg41c式中 为初猜流量， 为计算出的流量。

4） 低压涡轮进口流量连续方程

WX,g45c−Wg45c = 0 （4）

WX,g45c Wg45c式中 为初猜流量， 为计算出的流量。

5） 外涵出口静压平衡方程

ps6− ps16 = 0 （5）

ps6 ps16式中 为外涵出口处内流气体静压， 为外涵出

口处外流气体静压。

6） 尾喷口出口压力平衡方程

p8c− p8 = 0 （6）

p8c p8式中 为据流量算得的总压， 为来流压力算得

的喷口总压。

7） 风扇尾喷口出口压力平衡方程

p18c− p18 = 0 （7）

p18c p18式中 为据流量算得的总压， 为来流压力算

得的喷口总压。

8） 风扇叶根叶尖静压平衡方程

ps21h− ps21t = 0 （8）

ps21h ps21t式中 是风扇叶根静压， 是风扇叶尖静压。

9） 进气道出口流量平衡方程

Wa11−Wa2 = 0 （9）

Wa11 Wa2式中 为进气道供气流量， 为风扇进口流量。

 2.2   燃烧室部件建模

Wf

Wa3 Tt3 pt3

燃烧室部件是发动机的主要动力来源，主要

输入参数是主燃油流量 、燃烧室进口空气流量

、进口总温 、进口总压 。

Wg4 =Wa3+Wf （10）
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Wg4式中 为燃烧室出口流量。ß
H3 = fth（0,Tt3）

H4 =（Wf ·Hu ·ηb+Wa3 ·H3）/Wg4
（11）

H3

H4 Hu

ηb

式中 为燃烧室进口比焓，由热力学计算函数计

算得到。 为燃烧室出口比焓， 为燃油燃烧热

值， 为燃烧室效率。

Tt4 = fth（Wf/Wa3,H4） （12）

Tt4式中 为燃烧室出口总温，由热力学计算函数计

算得到。

Wa3cor =
Wa3 ·

√
Tt2 ·101 325

pt2 ·
√

288.15
（13）

Tt2 pt2

Wa3cor

式中 为风扇进口总温， 为风扇进口总压，

为燃烧室进口换算空气流量。

Wfcor =
Wf ·101 325 ·

√
288.15

pt2
√

Tt2
（14）

Wfcor式中 为换算燃油流量。

Rfa,cor =
Wfcor

Wa3cor
=

Wf ·288.15
Tt2

（15）

Rfa,cor式中 为换算油气比。ß
Ie,NOx = fin（Wa3cor,Rfa,cor）

Fotd = fin（Wa3cor,Rfa,cor）
（16）

Ie,NOx式中 为氮氧化物排放指数，通常可用来表示

氮氧化物排放量，定义为每千克燃油所产生的

NOx的质量，单位为 g/kg，Fotd 为燃烧室出口温度

分布系数，由燃烧室插值函数获得。

Fotd =
Tt4max−Tt4

Tt4−Tt3
（17）

Tt4max式中 为燃烧室出口截面最高总温。

Tt4max由式（17）可以推导出 的计算公式

Tt4max = Fotd ·（Tt4−Tt3）+Tt4 （18）

Apl Apl

Apl Apl

本文选取变循环发动机部件级模型中慢车状

态（油 门 杆 角 度 =13°） 、 节 流 状 态 （ =30°、
=50°）、中间状态（ =70°，设计点）4个工作点

的燃烧室进口空气流量、进口总压、进口总温、

油气比作为燃烧室三维模型的边界条件。同时为

了得到全包线、全状态范围内的燃烧室性能参数，

在每个工作点的合理工作范围内调节燃油量，共

计算了 28个不同工况下的燃烧室出口温度分布

系数、出口氮氧化物排放量。再通过换算进口空

气流量和换算燃油流量，定义了换算油气比的物

理概念，构建适用于全飞行包线、全状态下的燃

烧室性能参数特性图，加入到变循环发动机部件

级模型中。

与常规的部件级模型相比较，考虑 OTDF和

氮氧化物排放特性的航空发动机部件级模型建模

难度有所增加，但是其能合理地预估发动机在不

同包线、不同工作状态下的燃烧室性能参数，同

时可以为燃烧室出口温度分布和污染物排放控制

提供仿真试验平台，建立的结构图如图 7所示。

 
 

变循环发动机部件级模型

证明准确性

计算发动机不同工作状态
下的燃烧室截面参数

作为燃烧室三维模型
的边界条件

变循环发动机部件级模型

给定设计要求

燃烧室整体尺寸计算

取一个燃烧室中径的
初值进行计算

是否满足?

是否满足?

是
完成设计

结构设计

CFD冷态计算

流量分配与性能评估

否

否

是

燃烧室三维模型

计算发动机不同工作状态下
的燃烧室性能参数

燃烧室性能参数特性图

证明准确性

与原部件级模型相结合

考虑燃烧室特性的
部件级模型

图 7    模型建立的结构框图

Fig. 7    Structure block diagram of the model
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 3    数值仿真

 3.1   燃烧室特性仿真

燃烧室出口温度分布系数（OTDF）是用来衡

量燃烧室出口温度分布均匀程度的系数，为燃烧

室出口截面最高总温与平均总温之差和燃烧室温

升的比值，如式（17）所示。OTDF是燃烧室重要

的性能指标之一，直接关系到涡轮叶片的可靠性

和寿命。OTDF越小，燃烧室出口截面的高温热

点越少，温度场分布越均匀[25]。

图 8为燃烧室性能参数特性图。如图 8（a）所
示，增大油门杆角度，发动机工作状态提高，燃烧

室出口温度分布系数呈现下降趋势。在每个工作

状态点调节燃油量，随着油气比的增大，OTDF先

减小后趋于稳定，主要原因是随着油气比的增加，

蒸发加快、混合改善，喷嘴雾化质量变好，使喷雾

空间分布更加均匀[25]，避免了局部高温热点的产

生，进而使得 OTDF减小。如图 8（b）所示，随着

发动机工作状态的提高，燃烧室出口氮氧化物排

放量呈现上升趋势。在每个工作状态点，随着油

气比的增大，NOx排放量逐渐增大。主要原因是

热力 NO占 NOx大部分排放量，油气比增加，主

燃区温度升高，热力 NOx排放增加，总 NOx排放

量增加[26]。

 3.2   部件级模型仿真验证

Apl

13° 30° 50° 70°

Apl

50° 30° 13°

为验证燃烧室性能参数特性图在发动机全包

线，全状态下的合理性与建模方法的有效性，以

所建立的考虑 OTDF和氮氧化物排放特性的部件

级模型为对象，分别在地面状态（H=0 km、Ma=0）

和超声速状态（H=10 km、Ma=1.6），在双涵道模式

下对发动机油门杆角度进行阶跃激励，仿真过程

中在 t=0，10，20，30 s时刻将发动机油门杆角度

分别设置为 、 、 、 ，该过程为模拟发动

机状态从慢车到节流再到中间状态的加速过程。

在 40、50、60 s时刻将发动机油门杆角度 分别

设置为 、 、 ，该过程为模拟发动机状态从

中间到节流再到慢车状态的减速过程。

图 9（a）和图 9（b）表示发动机在地面状态下，

低压转子和高压转子的相对物理转速随油门杆

角度变化的仿真结果图。如图 9（c）所示，OTDF
与发动机工作状态呈负相关关系，发动机转速

越大，OTDF越小，燃烧室出口温度分布越均匀。

燃烧室试验结果表明 [27]，相比与中间状态，发动

机在慢车状态和节流状态的燃烧室进口空气温

度低，混合较差，喷雾空间不均匀，导致出口温

度分布系数较高。如图 9（d）所示，燃烧室出口

氮氧化物排放量与发动机工作状态呈正相关关

系，发动机转速越大，燃烧室出口氮氧化物排放

量越多，这与文献 [28]变化趋势一致。这是由

于 NOx排放依赖于火焰温度，在燃烧室进口空

气温度和主燃区燃烧温度增加的情况下，NOx
排放量大幅增加。
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图 8    燃烧室性能参数特性图

Fig. 8    Characteristic diagram of combustor

performance parameters
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图 9    部件级模型仿真结果图（H=0 km、Ma=0）

Fig. 9    Component level model simulation results diagram

（H=0 km，Ma=0）

 
图 10（a）和图 10（b）表示在典型超声速巡航

点，发动机低压转子和高压转子的相对物理转速

随油门杆角度变化的仿真结果图。如图 10（c）和

图 10（d）所示，燃烧室各性能参数的变化趋势与

地面状态的变化一致。相比于地面状态，燃烧室

出口温度分布系数在各工作点略有上升，出口氮

氧化物排放量有小幅下降。
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图 10    部件级模型仿真结果图（H=10 km、Ma=1.6）

Fig. 10    Component level model simulation results diagram

（H=10 km，Ma=1.6）
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 4    结　论

通过本文的研究，主要得到以下结论：

1）  建立了一种考虑 OTDF和氮氧化物排放

特性的航空发动机部件级模型，设计了燃烧室三

维仿真模型，通过变循环发动机部件级模型得到

发动机在慢车、节流、中间状态下的燃烧室进口

空气流量、进口总温、进口总压、油气比。计算

了发动机在海平面不同工况下的出口温度分布系

数、氮氧化物排放量。基于相似换算理论，得到

全包线、全状态下的燃烧室性能特性图。基于该

特性，建立了可计算燃烧室特性参数的变循环发

动机部件级模型，可以为燃烧室出口温度分布和

氮氧化物排放控制研究提供仿真试验平台。

2） 在地面点 H=0 km、Ma=0和典型超声速巡

航点 H=10 km、Ma=1.6对部件级模型进行了加减

速数值仿真，结果表明，燃烧室出口温度分布系

数与发动机工作状态呈负相关关系，发动机转速

越大，OTDF越小，燃烧室出口温度分布品质越好；

燃烧室出口氮氧化物排放量与发动机工作状态呈

正相关关系，发动机转速越大，氮氧化物排放量

越多。
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