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摘　 要：对中心分级贫油直喷燃烧室流动和污染排放特性进行了数值模拟研究，分别在慢车和起飞工

况下研究了燃烧室冷态和热态的流动特性，分析了燃烧释热对流场形态的影响，得到了主油喷射角度

对污染排放的影响规律。 计算结果表明：副模采用旋流角为 ３２°的中等强度旋流仍然能够在冷态和热

态条件下形成稳定的中心回流区，但是热态下回流区尺寸和回流量较冷态显著增大；随着主油喷射角

度的减小，燃烧反应区向下游方向移动，缩短了高温燃气在燃烧室内的停留时间，有利于降低燃烧室

氮氧化物的生成量。
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　 　 随着国际社会对环境污染问题的关注度越来越

高，国际民航组织（ＩＣＡＯ）对民用飞机污染物排放的

要求日益严格，先后制定并颁布了 ＣＡＥＰ１，ＣＡＥＰ２，
ＣＡＥＰ４，ＣＡＥＰ６ 和 ＣＡＥＰ８ 等污染物排放规定［１］，对
一氧化碳（ＣＯ）、未燃碳氢（ＵＨＣ）、氮氧化物（ＮＯｘ）
和冒烟的生成量制定了严格的排放要求，尤其是对

ＮＯｘ 的排放限制要求越来越严格。 因此需要开展低

污染技术研究。 目前，低污染燃烧技术主要分为 ３
个技术路线：富油燃烧－快速淬熄－贫油燃烧（ ｒｉｃｈ⁃
ｂｕｒｎ ｑｕｉｃｋ⁃ｑｕｅｎｃｈ ｌｅａｎ⁃ｂｕｒｎ，ＲＱＬ） ［２］，贫油预混预

蒸发燃烧（ ｌｅａｎ ｐｒｅｍｉｘｅｄ ｐｒｅｖａｐｏｒｉｓｅｄ，ＬＰＰ） ［３］ 和贫

油直接喷射燃烧（ｌｅａｎ ｄｉｒｅｃｔ ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ，ＬＤＩ） ［４］。
ＲＱＬ 燃烧技术是目前应用最广泛的低污染燃

烧技术，但是在淬熄过程有可能产生接近化学恰当

比的反应条件，从而生成大量 ＮＯｘ，这就导致在同样

条件下主燃区富油燃烧比贫油燃烧产生更多的

ＮＯｘ，因此 ＲＱＬ 技术降低污染排放的潜力有限，很难

满足未来 ＩＣＡＯ 更严苛的排放标准。 ＬＰＰ 和 ＬＤＩ 技
术的基本思想是在主燃区形成非常均匀的燃料－空
气混合物，然后在较贫的当量比下进行燃烧，以此降

低燃烧区温度，从而大幅减少由于热力型机理生成

的 ＮＯｘ。 由于 ＬＰＰ 技术存在自燃、回火和燃烧不稳

定性问题，而 ＬＤＩ 技术采用直接混合燃烧，不存在自

燃和回火问题，同时有效降低了燃烧不稳定性发生

的风险，因此 ＬＤＩ 技术是未来低污染燃烧室发展的

重要方向。 ＬＤＩ 技术的核心是旋流喷嘴模型结构，
经过旋流器的空气既是燃烧空气，也是助雾化和促

进油雾散布的空气［５］。 该结构的关键是实现燃油

良好雾化以及油气快速混合，在燃烧室头部形成均

匀偏贫的可燃混气，从而降低燃烧区温度来抑制氮

氧化物的生成［６］。
国外针对 ＬＤＩ 技术已经开展了很多研究，Ｆｕ［６］

采用激光多普勒测速（ＬＤＶ）技术研究了不同叶片

角度、雷诺数和约束比对 ＬＤＩ 燃烧室流场形态和燃

烧性能的影响。 Ｄｅｗａｎｊｉ 等［７⁃９］ 针对单点和九点 ＬＤＩ
燃烧室采用非定常雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程（ＵＲＡＮＳ）和

大涡模拟（ＬＥＳ）方法研究冷态流场特征，分析了漩

涡中心进动（ＰＶＣ）和漩涡破碎泡（ＶＢＢ）现象，建立

了适用于 ＬＤＩ 燃烧室的喷雾燃烧数值模拟方法并与

实验结果对比验证。 Ｖｉｌｌａｌｖａ［１０］ 在常压下同时观测

ＬＤＩ 燃烧室速度场和反应区，结果表明火焰稳定在

由混合段出口高速反应流和低速回流区形成的剪切
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层内。 Ｐａｔｅｌ 等［１１⁃１２］采用 ＬＥＳ 方法研究 ＬＤＩ 燃烧室

内部流场，研究发现热态时旋流流动形成的 ＶＢＢ 变

小，并且起到稳定火焰的作用。 Ｈｅａｔｈ［１３］ 采用雷诺

平均 Ｎ⁃Ｓ 方程（ＲＡＮＳ）方法结合简化的航空煤油

（Ｊｅｔ⁃Ａ）反应机理计算了 ＬＤＩ 燃烧室的流场结构和

燃烧性能，揭示了旋流器间距、叶片角度和文氏管收

缩角度对流动和污染物产生的影响规律。 随后在文

献［１４］中提出了全环 ＬＤＩ 燃烧室方案，针对 １ ／ １２
全环模型研究了整个起降循环内燃烧性能和污染物

排放。
国内吴垚锃等［１５］研究了不同旋流数、文氏管间

距、扩压器与头部间距等参数对多点喷射燃烧室冷

态流场的影响规律。 朱宇等［１６］ 针对单个旋流喷嘴

结构采用数值方法研究了旋流数和扩张比对回流区

形态的影响规律，并且总结了回流区长度的经验关

系式。
目前，国内外基于 ＬＤＩ 概念提出的燃烧室方案

多采用阵列式喷嘴的结构，每个单元由带有文氏管

的旋流器和喷嘴构成，不同的设计者只是改变了不

同的阵列方式，这种设计虽然单元结构简单，但是整

体结构庞大，燃油控制系统复杂，难以在航空发动机

上实现应用。 本文提出中心分级贫油直喷燃烧室模

型，研究了慢车和起飞工况下燃烧室冷态和热态流

动特性，对比分析了主油喷射角度对燃烧反应和污

染物生成的影响。

１　 物理模型及计算方法

１．１　 物理模型

本文提出了中心分级贫油直喷低污染燃烧室头

部模型，如图 １ 所示。

图 １　 中心分级贫油直喷燃烧室头部结构示意图

将头部分为主模 （ｍａｉｎ ｍｏｄｕｌｅ） 和副模 （ ｐｉｌｏｔ
ｍｏｄｕｌｅ），分别对应主模燃烧区和副模燃烧区。 副模

由副模旋流器、单油路离心喷嘴和收敛出口组成，主
模由主模旋流器、同轴顺流空气助雾化喷嘴和收敛

出口组成，其中主模旋流角度为 ６０°，副模旋流角度

为 ３２°，副油喷嘴雾化锥角 β 为 ９０°。 本文中建立了

２ 种主油喷射角度燃烧室模型，主油角度 α 分别为

１５°和 ２０°。
根据燃烧室技术成熟度的划分，在开展新概念

燃烧室燃烧组织和基本性能研究时，应当采用单头

部燃烧室作为研究对象［１７］，因此本文建立了单头部

单管燃烧室模型，如图 ２ 所示，包括燃烧室头部、燃
烧室进口段、端壁法兰、燃烧室机匣、火焰筒和燃烧

室收敛段。

图 ２　 单头部单管燃烧室模型

１．２　 网格划分

采用 ＩＣＥＭ ＣＦＤ 软件划分流体域网格，由于燃

烧室头部结构非常复杂，因此采用四面体网格和六

面体网格相结合的方法划分网格，如图 ３ 所示，通过

对比不同网格数量时距离燃烧室头部下游 Ｚ ／ Ｄ ＝
０．４处（约为回流区中心）轴向速度沿径向分布，当
速度分布随着网格数量不再发生明显变化时，认为

网格达到无关，最终确定总网格数量为 ５８６ 万。

图 ３　 燃烧室网格划分

１．３　 计算模型

本文采用 ＦＬＵＥＮＴ 软件进行数值模拟，其中质

·７１８·
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量、动量及能量的时均守恒控制方程采用有限体积

的格式。 湍流模型中雷诺平均法（ＲＡＮＳ）通过求解

时均化的 Ｎ⁃Ｓ 方程，将瞬态脉动量时均化，该方法避

免了直接求解 Ｎ⁃Ｓ 方程，而是求解时均化的雷诺方

程，因此大大减小了计算成本，而且对工程实际可以

取得较好的效果。 文献［１８］针对 ＧＥ 提出的旋流杯

模型，分别采用 ｓｔａｎｄａｒｄ ｋ⁃ε（ｓ ｋ⁃ε）、ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ ｋ⁃ε（ｒ
ｋ⁃ε）、 ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ ｇｒｏｕｐ ｋ⁃ε （ ＲＮＧ ｋ⁃ε ）、 ｓｈｅａｒ
ｓｔｒｅｓｓ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ｋ⁃ω（ ｓｓｔ ｋ⁃ω）和 ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｓｔｒｅｓｓ ｍｏｄｅｌ
（ＲＳＭ）这 ５ 种常用的湍流模型进行数值模拟，将计

算结果与采用 ＬＤＶ 得到的实验结果比较，结果表明

ｓｋε 模型的计算结果与实验结果最接近，因此本文

采用 ｓ ｋε 湍流模型。 本文采用 ＳＩＭＰＬＥＣ 求解方法，
压力求解采用 ｓｔａｎｄａｒｄ 格式，其余参数求解采用二

阶迎风格式，采用标准壁面函数，燃烧模型采用概率

密度函数（ＰＤＦ）模型。
１．４　 计算工况及边界条件

本文计算工况分为慢车工况和起飞工况，燃烧

室进口参数如表 １ 所示。 在慢车工况时，仅副模喷

嘴供油燃烧，在起飞工况时，主、副模喷嘴同时供油

燃烧，主油和副油分配比例为 ７５％和 ２５％，主模燃

油不分级。
表 １　 燃烧室进口参数

工况 进口温度 ／ Ｋ 进口压力 ／ Ｐａ 油气比

慢车 ５１４ ５２３ ０００ ０．０１４ ０

起飞 ７４４ １ ９３２ ６７１ ０．０２８ ５

边界条件设置为质量流量进口和压力出口，燃
料为航空煤油（Ｃ１２Ｈ２３）。
１．５　 数值模拟方法验证

本文以辛辛那提大学提出的 ＬＤＩ 燃烧室模型作

为数值模拟方法验证模型［６］，文献［６］中提出的单

元旋流喷嘴模型采用贫油直接喷射低污染技术，其
空气流动和燃油喷射与本文提出的燃烧室副模较为

类似，因此以该文献中的模型来验证本文数值模拟

方法有较强的说服力。 选择质量流量进口和压力出

口，进口流量为 ０．００７ ｋｇ ／ ｓ，燃烧室压力降为 ４％。
图 ４ 所示是计算和实验得到的不同轴向位置轴

向速度沿径向的分布曲线。

图 ４　 轴向速度沿径向分布的对比

　 　 图中横坐标表示燃烧室内无量纲径向位置，纵
坐标表示轴向速度与参考速度的比值。 从图中可以

看出，通过 ＣＦＤ 计算和实验得到的速度沿径向分布

曲线趋势一致，数值基本吻合，说明本文采用的网格

和计算方法可以较准确的得到燃烧室内流场速度

分布。

２　 计算结果与讨论

２．１　 流量分配检查

在燃烧室数值计算中，首先应该查看各通道空

气流量分配是否与设计值一致，表 ２ 所示是主油喷

射角度为 １５°的燃烧室模型在不同工况下通过计算

得到的流量分配结果。

·８１８·
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表 ２　 燃烧室流量分配计算结果

通道空气量

工况

设计值
慢车－
冷态

慢车－
热态

起飞－
冷态

起飞－
热态

主模空气 ／ ％ ４５．８ ４４．８ ４４．６ ４４．９ ４４．５

副模空气 ／ ％ １５．９ １５．５ １４．９ １５．５ １４．７

环腔空气 ／ ％ ３５．４ ３７．３ ３８．２ ３７．２ ３８．６

端壁法兰

冷却空气 ／ ％
３．０ ２．４ ２．３ ２．４ ２．２

从表中可以看出，空气流量分配几乎不随着工

况变化而变化，并且有无燃烧反应对流量分配比例

几乎没有影响，这与文献［５］中的观点一致。 在有

反应流动中，由于火焰筒内部存在高温区引起的热

阻效应，导致主副模空气量较冷态时略微减小，环腔

空气相应略有增加。 通过数值计算得到的空气分配

比例与设计值相比基本一致，因此说明计算数据是

有效可信的。
２．２　 燃烧室冷态流场特性

图 ５ 所示是冷态时慢车和起飞工况下燃烧室流

线和轴向速度的叠加图。

图 ５　 燃烧室冷态流线图和轴向速度云图

从图中可以看出，副模空气流经旋流器随后从

收敛出口高速流出，由于旋流流动带有较大的切向

速度，使得流线在旋流器下游扩张，在轴线方向形成

逆压梯度，从而导致气体回流，形成驻定的中心回流

区，主模空气顺着回流区外侧流向下游。 需要注意

的是，本燃烧室头部方案中副模旋流角度为 ３２°，旋
流数为 ０．４３５，按照经典旋流强弱的划分，此时流动

属于中等强度旋流，不能在下游形成驻定的回流

区［５］，这似乎与本文计算结果不相符。 这是因为在

副模气流周围包裹着主模旋流空气，主模旋流空气

虽然不直接形成回流，但是也具有较大的切向速度，
主模气流在离心力的作用下沿径向往外扩张，从而

导致中心静压降低，有利于副模气流沿径向往外扩

张，使得中心气流轴向速度沿轴线方向快速下降，进
而形成驻定的中心回流区。 除过中心回流区外，流
场中还存在位于主、副模气流之间靠近头部挡板的

唇口回流区和位于火焰筒与端壁挡板围成的角回

流区。
２．３　 燃烧室热态流场特性

图 ６ 所示是燃烧室热态流线和温度场叠加图，
可以看出，燃烧室冷态和热态流场存在明显差别，中
心回流区明显变宽变长，角回流区明显变小，唇口回

流区尺寸几乎不变，慢车工况和起飞工况的流场形

态基本相同。

图 ６　 燃烧室热态流线图和温度云图

从回流区形成的机理可以得到：回流区形成的

关键在于建立轴向逆压力梯度，逆压力梯度越大，回
流区越大。 在冷态条件下，燃烧室内部能够形成较

小的中心回流区。 在热态条件下，燃烧释热的加入

导致气体向径向膨胀，从流动连续性考虑，气流径向

速度的增加会降低轴向速度，进而促进轴向逆压梯

度的建立，最终导致热态下回流区尺寸和回流量明

显大于冷态。
下面定量分析冷态和热态流场速度分布的差

异，从图 ５ 和 ６ 中可以看出，回流区截止位置下游的

流动较为平缓，不再有明显的漩涡产生，所以应该着

重分析回流区截止位置上游的流场结构。 因此沿轴
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向选取了 ８ 个位置来分析轴向速度沿径向的分布规

律，如图 ７ 所示，依次对应 Ｚ ／ Ｄ ＝ ０．０５，０．１，０．２，０．３，
０．４，０．６，０．８ 和 １．６，其中 Ｚ 表示轴向绝对位置，Ｄ 表

示火焰筒内径。
图 ８ 所示是不同轴向位置轴向速度沿径向的分

布曲线，横坐标是无量纲径向位置，纵坐标是轴向速

度分量，图中给出了慢车和起飞工况下冷态和热态

的速度分布曲线。
图 ７　 分析速度分布选取的轴向位置

图 ８　 不同轴向位置轴向速度沿径向分布曲线

　 　 从图中可以看出，热态和冷态轴向速度分布存

在明显差异，但是工况变化对速度分布几乎没有影

响。 在距离头部旋流器出口较近的位置 （Ｚ ／ Ｄ ＝
０．０５和 Ｚ ／ Ｄ ＝ ０．１），冷态和热态速度分布曲线几乎

重合，这是因为该位置反应还未开始，空气流动还未

受到燃烧释热的影响。 此时轴向速度存在 ４ 个峰

值，峰值对称位于中心两侧，外侧的 ２ 个峰值对应主

模收敛出口的高速气流，中心 ２ 个峰值对应副模收

敛出口的高速气流。 起飞工况热态条件下在 Ｙ ／ Ｒ ＝
０．４的径向位置还存在一个速度峰值，这是由于该位

置恰好对应主油喷射的位置，喷出的燃油带动了周

围的空气。 冷态条件下，喷嘴出口存在较强的回流，
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在热态条件下，由于副模燃油喷射使得该位置的回

流基本消失。 主副模出口之间形成了紧挨燃烧室头

部的唇口回流区。
从 Ｚ ／ Ｄ＝ ０．１ 到 Ｚ ／ Ｄ ＝ ０．２ 的位置，唇口回流区

逐渐消失，主副模气流逐渐混合在一起，中心回流区

明显变宽，热态下的轴向速度峰值向靠近壁面方向

移动。 在 Ｚ ／ Ｄ＝ ０．３ 的位置，唇口回流区完全消失，
气流受到燃烧释热的影响而发生膨胀，热态下的轴

向速度峰值明显高于冷态，并且峰值位置更靠近壁

面，更多的空气从外侧流向下游，导致中心静压降

低，更有利于形成中心回流区，从图中可以看出，热
态下的回流区较冷态更宽，回流速度更快，这就意味

着回流量更大。
在靠近热态回流区中心的位置（Ｚ ／ Ｄ ＝ ０．４），可

以明显看出，冷态下的回流区在该位置截止，而热态

下依然具有明显的回流区，在 Ｚ ／ Ｄ ＝ ０．６ 位置，热态

下的回流区达到最宽，轴向速度峰值几乎贴着壁面，
而冷态下的流动已经趋于平直流动。 热态下的回流

区在 Ｚ ／ Ｄ ＝ ０．８ 位置截止，流动逐渐趋于平直流动，
在靠近燃烧室出口 Ｚ ／ Ｄ＝ １．６ 的位置，由于出口收敛

段的存在导致流动加速，冷态和热态流动呈现出类

似的速度分布，由于燃烧释热使得气体发生膨胀，所
以热态下流速大于冷态下流速。

不同状态下燃烧室中心回流区回流量随轴向位

置的变化规律如图 ９ 所示。

图 ９　 不同工况回流空气百分数沿轴向位置的变化

图中横坐标表示轴向无量纲位置，纵坐标表示

回流空气量占燃烧室参与燃烧空气量的百分数。 可

以看出，冷态和热态条件下回流量的差异十分明显，
而不同的进气参数（慢车或起飞工况）对回流量没

有明显影响。 在靠近燃烧室头部位置冷态条件下回

流量大于热态条件下回流量，这是由于热态条件下

副模燃油喷射减弱了该位置附近的回流。 由于燃烧

释热促进了中心回流区的形成，因此热态条件下的

回流量随着轴向位置的变化迅速增加，明显高于冷

态条件的回流量，并且回流区范围更大，这与图 ８ 的

结果相吻合。
２．４　 污染物排放特性

对于贫油直喷燃烧室而言，其关键是要将燃油

和空气快速混合以形成均匀的可燃混气，然后以贫

油非预混的方式进行反应，使得燃烧区温度场分布

均匀，没有热点出现，从而降低 ＮＯ 的生成量。 本文

建立的燃烧室方案中，主油采用同轴顺流空气助雾

化喷嘴，从喷嘴喷出的液柱在燃烧室内旋流空气的

作用下快速雾化并与空气混合，其中主油喷射方向

与轴线方向的夹角会影响液柱和旋流空气的相互作

用过程，进而影响燃油分布，导致反应过程和污染物

生成量的不同，因此，本文分别研究主油喷射角度为

１５°和 ２０°的 ２ 种燃烧室模型，对比分析主油喷射角

度对反应过程和污染物生成的影响。 图 １０ 所示是

慢车工况下燃烧室内 ＯＨ 基的浓度分布，ＯＨ 基能够

代表燃烧反应的剧烈程度，浓度越高的位置反应越

剧烈。

图 １０　 慢车工况下燃烧室内 ＯＨ 基浓度分布

从图 １０ 中可以看出，ＯＨ 基都集中在燃烧室靠

近头部区域，浓度最高的位置处在回流区剪切层内，
慢车状态时虽然仅副模供油，但是主油角度也会对

副模燃烧产生影响，这是因为主油喷嘴采用同轴顺

流空气助雾化喷嘴，不同的主油角度对应不同的雾

化空气喷射角度，这部分雾化空气会影响流场形态，
雾化空气角度越大，回流区越靠近上游并且反应越

剧烈。
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如图 １１ 所示，起飞工况时 ＯＨ 基浓度显著增

加，浓度最高的位置处在燃烧室中心位置，主油喷射

为 ２０°时的 ＯＨ 基浓度最高区域比 １５°时更靠近燃

烧室头部，这是由于主油喷射角度越小，燃油向下游

的穿透能力越强，形成油气均匀混合物的位置就越

靠近下游。
图 １２～１３ 所示是 ２ 种主油喷射角度在燃烧室

慢车和起飞工况下 ＮＯ 的浓度分布。
由于燃烧室中氮氧化物的生成主要依赖于热力

型生成机理，因此 ＯＨ 基浓度越高（温度越高）的区

域会生成更多的 ＮＯ。 结合图 １０ ～ １１ 可以看出，主
油角度为 ２０°的燃烧室 ＯＨ 基分布更靠近头部，这意

味着高温燃气在燃烧室内的停留时间增长，在 ＯＨ
基最大浓度相当（热力型 ＯＨ 生成速率相当）的情

况下，这就会导致在燃烧室出口有更多的 ＮＯ，如表

４ 所示，在燃烧室出口截面，主油角度为 ２０°的模型

会产生更多的 ＮＯ。

　 　 　 　 图 １１　 起飞工况下燃烧室内　 　 　 　 　 　 图 １２　 燃烧室慢车工况下 图 １３　 燃烧室起飞工况下

ＯＨ 基浓度分布 ＮＯ 浓度分布 ＮＯ 浓度分布

表 ４　 不同工况和不同主油喷射角度下的 ＮＯｘ 排放指数

工况 主油角度 ／ （°） ＥＩＮＯ ／ （ｇ·ｋｇ－１）
慢车 １５　 ２０ ０．２０２　 ０．３０９
起飞 １５　 ２０ ２３．６１８　 ２４．１２１

３　 结　 论

本文提出了中心分级主副模分区贫油直喷低污

染燃烧室方案，通过数值模拟研究得到以下结论：
１） 燃烧室的流场形态随着工况变化没有明显

变化，无论是冷态还是热态流动，均能形成稳定的中

心回流区，但是回流区形态和回流量存在显著差异。
冷态条件下，副模中等强度旋流在主模旋流的促进

作用下形成了尺度较小的中心回流区；热态条件下，
由于燃烧释热促进了回流区的形成，导致中心回流

区显著增大，且回流量也随之增加。
２） 主油喷射角度会影响燃烧反应区的轴向位

置，在本文研究范围内，主油角度越小，反应区越靠

近下游，因而高温燃气在燃烧室内的停留时间越短，
有利于降低燃烧室氮氧化物的生成量。
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