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变涵道比加力/冲压燃烧室两涵掺混特性
实验与数值研究

丁    婧1，邓远灏2，单    勇1，张    飞2

（1.  南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016；
2.  中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘　　　  要：    以变循环发动机可变涵道比加力 /冲压燃烧室为研究对象，采用缩比模型流场实验和全尺寸三

维数值仿真的方法，揭示不同涵道比、平行混合器出口面积比下的加力燃烧室内部流场特征，定量评价加力

燃烧室内速度不均匀度、掺混损失、隔热屏冷却通道外侧机匣壁面温度峰值等参数。研究结果表明：相较于

内涵入口均匀流，内涵入口考虑旋流后，旋转的内涵流体与外涵流体增强了剪切混合，严重时引起内涵高温

流体部分进入隔热屏冷却通道，致使隔热屏冷却通道外机匣局部温度高达 812.97 K。采用平行混合器可有效

控制加力 /冲压燃烧室总压损失，在 3.5%以内。内外涵出口面积比是重要参数，合理的面积分配能够确保外

涵道流体有足够的空气进入隔热屏冷却通道，同时有足够的惯性力遏制隔热屏入口段内侧流动分离。小涵

道比工况下，增大内外涵出口面积比将导致冷却气量减少约 20%，可能造成隔热屏冷却效果变差；同时低动

量的外涵流体难以克服逆压梯度，在隔热屏内侧形成回流区，导致火焰稳定器上游径向速度不均匀度恶化

至 0.10～1.20，对加力燃烧不利。在大涵道比工况下，过小的内外涵出口面积比将导致掺混损失增至 3.16%，

随着内外涵出口面积比提高，内外涵气流匹配度改善，速度不均匀度范围提升至 0.85～1.07，展现出更优的综

合性能。
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Experimental and numerical investigation of core and bypass flow mixing
characteristics in variable-bypass-ratio afterburner/ram combustor
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Abstract:   The  variable-bypass-ratio  afterburner/ram  combustor  of  a  variable  cycle  engine  was
investigated  through  scaled-model  flow  experiments  and  full-scale  three-dimensional  numerical
simulations.  The  purpose  of  the  research  was  to  reveal  the  internal  flow  characteristics  under  different
bypass  ratios  (BPR)  and  parallel  mixer  exit  area  ratios，while  quantitatively  evaluating  key  parameters
including  velocity  non-uniformity，mixing  loss， and  peak  outer  casing  temperature  of  the  heat  shield
cooling  channel.  The  results  showed  that， compared  with  the  uniform  flow  at  the  core  flow  inlet， the
introduction of swirl enhanced shear mixing between the rotating core flow and the bypass stream. Under
severe  conditions， this  caused  partial  ingress  of  high-temperature  core  fluid  into  the  heat  shield  cooling
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channel，resulting in localized temperatures as high as 812.97 K on the outer casing. The use of a parallel
mixer effectively controlled the total pressure loss in the afterburner/ram combustor，maintaining it within
3.5%.  The  bypass-to-core  exit  area  ratio  served  as  a  critical  parameter.  An  appropriate  area  allocation
ensured  sufficient  bypass  airflow  entered  the  cooling  passage  while  providing  adequate  momentum  to
suppress  flow  separation  at  the  inner  side  of  the  heat  shield  inlet.  Under  small  bypass  ratio  conditions，
increasing the bypass-to-core exit  area ratio reduced the cooling flow rate by approximately 20%，which
can  impair  the  cooling  effectiveness  of  the  heat  shield.  Additionally， the  low-momentum  bypass  flow
struggled to overcome the adverse pressure gradient，leading to the formation of a recirculation zone on the
inner side of the heat shield and worsening the radial velocity non-uniformity upstream the flame holder to
a range of  0.10—1.20，adversely affecting afterburner  performance.  In  contrast，under  large bypass  ratio
conditions，an excessively small bypass-to-core exit area ratio increased the mixing loss to 3.16%. As the
bypass-to-core  exit  area  ratio  increased， the  matching between the  core  and bypass  flows improved，and
the  velocity  non-uniformity  narrowed  to  a  range  of  0.85—1.07， demonstrating  superior  overall
performance.

Keywords:   variable cycle engine；variable bypass ratio；afterburner；mixing characteristics；
velocity non-uniformity；total pressure loss

为满足第六代战机对高推力和低油耗的双重

需求，发动机必须有适用于多用途战机需求的热

力学变循环方案[1-2]。传统涡喷/涡扇发动机由于

固定循环特性的局限，难以兼顾超声速状态的高

推力和亚声速巡航的经济性要求[3]，变循环发动

机通过调整涵道比、增压比、涡轮前温度等关键

参数，并改变发动机工作模态，使发动机在宽飞

行包线范围内都能实现最佳的热力循环特性，被

认为是最能够满足第六代战斗机先进性能需求的

高性能动力方案[4-6]。但变循环发动机加力燃烧

室面临高温非均匀来流、大气动载荷和压力载荷

等多重挑战[7]，要在涵道比大范围变化甚至工作

模态发生改变的条件下稳定、高效地组织燃烧，

需要保证涡轮出口的内外涵流体的充分、均匀混

合，以及稳定、充分的扩压过程[8-10]。作为连接内

外涵气流的关键部件，混合器的掺混特性直接影

响加力燃烧室进口流场品质[11-14]。

κ-ε κ-ε

良好的流场匹配能够减少发动机内部能量损

失、提高燃烧效率[15]、降低振动与噪声[16]，从而提

升发动机的性能与可靠性。在过去的几十年中，

科研人员在变循环发动机的燃烧室流场气动参数

匹配和可调部件结构设计等方面开展了一系列的

研究工作。Bartosiewicz等 [17] 以超声速引射器为

研究对象，选择不同的湍流模型对流场进行数值

仿真并与试验结果对比。结果表明，在总压损失

的预测上 RNG  和  SST  结果与试验结果吻

合较好。黄兴、陈玉春等[18-20] 发现双模态超燃冲

压发动机在不同工作模态下应采取不同的参数协

调策略：超燃模态下通过调节喉道马赫数实现匹

配，而亚燃模态下则主要通过控制热力喉道总压

来平衡流量。张荣等[21] 基于涡扇发动机平台，对

亚声速巡航和超声速巡航两个典型工况的循环模

式转换的过程进行了数值仿真，制定了变循环发

动机涡喷与涡扇的转换过程稳定快速的调节方案。

刘润富等[22] 提出了一种带波瓣结构的可变面积

涵道引射器外涵面积调节方法，证明引入波瓣结

构显著改善了流场速度均匀度，极大地提升了内

外涵气流混合的热混合效率。王靖宇等[23] 提出

了波瓣结构的前可调面积引射器方案，研究结果

表明波瓣结构在高背压条件下增加了风扇后流通

能力，减小了流动损失，提升了掺混效率，但波瓣

曲面构型相对较复杂，引射器面积调节结构的密

封性设计难度较大。陈佳等[24] 采用实验与三维

数值模拟方法，建立前可变面积涵道引射器模型，

发现双涵道进口总压比越大，掺混损失越大 ，

且主、次流掺混沿流向截面速度径向分布趋于

均匀。

由此可见，目前变循环发动机研究主要集中

在整机初步性能模拟计算，总体结构方案设计以

及引射器调节性能方面，对内、外涵掺混特性及

加力燃烧室内流场分布均匀性的研究较少，且多

为数值仿真研究，缺少实验性内容。就此，本文

采用实验研究与数值仿真相结合的方式，对变循

环发动机在涡扇模态下的内外涵气流掺混特性开

展研究，以火焰稳定器前速度不均匀度、总压损

失系数、隔热屏冷却通道进气量、隔热屏冷却通
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道外侧机匣壁面温度峰值等参数为考量，对比分

析内涵入口旋流、混合器出口面积分配等对内、

外涵道气流掺混特性以及加力燃烧室内部流动特

征的影响，为后续模态转换设计提供参考。

 1    实验模型和实验系统

 1.1   物理模型

变循环发动机可变涵道比加力/冲压燃烧室

结构如图 1所示，包括两涵道进气流道（内涵和外

涵）结构、混合器结构、中心锥、加力/冲压燃烧室、

隔热屏、火焰稳定器。本文依据该结构构建加力/
冲压燃烧室模型，其中 A16 表示外涵出口面积，A6

表示内涵出口面积，研究混合器出口外、内涵出

口面积比（即 A16/A6）对外、内涵气流入口总压匹

配以及加力/冲压燃烧室流场和温度场分布特性

的影响。
 
 

隔热屏冷却通道外侧机匣流体掺混段

隔热屏冷却通道
外涵进气 隔热屛

A 1
6

A 6内涵进气 加力燃烧室流道
火焰稳定器

混合器

中心锥

图 1    变循环发动机加力/冲压燃烧室模型示意图

Fig. 1    Afterburner/Ram combustor geometric model
 

 1.2   实验系统

采用模型几何相似和入口边界条件马赫数

相似的理论为指导设计实验，对全尺寸加力 /冲
压燃烧室进行缩比，且取 1/7的扇区。实验时仅

模拟涡扇模态，提供内、外涵气流。实验系统如

图 2所示，由两股流供气系统、加力燃烧室缩比

实验件、温度和压力测试系统、排气系统组成。

外涵气流由压气机提供直接进入实验段的外涵

道，内涵气流还需经电加热器升温后进入实验段

的内涵道；在内外涵混合器下游布置热电偶和总

压测量耙，在火焰稳定器前端布置总、静压测量

耙，加力燃烧室下游采用轴向排气的管路连接，

下游的阀门可控制实验段背压，压力计用于显示

背压值。
 
 

阀门

P PT

流量计 排气系统
鼓风机

压力计

电加热器
流量控制器

控制阀空气供应系统 冷却罐

出口

图 2    实验系统图

Fig. 2    Experimental system diagram
 

实验段如图 3所示，从左至右分别对应流体

的进气段、流体掺混段以及加力/冲压燃烧室实验

段。图 4展示了本实验测量位点的分布以及编号，

混合器下游测量耙径向布置 7个总压测点，隔热

屏上游均匀分布 1个测点，其余 6个测点之间等

距离分布；混合器下游温度通过热电偶耙测量，

径向共分布有 8根热电偶，隔热屏上游均匀分布

2根热电偶，其余 6根热电偶之间等距离分布；火

焰稳定器前缘分别径向布置 9组总、静压测量位

点，每组位点之间按照等面积分布。

表 1为本实验的两个工况下的内外涵道进口

 

进气涵道 流体掺混段 加力/冲压燃烧室

图 3    实验段实物图

Fig. 3    Physical map of test section
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和加力燃烧室出口背压参数，实验给定外涵入口

流量 qm,in1、内涵入口流量 qm,in2、外涵入口温度 Tin1、
内涵入口温度 Tin2 以及背压 pb 条件；外、内涵入

口总压 pin1 和 pin2、混合器下游总压和温度分布以

及火焰稳定器前总压、静压通过测量获取。其中，

小涵道比工况的涵道比 B=0.3；大涵道比工况的

涵道比 B=0.6。

 2    计算模型及数值方法

图 5给出了加力 /冲压燃烧室计算区域和网

格分布，网格通过 ICEM软件进行划分。由于流

体域的不规则性，故采用非结构化网格对计算域

进行划分，并在火焰稳定器、混合器、隔热屏等重

要模型位置以及壁面网格进行加密。如图 6所示，

通过计算涡扇状态下隔热屏进气比例验证网格独

立性后，确定最终模型数值计算网格数量为 1 700

万左右。

κ-ε

采用 Fluent软件开展数值仿真，经过实验数据

验证，选择 标准湍流模型，压力与速度耦合选

用 SIMPLE（semi-implicit method for pressure linked

equations）算法，各方程均采用二阶迎风格式进行

离散。所有流体域内流体设置为理想气体，计算

时内外涵入口均采用流量边界条件，给定流量和

总温；出口采用压力边界条件，给定压力；对混合

器、隔热屏、机匣等壁面认为是无滑移的，其中机

匣采用绝热边界条件，混合器与隔热屏等壁面采

用流固耦合边界条件。

 

(a) 混合器下游测量位点 (b) 火焰稳定器前缘压力测量位点

稳定器1
稳定器3

总压测点稳定器2
静压测点

热电偶总压测点

图 4    实验测量位点示意图

Fig. 4    Schematic diagram of test measure point
 

表 1    实验工况下模型进口和出口参数

Table 1    Inlet and outlet parameters for the experimental model

工况
外涵入口 内涵入口

pb/kPaqm,inl/（kg/s） Tin1/K pin1/kPa qm,in2/（kg/s） Tin2/K pin2/kPa

小涵道比 0.56 313.15 376.94 1.76 731.15 378.51 367.5

大涵道比 0.90 313.15 356.51 1.47 653.15 349.24 336.6

 

图 5    计算区域及网格

Fig. 5    Grid of calculating domain
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图 6    网格独立性验证

Fig. 6    Grid convergence analysis
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 3    实验与数值模拟结果分析

 3.1   实验与计算结果对比

为验证数值模拟结果的准确性，将实验结果

与相同工况下的数值模拟结果进行对比，分析不同

模态下混合器出口总压及温度分布情况、火焰稳

定器前总压分布以及速度分布等性能参数的差异。

图 7给出了混合器下游实验测量总压、总温

与仿真数据的对比，图中 p*表示流场中测点的总

压值，T表示测点的总温度，EXP表示实验测量结

果，CFD表示数值计算结果。在小涵道比条件下，

混合器下游测点总压数据变化趋势与仿真数据一

致，此时内、外涵入口总压也能基本相同，内外涵

掺混效果较好，总压基本保持为定值；温度呈现

出越靠近中心锥温度越高的趋势，实验数据与仿

真数据重合度较高，温度上升趋势与斜率也基本

相同。大涵道比条件下，总压呈现出随靠近中心

锥减小的趋势，其原因在于大涵道比工况下，外

涵总压升高，高于内涵总压，流体在贴机匣壁面

处未与内涵流体充分掺混，使得测点 1的总压值

最高。总体上，实验测点数据与仿真模拟结果基

本一致，吻合度较高，压力最大误差为 3.12%，温

度最大偏差为 40 K。

火焰稳定器上测点速度数据由每个测点的总

压值 p*和静压值 p计算得出。图 8给出了火焰稳

定器前缘实验获得速度 V与仿真数据的对比，两

种工况下速度分布一致，最大偏差为 15 m/s。
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图 8    火焰稳定器前切面仿真与实验数据对比

Fig. 8    Comparison of CFD and experimental data at the flame

holder upstream plane
 

内外涵气流经过平行混合器后在向下游的流

动过程中发生相互的掺混，其掺混损失可以用总

压损失系数[25] 评价：

σp = 1−

1
mh

w
phdqm,h

1
qm,in1+qm,in2

(w
pin1dqm,in1+

w
pin2dqm,in2

)
（1）

式中 ph 和 qm,h 为加力燃烧室入口总压和流量，pin1、
pin2、qm,in1 和 qm,in2 为外、内涵入口总压和流量。

火焰稳定器前速度均匀性关系到加力燃烧室

的燃烧性能。因此，本文定义速度系数[25]：

V*
x =

vx

v
（2）

vx v

将火焰稳定器前缘截面在周向划分 14个扇

形等份， 为每等份的平均速度， 为整个截面的

平均速度，按照式（2）计算出每个等份的速度系数，

从而获得周向速度系数分布；同理，沿径向划分

10个等面积的环面，获得径向速度系数分布。以

上获得的速度系数的最小值和最大值就可以评价

速度不均匀度。本文采用 ΔCθ,h 表示火焰稳定器

前缘截面周向速度不均匀度，采用 ΔCr,h 表示火焰

稳定器前缘截面径向速度不均匀度，其值越偏离

1，说明流场速度分布均匀性越差。
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图 7    混合器下游切面仿真与实验数据对比

Fig. 7    Comparison of CFD and experimental data at the mixer

downstream cross-section
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表 2给出了两种工况下仿真与实验的参数对

比，总压损失系数的实验计算结果与仿真模拟结

果相差较小且均小于 0.03，火焰稳定器前周向及

径向速度不均匀度的实验结果与仿真数据范围相

似，吻合度较高，表明两种涵道比条件下，外、内

涵的冷热气流掺混效果较好，流动过程中的损失

较小。结合前文实验测点数据与仿真数据的对比，

说明本文所选仿真模型及方法具有较好的可靠性。
 
 

表 2    仿真与实验参数对比

Table 2    Comparison of CFD and experimental parameters

工况
σp ∆Cθ,h ∆Cr,h

CFD EXP CFD EXP CFD EXP

小涵道比 0.015 3 0.015 1 0.90～1.17 0.80～1.24 0.74～1.25 0.79～1.24

大涵道比 0.028 4 0.025 4 0.89～1.04 0.77～1.23 0.70～1.22 0.78～1.15
 

 3.2   内涵入口旋流的影响分析

通常情况下，对有内外涵的加力燃烧室数值

仿真，一般会给定均匀的流量入口或压力入口；

事实上，涡轮出口的燃气不可避免地带有一定的

旋流。本文考虑到内涵入口气流温度的不均匀分

布以及速度的方向，通过编制 Profile文件导入

Flunet软件，内涵进气设置旋流时的切向速度 Vt、

径向速度 Vr、轴向速度 Va 以及温度 T分布如图 9
所示。

图 10展示了内涵无旋流和考虑旋流的仿真

模型中心对称截面的速度云图及其流线。对比发

现：内涵入口考虑旋流后，内涵气流的流动上下

明显不再对称，火焰稳定器前的流场更加不均匀，

下方的火焰稳定器前缘产生了一个作用范围较大

的回流区，这对加力燃烧室的稳定工作是不利的，

甚至能够使得稳定器烧蚀；此外，隔热屏冷却通

道内还产生了多个旋涡，从而导致周向进气不均

匀，严重时导致隔热屏冷却通道外侧的机匣局部

超温。

图 11是中心对称截面温度云图及其流线。

对比发现：内涵带旋后，火焰稳定器前的温度场

周向和轴向上都更加的不均匀，下方的火焰稳定

器前缘产生了一个作用范围较大的回流区，这个

相对较低温度的区域内对加力燃烧室的点火是不

利的；此外，在上方有更多的内涵高温气流进入

隔热屏冷却通道，从而引起隔热屏冷却通道入口

周向的进气温度不均匀。

图 12给出了内涵无旋流和加入旋流后火焰

稳定器上游横截面速度云图，可以发现：内涵均

匀入口条件下，火焰稳定器上游横截面上显示了

很有规律的速度分布，在两个火焰稳定器之间的

流体速度高、正对稳定器速度低，火焰稳定器根

部和中心锥处速度低、其余位置速度高的周期性

分布，且与 14个火焰稳定器对应；同时，最外侧一

圈的隔热屏冷却通道内流速低。然而，考虑内涵

入口旋流后，火焰稳定器前截面速度分布与内涵

入口一样呈 7个周期性分布（图 9（a）和图 9（b）），
但是火焰稳定器前缘和隔热屏冷却通道内速度分

布都更加的不均匀。

隔热屏冷却通道进口流量占比关系到隔热屏

和加力燃烧室流量分配，隔热屏冷却通道进气量

过低将影响隔热屏冷却效果，隔热屏冷却通道进
 

(a) 切向速度 (b) 径向速度 (c) 轴向速度 (d) 温度

Vt/(m/s)

−50−30−10 10 30

Vr/(m/s) Va/(m/s)

−50 −30 −10 10 3050 70 950 990 1030 1070 1110 115020 58 96 134 172 210

T/K

图 9    内涵进气面速度和温度云图

Fig. 9    Contour plots of velocity and temperature at the core duct inlet plane
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ϕ

气量过高使得参与加力燃烧的空气量不足，从而

影响加力。因此，隔热屏冷却通道进气量应保持

在合理范围内，本文定义隔热屏冷却通道进气流

量比为 ：

ϕ =
qm,g

qm,in1+qm,in2
（3）

qm,g式中 为隔热屏冷却通道入口进气量。

Tl−max

σp

ϕ

∆Cθ,h
∆Cr,h

表 3给出了小涵道比条件下内涵旋流影响的

参数对比， 表示隔热屏冷却通道外侧机匣最

高温度，无论内涵入口是否考虑旋流，外涵与内

涵混合后的总压损失系数 基本相当 ，都在

0.5%以下；内涵考虑旋流后，隔热屏冷却通道进

气流量比 增加了 1.3%，但是，内涵部分高温流体

流入隔热屏冷却通道，隔热屏冷却通道外机匣温

度升高到 800 K以上；同时，火焰稳定器前截面周

向速度不均匀度 降低，径向速度不均匀度

的最小值显著改善，如图 12所示，内涵入口

无旋流时，最小值出现在火焰稳定器根部低速区，

内涵加入旋流后，部分内涵高温流体流经火焰稳

定器根部，该部分速度不均匀度改善至 0.93。
 
 

表 3    内涵旋流对加力燃烧室性能的影响

Table 3    Impact of core flow swirl on afterburner

performance

参数 无旋流 有旋流

σp 0.001 1 0.004 1

ϕ 0.060 0.073

Tl−max/K 484.20 812.97

∆Cθ,h 0.99～1.01 0.79～1.13

∆Cr,h 0.10～1.20 0.93～1.19
 

 3.3   混合器出口面积分配对加力燃烧室流场特征

影响

在内外涵道出口总面积一定的情况下，改变

内外涵道出口面积比 A16/A6 为 0.14、0.20、0.22、
0.26。在小涵道比和大涵道比两种工况下，分析

混合器出口面积对内、外涵入口压力以及流场特

征的影响。

图 13给出了外涵和内涵入口总压比（pin1/pin2）

 

(a) 内涵无旋流

(b) 内涵有旋流

20 40 60 80 100 120 140 160 180 200V/(m/s)

图 10    中心对称截面速度云图（内涵有无旋流对比）

Fig. 10    Contours of velocity on the central symmetric plane

（with/without swirl in the core flow）

 

(a) 内涵无旋流

(b) 内涵有旋流

T/K 300 460 620 780 940 1100

图 11    中心对称截面温度云图（内涵有无旋流对比）

Fig. 11    Contours of temperature on the central symmetric plane

（with/without swirl in the core flow）

 

(a) 内涵无旋流 (b) 内涵有旋流

V/(m/s) 10 30 50 70 90 110 130 150

图 12    火焰稳定器上游截面速度云图（内涵有无旋流对比）

Fig. 12    Velocity contours on the upstream cross-section of the

flame holder （with/without swirl in the core flow）
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关于混合器出口面积比的变化曲线，随着 A16/A6

增大，外涵出口面积增大，内涵出口面积减小，外

涵流体流通能力增强，在内外涵相同流量的条件

下，外涵入口总压降低，内涵入口总压升高，两种

工况下都呈现出外/内涵入口压比随混合器出口

面积比的增大而减小的趋势。小涵道比时外涵与

内涵流量相差较大，入口压比减小的速率更快，

在大涵道比条件下 A16/A6 超过 0.20后，内涵总压

大于外涵总压。

图 14展示了小涵道比条件下不同混合器出

口面积分配时加力燃烧室中心对称截面的速度分

布云图及其流线，对比发现，外涵流体经外涵通

道加速后与内涵流体混合，两股气流分层流动，

通过自由剪切实现动量和质量的交换。在 A16/A6=
0.14时，结合图 15（a）温度场可看出，外涵流体几

乎完全流入隔热屏冷却通道，外涵出口气流速度

高，进入隔热屏冷却通道内流体速度较大。随着

A16/A6 增大，外涵出口气流速度降低，隔热屏冷却

通道内流体速度降低，部分外涵低速流体流入加

力燃烧室，当其流过隔热屏内壁时动量减小，与

隔热屏入口处流体贴壁性不足，在火焰稳定器根

部形成回流区，这对加力燃烧室的稳定工作是不

利的。

图 15展示了小涵道比条件下中心对称截面

温度云图，对比发现：随着 A16/A6 增大，外涵部分

流体流入加力燃烧室，隔热屏冷却通道内流体温

度降低，火焰稳定器前的温度场径向分布更加不

均匀，火焰稳定器根部产生回流区，出现温度分

离现象，影响加力燃烧室的点火。

图 16给出了小涵道比状态下不同混合器出

口面积分配时火焰稳定器前截面速度云图，4种

A16/A6 的分配下，火焰稳定器前均表现出速度的

周期性分布特征，且与 14个火焰稳定器对应。随

着 A16/A6 增大，外涵出口流体速度减小，部分低速

外涵流体进入加力燃烧室，在火焰稳定器根部形

成的低速区越来越大；同时，内涵出口流体速度

增大，从而在该截面上流速增加。这就导致该截

面的径向速度均匀性变差。

图 17给出了大涵道比状态下不同混合器出

口面积分配时中心对称截面速度云图和流线。将

 

小涵道比

大涵道比
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p i
n1

/p
in

2
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0.9
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1.2

1.3

1.4

图 13    外/内涵入口压比随混合器出口面积分配的变化曲线

Fig. 13    Curve of bypass/core inlet pressure ratio versus mixer

exit area allocation

 

(c) A16/A6=0.22   

(d) A16/A6=0.26

图 14    小涵道比条件下中心对称截面速度云图

（不同混合器出口面积分配对比）

Fig. 14    Contours of velocity on the central symmetric plane

under low bypass ratio （with different mixer

exit area allocations）

 

(a) A16/A6=0.14

(b) A16/A6=0.20
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大涵道比图 17（a）与小涵道比图 14（a）对比，可以

明显看出，在内、外涵总流量不变的条件下，涵道

比增大至 0.6，外涵流量增加，所以外涵出口速度

 

(a) A16/A6=0.14

(b) A16/A6=0.20

(c) A16/A6=0.22   

(d) A16/A6=0.26

T/K 500 600 700 800 900 1000 1100

图 15    小涵道比条件下中心对称截面温度云图

（不同混合器出口面积分配对比）

Fig. 15    Contours of temperature on the central symmetric plane

under low bypass ratio （with different mixer

exit area allocations）

 

(c) A16/A6=0.22   (d) A16/A6=0.26

图 16    小涵道比条件下火焰稳定器上游横截面速度云图

（不同混合器出口面积分配对比）

Fig. 16    Velocity contours at flame holder upstream

cross-section under low bypass ratio

（with different mixer exit area allocations）

 

V/(m/s) 200 40 60 80 100 120

(a) A16/A6=0.14 (b) A16/A6=0.20

 

(a) A16/A6=0.14

(b) A16/A6=0.20

(c) A16/A6=0.22   

(d) A16/A6=0.26

V/(m/s) 0 40 80 120 160 200 240

图 17    大涵道比条件下中心对称截面速度云图

（不同混合器出口面积分配对比）

Fig. 17    Contours of velocity on the central symmetric plane

under high bypass ratio （with different mixer

exit area allocations）
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增加至 240 m/s，高速外涵气流流入隔热屏冷却通

道，进气量随之增大，观察图 17（a），此时隔热屏

冷却通道内流体温度较低，对机匣起到了较好的

保护作用，对下游的隔热屏冷却也起到积极作用。

在大涵道比 4种 A16/A6 的分配下，流体沿隔

热屏入口段和中心锥壁面保持良好的贴壁流动特

性，未出现流动分离现象。随着 A16/A6 增大，流入

隔热屏冷却通道进气量降低，流体速度降低，流

入加力燃烧室的流体增多，加力燃烧室内部流场

分布状态较好，火焰稳定器前速度分布较为均匀。

对比图 14（c）可以明显看出，A16/A6=0.22时，大涵

道比工况下外涵出口速度增加，流体动量增大，

隔热屏入口段内侧回流区消除，进入加力燃烧室

的流体分布更加均匀。

图 18展示了大涵道比条件下中心对称截面

温度云图，结合图 17速度场分布，对比发现：在

A16/A6=0.14时，外涵出口面积小，外涵流体在径向

尺度上受限制，同时在高速的外涵流体与内涵流

体剪切作用下，高温的内涵流体随着外涵流体流

入隔热屏冷却通道，此时隔热屏冷却通道内流体

整体上温度较高。随着 A16/A6 增大，外涵流体在

径向上厚度增加，进入隔热屏冷却通道的流体都

是温度较低的外涵流体，甚至有部分外涵流体流

入加力燃烧室；隔热屏冷却通道内流体温度降低，

对机匣起到了较好的保护作用，但火焰稳定器根

部流体温度降低，与头部形成较大温度差，会导

致加力燃烧室内流体温度在径向分布的不均匀。

图 19给出了大涵道比条件下不同混合器出

口面积分配时火焰稳定器前截面速度云图，4种

A16/A6 的分配下，火焰稳定器前均保持良好的周

向速度均匀性，随着 A16/A6 增大，流入加力燃烧室

内的流体更多，向中心锥区域汇聚，火焰稳定器

头部流体区域的主流速度从 60 m/s增大至 90 m/s；
对比图 16可以发现：火焰稳定器前截面最外圈速

度提高，根部回流区消除，径向速度分布均匀性

提升，为加力燃烧室工作提供了良好的进气环境。

表 4给出了两种工况下混合器出口面积影响

的参数对比，在大涵道比 A16/A6=0.14时，总压损失

 

T/K 600 700 800 900 1000 1100 1200

(a) A16/A6=0.14

(b) A16/A6=0.20

(c) A16/A6=0.22   

(d) A16/A6=0.26

图 18    大涵道比条件下中心对称截面温度云图

（不同混合器出口面积分配对比）

Fig. 18    Contours of temperature on the central symmetric plane

under high bypass ratio （with different mixer

exit area allocations）

 

V/(m/s) 200 40 60 80 100

(a) A16/A6=0.14 (b) A16/A6=0.20

(c) A16/A6=0.22   (d) A16/A6=0.26

图 19    大涵道比条件下火焰稳定器上游横截面速度云图

（不同混合器出口面积分配对比）

Fig. 19    Velocity contours at Flame Holder upstream

cross-section under high bypass ratio

（with different mixer exit area allocations）
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系数相对较高，达到 0.031 6，该工况下，外涵出口

面积过小，引发入口压力显著升高，而此时外涵

流体几乎完全流入隔热屏冷却通道，加力燃烧室

内压力较低，造成损失较大。在其余工况下，加

力燃烧室的总压损失系数均保持在较小的范围，

表现出良好的冷热流低损失的掺混效果。此外，

随着 A16/A6 增大，外涵出口面积变大，隔热屏冷却

通道进气量减小，外机匣壁面峰值温度降低。这

与上文流场和温度场分析结果是一致的。

再看小涵道比工况（外涵流量较小），A16/A6 增

大时，加力燃烧室内产生局部低速区，导致火焰

稳定器前径向速度不均匀度降低。大涵道比工况

下，隔热屏冷却通道入口及火焰稳定器前截面速

度不均匀度均保持在较好水平，A16/A6 增大时，部

分外涵流体流向火焰稳定器根部，补充加力燃烧

室内流体，火焰稳定器前径向速度不均匀度提高。

 4    结　论

本文基于缩比实验模型，采用 CFD方法对其

两种实验工况进行数值仿真，实验与数值模拟结

果吻合较好，证明了数值仿真方法的可靠性。随

后，基于全尺寸三维 CFD模型，分析了内涵入口

旋流、混合器结构参数等对双涵道气流掺混特性

以及加力燃烧室内部流动特征的影响。主要结论

如下：

1）  相对于均匀进气，内涵考虑旋流后，加力

燃烧室内流场显示出不对称性，在火焰稳定器上

游局部产生一个作用范围较大的回流区，该回流

区是造成火焰稳定器上游截面速度分布均匀性降

低的主要原因，严重时导致隔热屏冷却通道外侧

的机匣局部温度过高，达到 812.97 K。

2） 内外涵道采用平行混合器，加力燃烧室总

压损失系数较低，在 3.5%以内；增加混合器出口

面积比 A16/A6，可以减小外/内涵入口压比，降低外

涵出口流速，降低隔热屏冷却通道进气量；外涵

道流体全部或部分的进入隔热屏冷却通道，对机

匣起到较好的热防护作用。

3） 小涵道比工况下，随着 A16/A6 增大，外涵流

体速度降低，导致进入隔热屏冷却通道冷却流体

减少约 20%，可能造成下游的隔热屏冷却效果变

差；部分外涵低速流体流入加力燃烧室，其低动

量不能克服逆压力梯度，在隔热屏入口段的内侧

脱离壁面流动，从而形成回流区；同时，在火焰稳

定器上游截面的径向速度不均匀度变得更差，由

0.75～1.08降至 0.10～1.20，对加力燃烧不利。因

此，小涵道比工况下的结构设计难度大。

4）  大涵道比工况下，过小的面积比 A16/A6 会

导致平行混合器下游的外涵和内涵流体掺混损失

过大，达到 3.16%，同时造成火焰稳定器上游外圈

速度大、内圈速度小，径向速度不均匀度变差；在

本文变化的面积比范围内，加力燃烧室内流场均

保持良好的贴壁流动特性；随着 A16/A6 增大，内外

涵道流体速度更加一致，加力燃烧室内速度分布

均匀性提高，达到 0.85～1.07。
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