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摘　 要:为了给出航空发动机折流燃烧室火焰筒的构型设计方法ꎬ按照总体尺寸设计和具体构

型设计的步骤进行ꎬ对折流燃烧室进行初步设计ꎬ依次进行一维流量分配计算和三维流场计

算ꎬ结果满足初步设计的流量分配预期结果和燃烧效率与总压恢复系数要求ꎮ
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０　 引言

折流燃烧室充分利用了小型发动机的高转速ꎬ具有燃

油雾化质量优良的特点ꎬ广泛用于高空无人侦察机、无人

靶机、直升机、巡航导弹等的发动机上[１] ꎮ 国外采用折流

燃烧室的航空发动机主要有美国特里达因公司的 Ｊ６９ 系

列、Ｊ４０２系列和法国透博梅卡公司的阿赫耶系列等ꎬ国内

主要有 ＷＺ６、ＷＺ８、ＷＪ９和 ＷＰ１２等ꎮ
许多学者对折流燃烧室进行了研究ꎮ ＲＡＺＩＮＳＫＹ Ｅ[２]

统计了 Ｊ４０２－ＣＡ－７０２发动机的折流燃烧室在不同飞行马

赫数和不同飞行高度条件下燃烧效率和气动组合参数的

试验数据ꎮ ＨＵＥＢＮＥＲ Ｓ 等[３]统计多种类型折流燃烧室

燃烧效率与驻留时间的试验结果ꎬ发现当折流燃烧室驻留

时间<５ ｍｓ时ꎬ燃烧效率急剧下降ꎮ 曾川等[４－５]研究了微

型涡喷发动机离心甩油折流燃烧室的气动热力学参数和

几何参数的设计ꎬ并通过试验验证了设计参数的合理性ꎮ
孙志杰[６]对折流燃烧室构型设计方法进行了初步总结ꎬ
形成了直线段相连的折流燃烧室简化构型ꎮ

目前ꎬ折流燃烧室公开的设计资料较少ꎬ本文总结并提

炼了折流燃烧室火焰筒构型设计方法ꎬ并进行了初步设计ꎬ
然后通过一维计算和三维计算验证设计结果的合理性ꎮ

１　 设计方法

在折流燃烧室设计过程中首先要给定燃烧室设计要

求参数ꎬ包括燃烧室的设计点参数、尺寸限制参数、设计点

性能要求参数等ꎬ然后根据这些参数进行折流燃烧室的

设计ꎮ

１.１　 总体尺寸设计

总体尺寸设计指的是设计计算燃烧室的总体径向尺

寸和轴向尺寸ꎬ具体包括机匣和火焰筒的径向尺寸、火焰

筒主燃区和掺混区等部分的轴向长度ꎮ 本文根据图 １ 所

示的折流燃烧室简化构型设计折流燃烧室的总体尺寸ꎮ
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图 １　 折流燃烧室简化构型示意图

首先计算折流燃烧室机匣最大横截面面积Ａｒｅｆꎬ可以

通过燃烧效率计算方法和压力损失计算方法两种方式得

到ꎬ实际的机匣最大横截面面积取两种方法计算结果的最

大值ꎬ但不能超过燃烧室尺寸限制ꎮ
由于燃烧效率ηＢ与气动组合系数 θ 相关ꎬ气动组合系
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数 θ 与机匣最大横截面面积Ａｒｅｆ相关ꎬ所以可以由燃烧效

率求得气动组合参数ꎬ进而可以求得机匣最大横截面面

积ꎬ如式(１)－式(３)所示ꎮ

ηＢ ＝ ｆ(θ)＝ ｆ
Ｐ１.７５ｔ３ ＡｒｅｆＤｒｅｆ ０.７５ｅ

Ｔｔ３
ｂ

Ｗ３
æ

è
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ö

ø
÷ (１)

ηＢ ＝ １－
１

ａ０＋ａ１(１０
－９×θ)＋ａ２(１０

－９×θ) ２
(２)

Ａｒｅｆ ＝
θＷ３

Ｐ１.７５ｔ３ ＡｒｅｆＤ０.７５ｒｅｆ ｅ
Ｔｔ３
ｂ

(３)

式中:Ｐｔ３为燃烧室进口总压ꎻＴｔ３为燃烧室进口总温ꎻＷ３为
燃烧室进口流量ꎻＤｒｅｆ为燃烧室进口外径ꎻｂ 与燃烧室总余

气系数相关ꎬ当总余气系数< ５.３８ 时ꎬｂ ＝ ３００ꎬ否则ꎬｂ ＝
１５０ꎻａｉ( ｉ＝ ０ꎬ１ꎬ２)为拟合曲线系数ꎬ其值见表 １ꎮ

表 １　 式(２)的系数取值

拟合曲线系数 系数取值

ａ０ １.２５
ａ１ ６５.８３
ａ２ －１０.９７

　 　 通过压力损失计算燃烧室机匣最大横截面面积的方

法如式(４)－式(６)所示ꎮ

Ａｒｅｆ ＝
Ｗ３

　 Ｔｔ３
Ｐｔ３

　 Ｒ ξＢ
２

(４)

ξＢ ＝
２(１－σＢ)Ｒ Ｔｔ３

Ｖ２ｒｅｆ
(５)

Ｖｒｅｆ ＝
Ｗ３Ｒ Ｔｔ３
ＡｒｅｆＰｔ３

(６)

式中:ξＢ是流阻系数ꎻＲ为空气的气体常数ꎬ为２８７.０ Ｊ / (ｋｇＫ)ꎻ
σＢ为燃烧室总压恢复系数ꎮ 由于流阻系数与机匣横截面

面积相关ꎬ设计时首先将流阻系数取一个初始值ꎬ反复迭

代计算机匣横截面面积ꎮ
求得机匣最大横截面面积Ａｒｅｆ后ꎬ根据外径等于燃烧

室进口外径计算机匣的内径ꎮ
对于图 １的折流燃烧室简化构型图ꎬ取两个重要的火

焰筒截面计算火焰筒径向尺寸ꎬ分别是 ＥＩ '截面和 ＥＩ 截

面ꎮ 两个火焰筒截面外径相同ꎬ面积取机匣横截面面积的

一定比例ꎬ如式(７)和式(８)所示ꎬ比例系数的取值范围如

表 ２所示ꎮ 得到两个火焰筒截面的面积后ꎬ计算两个火焰

筒截面的内外径Ｄ１和ｄ１ꎮ
ＡＥＩ' ＝Ｋ１Ａｒｅｆ (７)
ＡＥＩ ＝Ｋ２Ａｒｅｆ (８)

表 ２　 比例系数的取值范围

比例系数 取值范围

Ｋ１ ０.６５~０.７５

Ｋ２ ０.４５~０.６０

　 　 对于折流燃烧室ꎬ燃气驻留时间 ｔ 一般为 ５ ｍｓ ~
１０ ｍｓ[２] ꎬ选定燃气驻留时间 ｔꎬ计算火焰筒的轴向长度ꎬ计
算方法如式(９)所示ꎮ

Ｌ２＋Ｌ３ ＝
Ｒ Ｔｔ３Ｗ３ ｔ

Ｐｔ３
π
４ (Ｄ１

２－ｄ１ ２)[ ]
(９)

折流燃烧室火焰筒轴向长度分为主燃区轴向长度Ｌ２
和掺混区轴向长度Ｌ３ꎮ 主燃区轴向长度与掺混区轴向长

度的比值范围为 ０.７５~ ０.８５ꎬ同时燃烧室进口与火焰筒前

端的轴向距离Ｌ１与燃烧段轴向长度Ｌ２的比值范围为 ２~ ３ꎬ
ＡＨ 段的轴向长度与燃烧段轴向长度的比值范围为 ０.４５~
０.５５ꎮ

１.２　 火焰筒具体构型设计

确定了折流燃烧室简化构型的总体尺寸后ꎬ针对折流

燃烧室简化构型ꎬ设计折流燃烧室构型中的角度与相对

长度ꎮ
对于图 １所示的折流燃烧室简化构型ꎬ火焰筒内壁面

已知 Ｉ 点坐标ꎬＩ 点为圆弧的最高点ꎬ确定圆弧尺寸(半径

范围为 ５ ｍｍ~１０ ｍｍ)ꎬ然后根据α２(范围为 ７０° ~ ８０°)和
ＨＩ 与圆弧相切这两个关系ꎬ确定 Ｈ 点坐标ꎬ根据壁面构型

角度α３(范围为 ５０° ~ ８０°)和α４(范围为 １０° ~ ２０°)确定 Ｊ
点坐标ꎬ这样就确定了折流燃烧室简化构型的火焰筒内壁

面(ＨＩＪＫ 段)构型ꎮ
根据 ＡＨ 轴向长度确定 Ａ 点坐标ꎬ按照α２略大于α１

(两者之差范围为 ０° ~１０°)确定 Ｂ 点的坐标ꎬ这样就确定

了折流燃烧室简化构型的前壁面(ＡＢ 段)壁面构型ꎮ
对于折流燃烧室简化构型的火焰筒外壁面(ＢＣＤＥＦＧ

段)ꎬＢＣ 段为垂直轴线的直线段ꎬ根据 ＢＣ 段径向高度约

为前壁面 ＡＢ 段径向高度的 １ / ５ 确定 Ｃ 点坐标ꎮ 为减小

火焰筒内气流转折段外侧的气流转折角ꎬＤ 点的径向高度

一般低于 Ｆ 点ꎬ外壁面直线段 ＤＥＦ 与发动机轴线夹角α５
的范围为 ０° ~２０°ꎮ 不需要确定折流燃烧室简化构型的火

焰筒外壁面中的 Ｄ 点和 Ｆ 点坐标ꎮ
这样就得到了折流燃烧室简化构型中的 Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｅ、

Ｈ、Ｉ、Ｊ 点的坐标ꎮ 为了提高火焰筒的气动性能ꎬ减小损

失ꎬ将简化构型中的火焰筒部分直线段壁面变为曲线段壁

面ꎬ得到折流燃烧室最终的火焰筒构型ꎬ如图 ２ 所示ꎮ 两

种构型的区别为:图 ２(ａ)的火焰筒内外壁面完全由曲线

段构成ꎬ图 ２(ｂ)的火焰筒内外壁面由曲线段和直线段

构成ꎮ
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图 ２　 折流燃烧室最终设计构型示意图

折流燃烧室火焰筒简化构型至火焰筒最终构型的变

化过程如下:
火焰筒前壁面 ＡＢ 段构型与简化构型相同ꎬ为倾斜直

线段ꎮ
火焰筒外壁面中ꎬＢＣ 段构型与简化构型相同ꎬＣＤＥ 段

的圆弧与 ＢＣ 段在 Ｃ 点相切ꎬ火焰筒外壁面 ＣＥ 段的前段
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为圆弧段ꎬ向火焰筒外侧凸出ꎬ除了使气流转弯ꎬ还有建立

火焰筒外壁面附近回流区的作用ꎮ 两种火焰筒构型的外

壁面设计方法如下ꎮ
对于图 ２ ( ａ)的折流燃烧室火焰筒外壁面构型ꎬ

ＣＤＥＦＧ 段为多段圆弧ꎬＧ 点的切线方向与发动机轴向夹

角一般为 ３０° ~５０°ꎮ 通过 Ｃ 点、Ｅ 点和 Ｇ 点的坐标以及 Ｃ
点和 Ｇ 点切线方向等关系确定外壁面构型ꎮ

对于图 ２(ｂ)的折流燃烧室火焰筒外壁面构型ꎬ构型

为圆弧－直线－圆弧构型ꎮ 指定外壁面 Ｇ 点的切线方向

(与发动机轴向夹角约为 ５０° ~ ８０°)ꎬ两段圆弧的设计方

法类似ꎬ均已知圆弧两端的切线和一个切点的坐标进行壁

面构型设计ꎮ
对于图 ２(ａ)的折流燃烧室火焰筒内壁面构型ꎬＨＩ 段

为圆弧段ꎬ有建立火焰筒内甩油盘外侧回流区的作用ꎬ与
ＩＪ 段在内壁面 Ｉ 点通过一个小圆弧连接ꎬ小圆弧的半径与

折流燃烧室简化构型的内壁面 Ｉ 点处圆弧半径相同ꎮ 内

壁面 ＩＪ 段与小圆弧相切ꎬ并与收敛段 ＪＫ 在 Ｊ 点相切ꎬ所
以 Ｊ 点的切线方向与发动机轴向平行ꎬ收敛段 ＪＫ 段为一

段圆弧ꎮ
图 ２(ｂ)的折流燃烧室火焰筒内壁面 ＨＩ 段构型与图

２(ａ)相同ꎬＩＪＫ 段与简化构型的区别为:图 ２(ｂ)的火焰筒

内壁面 ＩＪＫ 段构型在 Ｊ 点处倒圆ꎮ

２　 设计结果与计算分析

２.１　 初步设计结果

对某型折流燃烧室进行初步设计ꎬ其部分设计要求参

数如表 ３所示ꎬ折流燃烧室初步设计结果的二维构型如图

３(ａ)所示ꎬ三维构型结果如图 ３(ｂ)所示ꎮ 火焰筒前壁面

分布了一排主燃孔ꎬ外壁面周向均匀分布了 ２０个进气斗ꎬ
进气斗的上游分布了一排主燃孔ꎬ下游分布了一排掺混

孔ꎬ内壁面径向最高点处周向均匀分布一排大孔ꎬ该大孔

的上游分布了两排主燃孔ꎬ下游分布了两排掺混孔ꎬ采用

简单平直孔的方式进行冷却ꎮ

表 ３　 折流燃烧室设计要求参数

参数类别 具体数值

设计点参数
流量相似参数

Ｗ３
　 Ｔｔ３

Ｐｔ３Ａ３
＝ ０.００７ ８６

总余气系数αＢ ＝ ３.８

设计点性能
要求参数

燃烧效率ηＢ ＝ ０.９８
总压恢复系数σＢ ＝ ０.９５
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图 ３　 折流燃烧室初步设计结果

２.２　 一维流量分配计算结果

得到折流燃烧室初步设计结果后ꎬ采用流体网络

法[７]进行一维流量分配计算ꎮ 这种方法首先将实际流动

转化为由节点和单元组成的流动网络ꎬ然后在流动网络的

节点处使用流量连续方程ꎬ根据两节点之间单元的压降计

算该单元的流量ꎮ 在此基础上ꎬ基于压力修正的方法对流

场的参数如压力、密度和体积流量等进行修正ꎬ不断地迭

代直到满足收敛精度ꎮ
一维流量分配计算的结果如表 ４所示ꎬ相对偏差的定

义如式(１０)所示ꎮ 流量分配结果基本吻合ꎬ相对偏差在

５％以内ꎮ

表 ４　 折流燃烧室一维计算流量分配结果

单位:％　

区域
一维计算的
流量比例

初步设计的
流量比例

相对偏差

外壁面主燃孔 １２.６ １３.１ ３.８２

内壁面主燃孔 １２.４ １１.９ ４.２０

前壁面主燃孔 ７.４ ７.１ ３.９４

进气斗 ２２.０ ２１.０ ４.７６

掺混孔 １９.３ ２０.０ ３.５０

冷却孔 ２６.３ ２７.０ ２.５９

相对偏差＝ 一维计算结果－初步设计结果
初步设计结果

(１０)

２.３　 三维流场计算结果

对该折流燃烧室进行建模和网格划分ꎬ采用该燃烧室

的 １ / ２０扇形区域作为周期性计算域ꎬ划分非结构网格ꎬ网
格数量为 ５２５万ꎬ采用 ＦＬＵＥＮＴ 软件进行数值模拟计算ꎬ
燃烧室进口采用流量进口边界ꎬ燃烧室出口采用自由流出

边界ꎬ湍流模型采用标准 ｋ－ε 模型ꎬ燃烧模型采用有限速

率 /涡耗散模型ꎮ 将修改开孔后的三维计算流量分配结果

与初步设计结果流量分配结果和修改开孔后的一维计算

流量分配结果进行对比ꎬ如表 ５ 所示ꎬ三维计算的流量分

配结果与初步设计和一维计算的流量分配结果相吻合ꎮ

表 ５　 折流燃烧室三维计算流量分配结果

单位:％　

区域
三维计算的
流量比例

与初步设计结果
的相对偏差

与一维计算结果
的相对偏差

外壁面主燃孔 １３.２ ４.７６ ０.７６

内壁面主燃孔 １２.３ ０.８１ ３.３６

前壁面主燃孔 ７.２ ２.３０ １.５５

进气斗 ２０.７ １.３６ １.４３

掺混孔 ２０.１ ４.１４ ０.５０

冷却孔 ２７.５ ４.７３ １.８５

　 　 折流燃烧室不同截面的速度流场如图 ４ 所示ꎮ 火焰

筒内ꎬ由于甩油盘和火焰筒前壁面与内壁面射流的共同作

用ꎬ在甩油盘外侧产生了两个方向相反的回流区ꎬ另外在

６４
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外壁面主燃孔附近由于射流孔的作用ꎬ也形成了一个回

流区ꎮ
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图 ４　 不同截面的速度分布

射流孔截面的流程结果如图 ５ 所示ꎮ 在甩油盘外侧

附近ꎬ余气系数很小ꎬ随着主流的流动ꎬ沿程的余气系数逐

渐升高ꎬ在一定的位置油气比达到了化学反应恰当比ꎬ化
学反应速率较高的区域与油气的化学反应恰当比区域基

本重合ꎮ 根据温度云图ꎬ火焰筒内、射流孔附近的温度较

低ꎬ尤其是火焰筒前壁面与外壁交汇处附近甚至在

１ ０００ Ｋ以下ꎬ燃气最高温度约为 ２ ４００ Ｋꎬ高温区域主要

集中在进气斗上游ꎬ甩油盘外侧的温度约为 １ ５００ Ｋꎮ 这

是因为一方面是此处油气比过高ꎬ不利于燃烧ꎬ另一方面

也是由于液态燃油蒸发吸热ꎬ降低了此处的温度ꎮ 氧气作

为燃烧反应参与物ꎬ与二氧化碳的分布规律相反ꎬ燃烧区

域消耗氧气ꎬ生产二氧化碳ꎬ并由于扩散作用ꎬ使非燃烧区

域的氧气浓度下降ꎬ二氧化碳浓度上升ꎮ
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图 ５　 射流孔截面的流场结果

　 　 根据后处理计算得到ꎬ该折流燃烧室的燃烧效率为

０.９８７ꎬ总压恢复系数为 ０.９６２ꎬ满足设计要求参数ꎮ

３　 结语

本文提炼整理折流燃烧室火焰筒的构型设计方法ꎬ按
照总体尺寸设计和具体构型设计的步骤进行ꎮ 然后对初

步设计结果依次采用流体网络法进行一维流量分配计算

和采用 ＦＬＵＥＮＴ软件三维流场计算ꎬ根据计算结果ꎬ初步

设计的回流燃烧室满足初步设计的流量分配结果ꎬ相对偏

差在 ５％以内ꎬ燃烧效率为 ９８. ７％ꎬ总压恢复系数为

９６.２％ꎬ满足设计要求ꎮ
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