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一体化加力燃烧室燃烧性能数值研究

向缘酝ꎬ李　 伟ꎬ刘云鹏ꎬ颜应文
(南京航空航天大学 能源与动力学院ꎬ江苏 南京 ２１００１６)

摘　 要:为减少一体化加力燃烧室内支板火焰稳定器高度与进口试验参数较高所导致的昂贵基础试验成本ꎬ采用

经试验数据验证的数值计算方法ꎬ对不同高度的一体化模型加力燃烧室燃烧性能进行数值模拟ꎬ分析模型加力燃

烧室高度变化和侧壁边界层效应对一体化加力燃烧室回流区、总压恢复系数以及燃烧效率的影响ꎮ 在保持空间油

雾场分布均匀与阻塞比一致的前提下ꎬ简化扇形加力燃烧室模型为矩形加力燃烧室模型ꎬ其中模型加力燃烧室高

度 Ｈ 分别为 ２００ꎬ１５０ 和 １００ ｍｍꎬ总长 Ｌ ＝ １ ４８０ ｍｍꎬ宽 Ｂ ＝ １２５ ｍｍꎮ 结果表明:模型加力燃烧室高度的降低对燃烧

性能影响较小ꎬ其中回流率最大降幅为 ０. １６％ ꎬ总压恢复系数最大降幅为 ０. １５％ ꎬ燃烧效率的最大降幅为 １. ９％ ꎻ
模型加力燃烧室侧壁面边界的引入对燃烧性能影响较小ꎬ回流率、总压恢复系数最大降幅均小于 １％ ꎬ燃烧效率的

最大降幅仅为 ０. ７％ ꎻ可以采用单支板火焰稳定装置降低高度的方法简化试验件设计ꎮ
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引　 言

传统的加力燃烧室常采用 Ｖ 形钝体火焰稳定

器ꎬ但其面临着流阻损失过大、装置受到高温烧蚀所

导致的寿命较短等问题[１]ꎮ 国外学者[２ － ４]首先提出

涡轮后框架、火焰稳定器以及喷油杆一体化设计的

新型加力燃烧室ꎬ总结分析了一体化加力燃烧室设

计技术特点及其所面临的一些关键问题ꎬ突出强调

了一体化加力燃烧室发展的必要性与可行性ꎮ
支板火焰稳定器作为一体化加力燃烧室的核心

部件ꎬ其结构与布置方式对加力燃烧室的燃烧性能

起到至关重要的作用ꎮ Ｋｈｏｓｌａ等人[５]在火焰稳定器

尾端增加凸台结构ꎬ有效提升了湍流火焰燃烧速率

和稳定性ꎬ减少了流场冷态损失ꎮ Ｌｕｂａｒｓｋｙ 等人[６]

通过改变火焰稳定器的常规供油系统ꎬ有效提升了

火焰稳定器的静态和动态稳定性ꎮ 北京航空航天大

学刘玉英团队提出一种凹腔支板火焰稳定器ꎬ并通

过数值模拟与试验对燃油雾化[７]、自燃性能[８]、火
焰传播[９]、贫油熄火性能[１０]和燃烧效率[１１]进行了

较为全面的研究ꎬ结果表明ꎬ该凹腔结构可有效提升

一体化加力燃烧室的燃烧性能ꎮ 目前ꎬ一体化径向

支板火焰稳定器的高度比较高、进口试验参数也较

高 ( 进 口 马 赫 数 接 近 ０. ４、 进 口 温 度 接 近

１ ３００ Ｋ) [１２ － １３]ꎬ导致开展径向整支板火焰稳定装置

燃烧性能试验进口流量比较大ꎬ试验成本高ꎮ 同时ꎬ
由于一体化支板火焰稳定装置的燃烧性能无法降状

态开展试验ꎬ因此进行试验件设计时ꎬ在保证供油规

律与全支板火焰稳定装置相同的前提下ꎬ采取降低

支板火焰稳定装置高度的方式对燃烧性能影响规律

进行研究ꎮ
本文主要通过数值模拟对不同径向火焰稳定装

置高度下一体化加力燃烧室的燃烧性能进行研究ꎬ
总结和分析模型加力燃烧室壁面效应对一体化加力

燃烧室回流区尺寸、回流率、总压恢复系数和燃烧效

率的影响ꎬ从而为一体化加力燃烧室试验件的设计

提供相关的技术支持ꎮ

１　 研究对象与方法

１. １　 物理模型

一体化加力燃烧室结构如图 １ 所示[１４]ꎮ 经过

涡轮后的高温气流从内涵通道流出ꎬ在经过支板火

焰稳定器后与外涵冷气掺混ꎮ 与此同时ꎬ燃油从火

焰稳定器内部的喷油杆喷射而出ꎬ在火焰稳定器后

进行燃烧从而进一步增加燃气温度ꎬ实现加力ꎮ 由

于越靠近轴线ꎬ支板间距越近ꎮ 为保证空间油雾场

的分布均匀和阻塞比要求ꎬ通常采用长短支板交替

布置作为实际加力燃烧室内的稳焰结构ꎮ

图 １　 一体化加力燃烧室结构示意图

Ｆｉｇ. １ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ

在对支板火焰稳定器燃烧性能进行基础研究

时ꎬ对模型进行了一定的简化:某型一体化加力燃烧

室的内涵道环腔内共布置 １６ 个长短交替的火焰稳

定装置ꎬ等间隔取出含一个火焰稳定器的扇形加力

燃烧室流道ꎬ扇形角为 ２２. ５°ꎮ 在保证加力燃烧室

阻塞比一致的条件下ꎬ简化扇形流道为矩形流道ꎬ
如图 ２所示ꎮ 计算模型主要由单支板火焰稳定装置

与矩形加力燃烧室流道两部分组成ꎮ 其中ꎬ支板

前端呈圆弧形扩张ꎬ在支板中部宽度保持不变ꎬ为
３５ ｍｍꎬ尾缘向外略有扩张ꎬ矩形加力燃烧室流道总

长 Ｌ ＝ １ ４８０ ｍｍꎬ宽 Ｂ ＝ １２５ ｍｍꎬ高度 Ｈ 与支板保持

一致ꎮ

２７
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图 ２　 计算模型结构示意图

Ｆｉｇ. ２ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ

　 　 为便于分析ꎬ截取两个特征面并在相应截面上

标注特征线ꎬ如图 ２(ｂ)所示ꎮ 截面选取的主要原则

是能有效地观察流体在模型加力燃烧室内流动状

态ꎮ 截面①为模型沿高度方向的中心截面 Ｚ / Ｈ ＝
１ / ２ꎻ截面②为模型沿流道方向中段截面 Ｙ / Ｌ ＝ １ / ２ꎮ
选取穿过火焰稳定装置尾缘回流区的两根特征线ꎬ
特征线①处于截面①Ｙ / Ｌ ＝ ３ / １０ 处ꎬ特征线②处于

截面①中心位置 Ｘ / Ｂ ＝ ０ 处ꎮ 为观察流体流经火焰

稳定器后沿高度方向的速度分布ꎬ选取位于流道中

心的特征线③ꎬ其处于截面②Ｘ / Ｂ ＝ ０ 处ꎻ特征线④
处于截面①出口位置 Ｙ / Ｌ ＝ １ 处ꎬ选取的标准是能

有效确定火焰面在出口的位置ꎮ
１. ２　 数值模拟方法

１. ２. １　 计算方法

采用商用软件 ＡＮＳＹＳ ＦＬＵＥＮＴ 对模型进行数

值计算ꎮ 气体性质定义为理想可压缩气体ꎮ 选取湍

流模型为 Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ ｋ － ε 模型ꎬ壁面函数为标准壁

面函数ꎬ压力速度耦合算法采用 ＳＩＭＰＬＥ 算法ꎬ采用

组分输运与离散相模型计算液体燃油的喷雾燃烧ꎮ
燃烧模型采用有限速率 /涡耗散模型ꎮ试验中采用的

燃料为 Ｊｅｔ 系列航空煤油ꎬ分子量接近 Ｃ１２Ｈ２３ꎬ因此

数值计算中液态燃料采用Ｃ１２Ｈ２３代替ꎬ其热物性如

表 １ 所示ꎮ 全局油气比为 ０. ０３６ꎮ 为保证空间油雾

场的分布均匀ꎬ在不同高度的模型加力燃烧室中ꎬ将
位于火焰稳定装置两侧的喷油出口等间距交替布

置ꎬ间隔 ２０ ｍｍꎮ 同时ꎬ底部喷嘴距下壁面的距离与

顶部喷嘴距上壁面的距离保持一致ꎬ喷雾粒径满

足 Ｒｏｓｉｎ￣Ｒａｍｍｌｅｒ分布ꎬ最小粒径 １ μｍꎬ平均粒径

３０ μｍꎬ最大粒径 ６０ μｍꎬ分布系数 ３. ５ꎮ 喷嘴相关

参数通过 ＤＰＭ 模型给定ꎬ采用锥形喷嘴ꎬ喷嘴孔径

０. ４８ ｍｍꎬ喷射速度 １８. ５ ｍ / ｓꎬ射流半角 ５°ꎮ

表 １　 Ｃ１２Ｈ２３物理性质

Ｔａｂ. １ Ｐｈｙｓｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ Ｃ１２Ｈ２３

密度 /

ｋｇｍ － ３
比定压热容 /

Ｊ(ｋｇＫ) － １
气化潜热 /

Ｊｋｇ － １
蒸发温度 /

Ｋ

沸点 /

Ｋ

７８０ ２ ０９０ ２２６ ０００ ３４１ ４７７

定义回流率 β、总压损失 Δｐ 及总压恢复系数

σꎬ并参考燃油法燃烧效率ηＦ与焓差法燃烧效率

ηＨ[１５]进行燃烧效率的分析ꎮ

β ＝
∫ρ ｖ⇀ｄ Ａ

⇀

ｍ̇ｉｎ
× １００％ (１)

式中:ρ—流体密度ꎬｋｇ / ｍ３ꎻ ｖ⇀—通过回流面的法向

速度ꎬｍ / ｓꎻＡ⇀—回流面面积ꎬｍ２ꎻｍ̇ｉｎ—进口总质量流

量ꎬｋｇ / ｓꎮ
Δｐ ＝ ｐ∗ｉｎ － ｐ∗ｏｕｔ (２)

σ ＝
ｐ∗ｏｕｔ
ｐ∗ｉｎ

× １００％ (３)

式中: ｐ∗ｏｕｔ—出口总压力值ꎬ Ｐａꎻ ｐ∗ｉｎ—入口总压力

值ꎬＰａꎮ

ηＦ ＝
ｍ̇Ｆꎬｔｏｔ － ｍ̇Ｆꎬｏｕｔ

ｍ̇Ｆꎬｔｏｔ
× １００％ (４)

式中:ｍ̇Ｆꎬｔｏｔ—总供油质量流量ꎬｋｇ / ｓꎻｍ̇Ｆꎬｏｕｔ—出口未

燃燃油质量流量ꎬｋｇ / ｓꎮ

ηＨ ＝
ｍ̇ｇ ｈ∗ｏｕｔ － ｍ̇ｉｎ ｈ∗ｉｎ

ｍ̇Ｆ × ＱＦ
× １００％ (５)

式中:ｈ∗ｏｕｔ、ｈ∗ｉｎ—出口与进口总焓值ꎬＭＪ / ｋｇꎻｍ̇ｏｕｔ—出

口总质量流量ꎬ ｋｇ / ｓꎻ ＱＦ—燃料的低位热值ꎬ取

４２ ８９ ＭＪ / ｋｇ[１６]ꎮ
１. ２. ２　 边界条件

将模型燃烧室出口设置为压力出口ꎬ压力为

１０１ ３２５ Ｐａꎬ上下壁面设置为无滑移固体边界条件ꎬ

３７
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左右侧壁面设置为无滑移固体边界或周期性边界条

件ꎮ 其中ꎬ进口设置为质量流量进口ꎬ相关参数设置

如表 ２ 所示ꎮ 根据试验中对高度为 ２００ ｍｍ 一体化

加力燃烧室进口燃气组分与含量的测量ꎬ进行模型

加力燃烧室进口燃气组分的设置ꎬ如表 ３ 所示ꎮ

表 ２　 进口相关参数设置

Ｔａｂ. ２ Ｒｅｌｅｖａｎｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｓｅｔｔｉｎｇ ｏｆ ｉｎｌｅｔ

高度 / ｍｍ 进口流量 / ｋｇｓ － １ 进口总温 / Ｋ 水力直径 / ｍｍ

２００ １. ０ １ ２５０ １６０

１５０ ０. ７５ １ ２５０ １４０

１００ ０. ５０ １ ２５０ １２０

表 ３　 进口燃气组分

Ｔａｂ. ３ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｉｎｌｅｔ ｇａｓ

燃气成分 摩尔分数

Ｎ２ ８０. ８９

Ｏ２ １２. ７８

ＣＯ２ ６. ３３

１. ２. ３　 网格无关性与计算方法验证

采用 ＩＣＥＭ网格划分软件对一体化模型加力燃

烧室流域进行结构性网格划分ꎬ对火焰稳定装置壁

面附近与尾缘回流区进行局部网格加密处理以获得

较高网格质量ꎮ 选取高度为 １００ ｍｍ 的模型加力燃

烧室进行网格划分ꎬ获得网格数从 ８３ 万逐渐过渡到

１８０ 万的 ４ 套网格ꎮ 对比特征线①、特征线②上各

点轴向方向(Ｙ 方向)的速度ꎬ如图 ３ 所示ꎮ 当网格

数量在 １４７ 万以后ꎬ各点沿 Ｙ 方向的速度大小基本

保持一致ꎬ最终选取网格量为 １４７ 万ꎮ 对于其他不

同高度的一体化模型加力燃烧室ꎬ均采用相同的网

格划分方法ꎬ分别获得计算所需的网格ꎮ
为验证数值计算方法ꎬ选取与试验件高度相同

的一体化模型加力燃烧室进行上述流场设置的数值

模拟ꎮ 通过试验数据分别对比总压恢复系数与出口

平均温度ꎬ从而验证数值计算方法的合理性ꎮ 试验

中ꎬ采用压力传感器 ＭＩＫ￣Ｐ３００ 对进出口压力进行

采集ꎬ采集不确定度为 １ ０３％ ꎬ总压恢复系数不确

定度为 ０. １９％ ꎮ 采用 Ｂ 型热电偶对加力燃烧室出

口温度进行测量ꎬ测量不确定度为 ０. ２５％ ꎮ 试验结

果与仿真结果对比如图 ４ 所示ꎮ 燃烧流场总压恢复

系数计算误差为 ０. ３％ ꎬ出口平均温度计算的相对

误差为 ３. ３２％ ꎬ验证了数值计算方法和数学模型的

可靠性ꎮ

图 ３　 特征直线轴向速度分布对比

Ｆｉｇ. ３ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｘｉａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎ ｔｈｅ ｆｅａｔｕｒｅ ｌｉｎｅ

图 ４　 试验结果与仿真结果对比

Ｆｉｇ. ４ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ

４７
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２　 结果分析

２. １　 燃烧室高度对燃烧性能的影响

首先ꎬ对 ３ 个不同高度下的一体化模型加力燃

烧室内部流场结构进行分析ꎮ 选取特征截面①如图

５(ａ)所示ꎮ 燃烧流场分布云图表明ꎬ不同高度的一

体化模型加力燃烧室具有相似的流场结构ꎮ 进一步

对特征线①上轴向速度分布进行分析ꎬ如图 ５(ｂ)所
示ꎮ 可以看出ꎬ３ 个不同高度的一体化模型加力燃

烧室内部流场速度大小基本相同ꎬ且回流区结构形

成较好ꎮ

图 ５　 特征截面相关速度分布

Ｆｉｇ. ５ Ｒｅｌｅｖａｎｔ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ

ｆｅａｔｕｒｅ ｓｅｃｔｉｏｎ

其次ꎬ对各高度下的一体化模型加力燃烧室回

流区进行分析ꎮ 通过选取流场中轴向速度为零的三

维等值面ꎬ提取其二维等值线作为回流区尺寸ꎬ如图

６(ａ)所示ꎮ 可以看出ꎬ高度为 ２００ ｍｍ与 １５０ ｍｍ的

一体化模型加力燃烧室回流区尺寸基本相同ꎬ高度

为 １００ ｍｍ的一体化模型加力燃烧室回流区结构略

有缩小ꎮ 通常ꎬ燃油的蒸发与燃烧需要回流区卷吸

足够的高温燃气ꎬ因此回流区尺寸并不能有效判别

支板火焰稳定器的稳焰效果ꎬ故对回流区内回流率

的统计是必要的ꎮ 图 ６(ｂ)表明ꎬ随着一体化模型加

力燃烧室高度的降低ꎬ燃烧室内的回流率有所下降ꎬ
但最大降幅仅 ０. １６％ ꎮ 引起该现象的主要原因是ꎬ
模型加力燃烧室高度的下降导致流体流动雷诺数降

低ꎬ而雷诺数表征的是流体的惯性力与粘性力之比ꎬ
因此在高度下降的过程中流体受到粘性力作用更

强ꎬ导致回流区对来流流体的卷吸作用变弱ꎬ回流率

减小ꎮ

图 ６　 回流区结构与特征参数对比

Ｆｉｇ. ６ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ａｎｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ｚｏｎｅ

图 ７ 对比了不同高度的一体化模型加力燃烧室

总压参数ꎬ可以看出ꎬ随着高度的降低ꎬ模型加力燃

烧室总压损失呈现出增大的趋势ꎬ这主要是由于壁

面间距的改变引起流速变化ꎬ进而影响沿程总压损

失ꎮ 分析特征线①上的速度分布(图 ５(ｂ))ꎬ由于

两侧壁面间距不变ꎬ流体在 ＸＹ 截面上的速度分布

相同ꎬ所引起的沿程总压损失在各模型加力燃烧室

中一致ꎮ 其次ꎬ分析上下壁面间距的影响ꎬ取特征线

③分析沿高度方向轴向速度的变化(图 ８)ꎬ随着上

下壁面间距的减小ꎬ近壁面附近的速度大小与速度

５７
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梯度有所增大ꎬ由于沿程损失与流动速度呈正相关ꎬ
故总压损失有一定程度的增加ꎮ 此外ꎬ不同高度模

型加力燃烧室的总压恢复系数相差甚微ꎬ最大降幅

为 ０. １５％ ꎬ这是因为气流在流道中所产生压力损失

相对于总压力而言量级较小ꎮ

图 ７　 总压参数对比

Ｆｉｇ. ７ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图 ８　 特征线轴向速度分布

Ｆｉｇ. ８ Ａｘｉａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｆｅａｔｕｒｅ ｌｉｎｅ

一体化加力燃烧室的燃烧性能与多个因素相

关ꎬ最为直观的判别方法则是燃烧效率ꎮ 不同高度

模型加力燃烧室效率如图 ９ 所示ꎮ 通过图 ９ 可以看

出ꎬ燃油法与焓差法计算出的燃烧效率在数值上虽

有所差异ꎬ但随燃烧室高度的变化两者呈现出相同

的趋势ꎮ 其原因是ꎬ上下壁面间距的减小所引起的

回流区结构变化ꎮ 模型加力燃烧室高度的下降引起

燃烧室内回流率降低ꎬ下游高温气体的回流量减少ꎬ
所以回流区内高温气体对燃油加热蒸发效果变差ꎮ
同时ꎬ燃油在一体化加力燃烧室内的驻留时间变短ꎬ
部分燃油蒸气未能进行燃烧就随着气流到达出口ꎮ
总体来看ꎬ高度变化对燃烧效率的影响较小ꎬ最大降

幅为 １. ９％ ꎮ

图 ９　 不同高度模型加力燃烧室燃烧效率

Ｆｉｇ. ９ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ
ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｈｅｉｇｈｔｓ

２. ２　 侧壁边界层效应对燃烧性能的影响

一般地ꎬ加力燃烧室内含有多个火焰稳定装置ꎬ
在基础试验过程中对进口参数的要求仍较高ꎬ因此

为进一步指导试验件设计ꎬ提高试验过程的经济性

并简化后续数值计算过程ꎬ选定 １００ ｍｍ 高度的一

体化模型加力燃烧室进行侧壁边界层效应对燃烧性

能影响的研究ꎮ
对比模型加力燃烧室侧壁面边界条件改变时回

流区结构与参数的变化ꎬ如图 １０ 所示ꎮ 可以看出ꎬ
侧壁边界层效应对模型加力燃烧室内的回流区尺寸

与回流率影响较小ꎬ回流率降幅为 ０. ２％ ꎮ 其主要

原因是ꎬ侧壁的引入虽然会改变壁面附近的流动状

态ꎬ但是不影响主流核心区ꎮ
特征线①与特征线③轴向速度分布如图 １１ 所

示ꎮ 当侧壁条件为无滑移固体壁面时ꎬ来流在靠近

壁面时受到粘性力作用会在壁面附近形成边界层ꎮ

６７
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边界层理论指出ꎬ在边界层外缘流体流动速度趋于

主流速度ꎬ随着流体向边界层内部移动流体速度逐

步降低ꎬ直至在贴近固体壁面处时流体流动速度降

为零ꎮ 图中ꎬ由于边界层厚度相比流道宽度非常小ꎬ
因此在靠近两侧壁面时出现速度骤降为零的现象ꎮ
当侧壁条件为周期性边界时ꎬ由于无壁面边界层的

影响ꎬ来流在侧壁附近保持与主流一致的速度ꎮ 若

仅观察充分发展的湍流核心区ꎬ即回流区域ꎬ可发现

两种边界条件下的一体化模型加力燃烧室具有相似

的回流区特征ꎬ因此ꎬ两者回流区尺寸相差甚微是合

理的ꎮ 从图 １１(ｂ)可以看出ꎬ两种一体化模型加力燃

烧室在高度方向上的轴向速度分布出现差异ꎮ 且由

式(１)得出ꎬ具有较大速度的一体化模型加力燃烧室

将具有更大的回流率ꎬ因此侧壁为无滑移固体壁面

的一体化模型加力燃烧室回流率略大也是合理的ꎮ

图 １０　 回流区结构与特征参数对比

Ｆｉｇ. １０ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ａｎｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ｚｏｎｅ

图 １２ 为两类侧壁面边界条件下一体化模型加

力燃烧室的总压恢复系数ꎮ 相较而言ꎬ无滑移固体

侧壁模型加力燃烧室的总压恢复系数略低于周期性

侧壁模型加力燃烧室ꎬ这由流场结构所决定ꎮ 从 ＸＹ
截面分析(图 １１ ( ａ))ꎬ无滑移固壁条件的模型加

力燃烧室在壁面处存在边界层ꎬ边界层的粘性作

用使得压力损失有一定的增加ꎻ从 ＹＺ 截面分析

(图 １１(ｂ))ꎬ无滑移固体侧壁模型加力燃烧室具有

更高的平均流速ꎬ故无滑移固体侧壁模型加力燃烧

室总压损失高于周期性侧壁模型加力燃烧室ꎮ 从整

体分析可以看出ꎬ侧壁边界层效应对总压恢复系数

的影响较小ꎬ两类模型加力燃烧室总压恢复系数的

变化仅为 ０. ５％ ꎮ

图 １１　 特征线轴向速度分布

Ｆｉｇ. １１ Ａｘｉａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｆｅａｔｕｒｅ ｌｉｎｅ

图 １２　 总压恢复系数对比

Ｆｉｇ. １２ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒｅｃｏｖｅｒｙ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ
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图 １３ 对比了两种边界条件下模型加力燃烧室

的燃烧效率ꎮ 与总压恢复系数类似ꎬ无滑移固体侧

壁模型加力燃烧室燃烧效率略低ꎬ最大降幅为

０ ７％ ꎮ 由于两模型加力燃烧室的回流区尺寸和回

流率的差异很小(图 １０)ꎬ因此可排除回流区卷吸作

用下燃油加热蒸发速率变化所引起的燃烧效率差

异ꎮ 根据扩散火焰的燃烧机理进行分析ꎬ当进入一

体化加力燃烧室的气流与燃油在发生剧烈化学反

应前ꎬ两者在湍流核心区不断掺混雾化ꎬ当氧气与燃

油蒸气在某处形成化学恰当比时ꎬ扩散火焰面在此

处生成ꎬ产生燃烧现象ꎮ 在火焰面上ꎬ燃料和氧气的

浓度最小(理论上为零)ꎬ而燃烧产物的浓度则最

大ꎻ自火焰面向中心轴线燃料浓度增高、产物浓度减

小ꎻ自火焰面向侧壁ꎬ则氧气浓度增高、产物浓度

减小ꎮ

图 １３　 燃烧效率对比

Ｆｉｇ. １３ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｉｅｓ

图 １４(ａ)展示了当火焰稳定燃烧后特征线④上

的氧气质量占比情况ꎮ 在流道中心区域 ｜ Ｘ ｜ <
０ ２５Ｂ 区域内ꎬ两特征线上氧气质量占比皆为零ꎬ由
此可以确定模型加力燃烧室出口处的火焰面位置ꎮ
图 １４(ｂ)统计了出口截面上的氧气质量流量分布ꎮ
在流道中心区域 ｜ Ｘ ｜ < ０. ２５Ｂ 区域内ꎬ两模型加力

燃烧室的氧气质量流量分布情况无差异ꎬ这是氧气

在进入火焰面时急剧消耗的结果ꎮ 由于进入两模型

加力燃烧室的氧气总质量流量是相等的ꎬ而在侧壁

边界处出现了无滑移固体侧壁模型加力燃烧室氧气

量较大的情况ꎮ 因此从整体来看ꎬ无滑移固体侧壁

模型加力燃烧室内对氧气的消耗量较小ꎬ即对燃油

的消耗量较小ꎬ燃烧不充分ꎬ燃烧效率略低ꎮ

图 １４　 出口截面相关参数分布

Ｆｉｇ. １４ Ｒｅｌｅｖａｎｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｏｕｔｌｅｔ ｓｅｃｔｉｏｎ

３　 结　 论

采用数值模拟方法评估了不同高度下一体化模

型加力燃烧室的燃烧性能ꎬ在进口气动参数相同条

件下ꎬ分析了模型加力燃烧室高度与侧壁边界层效

应对回流参数、总压恢复系数与燃烧效率的影响ꎬ得
出结论:

(１) 在所研究的高度参数下ꎬ随着模型加力燃

烧室高度的降低ꎬ流体流动雷诺数变小ꎬ流体所受粘

性力作用变大ꎬ回流区尺寸与回流率呈现出减小趋

势ꎬ其中回流率最大降幅为 ０. １６％ ꎮ
(２) 随模型加力燃烧室高度的降低ꎬ流道内 ＹＺ

截面的轴向速度分布出现差异ꎬ速度梯度有所增加ꎬ
导致总压损失略有增加ꎬ但总压恢复系数的变化仅

为 ０. １５％ ꎬ总压恢复系数对高度的变化不敏感ꎮ
(３) 随着高度的降低ꎬ模型加力燃烧室回流率的

下降使得回流区对高温燃气的卷吸作用和对燃油的

加热蒸发作用减弱ꎬ从而导致燃油蒸气在回流区驻留

时间缩短ꎬ燃烧效率有所下降ꎬ最大降幅为 １. ９％ꎮ
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(４) 侧壁边界条件的改变ꎬ对回流区尺寸、回流

率与总压恢复系数影响较小ꎬ最大降幅均小于 １％ ꎬ
基本可以忽略ꎮ

(５) 无滑移固体壁面边界的模型加力燃烧室较

周期性侧壁边界的模型加力燃烧室燃烧效率略有下

降ꎬ最大降幅仅为 ０. ７％ ꎮ
通过分析可知ꎬ高度变化与侧壁边界层效应对

一体化加力燃烧室的燃烧性能影响较小ꎬ可以采用

单支板降低高度的方法来设计试验件ꎬ为后续一体

化加力燃烧室试验件的设计提供了相应的技术

支撑ꎮ
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