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摘要：为了研究不同热射流点火状态下的燃烧性能，针对采用波瓣混合器的某型航空发动机加力燃烧室，基于 N-S 方程建立

了 3 维数值计算模型，得到了接力喷嘴径向高度和方位角对加力燃烧室流场、燃烧特性和流阻特性的影响规律。结果表明：随着径

向高度增加，热射流火焰传播距离逐渐减小，传播到稳定器下游区域从内涵逐渐向外涵移动，且稳定器壁面高温分布区域逐渐减

小；随着方位角增大，热射流火焰径向穿透深度逐渐增大，且稳定器壁面高温区域逐渐减小，在方位角 琢=0毅和 琢=5毅时稳定器壁温

最高，为 1450 K 左右；在加力燃烧室出口截面上，径向高度和方位角对无量纲总压影响不大，整体小于 0.005。

关键词：燃烧特性；热射流点火；径向高度；方位角；无量纲总压；波瓣混合器；加力燃烧室；航空发动机

中图分类号：V211 文献标识码：A doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2018.06.008

Performance Analysis of Different Radial Height and Azimuth of the Relay Nozzle
on the Hot Jet Igniting of the Afterburner

ZHOU Kai-fu, LI Ning, ZHANG Qi
渊AECC Guiyang Engine Research Design Institute袁Guiyang 550081袁China)

Abstract: In order to study the combustion performance of different hot jet ignition states袁a three-dimensional numerical simulation
model was established for an aeroengine afterburner with a wave-lobe mixer based on N-S equation. The effects of the radial height and
azimuth of the relay nozzle on the flow field袁combustion characteristics and flow resistance characteristics of the afterburner were obtained.
The results show that with the increase of radial height袁the flame propagation distance of the hot jet decreases gradually袁and the
propagation to the downstream region of the stabilizer moves gradually from the connotation to the culvert袁and the high temperature
distribution region of the stabilizer wall decreases gradually. With the increase of azimuth angle袁the radial penetration depth of the hot jet
flame increases gradually袁and the high temperature region of the stabilizer wall decreases gradually. The maximum wall temperature of the
stabilizer is about 1450 K at the azimuth angles of 0毅 and 5毅. The radial height and azimuth angle have little effect on the dimensionless
total pressure at the outlet section of the afterburner袁and are less than 0.005 as a whole.
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0 引言

航空发动机加力燃烧室常用的点火方式有预燃

室点火、热射流点火、催化点火和高能电嘴直接点火，

其中热射流点火具有点火可靠、点火系统质量轻、结

构简单等显著优点，广泛应用在现代航空发动机加力

燃烧室中，尤其在冲压发动机和脉冲爆震火箭发动机

点火上备受关注。国内外做了一些研究性工作[1-7]。席

文雄、王振国等[3-4]对冲压发动机进行热射流点火研

究，实现了可靠点火；李建玲、范玮等[6]对热射流点火
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进行了探索性研究，发现热射流点火可实现脉冲爆震

火箭发动机的快速短距起爆。而有关热射流点火在航

空发动机加力燃烧室中的应用研究国内外鲜有报道。

徐兴平、张孝春等[8]对热射流点火煤油自燃规律进行

了试验研究，为第 4 代军用航空发动机加力燃烧室热

射流点火设计提供了初步试验依据。

对于采用波瓣混合器的加力燃烧室，内涵流通过

波瓣混合器产生的流向涡会影响热射流火焰的传播。

而文献[8]着重研究了煤油自燃延迟时间和距离随气

动参数的变化规律，并没有在加力燃烧室的流场中研

究热射流点火。在采用波瓣混合器的加力燃烧室基础

上研究热射流点火的文献很少，而针对波瓣混合器的

机理、性能、试验等的文献较多[9-14]。因此，根据加力燃

烧室波瓣混合器与稳定器布局形式开展热射流点火

的研究十分有意义。

本文以采用波瓣混合器的某型航空发动机加力

燃烧室为研究对象，在其他条件不变的情况下，研究

了热射流点火性能随接力喷嘴径向高度和方位角的

变化规律。

1 数值模型

1.1 几何模型

由于加力燃烧室结构具有周向对称性，取其 1/6

为计算域，如图 1 所示。图中，D 为加力燃烧室入口外

涵直径；h 为接力喷嘴实际径向高度，即接力喷嘴到

中心对称轴距离；x 轴为中心对称轴，z 轴为径向，y
轴与 x、z 轴相互垂直。定义波瓣混合器入口处 x=0。
对接力喷嘴径向高度进行无量纲处理，即 H=h/D。在

其他条件相 同 的 前 提

下，改变接力喷嘴径向

高 度 H， 取 H ＝0.25、

0.28、0.30、0.33；在其他条

件相同的前提下，改变接

力喷嘴方位角 琢，取 琢＝
0毅、5毅、10毅、15毅。

加力燃烧室结构较为复杂，采用非结构化网格对

计算域进行离散。采用 5 种不同网格数进行网格无关

解研究，得出网格总数 540 万满足网格无关解。因此，

数值模型网格总数选择 540 万，如图 2 所示。

1.2 边界条件及数值方法

边界条件采用加力燃烧室的实际工况，内、外涵

入口均采用质量入口边

界条件，离散项设为 es-

cape，给出质量流量和总

温；出口采用压力出口边

界条件，离散项设为 es-

cape，给出静压和总温。

计算域两侧采用周期性边界条件。稳定器壁面设为流

固热交换面，其余壁面均采用绝热、无滑移固壁边界

条件，离散项设为 trap。

Cooper 等[15]采用数值模拟方法模拟某波瓣混合

器流场，得出采用 Realizable k-ε 湍流模型数值模拟

波瓣混合器的计算结果与试验结果最为接近，故本文

湍流模型也选用 Realizable k-ε。就航空发动机加力

燃烧室而言，燃油雾化模型一般采用颗粒轨迹模型

（DPM 模型）。由于接力喷嘴类型为离心喷嘴，喷嘴的

射流源类型选择锥形射流源，锥角设为 78毅。接力喷

嘴的燃油燃烧属于非预混燃烧，故燃烧模型采用非预

混燃烧模型（Eddy-Dissipation 涡耗散燃烧模型）。压

力项采用 2 阶离散格式，对流项采用 2 阶迎风格式离

散，压力与速度采用 SIMPLE 耦合算法，收敛残差设

为 10-6。

1.3 数值方法验证

为了验证本文数值方法的可靠性，基于对该型加

力燃烧室扇形段流场测试结果，采用 Realizable k-ε

湍流模型对其进行数值模拟。加力燃烧室出口和混合

扩压器出口测点无量纲总温（测点实际总温 / 加力燃

烧室内涵入口总温）的计算和试验结果对比如图 3 所

示。从图中可见，计算与试验结果吻合较好。

建立文献[8]中热射流点火煤油自燃试验研究数

值模型，燃油雾化模型选择 DPM 模型、燃烧模型选择

Eddy-Dissipation 涡耗散燃烧模型对其进行数值模

拟，煤油着火延迟距离计算与试验结果对比见表 1。

图 2 整体网格及局部放大

（a）混合扩压器出口 （b）加力出口

图 3 无量纲总温计算与试验结果对比

图 1 计算域
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从表中可见，计算与试验结果较为吻合，相对误

差均在 5%以内，说明选择的燃油雾化模型和燃烧模

型的计算精度较高。通过对波瓣混合器和热射流点火

自燃的试验结果进行数值模拟发现，计算与试验结果

均能较好地吻合，说明本文的数值方法是可靠的。

2 计算结果与分析

2.1 热射流点火未工作时的流场分析

在热射流点火未工作时分析加力燃烧室流场，得

出热射流火焰的最佳传播区域。加力燃烧室的工作流

程为热射流火焰首先点燃值班火焰，然后利用值班火

焰点燃部分加力状态和全加力状态，同时考虑值班火

焰快速沿周向传焰，故热射流火焰需传到周向稳定器

附近区域迅速点燃该区燃油并形成稳定的小火焰，小

火焰利用周向稳定器周向传焰功能迅速点燃整个值

班火焰。稳定器尾缘截面上静温和氧气质量分数分布

如图 4 所示。从图中可见，热射流火焰传到周向稳定

器附近的区域有 3 种（外涵 2 种，内涵 1 种），外涵有

2 种是因为内涵高温燃气受波瓣混合器波峰处产生

流向涡卷吸作用入侵外涵冷空气后导致该区气体温

度升高，最终导致周向稳定器附近的外涵区域形成高

温和低温 2 种不同区域；周向稳定器附近内涵区域气

流温度和压力高，氧气相对充足，非常有利于点火，故

为热射流火焰传播的最佳区域；周向稳定器附近外涵

高温区域气流温度高，氧气充足，压力相对较低，故为

射流火焰传焰的第 2 区域；周向稳定器附近外涵低温

区域气流氧气充足，压力相对较高，温度较低，故为射

流火焰传焰的最差区域。基于上述分析，热射流火焰

传播区域最好选择周向稳定器附近外涵高温区域和

内涵高温区域，具体选择时还要综合分析航空发动机

加力燃烧室的混合器与稳定器布局方式。

稳定器壁面温度分布如图 5 所示。稳定器高温区

主要分布在内径向稳定器和环向稳定器 2 个局部区

域，最高温度约 1000 K，这是因为内涵高温燃气通过波

瓣混合器波峰处卷吸到外

涵与低温空气进行热交换

提高了外涵区域的温度，导

致波瓣混合器波峰下游处

外涵温度升高，故环向稳定

器出现 2个局部的高温区。

2.2 热射流点火工作时的流场分析

为简便起见，主要分析不同射流喷嘴径向高度下

的流场。热射流火焰子午面静温分布如图 6 所示。从

图中可见，随着径向高度增加，热射流火焰传播距离

逐渐缩短，同时传播到稳定器下游区域从内涵区域逐

渐向外涵区域移动；径向高度越大，热射流火焰的高

温区域越小；径向高度越小，热射流火焰越靠近内涵，

内涵为高温燃气，氧气质量分数相对较低，热射流燃

油不能在短距离内完全燃烧，从而拉长热射流火焰的

传播距离；随着径向高度增大，热射流火焰越靠近外

涵，外涵空气温度低，氧气质量分数较高，热射流燃油

在短距离内完全燃烧，同时热射流火焰向外涵低温空

气传入大量的热量，加快了热射流火焰的耗散，从而

热射流火焰的传播距离较短、高温区域越小。在

x/D=0.63 截面上静温分布如图 7 所示。从图中可见，

随着径向高度增加，热射流火焰传播到稳定器尾缘截

面上的高温区域（1400 K 以上）后逐渐减小。当径向

高度 H=0.25 时，热射流火焰受流向涡卷吸作用沿径

向拉长，受稳定器阻挡分成一大一小 2 簇火焰继续往

下游传播，大的 1 簇射流火焰在内涵区域往下游传

喷嘴射油压差 /MPa

0.65

0.75

0.95

试验结果

125

95

65

计算结果

130

99

68

相对误差 /%

4.0

4.2

4.6

着火延迟距离 /mm

表 1 着火延迟距离试验与计算结果对比

（a）静温分布 （b）O2 质量分数mO2

图 4 稳定器尾缘截面静温和氧气质量分数分布

图 5 稳定器壁面温度分布

（a）H=0.25 （b）H=0.28

（c）H=0.30 （d）H=0.33

图 6 热射流火焰子午面静温分布

Level T/K
25 1020
23 980
21 940
19 900
17 860
15 820
13 780
11 740
9 700
7 660
5 620
3 580
1 540

Level mO2
13 0.230
12 0.225
11 0.220
10 0.215
9 0.210
8 0.205
7 0.200
6 0.196
5 0.190
4 0.185
3 0.180
2 0.175
1 0.170

T/K
1000
980
960
940
920
900
880
860
840
820
800
780
760
740
720
700

T/K
500 700 900 1100 1300 1500 1700 1900
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播，小的 1 簇在外涵区域往下游传播；当径向高度

H=0.28 时，热射流火焰受流向涡卷吸作用沿径向拉

长，受稳定器阻挡分成一大一小 2 簇火焰继续往下游

传播，大的 1 簇射流火焰在外涵区域往下游传播，小

的 1 簇在内涵区域往下游传播；当径向高度 H=0.30

时，热射流火焰受流向涡卷吸作用沿径向拉长，传播

到稳定器尾缘截面上高温区域与外伸径向稳定器回

流区完美贴合；当径向高度 H=0.33 时，热射流火焰更

加靠近外涵区域，向外涵低温气流传入大量的热量，

传播到稳定器尾缘截面上高温区域逐渐消失。

2.3 稳定器壁温分析

不同径向高度下稳定器壁温分布如图 8 所示。从

图中可见，随着径向高度增加，稳定器壁面高温分布

区域逐渐减小。随着径向高度逐渐增大，热射流火焰

逐渐靠近外涵区域，传播到稳定器尾缘截面上区域由

内涵逐渐向外涵移动，同时向外涵低温区域传递的热

量越来越大，高温区域逐渐减小，传播到稳定器壁面

时火焰区域逐渐减小到零，从而稳定器壁面高温区域

逐渐减小。径向高度 H=0.25 时稳定器壁温最高，高达

1400 K 左右，会导致稳定器局部烧蚀，严重影响稳定

器的工作可靠性。

不同方位角下稳定器壁温分布如图 9 所示。从图

中可见，随着方位角的增大，稳定器壁面高温区域逐

渐减小；方位角 琢=0毅和 琢=5毅时的稳定器壁温最高，为

1450 K 左右，会导致稳定器局部烧蚀；方位角 琢=15毅
时稳定器壁面温度最低，为 1100 K 左右。在方位角从

0毅增大到 15毅的过程中，热射流火焰受稳定器壁面阻

挡区域越来越小，稳定器壁面高温区域越来越小。

2.4 流阻特性

加力燃烧室沿流向截面的无量纲总压定义为

P= 1

m觶 5+m觶 f+m觶 15

∫Ptidm觶 1蓸 蔀 / m觶 5p t5+m觶 i5Pt15

m觶 5+m觶 15
蓸 蔀 （1）

式中：m觶 5、Pt5 分别为加力燃烧室内涵入口燃气质量流

量和总压；m觶 15、Pt15 分别为加力燃烧室外涵入口空气质

量流量和总压；m觶 f 为热射流燃油质量流量；m觶 1、Pti 分别

为加力燃烧室沿流向截面上节点质量流量和总压。

由式（1）得出不同径向高度下加力燃烧室无量纲

总压沿流向的变化规律，如图 10 所示。从图中可见，

无量纲总压沿流向逐渐降低，无量纲总压曲线先较为

陡峭后逐渐变缓；流过稳定器无量纲总压骤然下降，

降低0.02；在稳定器尾缘下游，随着径向高度增加，无

（a）H=0.25 （b）H=0.28

（c）H=0.30 （d）H=0.33

图 7 x/D=0.63 截面静温分布

（a）H=0.25 （b）H=0.28

（c）H=0.30 （d）H=0.33

图 8 不同径向高度下稳定器壁温分布

（a）琢=0毅 （b）琢=5毅

（c）琢=10毅 （d）琢=15毅
图 9 不同方位角下稳定器壁温分布

Level T/K
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量纲总压曲线由下往上排列。这是因为内外涵流体流

过波瓣混合器后生成的流向涡强度大，随着流向涡往

下游发展，流向涡强度逐渐增强，在流向涡强力掺混

的作用下能量损失较大，无量纲总压剧烈减小，故无

量纲总压曲线前段比较陡峭；当流向涡强度扩展到最

大时，受流体黏性和湍流耗散作用进入涡耗散阶段，

强度逐渐减小，掺混强度逐渐减弱，能量损失逐渐减

小，故无量纲总压曲线趋势逐渐变缓；流体流过稳定

器受逆压梯度影响，在节流作用下流体能量损失急剧

增大，无量纲总压急剧降低；随着径向高度增大，热射

流火焰逐渐靠近外涵，逐渐靠近波瓣混合器生成流向

涡核心区，受流向涡影响热射流火焰发生振荡，能量

损失越大，无量纲总压越小。热射流工作时，流体热阻

损失增大，无量纲总压减小，故热射流未工作的无量

纲总压曲线在热射流工作的无量纲总压曲线之上。在

加力燃烧室出口截面处，热射流导致的额外最大无量

纲总压损失约为 0.007。

不同方位角下无量纲总压沿流向的变化规律如

图 11 所示。从图中可见，无量纲总压沿流向逐渐降

低，在稳定器前无量纲总压曲线较为陡峭并逐渐变

缓；流经稳定器无量纲总压急剧降低，降低 0.02；在稳

定器后无量纲总压曲线趋势逐渐变缓并趋于平稳。在

加力燃烧室出口处，随着方位角的增大，无量纲总压

依次为 0.9498、0.9476、0.9472 和 0.9472；热射流工作

导致的额外最大无量纲总压损失约为 0.0056。

3 结论

在其他条件不变的前提下，本文研究了接力喷嘴

不同径向高度和方位角对热射流点火性能的影响规

律，得出如下结论：

（1）通过流场分析可知，热射流火焰传播到周向

稳定器附近区域时最好选择外涵高温区域和内涵高

温区域。

（2）随着径向高度增加，热射流火焰传播到稳定

器尾缘截面时高温区域逐渐减小，其中在 H=0.30 时

热射流火焰传播到稳定器尾缘截面上高温区域与外

伸径向稳定器回流区完美贴合。

（3）随着径向高度增加，稳定器壁面高温分布区

域逐渐减小，其中在 H=0.25 时稳定器壁面静温最高，

为 1400 K 左右，会导致稳定器局部烧蚀。

（4）随着方位角的增大，稳定器壁面高温区域逐

渐减小，其中在方位角 琢=0毅和 琢=5毅时稳定器壁面温

度最高，为 1450 K 左右。
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