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摘　 要：为探究外涵可变几何部件对加力燃烧室性能影响，设计了具有三角形外涵可变部件的加力燃

烧室，利用 ＣＦＤ 数值模拟研究不同状态点及涵道比对加力燃烧室总压恢复系数及燃烧效率的影响。
研究表明：工作状态变化对加力燃烧室工作性能影响较大，小涵道比下 ３ 种状态点总压恢复系数都在

０．９６ 以上，燃烧效率都在 ０．９ 以上；随着涵道比增大，３ 种状态点间性能参数差值增大；当涵道比为

０．９～１．２ 时，加力燃烧室总压损失较小，燃烧效率较优，总压恢复系数最低为 ０．９６２，燃烧效率最低为

０．８９７；当涵道比为 １．２～１．５ 时，加力燃烧室压力损失处于承受范围内，但是燃烧效率开始大幅降低，总
压恢复系数为 ０．９４１ 时燃烧效率仅有 ０．５８；当涵道比为 １．５～１．８ 时，加力燃烧室无论是压力损失还是

燃烧效率都很差，总压恢复系数为 ０．９２，而燃烧效率只有 ０．４４６。
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　 　 随着时代发展，战机对发动机要求越来越苛刻，
常规定循环发动机难以满足军机高推力、高推重比

的需求。 在此基础上提出变循环发动机，即通过可

变几何部件调节涵道面积，从而改变工作循环获得

单一涡扇和涡喷发动机无法比拟的优势，更适应未

来飞机的作战需求。 其中后涵道引射器是变循环发

动机实现涡扇和涡喷模式转化的重要部件，但是一

方面由于各工况外涵进气温度较低，燃油雾化蒸发

较差并容易诱发不稳定燃烧，对燃烧效率产生负面

影响，导致低温大掺混气量下高效组织燃烧匹配设

计难度较大；另一方面由于后涵道引射器调节引射

气流实时改变，流场形态极不均匀，给高效组织燃烧

匹配设计带来困难，因此此类加力燃烧室的后涵道

引射器外涵可变几何部件设计就显得尤为重要。
国外于 ２０ 世纪 ６０ 年代首次提出了变循环发动

机概念，由于其同时具有涡喷发动机大推力和涡扇

发动机低油耗的特性，迅速得到了业界关注与发展。
美国通用电气公司于 １９７４ 年 ～ １９８０ 年通过对

许多概念性变循环发动机方案做初步试验研究，确

定了单涵道和双涵道变循环发动机的外涵调节部件

方案［１］，随后于 １９８１ 年在 ＮＡＳＡ 的赞助下，设计变

循环发动机试验，对工作循环进行探索和优化［２］。
并且 ＮＡＳＡ［３］也在此基础上对双涵道变循环发动机

的前可变面积涵道引射器进行了性能试验，该试验

证明了其在单涵道和双涵道之间的模式转换能力。
近年来，Ｚｈａｎｇ 等［４⁃６］分别利用试验和数值模拟

方法，研究了搭载后涵道引射器和前涵道引射器

ＶＣＥ（变循环发动机）的工况点、涵道比范围及调节

部件结构参数对 ＶＣＥ 性能的影响。 Ｈｕａｎｇ 等［７］ 在

此基础上为了快速确定外涵可变几何部件的基准尺

寸，针对轴对称后涵道引射器提出了一种基于非平

衡压力经验关联式的涵道比迭代算法。
国内学者也对变循环发动机加力燃烧室后涵道

引射器外涵可变几何部件进行了大量研究，如发展

历程、调节原理、几何构型设计、模态转换、性能分

析等。
于海涛等［８］ 深入调研变循环发动机加力燃烧

室外涵可变几何部件发展历程和关键技术。 解俊琪

等［９］对变循环发动机可变几何部件研究现状进行

了系统性调研，并大致简述了目前常见的几种调节

部件结构和原理。 在此基础上，骆广琦等［１０］ 设计了
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一种 ＶＣＥ 性能计算模型，并选取典型工作点进行计

算研究。 窦健等［１１］ 对后涵道引射器关键工况点进

行调节状态计算，获取了后涵道引射器在全工作范

围内的调节状态性能参数。 刘润富等［１２］ 提出了一

种加力燃烧室带波瓣结构的可变面积涵道引射器。
在外涵可变几何部件结构研究基础上，大量学

者开展了更深层次的气动性能研究，宋宇宽等［１３］ 对

波瓣下游 ４ 种不同进口预旋角、３ 种不同速度比工

况进行了全三维数值模拟。 韩佳等［１４］ 提出一种用

于双外涵匹配分析的数值模拟方法并对流路进行了

优化。 陈佳等［１５⁃１６］ 采用试验与三维数值模拟方法

对不同进口总压比下涵道引射器工作性能及掺混流

场随背压变化规律进行了分析。
综上所述，国内外学者对变循环发动机进行了

大量基础性研究，如对后涵道引射器调节部件进行

大量试验研究以确定调节性能，对涵道引射器工作

状态下总压损失规律进行试验研究等。 但是由于变

循环发动机加力燃烧室中增加了后可变面积涵道引

射器（ＲＶＡＢＩ）部件，该部件虽然可以将外涵道流引

入加力燃烧室并根据可变循环条件调节流量，获得

更宽范围的进口条件范围优势，但是加力燃烧室也

可能面临由涵道引射器外涵可变几何部件引起的更

多挑战，例如涵道流型变化、构型变化对燃料－空气

混合、点火、火焰稳定和燃烧特性的影响［１７］。
在上述背景下，本文对后可变面积加力燃烧室

外涵可变几何部件进行设计，通过数值模拟分析不

同涵道比下加力燃烧室性能，探究外涵可变几何部

件涵道比适应区间。 进一步通过改变不同后涵道引

射器工作状态探究可变部件外涵位置变化对加力燃

烧室性能的影响，并对后方产生的流场和出口性能

参数进行对比，确定各涵道比区间内 ３ 种状态点加

力燃烧室性能变化。 为后续 ＶＣＥ 加力燃烧室外涵

可变几何部件结构设计与优化提供参考依据。

１　 物理模型

本文所述的宽涵道比后可变面积加力燃烧室主

要由燃烧室内锥、波瓣混合器、内外径向火焰稳定

器、外涵道可变几何部件及隔热屏组成，如图 １ａ）所
示。 外涵道面积变化主要依靠波瓣混合器与外涵道

可变几何部件配合实现，因此外涵道可变几何部件

的设计至关重要，如图 １ｂ）所示。 可变几何部件附

着于加力燃烧室机匣上，处于波瓣混合器正上方。

本研究通过 ３ 种不同工作状态点的加力燃烧室物理

模型，探究不同涵道比下的流场特性。 通过改变外

涵几何部件与混合器热槽最高点的流向距离调节工

作状态。
由于整体加力燃烧室为对称结构，因此计算域

选取 １ ／ ６ 扇形加力燃烧室。 其特点在于利用外涵道

几何部件调节面积影响掺混燃烧，具有结构紧凑、高
效掺混组织燃烧的优势。 其中，Ｄ１，Ｄ２，Ｄ３ 分别代表

进口内涵直径、外涵道直径以及出口直径。 ｈ１，ｈ２

分别代表外涵道可变几何部件宽度及高度。 Ｚ 表示

任意流向截面与进口截面的距离。

图 １　 加力燃烧室整体结构

本研究涉及的波瓣混合器和外涵道可变几何部

件的设计及相对关系如图 ２ 所示。 Ｓ１，Ｓ２ 表示两者

的流向相对距离。 可变几何部件与混合器之间形成

通道，使得外涵气流进入内涵进行掺混。 火焰稳定

器前端布置有 ９０ 个燃油喷射孔，具体参数见表 １。
此处利用钝体组织燃烧。

图 ２　 加力燃烧室状态点示意

·８２·
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表 １　 加力燃烧室部分喷油点

喷嘴名称 粒径 ／ μｍ 油温 ／ Ｋ 喷射速度 ／ （ｍ·ｓ－１）
１⁃１Ｌ１ ４２ ３００ ９６
１⁃１Ｒ１ ４２ ３００ ９６
１⁃２Ｌ１ ４２ ３００ ９６
１⁃２Ｒ１ ４２ ３００ ９６

２　 数值模拟方法

２．１　 计算方法及边界条件设置

数值计算方法采用三维稳态 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程

作为基本控制方程，主要包含连续方程、动量方程、
能量方程及组分方程。 由于加力燃烧室中的雾化和

换热过程都涉及到能量传递，是非绝热过程，因此需

要求解能量方程。 同时进行稳态数值模拟，湍流模

型选用更高精度的 Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ ｋ⁃ε 模型。 燃烧模型

选用有限速率 ／涡耗散组分运输模型，采用两步航空

煤油反应机理，雾化模型选用离散相并通过二次雾

化增强雾化效果，获得较好的油雾场分布。 压力速

度耦合算法选用收敛性更好的 Ｃｏｕｐｌｅｄ 算法。 压力

离散格式选择二阶格式，其他变量均采用二阶迎风

格式。 进口通常采用质量流量进口，出口为压力出

口，工况参数如表 ２ 所示，采用 １ ／ ６ 物理模型，边界

条件设置为旋转性周期边界。
表 ２　 不同工况点参数

工况
内涵流量 ／
（ｋｇ·ｓ－１）

外涵流量 ／
（ｋｇ·ｓ－１）

内涵

总温 ／ Ｋ
外涵

总温 ／ Ｋ
外涵总压 ／
内涵总压

ＧＫ１ ２６ ３５ ８２０ ３４０ １．０５
ＧＫ２ ９４ ８８ １ １４０ ４４０ １．０１

表 ３　 ２ 种工况内涵气体组分及质量分数

内涵入口工况 ｗＯ２
ｗＣＯ２

ｗＨＯ２

ＧＫ１ ０．２３２ ０ ０
ＧＫ２ ０．１３６ ０．０２８ ０．０３２

２．２　 计算网格

由于计算模型中含有火焰稳定器、混合器、隔热

屏、可变几何部件等，结构较为复杂，因此选用

ＡＮＳＹＳ ＭＥＳＨ 绘制非结构网格。 通过不断调整增

长率和网格尺寸配比改变网格数量，最终通过对加

力燃烧室各部件以及外涵调节阀缝隙处做局部加密

处理，并结合网格无关性验证选用 ３ ８００ 万网格作

为计算网格，如图 ３ 所示。

图 ３　 加力燃烧室网格模型

２．３　 计算方法验证

为了确保本文采取的计算方法对加力燃烧室计

算的准确性，通过绘制 １ ３００ 万，１ ８００ 万，２ １００ 万，
２ ７００ 万，３ ８００ 万网格模型并进行基础冷态计算，得
出当网格数量约为 ３ ８００ 万且网格质量大于 ０．２１
时，网格数量与计算结果稳定性和准确性并无太大

关联性，如图 ４ 所示。

图 ４　 网格无关性验证

Ｈｕ 等［１８］对波瓣型喷管流场进行了详细的试验

研究，根据结构参数构建几何模型，并利用工况参数

设置来流条件和来流介质结合本文数值方法进行模

拟计算，得到了波瓣喷管后流向涡分布，数值模拟结

果与试验研究结果如图 ５ 所示。

图 ５　 冷态计算方法验证

图 ５ 中 Ｚ ／ Ｄ 表示流向距离与直径之比，可以看

出随着流向距离增加，流向涡的数值在不断降低，当

·９２·
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Ｚ ／ Ｄ≥３ 时流向涡量处于较低水平。 本文方法与试

验结果趋势一致，误差较小，因此可以说明本文所用

计算方法是正确的。
Ｍｉａｏ 等［１９］对凹腔支板燃烧室流场进行了详细

的试验研究，根据结构参数构建几何模型，并利用工

况参数设置来流条件和来流介质结合本文数值方法

进行模拟计算，得到了不同油气比条件下的出口截

面温升，数值模拟结果与试验研究结果如图 ６ 所示。

图 ６　 热态计算方法验证

３　 计算结果与分析

后涵道引射器（ＲＶＡＢＩ）作为后可变面积加力

燃烧室关键部件，对混合器后部外涵冷气和内涵热

气掺混具有重要作用。 掺混过程中总压损失以及后

部流场结构对加力燃烧室整体性能影响很大，因此

必须对掺混过程中冷态总压损失进行研究，并进一

步探索后涵道引射器外涵可变几何部件运作时（即
状态点 １、状态点 ２ 以及状态点 ３）的总压损失变化

规律。 本文采用的总压恢复系数 σ 根据进出口截

面的总压进行计算，详细计算公式为

σ ＝

１
Ｍｔｏｔａｌ，ｏｕｔ

∫ｐ∗
ｏｕｔｄＭｏｕｔ

１
Ｍ∫Δｐ∗

ｉｎｌｅｔｄＭｉｎ

（１）

式中： Ｍ 为进出口截面的质量流量；Δｐ∗
ｉｎｌｅｔ 为内外涵

进口总压之和并进行质量流量平均；ｐ∗
ｏｕｔ 为加力燃烧

室总出口的总压。
此外，外涵平动几何部件与混合器夹角导致不

断变化的外涵面积也会对加力燃烧室热态点火性能

造成一定影响，因此有必要对 ３ 种不同涵道比状态

点条件下加力燃烧室热态流场和燃烧效率进行探

究。 本文计算燃烧效率采用的方法为焓增法，根据

加力燃烧室设计手册可知，加力燃烧室气流自进口

温度加热到出口平均温度，加入燃料实际放热量与

理想条件下放出热量之比即为燃烧效率。

η ＝
ｆ６５（ ｉＴ８ － ｉＴ６５） ＋ Ｃｐ·Ｔ８ － Ｃｐ·Ｔ６５ ＋ ｆＡＢ（ ｉＴ８ － ｉＴ０）

ｆＡＢＨｆ

（２）
式中： Ｃｐ·Ｔ８ 为加力燃烧室出口截面平均温度为 Ｔ８

的空气焓；Ｃｐ·Ｔ６５ 为加力燃烧室出口截面平均温度

为 Ｔ６５ 的空气焓；ｉＴ８，ｉＴ６５，ｉＴ０ 表示温度为 Ｔ８，Ｔ６５ 以及

２８８．１６ Ｋ 时的等温燃烧焓差；ｆ６５ 为加力燃烧室进口

截面的平均油气比；ｆＡＢ 为加力燃烧室油气比。

ｆＡＢ ＝
ＷｆＡＢ

Ｗａ１
（３）

式中： ＷｆＡＢ
为加力燃烧室的供油量；Ｗａ１ 为加力燃烧

室进口截面的空气量。
３．１　 总压恢复系数

为探究外涵可变几何部件对加力燃烧室冷态流

场特性的影响，本研究选取涵道比（ｂｙｐａｓｓ ｒａｔｉｏ，Ｂ）
作为关键变量，其定义为外涵空气流量与内涵空气

流量之比，是衡量涡扇发动机内外涵道气动匹配关

系的重要参数，直接影响加力燃烧室的流动结构与

燃烧性能。 因此本文在进口马赫数 ０．２５ ～ ０．４ 范围

内，分别分析涵道比条件 Ｂ ＝ ０．９，１．２，１．５ 和 １．８，外
涵可变几何部件处于工作状态点 １ 时，涵道比增大

对加力燃烧室后部流场的影响规律，进而明确加力

燃烧室稳定工作的涵道比区间，为可变几何加力燃

烧室的优化设计提供理论依据。
图 ７ 为外涵可变几何部件处于状态点 １ 不同涵

道比下的总压恢复系数随流向距离变化趋势，图中

横坐标起点 Ｚ ／ Ｄ ＝ ０ 代表加力燃烧室入口截面，总
压恢复系数为 １，因此本研究未从该点展开讨论，而
是重点关注下游发展区间的流动特性。 通过比较涵

道比从 ０．９ 增大到 １．８ 的沿程总压恢复系数曲线可

知，当涵道比位于 ０．９～１．８ 区间时，总体下降趋势是

比较合理的。 这是因为来流会经过外涵可变几何部

件、混合器、稳定器等部件，导致总压损失不断增大。
对比图 ７ 中曲线可以发现很多差异，首先 Ｂ ＝

０．９时总压恢复系数最高，对流场的影响最小，到达

出口时加力燃烧室的总压恢复系数为 ０．９６２，整体流

场最高速度为 ２６６．４ ｍ ／ ｓ。 Ｂ ＝ １．２ 状态下总压恢复

系数较低，到达出口时的总压恢复系数为 ０．９６，整体

流场最高速度为 ２２０ ｍ ／ ｓ。 而 Ｂ＝ １．５ 状态下的总压
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恢复系数开始急剧下降，到达出口时为 ０．９４１，且整

体流场最高速度为 ２７５．９ ｍ ／ ｓ。 涵道比到达 １．８ 时，
总压恢复系数下降到 ０．９１，最大速度为 ３０１．３ ｍ ／ ｓ。

图 ７　 后涵道引射器状态点 １ 处不同涵道比

总压恢复系数沿程曲线

进一步观察曲线第一段下降即 Ｚ ／ Ｄ＜０．４ 的流

场区域，总压恢复系数下降 ０．０５，主要由外涵可变几

何部件引起的压力损失导致。 Ｂ ＝ １．２ 时该段损失

最大，总压恢复系数仅为 ０．９８，图 ８ 显示此时部件后

方出现显著分离区，且随涵道比增大分离区趋于细

长，损失加剧，因此 Ｂ ＝ ０．９ 压损最低，Ｂ ＝ １．２ 压损

最高。

图 ８　 后涵道引射器状态点 １ 不同涵道比速度云图

在 Ｚ ／ Ｄ＝ ０．４～０．６ 区间，总压恢复系数进一步大

幅下降，主要原因是气流经内外径向稳定器产生强

烈掺混与分离损失。 Ｂ ＝ １．２，１．５ 和 １．８ 的曲线在此

出现交汇且降幅趋缓，说明大涵道比下来流经内部

部件时总压损失远高于小涵道比。 涡团分布显示，
随涵道比增大，稳定器后方涡团更小更集中，表明流

速增高、回流区缩小，压损持续增加，因此大涵道比

下总压恢复系数下降更为显著。 该类外涵可变几何

部件的涵道比工作极限为 １．５。
综上，本文设计的外涵可变几何部件在涵道比

０．９～１．２ 范围内气动性能最优，总压损失最小；涵道

比 １．２ ～ １．５ 时总压恢复系数大幅下降，已逼近临界

工作范围；涵道比 １．８ 时明显超出适用范围，不符合

加力燃烧室工作标准。 原因是三角式可变几何部件

相当于在流场内部形成了一个内扩阻塞，该种结构

势必会导致压力损失过大，而且外涵调节机构后面

就是隔热屏，产生的气流分离区也会进一步影响冷

却效率从而导致壁面烧蚀发生，而涵道比逐渐增大

时，该类外涵可变几何部件在后方造成细长的低速

分离区，也会导致燃烧不充分、不完全。
３．２　 燃烧效率分析

通过研究冷态流场初步确定了该种加力燃烧室

外涵可变几何部件压力损失承受范围，进一步研究

热态流场性能，从图 ９ 中可以看出，加力燃烧室各涵

道比下热态流场结构正常，流场形态及稳定器回流

区分布合理，无大气流分离和低速区，能够保证火焰

的稳定燃烧。 回流区内局部富油有利于降低回流区

燃烧强度，避免火焰贴壁，有助于降低稳定器壁温偏

高或局部烧蚀风险。 各涵道比下加力燃烧室主稳定

器和径向稳定器后均有明显高温区，热态温度分布

合理，无异常贴壁高温区。
但是不同涵道比加力燃烧室温度场也有区别，

在 ０．９～１．８ 涵道比区间内都形成了较稳定的温度

场，但是外径向稳定器后方火焰流在不同涵道比条

件下火焰温度与流型有很大区别，温度值及火焰流

型如表 ４ 和图 ９ 所示。
表 ４　 加力燃烧室不同位置温度场统计

Ｂ
温度 ／ Ｋ

稳定器后方 ３００ ｍｍ 整体

０．９ ２ ３６６．９ ２ ８２５．９
１．２ ２ ３４９．２ ２ ８２１．３
１．５ １ ９８１．５ ２ ５９１．９
１．８ １ ８７５．７ ２ ４６１．８３

此外大涵道比工况下加力燃烧室外圈有大量未

燃区，势必导致燃油利用程度不高，从而影响整个加

力燃烧室外径向稳定器后方燃气温度。 由于火焰温
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图 ９　 不同涵道比加力燃烧室温度场分布（状态点 １）

度直接影响加力燃烧室燃烧效率，低涵道比加力燃

烧室性能优于高涵道比，热态稳定工作涵道比极限

在 Ｂ＝ １．２ 处。
图 １０ 展示了不同涵道比 Ｂ＝ ０．９，１．２，１．５，１．８ 下

燃烧效率随后涵道引射器调节位置的变化趋势。 在

相同涵道比条件下，不同调节状态如状态点 １，２，３
均对加力燃烧室的冷态与热态性能产生显著影响。
燃烧效率随涵道比增大显著降低，Ｂ ＝ ０．９ 时效率最

高（０．８７～０．９０），Ｂ＝ １．８ 时最低（仅 ０．４２～０．４５）。 不

同调节状态对性能有显著影响，同一涵道比下效率

最大可相差 ０．０５。
具体而言，大涵道比（Ｂ ＝ １．８）时燃烧效率持续

下降，流动不稳定导致在 ２０～２５ ｃｍ 区间出现波动；
中等涵道比（Ｂ ＝ １．２ 和 １．５）工况呈现非单调变化，
尤以 Ｂ＝ １．２ 在 ２５ ～ ３５ ｃｍ 区间波动明显，反映出该

条件下掺混与流动结构对燃烧更为敏感；小涵道比

（Ｂ＝ ０．９）燃烧效率整体较高。 这一结果说明，低涵

道比条件下燃烧性能良好，而大涵道比时则因掺混

损失加剧和流动不稳定性的增强，导致燃烧性能显

著下降。
综上所述，三角构型因其尖锐前缘结构，在后方

形成了明显的气流堵塞区。 该区域流速过低，导致

燃油喷注后易积聚于隔热屏附近，难以形成充分雾

化和混合，致使局部燃油浓度分布不均。 这一问题

进一步影响热态流场的发展。 此外，外涵流速增加

导致内外径向稳定器所形成的稳焰范围逐渐收缩，

图 １０　 不同涵道比加力燃烧室燃烧效率曲线

尤其外径向稳定器后方燃气停留时间过短，火焰稳

定性减弱，也成为燃烧效率降低的重要原因。
３．３　 工作状态变化对性能参数影响

本文的后可变面积加力燃烧室采用轴向平动三

角形可变几何部件来模拟，由于外涵面积变化是通

过改变与混合器的夹角面积达成的，当可变几何部

件最下端位于混合器正上方时夹角面积最小，Ｓ１ ＝
４０ ｃｍ 时后涵道引射器处于状态点 ３，当可变几何部

件向后方移动 ０ ｃｍ 时夹角面积最大处于状态点 １，
并且定义可变几何部件处于移动 Ｓ２ ＝ ２０ ｃｍ 时为状

态点 ２。 由于可变几何部件在不同移动距离下加力

燃烧室处于不同工作状态，因此有必要研究可变几

何部件在不同工作状态下总压恢复系数和燃烧效

率，来判断外涵可变几何部件工作状态对冷热态流

场影响。
图 １１ 显示了不同工作状态点总压恢复系数沿

流向变化趋势，可以发现不同工作状态点总压恢复

系数变化趋势十分相似，说明小涵道比下后涵道引

射器工作状态变化不会对加力燃烧室冷态性能有很

大影响，３ 种状态点加力燃烧室压力损失趋势都是

·２３·
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一样的。 但是从数值来看，状态点 １ 影响最小，在起

始段 ０．２ 直到后部 １．２ 区间内，状态点 １ 总压恢复系

数比其他 ２ 种状态最大上升 ０．００１，状态点 ２ 次之，
状态点 ３ 最大。

图 １１　 不同状态点加力燃烧室冷态总压恢复系数曲线

此外，当可变几何部件运动到接近关闭状态时，
总压恢复系数会出现波动，幅值可达 ０．０１，其本质是

作动机构几何边界连续变化诱发内部流场结构重

构。 这一波动主要源于 ２ 个方面的耦合作用：首先

是流动分离，引射器外形及迎角的变化会破坏原有

流场，在其后方产生范围与强度不断变化的分离涡

结构，直接引起总压损失的阶跃性变化；其次是主流

与次流掺混特性的改变，引射器位置决定了两股气

流的剪切强度与掺混方式，剧烈掺混会大幅增加湍

流耗散损失，而掺混状态的切换便体现为总压恢复

系数的波动。 正是这些流场物理过程的相互耦合，
共同导致了总压恢复系数在曲线上呈现出明显的波

动特征。
在该种可变几何部件许可的涵道比范围内（即

Ｂ＝ ０．９ ～ １．２ 区间内），外涵可变几何部件状态点 ２
的燃烧效率最低，状态点 １ 和状态点 ３ 几乎没有区

别。 但是当 Ｂ 逼近 １．８ 时状态点 １ 燃烧效率相较其

余 ２ 种差值增大了 ０．０６ 左右。 原因是从冷态流场

可知状态点 １ 的后部细长分离区最短，对隔热屏影

响最小，因此大涵道比下工作状态变化对燃烧效率

影响最大，与冷态结果对应。
进一步研究燃烧效率影响，从图 １３ 可知，随着

涵道比增大，加力燃烧室的燃烧效率从 ０．９ 下降到

０．４５左右，３ 种状态的整体趋势类似，但是随着涵道

比越来越大，３ 种状态点燃烧效率差值在逐渐增大，
Ｂ＝ ０．９ 时，燃烧效率差值最大为 ０．０２，当 Ｂ ＝ １．８ 时，
燃烧效率差值达到了 ０．０６。 说明随着涵道比临近工

作极限，外涵可变几何部件工作点对加力燃烧室性

能影响越来越大。

图 １２　 不同状态点加力燃烧室冷态总压

恢复系数随涵道比变化曲线

图 １３　 不同调节状态的加力燃烧室燃烧效率

４　 结　 论

本文通过设计后可变面积加力燃烧室，采用数

值模拟方法在加力燃烧室不同涵道比、不同工作状

态下后可变面积加力燃烧室总压恢复系数、燃烧效

率进行分析，主要得到了如下结论：
１） 在工作状态保持不变的条件下，增大涵道比

探索燃烧效率保持合理区间的涵道比范围为 ０．９ ～

·３３·
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１．２，燃烧效率最低为 ０．８５。 主要温度场下降区间在

外径向稳定器后方及加力燃烧室沿程外圈，而对内

涵温度场的影响极为有限，其平均温度波动幅度小

于 １．５％，峰值温度偏差不超过 ２．２％。
２） 外涵可变几何部件的工作状态对后可变面

积加力燃烧室性能有显著影响。 在相同涵道比下，
状态变化可导致总压恢复系数出现最大 ０．０２ 的差

值，燃烧效率产生最大 ０．０６ 的波动。 尽管 ３ 种状态

下的总压恢复系数均沿流向递减，但其具体分布因

状态不同而存在明显差异。
３） 涵道比增大时，不同工作状态下燃烧效率与

总压恢复系数差值在逐渐升高，说明随着涵道比增

大，后涵道引射器工作状态对加力燃烧室性能影响

会越来越大。 当涵道比为 １．８ 时，总压恢复系数最

大差值可以达到 ０．０１５，燃烧效率最大差值可以达到

０．０６。
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