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主燃级旋流数对燃烧室 NOx排放
影响的数值模拟

王    晶1，2，张    弛1，陶雯婕2，惠    鑫1

（1.  北京航空航天大学 航空发动机研究院，北京 102206；
2.  中国航发商用航空发动机有限责任公司 先进技术研究部，上海 200241）

摘　　　  要：    为了研究宽工况范围内中心分级贫油预混预蒸发燃烧室主燃级旋流数对 NOx排放的影响，采

用三维数值模拟方法分析了基准排放着陆和起飞（LTO）循环工况下燃烧室气动热力和 NO生成特征，并通过

NOx排放测试结果对比验证仿真方法。此外，仿真分析了不同主燃级旋流数在不同工况下燃烧室 NOx排放

的影响规律。研究结果表明：在不同的工况下，主燃级旋流数对 NOx排放的影响规律不同。在慢车工况下，

随着主燃级旋流数的增加，促进了预燃级的油气掺混，使得预燃级燃烧温度更高，从而产生更多 NOx；在大工

况下，随着主燃级旋流数的增加，更多空气被卷入回流区，使得贫油的主燃区油气比进一步降低，从而降低

了 NOx排放。随着主燃级旋流数（0.5～0.9）增加，LTO循环 NOx排放总量减少。
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Numerical simulation of the influence of main stage swirl number on
combustor NOx emissions
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Abstract:   To investigate the influence of main stage swirl number on NOx emissions in a centrally-
staged  lean  premixed  prevaporized  combustor  across  wide  operating  conditions， three-dimensional
numerical  simulations  were  used  to  analyze  the  turbulent  combustion  and  NO  formation  characteristics
during the reference emissions Landing and Take-Off (LTO) cycle. And the simulation methodology was
validated against experimental NOx emission data. Furthermore，the influence of main stage swirl number
on NOx emissions under LTO cycle conditions was simulated and analyzed. The results revealed that the
influence  of  main  swirl  number  on  NOx  emissions  varied  under  different  operating  conditions.  At  idle
conditions， an  increase  in  main  swirl  number  enhanced  fuel-air  mixing  in  the  pilot  combustion  zone，
leading to higher combustion temperature and elevated NOx emissions. Under high-load conditions，as the
main  swirl  number  increased， additional  airflow  was  entrained  into  the  re-circulation  zone， further
reducing the fuel-to-air ratio in the lean primary combustion zone and thereby decreasing NOx emissions.
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With increasing main swirl number over the range of 0.5 to 0.9，total NOx emissions during the reference
emissions landing and takeoff cycle decreased.

Keywords:   lean premixed pre-vaporized combustor；main stage swirl number；
landing and take-off (LTO) cycle；NOx emission；primary combustion zone

随着航空工业的快速发展，航空发动机的环

保性能日益受到关注。氮氧化物（NOx）作为航空

发动机排放的主要污染排放物之一，对大气环境

和人类健康造成很大影响。国际民航组织（ICAO）

对民用航空发动机基准排放着陆和起飞循环

（LTO）循环（起飞、爬升、进场、慢车）中 NOx排

放制定了严格的排放标准，发展低排放燃烧技术

已成为航空动力领域的重要挑战[1]。中心分级

LPP燃烧室通过预燃级稳焰、主燃级贫油预混的

分级策略，在降低局部当量比的同时能够改善燃

烧稳定性，具有显著的 NOx减排潜力[2-3]。

主燃级旋流器作为燃烧室的关键气动部件，

其旋流数（S）直接影响燃烧室内的流场结构，从而

影响燃油-空气掺混均匀性，进一步对热力型 NOx
生成产生影响。这种流场-化学反应耦合特性使

得旋流数成为影响燃烧室 NOx排放的关键设计

参数。国内外针对分级旋流燃烧室开展了大量仿

真和试验研究，重点探究主/预燃级旋流数对燃烧

室流场特征与燃烧特性的影响机制。通过数值模

拟研究，主燃级旋流器旋流数对中心分级燃烧室

流场产生影响[4]，主/预燃级旋流数的匹配可调控

中心分级燃烧室回流区结构[5]，而试验研究表明

旋流数提升会显著增大燃烧室中心截面雷诺切应

力，增强湍流掺混[6]。PIV与火焰自发辐射测量试

验揭示，主燃级旋流数显著影响出口流场稳定性

及点熄火极限[7]。高旋流数可有效促进热斑耗散、

抑制局部高温集中，从而提升出口温度分布均匀

性[8-9]。研究者们进一步拓展了旋流数对分级燃

烧室火焰结构、燃烧效率及点火特性的多尺度关

联规律[10-13]。在污染物生成机理方面，Smith等[14]

通过化学动力学分析指出，当局部温度超过 1 900 K
时，热力型 NOx生成速率呈指数增长。过高的旋

流强度可能导致局部高油气比区域形成，加剧热

力型 NOx生成[15-16]。

然而，现有研究多聚焦于旋流数对单一工况

下流场特征的影响，缺乏对宽工况条件下旋流数-
流场演变-NOx生成耦合机制的系统性研究。而

航空发动机实际运行中，LTO循环各阶段的进气

参数差异导致流场结构与化学反应路径呈现显著

动态特性[17]。这意味着单一设计旋流数难以在全

工况范围内实现最优排放性能，亟需建立旋流数-
多工况匹配设计评估方法。

本文采用 realizable κ-ε湍流模型耦合稳态火

焰面燃烧模型，构建考虑燃油雾化-蒸发-燃烧全

过程的三维数值模型。为了研究主燃级气流从弱

旋到强旋，对比不同主燃级旋流数（0.5～0.9）在
LTO循环典型阶段的流动燃烧特性，重点揭示宽

工况范围内旋流数对回流区形态和 NO分布的影

响规律，以及 LTO循环工况下旋流数对燃烧室排

放性能的影响。研究结果为分级燃烧室的全工况

范围内的头部设计提供理论支撑，对发展先进低

排放燃烧室具有重要工程价值。

 1    试验方法

研究对象为单头部燃烧室，采用如图 1所示

的中心分级的燃烧组织形式，具体结构特征参考

文献 [18-19]。
 
 

主燃级

主燃级火焰

主燃级火焰

预燃级

预燃级火焰

图 1    头部及火焰筒示意图

Fig. 1    Schematic of combustor dome and liner
 

为了研究该头部方案的 LTO循环工况下

NOx排放性能，搭建了燃烧室 NOx排放测试系

统[19-21]，如图 2所示。试验系统主要由 3个部分

组成：前测量段、试验段和后测量段。其中，前测

量段用于测量燃烧室的进口总压（通过总压耙）和

总温（通过 K型热电偶）。试验段用于安装单头

部高温高压燃烧室试验件，如图 3所示。火焰筒

上下壁面采用冲击+发散双层壁的方式进行冷却，

侧壁采用气模冷却方式。火焰筒壁上的小柱子为

双层壁之间的支撑柱，小柱子内部开冷却孔，用
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于通冷却气。燃烧室头部进气比例为 60.1%，火

焰筒冷却进气比例为 39.9%。火焰筒各段的进气

比例根据开孔面积比例而定，火焰筒侧壁面进气

比例为 35.2%，上下火焰筒平直段、倾斜段和收缩

段的进气比例分别为 17.0%、28.0%、19.7%。

为了确保进气流的均匀性，在燃烧室的头部

上游设置了多孔匀流板。为了对燃烧室出口排

气 NOx排放水平进行测试，在后测量段采用符

合 ICAO标准的燃气分析仪测量气态污染排放物，

试验前所有仪器采用标准样气进行标定，最后按

照 ICAO规定的排放标准换算成 NOx排放指数

EINOx（单位：g/kg燃油）。

基于上述试验系统和单头部高温高压燃烧室

试验件开展燃烧排放测试试验，试验工况如表 1
所示。慢车工况为仅预燃级工作模式，其他 3个

大工况为主、预燃级共同工作模式。由于试验能

力有限，爬升和起飞工况采用数值模拟方法研究。

表中 SR为分级比（预燃级燃油流量/总燃油流量），

FAR为油气比（总燃油流量/空气流量）。

 2    数值模拟方法

 2.1   计算域及网格

对燃烧室几何模型进行简化，简化模型如图 4
所示。由于计算模型中取消了机匣，流体域主要

分为 5个部分：进气段、主燃级、预燃级、火焰筒

和排气段，如图 5所示。其中主、预燃级各有相

应的冷却气通道。头部进气量、头部冷却气量和

火焰筒进气量通过单头部模型燃烧室的气量分配

试验结果确定。
 
 

主燃级旋流器

z
x

y

图 4    单头部燃烧室三维简化模型

Fig. 4    3D simplified model of single sector combustor

 
 

主燃级吹扫

主燃级

预燃级 火焰筒 排气段进气段

主燃级

空气
进口

挡溅盘
冷却 第一道

气膜冷却

壁面冷却

图 5    单头部模型燃烧室计算域

Fig. 5    Computational domain of single sector combustor
 

为了提升燃烧室头部方案网格生成速率，根

据预燃级、主燃级和火焰筒的流体域结构特征进

行分块网格划分。如图 6所示，对预燃级及火焰

区单独进行网格划分。对进气段、主燃级、火焰

筒和排气段为整体进行网格划分，其中对头部冷

却通道及火焰筒壁面气膜冷却部分进行加密，加

密网格尺寸为 0.8 mm。所有结构均采用非结构

化网格划分。最终采用网格交界面的方式拼接两

个子计算域，如图 7所示。

为了保证数值模拟结果不受网格影响，需开

展网格无关性验证。针对 3组不同主燃级旋流器

和火焰区网格尺寸的模型进行对比。主燃级旋流

器网格尺寸分别为 0.5、0.8 mm和 1.0 mm，火焰区

 

进气段 试验段 后测量段

出口排气进口空气

总压耙热电偶

图 2    燃烧室测试系统示意图

Fig. 2    Schematic of combustor test system

 

图 3    单头部高温高压燃烧室试验件

Fig. 3    Experimental piece of single sector combustor

 

表 1    单头部燃烧室试验工况

Table 1    Experimental conditions for single sector combustor

工况 SR Tin/K pin/MPa ma/（kg/s） FAR

慢车 1.00 507.3 0.591 0.691 0.012

进场 0.25 652.2 1.368 1.524 0.019

模拟爬升 0.14 816.1 2.197 2.056 0.023

模拟起飞 0.10 851.8 2.224 2.034 0.025
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网格尺寸分别为 1.0、2.0 mm和 4.0 mm。3组网

格模型的网格量分别为 310万、405万和 620万。

选取中心截面距离头部旋流器出口距离 30 mm
线上的数值模拟结果作为对比。图 8为不同网格

模型的轴向速度对比图。从图可知， 405万和

620万网格量对应数值模拟的轴向速度基本吻合，

305万网格模拟结果偏差较大。因此，采用 405
万网格量模型为可获得稳定的数值模拟结果，能

够满足网格无关性的要求。
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图 8    轴向速度对比图

Fig. 8    Axial velocity comparison chart
 

 2.2   计算工况

针对 3种不同主燃级旋流数（0.5、0.7和 0.9）

的燃烧室湍流喷雾燃烧及 NOx排放开展 LTO循

环工况的稳态数值模拟。数值模拟工况条件除了

表 1所列 4个工况，还开展了如表 2所列的爬升

和起飞工况。爬升和起飞工况的油气比和进口压

力比模拟爬升和模拟起飞工况更高。
  

表 2    数值模拟工况条件

Table 2    Operating conditions for numerical simulation

工况 SR Tin/K pin/MPa ma/（kg/s） FAR

爬升 0.14 810.9 2.865 2.504 0.026

起飞 0.10 843.6 3.266 2.799 0.028
 

 2.3   数值模拟方法

采用商用流体计算软件 ANSYS Fluent  19.2
开展稳态 RANS数值模拟。采用 SIMPLE压力修

正算法求解压力速度耦合方程。采用 Least Square
Cell Based法对流动方程的对流和扩散项进行离

散。压力插值方法采用二阶法，其余采用二阶迎

风法。采用 realizable k-ε模型模拟燃烧室时均湍

流，采用 enhanced wall treatment模型模拟近壁面

流动。采用颗粒轨道模型模拟燃油喷雾，设置喷

雾边界条件的方式向连续相添加离散相颗粒。主

燃级包括 20个喷点，在预燃级喷嘴和主燃级各喷

点出口位置给定初始液滴平均粒径 SMD、喷雾半

角 θ、燃油流量 mf 和喷射速度 vf 等参数模拟液滴

初始雾化状态，具体数值如表 3所示。
  

表 3    喷雾参数

Table 3    Spray parameters

喷口 SMD/mm θ/（°） mf/（kg/s） vf（m/s）

预燃级 0.011 4 90.0 0.007 0 102.87

主燃级 0.005 0 12.2 0.021 3 24.27
 

初始液滴粒径大小和喷雾张角通过经验公

式[22] 计算得到，并采用试验 SMD测量数据进行

校准[23]。采用部分预混燃烧模型模拟燃烧，采用

NASA的航空煤油 16组分 23步反应的机理[24] 模

拟化学反应，该机理经过试验验证适用于模拟航

空煤油对应的预混、扩散反应。由于 NOx的生

成对流动、温度和组分场的影响基本可以忽略，

故在湍流燃烧计算稳定后，采用 NOx模型对

NOx生成进行计算。模型燃烧室湍流、雾化、燃

烧和 NOx生成数值模拟方法已根据光学试验进

行了验证[25]。

燃烧室头部空气进口和冷却气进口边界条件

为质量流量进口，燃烧室出口边界条件为压力出

 

预燃级和主燃区

进气段+主燃级+燃烧室+排气段

图 6    分块化网格模型

Fig. 6    Block-based mesh model

 

图 7    全流体域网格模型

Fig. 7    Full fluid domain mesh model
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口。其余壁面边界条件为无滑移、绝热壁面。主、

预燃级通道壁面及火焰筒壁面 DPM边界条件为

切向反射边界，反射系数法向为 0、切向为 1。由

于燃烧室火焰筒冷却区域冷却孔孔径小，数量多，

若计算模型包含冷却孔，则网格量巨大并且网格

质量无法保证，采用源项法模拟气膜孔冷却 [26]。

该方法无需计算气膜孔内流动，通过自研程序实

现在距离每一个气膜孔出口位置最近的网格单元

上添加正质量源，以模拟从气膜孔流出的质量流

对流体域内质量、动量、能量以及所有标量带来

的影响。

 3    结果分析

 3.1   NOx排放结果对比

图 9为基准方案燃烧室出口均一化的 EINOx
模拟与试验结果对比图。均一化的 EINOx为各

工况下的燃烧室出口 EINOx值与最大 EINOx的

比值。由图可以看出，慢车、进场、模拟爬升、模

拟起飞工况出口 EINOx预测误差均小于 15%。

爬升和起飞工况下燃烧室出口均一化的 EINOx
预测值分别为 0.8和 1.0，均高于模拟爬升和模拟

起飞工况，对比仿真预测结果符合预期。
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Fig. 9    Comparison of simulation and experimental results of

EINOx at combustor outlet
 

 3.2   气动热力特征

根据数值仿真结果，对基准燃烧室（主燃级旋

流数 S=0.7）流速、喷雾、温度和 NO质量分数分

布特征进行分析，进一步揭示 LTO循环工况下

NOx排放的生成机制。

 3.2.1    流动特征

图 10为不同工况条件下燃烧室中心截面冷

态流速分布云图，图中黑实线代表轴向速度为零

的等值线（黑线所包围的区域即为回流区）。从慢

车工况到起飞工况，压力和流量逐渐升高。从图

中可以看出，仅改变进气条件的情况下，中心回

流区末端有细微差别，但总体变化不大。

 3.2.2    喷雾特征

图 11为燃烧室中心截面冷态喷雾燃油质量

分数云图，图中黑实线代表轴向速度为零的等值

线。从图中可以看出，由于慢车工况仅预燃级供

油，因此燃油蒸气主要集中在主、预燃级旋流剪

切层附近。对于进场工况、模拟爬升工况、模拟
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图 10    S=0.7的中心截面流动特征

Fig. 10    Flow characteristics of the central cross section under

S=0.7 condition
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起飞工况、爬升工况和起飞工况，主、预燃级共同

供油，主燃级喷嘴流量大导致雾化粒径小、蒸发

快，在旋流剪切层以及主燃级出口位置燃油蒸气

质量分数均较高。并且，随着 FAR增加，燃油整

体质量分数显著提高。

 3.2.3    温度分布特征

图 12为燃烧室中心截面温度分布云图。根

据冷态燃油分布的结果，慢车工况主、预燃级旋

流剪切层燃油质量分数高，因此在剪切层下游存

在一个明显的高温区域。在进场、模拟爬升工况

下，由于主、预燃级同时供油，燃油进入主回流区

即燃烧完全，由于高速旋流作用，火焰主要稳定

于回流区内。与模拟爬升和模拟起飞工况对比，

爬升和起飞工况的温度分布范围一致，但燃烧室

整体温度升高，这是由于进口压力和总油气比偏
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图 11    S=0.7的中心截面喷雾特征

Fig. 11    Spray characteristics on central cross section under

S=0.7 condition
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Fig. 12    Temperature distribution on central cross section under

S=0.7 condition
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高导致的。对于模拟爬升和模拟起飞工况（包括

爬升和起飞），总油气比和分级比不同，导致中心

回流区温度分布也不一致。当模拟起飞工况总油

气比偏高且分级比偏低时，主燃级当量比增加，

主燃级燃油蒸气在回流区后端经充分混合开始燃

烧，使得中心回流区内的高温区变小，高温区脱

离中心回流区向下游蔓延。

 3.2.4    NO分布特征

图 13为燃烧室中心截面 NO质量分数分布

云图。结合图 12可以看出，NO基本在高温区生

成。对于慢车、进场、模拟爬升、模拟起飞工况，

NO基本集中在回流区。对于模拟爬升和模拟起

飞工况，由于总油气比增加，中心回流区高质量

分数的 NO生成区域范围更大。起飞工况压力升

高幅度大，由图 12可知，高温区脱离中心回流区

向下游蔓延，在脱离回流区的高温区域存在大量

的 NO。

 3.3   主燃级旋流数的影响

 3.3.1    主燃级旋流数对流场的影响

图 14为不同主燃级旋流数下热态回流区边

界图，图中黑实线代表轴向速度为零的等值线。

从图可以明显看出，对于慢车工况，回流区较为

饱满。而对于其余大工况，主燃级旋流强度更大，
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图 13    S=0.7的中心截面 NO分布

Fig. 13    NO distribution on central cross section under

S=0.7 condition
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回流区末端更向内凹，回流效果更强。对于所有

工况，随着主燃级旋流数增加，回流区边界沿径

向扩张，边界末端凹陷更深，回流流量更多。

 3.3.2    主燃级旋流数对喷雾及燃烧的影响

如图 15所示，为了研究主燃级旋流数的影响，

在中心截面上的直线 l1～l5 位置处提取了冷态速

度分量、冷态燃油蒸气质量分数、热态燃烧状态

下的温度以及出口 NOx质量分数数据，从而进行

量化对比分析。其中直线 l1～l6 依次对应中心截

面上距离头部旋流器出口为 5、10、15、20、25、

30 mm的直线，选取的截面范围能够获得明差异

性的数据，有助于表征和分析不同主燃级旋流数

对流动燃烧的影响。

图 16为不同主燃级旋流数的燃油质量分数、
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图 14    变主燃级旋流数回流区示意图

Fig. 14    Recirculation zone for variable main stage swirl number
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图 15    数值模拟结果后处理截面示意图

Fig. 15    Post-processing section diagram of numerical simulation
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温度和 NO质量分数分布对比图。随着主燃级旋

流数增加，促进了主燃区燃油沿头部径向的分布，

高温区外边界的径向扩张，以及 NO生成区的径

向扩张。对于慢车工况，随着主燃级旋流数增加，

更多预燃级燃油被卷吸到主燃级，导致原本富油

的预燃级油气比降低，预燃级温度升高，NO质量

分数显著增大。对于其余大工况，原本贫油的预

燃级油气比降低，主燃区温度降低，NO质量分数

显著减小。

 3.3.3    主燃级旋流数对 NOx排放的影响

图 17为不同主燃级旋流数的燃烧室出口

EINOx值的柱状图。同一主燃级旋流数下，工况

越大，出口 EINOx值越高。在慢车工况下，随着

主燃级旋流数的增加，出口 EINOx值随之增加。

慢车工况不同旋流数的燃烧室 NO分布如图 18

所示。由于慢车工况预燃级为富油燃烧，高旋流

数促进了主、预燃级的油气掺混，预燃级燃油被

更多地卷吸到主燃级，使得原本富油的预燃级燃
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图 16    变主燃级旋流数的燃油蒸气质量分数、温度和 NO质量分数对比

Fig. 16    Comparison of fuel vapor mass fraction, temperature and NO mass fraction with variable main stage swirl number
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烧区油气比降低，更接近化学恰当比，燃烧温度

更高，如图 16（a）所示，从而产生更多的 NOx。在

大工况下，随着主燃级旋流数的增加，出口 EINOx
值反而降低，且降低幅度变小。进场工况不同旋

流数的 NO分布如图 19所示。主、预燃机共同工

作的模式下，主燃级旋流数的增加，一方面导致

回流区末端凹陷更深，回流效果越明显，回流空

气流量增加；另一方面促进了主燃区燃油沿头部

径向的分布，使得预燃级燃烧区燃油质量分数略

降低。两方面使得原本贫油的预燃级油气比进一

步降低，主燃区燃烧温度降低，如图 16（b）～图

16（f）所示，从而导致 NOx生成量更少。

为了评估主燃级旋流数对 NOx排放的综合

影响，根据 ICAO规定的 LTO循环运行工况时间

（见表 4），计算单头部 LTO循环总排放量 Dp 值。

Dp 计算公式为：

Dp =
∑
（E ·Wf · t） （1）∑

式中 为 LTO循环的全工况的求和，E为 NOx

排放指数，Wf 为燃料质量流量（kg/s），t为 LTO工
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图 17    变主燃级旋流数的燃烧室出口 EINOx图

Fig. 17    EINOx diagram at combustor outlet with variable main stage swirl number
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图 18    慢车工况不同旋流数的 NO分布

Fig. 18    NO distribution at idle condition with different swirl

numbers
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图 19    进场工况不同旋流数的 NO分布

Fig. 19    NO distribution at approach condition with different

swirl numbers
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况的运行时间（s）。
根据式（1）计算 3种旋流数的单头部燃烧室

LTO循环总排放量 Dp 值，如表 5所示。由表可知，

单头部燃烧室 LTO循环总排放量随着主燃级旋

流数的增加而减少。在 3个旋流数（0.5, 0.7, 0.9）
中，当旋流数为 0.9时，LTO循环总排放量最小。
  

表 5    不同主燃级旋流数下 LTO循环每千克燃油 NOx

排放量

Table 5    NOx emissions per kilogram of fuel under LTO

cycle under different main stage swirl numbers

旋流数
排放量/g

慢车 进场 爬升 起飞 LTO（Dp）

0.5 0.65 2.88 19.31 28.11 287.36

0.7 0.77 2.13 12.09 14.56 176.67

0.9 0.94 1.54 11.18 13.54 163.63
 

 4    结　论

采用稳态数值模拟方法，研究了 LTO循环工

况下的中心分级贫油预混预蒸发燃烧室气动热力

和 NOx生成特征，通过与 NOx排放测试结果进

行对比，验证了数值模型。研究分析了不同主燃

级旋流数在不同工况下燃烧室出口 NOx影响规

律。主要得到以下结论：

1）  在慢车、进场、模拟爬升、模拟起飞工况

下基准方案燃烧室出口 EINOx数值模拟预测误

差均小于 15%；

2）  随着工况升高，主燃级油气比增加，主燃

级对主燃区燃烧的影响增强，高温区增大，NOx
排放量增加；

3） 在慢车工况下，随着主燃级旋流数的增加，

促进了主、预燃级的油气掺混，使得主燃区燃烧

温度更高，产生更多的 NOx；在大工况下，随着主

燃级旋流数的增加，回流区末端凹陷更深，更多

空气被卷入回流区，使得主燃区油气比降低，进

而减少了 NOx排放；

4）  随着主燃级旋流数 （0.5,  0.7,  0.9）增加 ，

LTO循环 NOx排放总量减少。
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