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非均匀来流下喷注方案对超声速燃烧室
燃烧特性影响研究
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摘　　　  要：    针对一种 S形隔离段 -超声速燃烧室构型开展了不同喷注方案下的燃烧流场数值模拟研究，并

与作为基准的等直隔离段-超声速燃烧室进行了对比，分析了 S形隔离段对燃烧特性影响及隔离段内的反压

前传过程，比较了不同构型和喷注方案的燃烧室冷态流场，燃烧流场与燃烧性能。研究结果表明：冷态条件

下，S形隔离段对燃料的混合特性影响不大；但在燃烧条件下，强耦合的非线性系统会放大来流的非对称程

度，进而造成燃烧场非均匀程度极具变化，同时降低了燃烧效率，由 82%下降到 65%。针对燃烧条件下的非

均匀来流，优化了喷注方案，结合支板喷注，在燃烧室壁面增加了额外的喷注位置，提高了燃烧场的均匀性与

燃烧效率。燃烧室的出口燃烧效率由 65%达到了 85%，总温分布系数由 64%下降到 26%，达到了均匀来流下

的燃烧效率和燃烧场均匀程度。
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Impact of fuel injection schemes on combustion characteristics in
supersonic combustors with non-symmetric inflow
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Abstract:   A  numerical  simulation  study  of  combustion  flow  fields  under  different  fuel  injection
schemes  was  conducted  for  an  S-shaped  isolator-supersonic  combustor  configuration.  The  results  were
compared with those of a baseline straight isolator-supersonic combustor to analyze the effects of the S-
shaped  isolator  on  combustion  characteristics  and  the  backpressure  transmission  process  within  the
isolator.  Additionally， the  cold  flow  fields， combustion  flow  fields， and  combustion  performance  of
different  configurations  and  injection  schemes  were  compared.  The  study  revealed  the  following:  Under
cold  conditions， the  S-shaped  isolator  had  little  impact  on  fuel  mixing  characteristics;  however， under
combustion  conditions， the  strongly  coupled  nonlinear  system  amplified  the  asymmetry  of  the  inflow，

leading to significant non-uniformity in the combustion field. At the same time，it reduced the combustion
efficiency  from  82%  to  65%.  To  address  the  non-uniform  inflow  under  combustion  conditions， the
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injection scheme was optimized by combining rail  injection and adding additional  injection positions  on
the  combustor  wall.  This  improved  both  the  uniformity  and  efficiency  of  the  combustion  field.  The
combustion  efficiency  at  the  combustor  exit  increased  from  65%  to  85%， and  the  total  temperature
distribution coefficient decreased from 64% to 26%，achieving nearly the same combustion efficiency and
uniformity as under uniform inflow conditions.

Keywords:   S-shaped isolator；supersonic combustion；non-symmetric inflow；

combustion flow field；combustion performance

当前超声速燃烧室地面直连式试验中，大多

采用均匀来流研究燃烧室燃烧特性，而在发动机

真实使用环境下，燃烧室进口来流往往是非均匀

的[1-2]。少数试验采用在等直隔离段中放置一个

楔面来模拟进气道出口流场。Gruber、Ombrello、
Etheridge、McGann等[3-6] 在 Ma=3.0的直连试验台

喷管出口上壁面放置一个 6°楔角来模拟进气道

出口流场，使用纳秒级激光诱导击穿光谱（n-LIBS）
研究了进气道压缩所引起的气流畸变和背景波系

对燃烧室内燃料分布及点火的影响。当楔角产生

的斜激波打在燃料喷注前端时，燃料喷注所形成

的弓形激波角明显降低，在凹腔斜坡处的压缩更

强，入射激波提高了凹腔内燃料质量分数和横向

燃料掺混，可实现低当量比凹腔稳定点火。当楔

角产生的斜激波打在剪切层时，剪切层被抬起且

凹腔斜坡处压缩明显减弱，此时燃料掺混效率及

燃烧效率均大幅度提升。隔离段出口不均匀气动

参数会加大燃烧点火难度、燃烧不稳定性[7]，隔离

段内背景波系会降低抗反压能力[8]。Mai等 [9] 开

展了自由射流试验，设备马赫数为 2.5、总压为

0.5 MPa、总温为 567～756 K，研究发现在无入射

激波情况下，在回流区内燃料浓度较低，当入射

激波打在喷注位置后方，在回流区内燃料浓度提

高，入射激波所产生的回流区增强了燃料与主流

的掺混。国防科技大学开展了飞行马赫数为 6的

自由射流试验[10]，若隔离段出口畸变率增大，隔离

段抗反压能力和总加热比皆降低，发动机推力显

著下降甚至熄火。汤涛、Yan等针对圆截面燃烧

室开展了燃烧流场结构和火焰稳定特性的数值模

拟和地面试验光学测量研究，获得了非均匀来流和

均匀来流条件下燃烧室流场特征[11-14]。Bartt等[15]

为提升飞行马赫数 12的超燃冲压发动机燃烧性

能，基于进气道/隔离段内流场结构特征优化设计

了燃油喷注方式，在燃烧室进口非均匀来流条件

下，采用合理的燃料喷注方案提升了燃料的燃烧

效率、提升发动机性能甚是有望缩短燃烧室尺寸。

潘余等[16] 研究了入射激波对气体横向射流和液

体横向射流的影响。综上，进气道/隔离段内复杂

的激波/边界层干扰及复杂背景波系对燃料/空气

掺混效率分布、燃料点火、隔离段抗反压能力、

燃烧室总加热比、燃烧模态及发动机推力都有较

大影响。均匀来流下燃烧组织方案可能不再适用

于非均匀来流条件。

为了进一步研究非均匀来流下的超声速燃烧

室燃烧流场特性及燃烧性能，本文采用 S形隔离

段提供燃烧室的非均匀来流条件，针对两种 S形

隔离段-燃烧室喷注方案开展了数值模拟研究，并

与等直隔离段-燃烧室进行了对比，分析了 S形隔

离段对燃烧特性影响及隔离段内的反压前传过程，

比较了燃烧流场与燃烧性能。

 1    计算模型与计算方法

 1.1   计算模型

计算对象采用两种构型，如图 1和图 2所示，

其中图 1为基准燃烧室内流道（下文中记为“方案

1”），采用轴对称结构，主要由等直隔离段，凹槽

和扩张段组成。在基准构型上，将等直隔离段替

换为 S型弯曲隔离段（下文中记为“方案  2”），其
余不变，如图 2所示。两种构型的燃烧室几何特

征如表 1所示，主要的几何尺寸以隔离段进口直

径 D1 进行了无量纲化，其中 L1、L2 和 L3 分别为

隔离段、凹槽段和扩张段的长度；D1 和 D2 分别为

隔离段的进口和出口直径，D3 为凹槽的最大直径，

D4 和 D5 分别为扩张段的进口和出口直径。H为

S形隔离段的进出口高度差。

燃料喷注采用两种方案，如图 3所示。喷注

方案 1采用支板喷注，喷注的支板共 6个，沿周向

均布在靠近隔离段出口位置。喷注方案 2采用支

板与壁面结合的喷注方案，壁面喷注仅在燃烧室

下半部位置。对于构型 1，采用喷注方案 1，对于

构型 2，采用喷注方案 1和方案 2进行对比研究，

将采用喷注方案 2的构型 2记为方案 3。
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计算模拟飞行马赫数为 6下的来流条件，对

应的隔离段进口的来流参数如表 2所示。其中燃

料采用煤油，计算中用 C10H22 表示 ，当量比为

0.649，油温 Tf 为 300 K。

 1.2   计算方法

控制方程采用三维可压缩雷诺平均 NS方程

形式[17]，湍流模型采用双方程 k-ε模型及增强壁

 

Y

ZX

隔离段 凹槽 扩张段

D1

L1 L2 L3

D2

支板

D3 D4 D5

图 1    方案 1构型示意图

Fig. 1    Configuration diagram of Case 1
 

隔离段

支板

Y

ZX

凹槽 扩张段

H

图 2    方案 2构型示意图

Fig. 2    Configuration diagram of Case 2
 

表 1    燃烧室构型几何特征

Table 1    Geometric characteristics of combustion chamber

configuration

几何参数 方案 1 方案 2

L1/D1 6.0 6.0

L2/D1 2.0 2.0

L3/D1 2.0 2.0

D1/D1 1.0 1.0

D2/D1 1.0 1.0

D3/D1 1.7 1.7

D4/D1 1.3 1.3

D5/D1 1.7 1.7

H/D1 0.3

 

(a) 喷注方案1, 支板对称喷注

(b) 喷注方案2, 支板与壁面结合的非对称喷注

燃料喷注

支板

壁面

燃料喷注

支板

壁面

图 3    两种喷注方案示意图

Fig. 3    Schematic diagram of two injection schemes
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面处理，该方法对于壁面 y+不敏感。燃料采用液

态煤油燃料，采用两相模型模拟燃料的雾化与蒸

发过程，化学动力学采用 6组分 2方程[18]，求解器

采用 ANSYS FLUENT软件。收敛条件是燃烧室

进出口流量差小于 1%，燃烧室流场基本不再变化，

壁面压力稳定。采用该数值计算方法对某燃烧

室[19] 进行了计算，计算结果与试验结果对比如

图 4所示，两种吻合良好。本研究的计算条件与

验证的算例基本一致，计算方法可行。

本文方案 1的计算网格如图 5所示，网格量

约为 100万左右，在边界层和喷油支板附近进行

了网格加密。方案 2与方案 1的网格量基本一致，

不再赘述。对网格无关性进行了验证，网格量分

别为 50万、100万和 200万，计算结果如图 6所

示，图中横坐标为无量纲的燃烧室长度，纵坐标

为对称面上表面无量纲壁面压力分布，可以看到

不同网格量的计算结果相差较小，折中考虑计算

精度与计算效率，计算的网格量为 100万。

本文采用混合效率表征燃烧室冷态流场的燃

料掺混性能，采用燃烧效率和总温分布系数 FOTD

表征燃烧室燃烧性能。混合效率采用以下公式进

行计算

ηm =

w
YrρvdAw
YρvdA

（1）

其中 Y为每一个面积微元 dA上的燃料质量分数，

ρ为当地的密度，v为当地的速度，Yr 为有效质量

分数，其定义为

Yr =


Y Y ⩽ Ys

Ys

(
1−Y
1−Ys

)
Y > Ys

（2）

其中 Ys 为化学恰当比下的燃料质量分数。

 

表 2    飞行马赫数 6对应的隔离段进口参数

Table 2    Isolation section inlet parameters corresponding to

flight Mach 6

隔离段进口参数 数值

Mai 2.8

T/K 700

p/kPa 51

Tt/K 1 600

pt/MPa 1.49

Tf/K 300

 

0.15

计算值, 冷流

0.14

试验值, 冷流

0.13
计算值, 当量比为0.649

0.12
试验值, 当量比为0.649

0.11
0.10
0.09

p/
p t 0.08

0.07
0.06
0.05
0.04
0.03
0.02
0.01

0.10 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
X/L

图 4    计算的壁面压力与试验结果对比[19]

Fig. 4    Comparison between calculated wall pressure and

experimental results[19]

 

(a) 对称面

(b) 进口截面和支板局部位置

图 5    计算网格

Fig. 5    Computational mesh
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燃烧效率 ηc 为进出口的总显焓差 Hsen,tot 与燃

料热值 Hfuel 的比值，如式（3）所示。总温分布系数

FOTD 定义如式（4）所示，其中 Tt,out,max 为燃烧室出

口截面的最大总温，Tt,out,avg 为燃烧室出口截面的

平均总温，Tt,in,avg 为燃烧室进口的平均总温。FOTD

值越高，表征燃烧室的出口总温分布越不均匀。

ηc =
He,sen,tot−Hi,sen,tot

Hfuel
（3）

FOTD =
Tt,out,max−Tt,out,avg

Tt,out,avg−Tt, in,avg
（4）

 2    计算结果与讨论

 2.1   冷态流场

在飞行马赫数为 6对应的隔离段进口条件下

（Ma=2.8）计算了两种燃烧室构型的冷态流场和

燃料掺混特性。图 7～图 11给出了基准构型的

冷态流场，由于喷注支板的阻塞作用，在隔离段

出口处产生斜激波，斜激波在燃烧室中心聚焦，

形成了较强的正激波，压力和温度显著增加。气

流经过曲壁凹槽，先膨胀后压缩，压缩面产生了较

强的“λ”激波，即燃烧室中心为正激波，靠近壁面

为斜激波，正激波后产生了较大的回流区（如图 7
中流线所示），温度和压力也显著增加。图 10和

图 11给出了煤油燃料的质量分数云图，燃料通过

支板两侧喷注后，逐渐向燃烧室外扩散，两支板

间隔处越靠近燃料壁面处，燃料相对较少。靠近

燃烧室中心区域，燃料分布相对集中。燃料与主

流掺混后，流动到正激波后的高温高压滞止区域，

可形成最初的点火区域。

图 12～图 16给出了方案 2的冷态流场，气流

经过弯曲的隔离段，在燃烧室出口形成非均匀的

来流条件，隔离段出口截面的静温、静压和速度

分布如图 17～图 19所示，气流经过 S型弯曲隔

离后，在上表面先膨胀后压缩，在下表面先压缩

后膨胀，在隔离出口截面形成上半截面的温度和

压力较高，速度较低的流场分布形式。

在非均匀来流下，燃烧室下游流场也发生了

一定变化，燃烧室曲壁凹槽后缘产生的“λ”激波发

生了一定偏转，但对流场的主要结构未产生较大

影响。该流场结构与等直隔离段的流场结构基本

一致，燃料的分布形态也基本一致。

对两种构型的燃料的混合效率沿轴向的变化

 

200万网格
100万网格
50万网格

p/
p in

x
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

1
2
3
4
5
6
7

图 6    网格无关性验证

Fig. 6    Mesh independence verification

 

马赫数 0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0

图 7    方案 1马赫数云图及流线图（对称面）

Fig. 7    Mach number map and streamline diagram

（symmetry plane） of Case 1

 

静温/K 500 700 900 1100 1300 1500

图 8    方案 1静温云图（对称面）

Fig. 8    Static temperature map （symmetry plane） of Case 1

 

静压/kPa 0 100 200 300 400 500 600

图 9    方案 1静压云图（对称面）

Fig. 9    Static temperature map （symmetry plane） of Case 1

 

煤油质量分数 0 0.04 0.08 0.12 0.16 0.20

图 10    方案 1煤油质量分数云图（对称面）

Fig. 10    Kerosene mass fraction map （symmetry plane） of

Case 1

 

煤油质量分数 0 0.04 0.08 0.12 0.16 0.20

图 11    方案 1煤油质量分数云图（不同轴向位置）

Fig. 11    Kerosene mass fraction map （different axial positions）

of Case 1
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进行了对比。沿程的变化如图 20所示，x为无量

纲燃烧室长度。可以看到，两种构型的混合效率

基本一致，在燃烧室出口的混合效率均超过 95%。

该非均匀来流条件对燃烧室的混合效率影响

不大。

 2.2   燃烧状态流场

图 21～图 24给出了基准构型（方案 1）在燃

烧状态下的对称面流场，分别为静压、静温和马

赫数云图，燃烧状态下，燃烧室释热引起压力上

升，燃烧反压沿附面层向上游传播，在隔离段内，

激波边界层相互作用，引起附面层分离，流道中

心形成若干“λ”型的激波串结构。基准构型下，来

流是对称的，燃烧室的流场结构也基本对称。该

喷注方案下，靠近燃烧室中心的静温和总温相对

两侧更高，形成“中心燃烧”。

图 25～图 28给出了 S形隔离段下的曲壁凹

槽燃烧室（方案 2）的燃烧流场，在燃烧状态下，弯

曲隔离段使得流场结构发生了很大的变化。隔离

 

马赫数 0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0

图 12    方案 2马赫数云图及流线图（对称面）

Fig. 12    Mach number map and streamline diagram

（symmetry plane） of Case 2

 

静温/K 500 700 900 1100 1300 1500

图 13    方案 2静温云图（对称面）

Fig. 13    Static temperature map （symmetry plane） of Case 2

 

静压/kPa 0 100 200 300 400 500 600

图 14    方案 2静压云图（对称面）

Fig. 14    Static temperature map （symmetry plane） of Case 2

 

煤油质量分数 0 0.04 0.08 0.12 0.16 0.20

图 15    方案 2 煤油质量分数云图（对称面）

Fig. 15    Kerosene mass fraction map （symmetry plane）

of Case 2

 

煤油质量分数 0 0.04 0.08 0.12 0.16 0.20

图 16    方案 2 煤油质量分数云图（不同轴向位置）

Fig. 16    Kerosene mass fraction map （different axial positions）

of Case 2

 

静压/kPa 10 24 38 52 66 80

图 17    弯曲隔离段出口静压云图

Fig. 17    Static pressure map at the outlet of the curved

isolation section

 

静温/K 500 560 620 680 740 800

图 18    弯曲隔离段出口静温云图

Fig. 18    Static temperature map at the outlet of the curved

isolation section

 

速度/(m/s) 1000 1100 1200 1300 1400 1500

图 19    弯曲隔离段出口轴向速度云图

Fig. 19    Axial velocity map at the outlet of the curved

isolation section
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段内的激波串不再是对称结构，附面层的流动分

离仅靠近燃烧室的上壁面，分离区前产生了明显

的一道斜激波。隔离段上壁面的分离区与壁面凹

槽形成了更大分离区域，核心流被压缩偏转到燃

烧室的下半边。燃烧释热偏向一边，主要集中在

分离更大的燃烧室上半边区域，“中心燃烧”的对

称流场结构被破坏，燃烧室场的非均匀性能显著

增加。同时，弯曲隔离段的抗反压能力下降，其

激波串更长。

为了进一步优化燃烧室的均匀性，降低燃烧

室出口的 OTDF，首先对非均匀流场的特性进一

步进行分析。将弯曲隔离段简化成两个相反的单

边膨胀的流道。对于单边膨胀流道而言，在反压

的作用下，会形成非对称的大分离[20-21]，其主要机

制：为当气流经过扩张拐角时，边界层厚度会增

加，湍流边界层强度也会下降，当反压前推时，膨

胀面侧的分离区由于边界层会比等直壁发展更快，

最终形成膨胀面大分离，激波串偏斜于另一侧。

 

混
合

效
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100
95
90
85
80
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50
45

0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

方案1
方案2

图 20    两种方案混合效率对比

Fig. 20    Comparison of mixing efficiency between two

configurations

 

静压/kPa 0 120 240 360 480 600

图 21    方案 1 燃烧状态静压云图（对称面）

Fig. 21    Static pressure map of combustion state

（symmetry plane） of Case 1

 

静温/K 500 1000 1500 2000 2500 3000

图 22    方案 1 燃烧状态静温云图（对称面）

Fig. 22    Static temperature map of combustion state

（symmetry plane） of Case 1

 

马赫数 0 0.56 1.12 1.68 2.24 2.80

图 23    方案 1 燃烧状态马赫数云图（对称面）

Fig. 23    Mach number map of combustion state

（symmetry plane） of Case 1

 

总温/K 500 1000 1500 2000 2500 3000

图 24    方案 1 燃烧状态不同轴向位置截面总温云图

Fig. 24    Total temperature map at different axial positions of

combustion state of Case 1

 

静压/kPa 0 120 240 360 480 600

图 25    方案 2 燃烧状态静压云图（对称面）

Fig. 25    Static pressure map of combustion state

（symmetry plane） of Case 2

 

静温/K 500 1000 1500 2000 2500 3000

图 26    方案 2 燃烧状态静温云图（对称面）

Fig. 26    Static temperature map of combustion state

（symmetry plane） of Case 2

 

马赫数 0 0.56 1.12 1.68 2.24 2.80

图 27    方案 2 燃烧状态马赫数云图（对称面）

Fig. 27    Mach number map of combustion state

（symmetry plane） of Case 2

 

总温/K 500 1000 1500 2000 2500 3000

图 28    方案 2 燃烧状态不同轴向位置截面总温云图

Fig. 28    Total temperature map at different axial positions of

combustion state of Case 2
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对于 S型隔离段，根据反压大小，其流动状态

如图 29所示。当反压较低时（图 29（a）），优先诱

导隔离段下表面的膨胀面产生附面层流动分离，

核心流向上表面偏转；随着反压逐步升高，上表

面开始分离（图 29（b））；当反压进一步升高（图 29
（c）），激波串继续前推到上表面的膨胀面，上表面

分离区逐渐扩大，核心流向下表面偏转，原本下

表面的分离区受到核心流冲击而逐步消失。本研

究中的当量比较高，燃烧反压较高，诱导的隔离

段内的流动分离均为图 29（c）的情况。计算的 S
型隔离段反压前推过程如图 30所示。马赫数云

图进一步解释了不同反压下，S型隔离段分离区

出现在上下表面不同的区域。反压造成了边界层

分离区总是易于出现在膨胀的一侧。
  

(a) 低反压情况

(b) 中反压情况

(c) 高反压情况

膨胀面

膨胀面

膨胀面

压缩面

压缩面

压缩面

分离区

剪切层

剪切层
剪切层

剪切层

剪切层

核心流

核心流

核心流

反压

反压

反压

剪切层

压缩面

压缩面

压缩面

膨胀面

膨胀面

膨胀面

分离区

分离区

分离区

分离区

分离区

图 29    S型隔离段在不同反压作用下的流动分离情况

Fig. 29    Flow separation of S-shaped isolation section under

different back pressures
 

另一方面，非对称的流动分离对燃料的空间

分布也有一定影响，如图 31所示，靠近上表面的

分离区内，燃料的动量与气流的动量比值更高，

燃料的穿透深度更高，燃料与主流混合更强，燃

烧也更加剧烈。隔离段下表面侧，由于高速核心

流的冲击，燃料的动量与气流的动量比值较小，

下支板的燃料几乎无法穿透的中对称面，紧靠燃

料扩散无法形成高效的混合，燃烧也相对更弱。

综上，弯曲隔离段下燃烧流场非均匀性是流

动分离、燃料穿透和燃烧过程的强耦合结果。通

过与冷态条件下的流场对比发现，尽管冷态条件

下，弯曲隔离段对燃料掺混特性影响较小，但在燃

烧条件下，强耦合的非线性系统会放大来流的非

对称程度，进而造成燃烧场非均匀程度极具变化。

针对非均匀来流下与燃烧反压共同作用下，

导致燃料在未分离的区域穿透能力不足，混合较

差的情况，方案 3采用额外的壁面喷注弥补燃料

空间分布的不均匀性，具体喷注方案如图 3（b）所
示，在支板喷注的基础上，在 4点钟、6点钟和 8
点钟 3个方向额外补充壁面喷注。支板和壁面喷

注的总当量比维持 0.65不变。该喷注方案的计

算结果如图 32～图 35所示，可以看到，与方案 2

 

马赫数 0 0.56 1.12 1.68 2.24 2.80

(a)

(b)

(c)

图 30    S型隔离段在不同反压作用下马赫数云图

Fig. 30    Mach number map of S-shaped isolation section under

different back pressures

 

图 31    喷注支板附近燃料穿透情况

Fig. 31    Fuel penetration near the injection support plate
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对比发现，方案 3在 S型隔离段中的流动分离基

本一致，在较高燃烧反压下，边界层分离在隔离

段上表面一侧。方案 3结合壁面与支板喷注，在

总当量比相同条件下，其燃料点位更多，燃料在

空间分布更加均匀，使得燃烧室内燃烧产生的高

温区域分布更加均匀，流场中的温度峰值大幅度

降低，随着燃烧向下游扩散，到燃烧室出口，燃烧

流场均匀程度更高，燃烧室的出口总温均匀性显

著提高。
  

静压/kPa 0 120 240 360 480 600

图 32    方案 3 燃烧状态静压云图（对称面）

Fig. 32    Static pressure map of combustion state

（symmetry plane） of Case 3

  
静温/K 500 1000 1500 2000 2500 3000

图 33    方案 3 燃烧状态静温云图（对称面）

Fig. 33    Static temperature map of combustion state

（symmetry plane） of Case 3
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图 34    方案 3 燃烧状态马赫数云图（对称面）

Fig. 34    Mach number map of combustion state

（symmetry plane） of Case 3

  
总温/K 500 1060 1620 2180 2740 3300

图 35    方案 3 燃烧状态不同轴向位置截面总温云图

Fig. 35    Total temperature map at different axial positions of

combustion state of Case 3
 

 2.3   燃烧性能

对方案 1～方案 3的燃烧室出口截面的燃烧

效率 ηc 和总温分布系数 FOTD 进行了计算。表 3
给出了方案 1～方案 3的燃烧性能参数，其中方

案 1在均匀来流下的燃烧效率和总温分布系数分

别为 82%和 31%。方案 2在非对称来流条件下，

燃烧不均匀导致燃烧效率也相对较低，燃烧效率

和总温分布系数分别为 65%和 64%。方案 3通

过优化喷注方案，在非均匀来流条件下，燃料在

空间的分布更加均匀，充分利用了空气中的氧气，

燃烧效率也相应提高，其燃烧效率和总温分布系

数达到了均匀来流下的水平。

 3    结　论

针对等直隔离段和 S形隔离段的两种燃烧室

构型，进行了冷态流场和燃烧流场的数值模拟研

究，分析了非对称来流对燃烧场均匀性的影响，

针对非均匀来流下的燃烧场特点，优化了喷注方

案，使燃料在非均匀来流下的空间分布更加均匀，

燃烧效率和燃烧均匀性均得到改善。主要结论

如下：

1） 冷态条件下，两种构型的混合效率基本一

致，在燃烧室出口的混合效率均超过 95%。该非

均匀来流条件对燃烧室的混合效率影响不大。

2）  在燃烧条件下，一方面，燃烧反压前传在

弯曲隔离段中会造成非对称的分离，另一方面，

非对称的流动分离对燃料的空间分布也有一定影

响，分离一侧的燃料穿透更高，从而造成非对称

的释热，两者相互促进，使得燃烧流场的非均匀

程度增加。同时相比均匀来流，非均匀来流下的

燃烧效率由 82%下降到 65%。

3） 针对非均匀来流燃烧流场的特点，采用额

外的壁面喷注提高燃料空间分布的均匀性，燃烧

性能和流场均匀性显著增加，燃烧室的出口燃烧

效率由 65%提高到了 85%，总温分布系数由 64%
下降到 26%，达到了均匀来流下的燃烧效率和燃

烧场均匀程度。
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