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燃油喷雾对某小发环形回流燃烧室燃烧特性影响
杨宇东，刘爱虢，王鑫慈，惠    蕾，陈    雷

（沈阳航空航天大学 航空发动机学院

辽宁省航空推进系统先进测试技术重点实验室，沈阳 110136）

摘　　　  要：    为研究燃油喷雾特性对某小发环形回流燃烧室主燃区燃烧特性的影响，采用数值模拟的方法，

对环涡形燃烧室内燃油喷嘴伸入火焰筒的深度和喷雾偏转角度对燃烧室内的三维两相喷雾、燃烧特性进行

了研究。结果表明：喷嘴位置和角度的变化，会导致燃油雾化性能的变化，从而引起燃烧特性的变化；随着喷

嘴伸入火焰筒的深度变短，会导致高温区变窄且靠近火焰筒外壁，深度变长则会导致主燃区高温区减小且燃

烧不充分；喷雾偏转角度顺时针旋转可使燃油在主燃区燃烧得更加充分。
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Effect of fuel spray on combustion characteristics of a small engine
annular reverse flow combustor
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Abstract:   In  order  to  study  the  effect  of  fuel  spray  on  the  combustion  characteristics  of  primary
combustion zone of a small engine annular reverse flow combustor, numerical simulation method was used
to study the three-dimensional two-phase spray and combustion characteristics of the annular reverse flow
combustor  by  the  insertion  depth  of  the  nozzle  into  the  flame  tube  and  spray  deflection  angle  in  the
combustor.  The  results  showed  that:  the  change  of  nozzle  position  and  angle  caused  the  change  of  fuel
atomization performance,  which caused the change of  combustion characteristics;  as  the depth of  nozzle
extending into the flame tube became shorter, it could make the high temperature zone narrow and close to
the outer wall of the flame tube. The longer depth could lead to reduction of the high temperature zone of
primary combustion zone and insufficient combustion; the clockwise rotation of the spray deflection angle
can make the fuel burning more fully in the primary combustion zone.

Keywords:   small aeroengine；fuel spray direction；annular reverse flow combustor；
two-phase spray combustion；combustion characteristic

 

小发是指为满足一些特殊用途而设计的一种

低功率等级的小型航空发动机，如飞机辅助动力

系统、微型燃气轮机、靶机发动机、弹用发动机

等，具有可靠性要求高、结构紧凑的特点[1]。为满

足总体结构紧凑布置的要求，目前小发多采用环

形回流燃烧室[2]。与大型发动机相比，小发的环
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形燃烧室结构紧凑、火焰筒腔的通道高度小，容

易导致燃油在火焰筒壁面附近发生燃烧，对火焰

筒产生破坏。因此获得燃料的燃烧与空气流动、

燃油雾化之间的相互作用规律，对该类燃烧室的

研制具有重要意义。

燃烧室内的燃烧过程是一个包括湍流流动、

化学反应及传热传质等复杂的物理化学过程，空

气的流动特性、燃油的喷射及雾化特性对燃烧室

内的反应过程具有重要影响，目前对小发环形回

流燃烧室内燃烧特性的研究也主要集中在这两个

方面。湖南动力机械研究所对小发环形回流燃烧

室流场特性开展了研究，发现直流燃烧室和回流

燃烧室的流场特性存在很大差别，对于小型航空

发动机使用回流燃烧室有利于流场的组织[3]。

同时，发现回流燃烧室进口流场对燃烧性能具有

一定的影响，尤其是带偏转角度的轴向扩压器叶

片采用不同的进口气流角度时会导致燃烧室出口

温度分布不同[4-5]。在回流燃烧室的流动与雾化

特性对燃烧室性能影响的试验中发现，热态时燃

油喷射与气流的相对运动将会对燃烧室头部的流

场结构造成影响，速度较冷态流动时增大[6]。南

京航空航天大学在小发环形回流燃烧室上开展了

大量的研究，主要是对气动参数和结构参数对燃

烧室内的流场与燃烧特性的影响进行了数值计算，

通过对进口温度和油气比对流场与燃烧性能影响

的研究，发现温度分布规律基本不随进口温度和

油气比的增加而改变，而燃烧效率和燃烧室进出

口压力损失系数增加，随着进口总温的增加，燃

烧室贫油熄火油气比逐渐减少[7-10]。中国兵器工

业第 203研究所对回流燃烧室进行热态数值模拟，

发现与冷态时相比燃烧室内的燃油分布更加均匀、

燃油的雾化特性较好、喷嘴雾化锥角偏大[11]。北

京航空航天大学开展了喷嘴损伤对环形回流燃烧

室性能影响的研究，发现雾化性能变化会导致燃

烧室出口温度分布不均匀度升高，品质降低，并

且导致燃烧室燃烧效率降低[12]。

目前国内所研究的小发环形回流燃烧室主要

采用了旋流器加主燃孔的结构形式，且燃油喷嘴

位于旋流器中间。从国外在小发环形回流燃烧室

的研发经验上看，采用头部涡流片加主燃孔的结

构形式，且燃油喷嘴位于火焰筒外壁上的结构更

适合小型航空发动机的总体结构要求[13-16]。近年

来，国内对这种类型的燃烧室也开展了研究工作，

主要研究了头部整流板的布局对燃烧室性能的影

响，发现头部整流板的整流作用对小发回流燃烧

室主燃区回流区的形成非常重要[17-20]。由于该类

型燃烧室的燃油喷嘴位于火焰筒外壁上，燃油喷

嘴与燃烧室的轴线垂直，燃油以一定的角度喷入

燃烧室的回流区，因此燃油喷嘴伸入火焰筒的深

度、喷雾偏转角度等对燃烧室内燃油的雾化、蒸

发、油滴分布及燃烧特性等都会产生影响，但这

方面目前国内还未开展相关的研究，国外可供参

考的资料也有限。为获得该类燃烧室内燃油的雾

化、蒸发特性及其对燃烧性能的影响，本文对采

用涡流片加主燃孔形式的环形回流燃烧室开展了

研究，在燃烧室空气流动特性不变的前提下，分

析了燃油喷雾特性对主燃区燃烧特性的影响，为

该类燃烧室的研究提供积累和借鉴。

 1    研究对象及内容

燃烧室结构示意图如图 1所示。燃烧室由机

匣、火焰筒及燃油喷嘴组成，火焰筒头部包括涡

流片及对应的头部气膜孔，燃油喷嘴位于火焰筒

外机匣上。燃烧室工作时，由压气机来的空气进

入燃烧室机匣环腔，一部分空气通过火焰筒上的

主燃孔进入燃烧室，另一部分通过头部上的气膜

孔进入燃烧室，剩余空气用于冷却火焰筒。燃烧

室内产生的高温燃气折转 90°后进入涡轮做功。考

虑计算量，对所研究的环形燃烧室采用了周期性

算法，以包含一个喷油嘴的扇形区域作为研究

对象[21]。
 
 

外机匣

导向器

内机匣 外环主燃孔

发动机轴线

内环主燃孔

火焰筒 燃油喷嘴 涡流片气膜孔

图 1    燃烧室结构示意图

Fig. 1    Schematic diagram of combustor structure
 

燃油的喷射位置、喷射方向对燃烧室内的流

动、燃烧特性会产生影响。为获得燃油喷雾对燃

烧性能的影响规律，分别调节了燃油喷嘴伸入火

焰筒的深度和喷雾偏转角度，分析了不同工况下

燃油雾化特性及燃烧室内的燃烧特性。燃油喷嘴

伸入火焰筒的深度和喷雾偏转角度的变化如图 2
所示，伸入深度调整±1 mm，±5 mm，偏转角度调

整±1°，±5°（按喷嘴轴线逆时针旋转为正方向），具

体方案如表 1所示，其中 0号方案为基准方案。
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(a) 伸入火焰筒深度

(b) 喷雾偏转角度

插
入
火
焰
筒
深
度
正
方
向

喷雾偏转角度
正方向

图 2    喷嘴变化示意图

Fig. 2    Schematic diagram of nozzle change

 
 

表 1    计算方案

Table 1    Calculation programme

方案
喷嘴伸入火焰筒
深度调整/mm

喷嘴偏转
角度调整/（°）

0 0 0
1 −5 0

2 −1 0

3 1 0

4 5 0

5 0 5

6 0 1

7 0 −1

8 0 −5
 
 

 2    数值计算

 2.1   物理模型及网格

采用非结构化的四面体网格进行了燃烧室网

格划分，如图 3所示。为了考察网格数对计算结

果的影响，选取了相同边界条件下的 4个网格数

进行计算，取燃烧室出口截面冷态平均速度和热

态平均温度进行网格无关性验证。当网格数量

从 184万变化至 483万时，燃烧室冷态出口平均

速度仅变化了 0.04 m/s，热态出口平均温度变化

了 0.44 K，说明 4种网格数量对计算结果的影响

不大，综合考虑网格质量和计算成本，本文采用

了 246万网格进行数值计算。

 2.2   数值计算方法

湍流模型采用标准 k-ε方程，利用非预混平

衡化学反应模型模拟两相喷雾燃烧，辐射模型采

用 Discrete Ordinates模型。液相采用颗粒轨道算

法，利用离散相模型模拟燃油的流动及雾化。燃

烧室的近壁区采用标准壁面函数。利用解压力耦

合方程的半隐式（SIMPLEC）算法对离散方程进

行迭代求解，除压力方程采用标准格式离散外，

其余控制方程均采用二阶迎风格式离散。计算过

程中，先进行燃烧室初始冷态流场的数值模拟，

待冷态流场计算收敛后，再打开离散相模型（dis-
crete phase model）进行热态计算。壁面条件采用

无滑移固壁，周期性条件采用旋转周期边界，通

过设定的压力旋流雾化喷嘴模型给定燃油的质量

流量、温度、雾化锥角、供油压力。

 2.3   数学模型的校核

为验证所采用数学模型的准确性，采用所建

立的数学模型对一个三级旋流燃烧室进行数值计

算，并把不同叶片安装角下冷态数值计算结果与

粒子图像测速仪（PIV）测量结果进行比较。燃烧

室主燃孔区域的轴向和径向速度分布曲线的对比

结果如图 4所示。图中将燃烧室高度方向的 y坐

 

图 3    燃烧室网格生成图

Fig. 3    Combustor grid generation diagram
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图 4    主燃孔区域轴向和径向速度分布

Fig. 4    Axial and radial velocity distribution in the primary

combustion hole region
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标比上燃烧室的总高度 H，形成无量纲纵坐标，横

坐标分别为轴向速度 u、径向速度 v，单位为 m/s。
径向速度的吻合结果较好，轴向速度趋势基本一

致，但在数值结果上数据有一些偏差。这是因为

实际燃烧室试验中压力分布不均匀，火焰筒中心

区域压力梯度小，中心向壁面处压力梯度增大，

导致试验结果的轴向速度在火焰筒的中心区域较

计算结果偏大。通过比较可以看出两者比较吻合，

说明本文采用的计算方法正确合理，可用于回流

环形燃烧室特性的数值预估。

 3    结果与分析

 3.1   燃烧室流动与燃烧特性

图 5所示为燃烧室采用基准方案（表 1中方

案 0）时，通过主燃孔轴向截面的流场。可以看出

燃烧室外环壁面形成一个较大的回流区，同时在

燃烧室头部和内环壁面主燃孔处分别形成了一个

小回流区。在该形式的燃烧室内是通过火焰筒头

部圆形结构、涡流片和内外环主燃孔气流之间的

强剪切射流作用形成的回流区，在回流区内进行

燃烧。
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图 5    基准方案主燃孔轴向截面流线图

Fig. 5    Streamline diagram of axial section of primary

combustion hole in reference scheme
 

图 6为基准方案燃油颗粒分布轨迹。随着油

珠停留时间的增加，油珠吸收热量，逐渐蒸发，变

为燃油蒸气，颗粒最长寿命为 1.2 ms。燃油从喷

嘴喷出雾化后的油珠直径大小不一，蒸发速率不

一致，因此油珠停留时间有长有短，这种分布为

燃油在火焰筒里稳定均匀燃烧提供了前提条件。

图 7为颗粒寿命统计图，横坐标为颗粒最大寿命，

纵坐标为颗粒数量百分比，从图中可以看到颗粒

寿命大多数都小于 1 ms，具有较好的燃油雾化特性。

图 8所示为基准方案温度（T）分布云图。在

内外主燃孔的强剪切射流作用下，燃烧室头部形

成了一个回流区，燃烧产物被带到回流区形成稳

定的燃烧区域。主燃区的高温区距离燃烧室头部

有一定的距离，这是由头部的涡流片的作用形成

的。从径向截面温度分布云图中可以看出，头部

气膜孔及涡流片产生的周向气流对燃烧室的周向

联焰能力有很好的促进作用。

 3.2   喷嘴伸入火焰筒深度对燃烧特性的影响

喷嘴伸入火焰筒不同深度时的流场如图 9所

示。可以看出，喷嘴伸入火焰筒深度的变化对流

场的影响很小，5种方案速度分布基本相同。
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图 6    基准方案燃油颗粒分布轨迹

Fig. 6    Distribution track of fuel particles in reference scheme
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图 7    颗粒寿命统计

Fig. 7    Particle lifetime statistics
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图 8    基准方案温度分布

Fig. 8    Temperature distribution in reference scheme
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图 9    喷嘴伸入火焰筒深度对流场影响

Fig. 9    Effect of the insertion depth of the nozzle into the flame

tube on flow field
 

图 10为燃油颗粒轨迹图。方案 1、2与方案

0相比，油珠没有远离火焰筒内环面，尤其是方案

1，油珠的运动轨迹更长、离火焰筒内环面的距离

更近。这种油珠运动轨迹，对于燃烧的组织是很

不利的，可能会导致油珠射流进入火焰筒壁附近

的冷态气流区，导致火焰筒的损坏和燃烧的不充

分。导致这种现象的原因，与燃油在燃烧室内运

动时所经过空间的流动和燃烧环境有关，是一个

综合作用的结果。对于方案 3和方案 4，由于燃

油喷嘴是向着燃烧室内环壁面方向移动的，同时

结合燃烧室内流动与燃烧的综合作用，发现喷射

的燃油距离燃烧室内环火焰筒壁面距离也是过近。
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图 10    喷嘴伸入火焰筒深度对燃油颗粒轨迹影响

Fig. 10    Effect of the insertion depth of the nozzle into the flame

tube on fuel particle track
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图 11为伸入深度对燃油雾化特性的影响，

图 11（a）为颗粒最长寿命，图 11（b）为索太尔直径

（SMD）和颗粒最大直径（Dmax），雾化锥角为给定

边界条件，本文所有方案的雾化锥角均为 75°。从

图中可以看出，颗粒最大寿命和两种颗粒典型直

径随着喷嘴伸入火焰筒距离的增大而减小。这是

因为喷嘴伸入火焰筒的距离增加，导致喷嘴出口

处更靠近燃烧室的高温区域，从而使颗粒蒸发时

间和雾化细度均减小。但是喷嘴伸入火焰筒距离

过长，有可能导致喷嘴寿命降低。
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图 11    喷嘴伸入火焰筒深度对燃油雾化特性影响

Fig. 11    Effect of the insertion depth of the nozzle into the flame

tube on fuel atomization characteristics
 

图 12所示为不同深度时燃烧内温度分布。

当伸入深度减少时，主燃区的高温区域宽度变短

且更加靠近火焰筒外壁；反之，主燃区的高温区

域不仅靠近火焰筒外壁且燃烧得不充分，方案 4

的中间区发生二次燃烧的高温区域更大。伸入深

度不同会对温度分布产生一定的影响，这是燃油

喷嘴位置变化和燃烧室头部回流区内的流动共同

作用的结果。
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图 12    喷嘴伸入火焰筒深度对主燃孔轴向截面温度分布影响

Fig. 12    Effect of the insertion depth of the nozzle into the

flame tube on temperature distribution on axial section of

primary combustion hole
 

图 13所示为不同伸入深度时过主燃孔轴向

截面的温度分布。图中无量纲横坐标 x/L表示各

监测点的轴向位置，涡流片最低点径向截面为

x=0，L表示火焰筒从涡流片最低点到出口的总长

度。图中各个方案的轴向温度分布规律大致相同，

即在主燃区发生一次燃烧，未充分燃烧的混合物

在中间区发生二次燃烧。从方案 4与其他方案的

对比可以看出，当喷嘴伸入火焰筒距离过深时，

火焰筒头部涡流片位置温度升高，可能会降低涡

流片寿命。其次，方案 4在主燃区的高温区温度

与其他方案相比较低，而中间区的高温区温度较

高。这说明当喷嘴伸入火焰筒过深时，会使得燃

油在主燃区燃烧不充分，有更多的未燃混合物在
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中间区燃烧，降低燃烧效率。

图 14为头部周向温度分布，测量截面为头部

径向截面（x/L=0.15）。横坐标 r/R表示各监测点

的头部位置，其中 R表示火焰筒头部内外环壁面

中间环线总长度，r为中间环线最左侧点到各监

测点的短环线长度。各个方案的头部周向温度分

布规律大致相同，在涡流片的作用下，头部火焰

联焰性较好，在喷嘴出口处温度高，两侧温度低。

方案 3与其他方案相比，头部周向温度分布均匀

性较好，而方案 1和方案 4表现出较差的周向温

度均匀性分布。这说明喷嘴伸入火焰筒的深度具

有最佳值。
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图 14    喷嘴伸入火焰筒深度对头部温度分布影响

Fig. 14    Effect of the insertion depth of the nozzle into the flame

tube on temperature distribution of head
 

 3.3   喷雾偏转角度对主燃区燃烧特性的影响

图 15所示为喷雾偏转角度对流场影响。从

速度分布的云图以及流线图可以看出，5种方案

整体上速度分布差别并不明显。

图 16为喷雾偏转角度对燃油颗粒轨迹影响。

喷雾角度的偏转变化会导致燃油从喷嘴射流出来

之后喷射进入的流场不同，进而导致燃油的二次

雾化和蒸发特性发生变化。蒸发特性可以通过燃

油油珠的轨迹图看出差别。燃油在燃烧室内的燃

烧过程，与燃油的雾化过程密切相关，油滴直径

大、均匀性差会导致雾化效果差，大直径的油滴

运动轨迹长，如果射流在火焰筒内壁面上会引起

积碳等破坏现象。
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图 13    喷嘴伸入火焰筒深度对轴向温度分布影响

Fig. 13    Effect of the insertion depth of the nozzle into the flame

tube on axial temperature distribution
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图 15    喷雾偏转角度对流场影响

Fig. 15    Effect of spray deflection angle on flow field
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图 16    喷雾偏转角度对燃油颗粒轨迹影响

Fig. 16    Effect of spray deflection angle on fuel

particle track
 

从 5种方案的燃油油珠运动轨迹来看，燃油

喷嘴在周向上发生旋转，方案 5、6、7、8都会导

致燃油油珠的运动轨迹增加。油珠运动轨迹的增

加，是由颗粒蒸发时间和雾化细度共同决定的。

图 17（a）为喷雾偏转角度对颗粒最长寿命的

影响，图 17（b）为喷雾偏转角度对 SMD和 Dmax 的

影响。由于喷雾偏转角度的增大，喷嘴出口逆向

向上更靠近燃烧室的高温区域，颗粒最大寿命减

小。而喷雾的典型直径不仅受到出口温度的影响，

而且与喷嘴出口流场密切相关，由于出口流场的

复杂性，两种颗粒典型直径随着喷雾偏转角度的

变化无明显的线性规律。

 

图 18所示为喷雾偏转角度对温度分布影响。

与基准方案相比，喷嘴逆时针方向旋转会导致过

主燃孔后的回流区内的高温区增大，这是由于在

头部回流区内没有完全燃烧的燃料进一步燃烧所

导致的；而顺时针方向旋转在主燃孔后的回流区

内没有出现高的燃烧区，但头部回流区的高温区

的轴向长度变小。

图 19所示为过主燃孔轴向截面的温度分布。

随着喷雾偏转角度的减小，轴向温度的最大值基

本呈现先减小后增加的趋势，其中在方案 7的最

高温度最小，方案 8的最高温度最大。

图 20为头部径向截面（x/L=0.15）处的周向温

度分布。在涡流片的作用下，头部火焰联焰性较

好，在喷嘴出口处温度高，两侧温度低。随着喷

雾偏转角度的减小，头部周向温度分布的均匀性

基本呈现正相关趋势，其中在方案 8的头部周向

温度分布的均匀性最好，方案 5的头部周向温度

分布的均匀性最差。
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图 17    喷雾偏转角度对燃油雾化特性影响

Fig. 17    Effect of spray deflection angle on fuel

atomization characteristics
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 4    结　论

采用数值模拟的方法对不同燃油喷雾下某小

发环形回流燃烧室内燃油的雾化特性、燃烧特性

进行了研究，获得如下结论：

1）  所研究的回流环形燃烧室可以通过火焰

筒头部圆形结构、涡流片和内外环主燃孔气流之

间的强剪切射流作用形成回流区，在回流区内进

行燃烧组织。

2）  燃油的雾化特性会随着燃油喷嘴位置和

角度的变化而发生变化，进而影响到燃烧室内的

燃烧特性。颗粒最大寿命和两种颗粒典型直径随

着喷嘴伸入火焰筒距离的增大而减小。颗粒最大

寿命随着喷雾偏转角度的增大而减小。

3）  燃油喷嘴伸入火焰筒深度变短会导致高

温区域变窄且靠近火焰筒外壁，而燃油喷嘴伸入

火焰筒深度变长会导致主燃区高温区域减小且燃

油在主燃区燃烧得不充分。喷嘴伸入火焰筒的深

度存在最佳值。

4） 喷雾偏转角度对温度场的影响不大，喷嘴

出口偏转角度在一定范围内顺时针旋转可以使燃

油在主燃区燃烧得更加充分。燃烧室头部温度在

喷嘴出口处较高，两侧低。
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