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摘 要：为了促进空气涡轮火箭发动机燃烧室内来自压气机的空气和流经涡轮的富燃燃气的掺混与

燃烧，基于空气涡轮火箭发动机燃烧室入口结构参数设计了波瓣混合器，并采用数值模拟方法通过调整

张角及瓣宽比对波瓣结构进行优化。结果表明：（1）保持外张角不变，增大波瓣内张角可以有效改善内

涵燃料在燃烧室中心轴附近区域燃烧不完全的状况；（2）在内、外张角相同的条件下，通过减小瓣宽 b2
使瓣宽比 B̄大于1可以提升掺混及燃烧效率；（3）相对于非反应流动，波瓣诱导流向涡在反应流中强度更

高，沿径向向外移动的速度也更快；（4）带有波瓣结构的燃烧室内，因内、外涵气流掺混造成的总压损

失很小，80%以上的总压损失是由加热造成的。
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Effects of Penetration Angle and Width Ratio of Lobed Mixer
on Mixing and Combustion Performance in ATR Combustors
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Abstract：The lobed mixers were designed based on the ATR combustor inlet structure to facilitate the mix⁃
ing and combustion of the air from the compressor and the fuel-rich gas from the turbine，and the numerical meth⁃
ods were used. The structure of lobe was optimized by increasing the penetration angle and the lobe width ratio.
The relevant results show that：（1）Keeping the inner penetration angle constant and increasing the inner pene⁃
tration angle，the status of incomplete combustion in the center area of the combustor can be alleviated effective⁃
ly.（2）Keeping the inner and outer penetration angles constant and decreasing the lobe width b2 at the trailing
edge so that the lobe width ratio B̄ is less than 1 can increase the mixing and combustion efficiencies.（3）Com⁃
pared with the non-reacting flow，the streamwise vortex induced by the lobed mixer has higher intensity and radi⁃
al velocity in the reacting flow.（4）In combustors with the lobed mixers，the total pressure loss caused by the
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mixing between the core and bypass flows is small，more than 80% of total pressure loss is caused by the heating
process.

Key words：ATR engine；Lobed mixer；Mixing；Combustion；Streamwise vortex

1 引 言

空气涡轮火箭（Air-Turbo-Rocket）发动机是一种

吸气式推进装置，主要部件为压气机、燃气发生器、

涡轮、燃烧室和尾喷管。如图 1所示，空气由进气道

进入压气机，氧化剂和燃料在燃气发生器内组织燃

烧，产生的富燃燃气流经涡轮，并驱动涡轮带动压气

机运转。随后富燃燃气与空气在燃烧室内混合并燃

烧，产生的高温燃气经喷管排出产生推力。ATR发

动机融合了火箭发动机和航空发动机的特点，具有

高推重比和高比冲，能够在宽速域、大空域内工

作［1-3］。由于 ATR发动机的优良性能及广阔的发展

前景，各国相继开展了相关研究工作。美国 Aerojet
公司对固体燃料 ATR发动机（Solid Propellent Air Tur⁃
bo Rocket Engine，SPATR）进行了概念研究及性能测

试［4-5］。日本航空宇航中心对带膨胀循环的 ATR发

动机（ATR with Expander Cycle，ATREX）开展了一系

列地面点火试验及空中试验［6-7］。

由于 ATR发动机的性能要求，其燃烧室需要具

备结构紧凑、重量轻的特点。为了在较短的燃烧室

长度内尽量提高发动机性能，组织内涵富燃燃气与

外涵空气高效掺混及稳定燃烧至关重要［8-9］。

波瓣混合器因其特殊的外形结构，能够在相同

的气流出口面积条件下增大内、外涵气流的接触面

积，而且可以在波瓣尾缘诱导形成流向涡结构，从而

大大增强内、外涵气流的掺混。除此之外，波瓣混合

器还可以增大发动机推力、减弱噪声、抑制红外信

号，在涡扇发动机尾喷管及加力燃烧室应用较为广

泛。国内外学者对波瓣混合器增强掺混的机理及优

化设计进行了深入研究。Paterson［10］通过实验研究，

基于压力、温度、速度分布揭示了波瓣下游大尺度流

向涡的存在；Kuchar等［11］通过实验研究了大涵道比

涡扇发动机中应用波瓣混合器的张角、长度等关键

参数对发动机性能的影响；Elliott等［12］采用数值计算

及实验方法探究了波瓣混合器能够增强掺混有三个

原因：（1）由于开尔文-赫姆霍兹不稳定性形成的展

向涡；（2）波瓣弯曲尾缘使内、外涵气流接触面积增

加；（3）波瓣特殊的几何结构诱导产生的流向涡。

Abolfadl等［13］对带有波瓣混合器的大涵道比涡喷发

动机排气系统进行了实验研究，研究结果显示尾喷

管采用波瓣结构能使推力提升 3.5%；McCormick等［14］

对波瓣混合器自由剪切层的涡结构和湍流结构进行

了研究，认为其掺混性能是由于流向涡和展向涡的

相互作用产生的；Hu等［15-17］采取 PIV及 LIF技术对波

瓣下游流场内的涡系及湍流结构展开了一系列实验

研究；Cooper等［18］基于 Hu等［17］的实验数据，分别采

用 Standard k-ε湍流模型、Realizable k-ε湍流模型、

Standard k-ω湍流模型和 SST k-ω湍流模型对其排气

掺混特性进行了 CFD模拟，并将计算结果与实验数

据进行对比。综合对比不同模型计算得到的流向

涡、展向涡及湍动能（如图 2所示）等参数分布后，得

出 Realizable k-ε湍流模型能够较为准确地描述带有

波瓣结构的流场的结论；Hassan等［19］利用 PIV技术对

Re=3600的环形射流和波瓣射流的卷吸机制进行了

对比，结果发现在下游任一相同位置处，波瓣射流的

夹带率总是高于环形射流，且在同一轴向位置处，波

瓣射流的夹带率变化幅度小于环形射流；Brinkerhoff
等［20］使用商业软件 ANSYS CFX对带有波瓣结构的流

场进行数值模拟并与试验结果进行对比，结果表明

使用 SST湍流模型计算得到的速度分布及湍动能变

化与实验结果最为贴近；Sheng等［21］在 FLUENT软件

中使用 SST k-ε湍流模型探究了“剑形”交变波瓣结

构对尾喷管混合性能的影响；Fang等［22］利用 NPLS技
术获得了波瓣尾缘下游流向涡的瞬时分布图像，结

果表明 80%以上的掺混效果是由流向涡促成的，远

高于波瓣弯曲的尾缘使内、外涵气流接触面积增大

得到的掺混效果；Bennia等［23］分别采用波瓣和旋流结

构对暖通空调系统的空气以及热流场分布进行优化

设计实验，并采用大涡模拟将数值计算结果与实验

数据进行对比。结果表明，LES/WALE湍流模型和

LES/K-ET湍流模型的计算结果分别与波瓣射流和旋

涡射流的实验结果吻合较好；陆斌等［24］对加力燃烧

Fig. 1 Schematic of ATR engine
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室前带中心锥的非对称波瓣混合器进行了 CFD数值

模拟及实验研究，分析了其气动掺混特性和对加力

燃烧室燃烧特性的影响；刘友宏等［25］采用数值模拟

方法研究了中心锥对圆排波瓣喷管引射器内热混合

流场的影响，结果表明中心锥有助于使次流冷气深

入到混合管轴心，从而提高热混合效率，使出口温度

分布更加均匀；谢翌等［26-27］通过数值计算研究了混合

排气系统内波瓣高宽比及穿透率对热混合效率和总

压恢复系数的影响规律。在 ATR发动机后燃室入口

处应用波瓣结构可以增强内、外涵气流的混合，大幅

提升燃烧效率，提升发动机性能。李平等［28］通过无

化学反应、均匀进气条件下 ATR发动机混流燃烧室

内流场的数值计算，得到了流向涡与正交涡系产生、

衰减演变过程及其对内、外涵气流掺混效率的影响

规律；李文龙等［29］对局部进气及轴向均匀进气条件

下富燃燃气与空气的混合及燃烧过程进行了数值模

拟，并结合试验结果定量分析了两类燃烧组织方案

的掺混和燃烧效率。

波瓣混合器主要应用于涡扇发动机加力燃烧

室，为飞机在起飞及爬升时提供推力。相关学者围

绕波瓣混合器的掺混特性开展了大量研究，但针对

波瓣结构在空气涡轮火箭发动机燃烧室中的研究较

少。相对于传统加力燃烧室，ATR发动机燃烧室组

织内涵富燃燃气与外涵空气掺混燃烧，内、外涵气流

的掺混、燃烧特性直接影响到发动机的性能。因此，

有必要开展 ATR发动机燃烧室应用波瓣混合器对

内、外涵气流掺混、燃烧特性的研究。

本文基于 ATR发动机燃烧室结构，以波瓣混合

器为研究对象，通过改变波瓣张角及瓣宽比设计三

种不同参数的波瓣混合器，采用数值模拟方法探究

ATR发动机燃烧室内波瓣下游流向涡及温度分布规

律，揭示不同波瓣结构对燃烧室性能的影响，旨在为

波瓣混合器在空气涡轮火箭发动机燃烧室中的设计

提供技术支持。

2 数值方法

2.1 物理模型

本文采用的带有波瓣结构的燃烧室模型如图 3
所示。内、外涵气流入口均为圆环形通道，中心锥直

径为 226mm，内涵气流通道内、外径分别为 226mm，

266mm，外 涵 气 流 通 道 内 、外 径 分 别 为 272mm，

455mm。入口段长度为 200mm，波瓣长度为 150mm，

中心锥长度为 200mm，波瓣尾缘至燃烧室出口的轴

向长度为 650mm，喷管长度为 100mm。由于波瓣混

合器具有周期性对称结构，取燃烧室和尾喷管简化

实体模型的 1/4为计算域，如图 3（b）所示，富燃燃气

和空气流入方向均沿 z轴正向。

图 4（a）为本文采用的波瓣混合器模型。如图 4
（b）所示，波瓣基本结构参数包括波瓣数目 n，波瓣宽

度 b，波瓣长度 L，内张角 α，外张角 β，波瓣高度 H，定

义波瓣尾缘在波峰和波谷处的宽度比为瓣宽比
-B，即

-B=b1/b2。
根据 ATR燃烧室内、外涵道的结构特点设计三

种 波 瓣 混 合 器 ，其 中 波 瓣 数 n=16，波 瓣 长 度 L=
150mm，外张角 β=13.8°，其他参数见表 1。
2.2 边界条件和网格划分

在富燃燃气发生器中，燃料与氧化剂分别为 Jet-
A煤油（300K，化学组分用 C12H23表示）和液氧（91K）。

Fig. 3 Structural sketch of lobed ATR combustor (mm)

Fig. 2 Normalized average turbulent kinetic energy

profile[18]
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在压力为 2.5MPa、温度为 300K的条件下，燃料与氧

化剂以质量比 1：1.155反应，生成温度为 1600K的富

燃燃气，使用 CEA软件计算得到的生成物组分及摩

尔分数见表 2。富燃燃气流经涡轮后在涡轮出口温

度为 1260.02K（不考虑富燃燃气在涡轮流道内由于

平衡温度、压力变化造成的组分变化），外涵来流空气

温度为 397.65K；燃烧室内、外涵入口均为质量流量入

口边界条件，内涵富燃燃气质量流量为 2.947kg/s，外
涵空气质量流量为 20kg/s。由于来流气体 Ma小于

0.3，可将其视为不可压缩理想气体。出口处为出流

边界条件。燃烧室工作压力为 251691.3Pa。由于燃

烧室及波瓣均具有对称结构，选取 90°扇形计算域并

设置两侧周期面为周期性边界条件。

使用商业软件 GAMBIT对模型进行分块网格划

分，如图 5所示，图中红色区域为内、外涵气流入口，

蓝色区域为周期性边界，灰色区域为固壁。由于波

瓣结构较为复杂，在波瓣混合器附近区域采用非结

构网格，并对波瓣尾缘初始段网格进行局部加密。

经网格无关性验证，最终网格数为 250万左右。

2.3 控制方程和计算方法

本文使用商业软件 FLUENT进行数值模拟。采

用 Realizable k-ε湍流模型对雷诺应力项进行封闭，

近壁面选取标准壁面函数。选择化学反应平衡模型

对湍流化学反应速率进行封闭，为了获得更高精度，

流动方程各项均采用二阶迎风格式进行离散，压力

与流动的耦合采用 SIMPLE算法。

湍流模型 k方程和 ε方程如下

∂
∂t (ρk) +

∂
∂x j (ρku j) =

∂
∂x j

é

ë
êê

ù

û
úú( )μ + μ t

ζk

∂k
∂x j + G k + G b - ρε - YM

（1）

∂
∂t (ρε) +

∂
∂x j (ρεu j) =

∂
∂x j

é

ë
êê(μ + μ tζε ) ∂ε∂x j ùûúú +

ρC 1Sε - ρC 2 ε2

k + γε
+ C 1ε εk C 3εG b

（2）

式中C 1 = max é
ë
ê0.43, η

η + 5
ù

û
ú ,η = S kε ,S = 2S ijS ij，

S ij为平均应变率；k和 ε分别表示湍动能及湍流耗散

率；ρ为密度；μ为动力粘度；μ t为湍流粘度；γ为运动粘

度；G k表示由于平均速度梯度产生的湍动能，G b为由

于浮力产生的湍动能，YM表示可压缩湍流中脉动膨胀

对总耗散率的影响。C 2，C 1ε，ζk，ζε均为常数，它们的值

分别为 1.9，1.44，1.0，1.2。
另定义混合分数

f = hn - hn,ox
hn,fuel - hn,ox （3）

式中 hn表示元素 n的质量分数，下标 ox和 fuel分
别表示氧化剂和燃料入口处的值。 f表示计算控制容

积中燃料的质量分数。

Fig. 4 Structural sketch of the lobed mixer

Table 1 Main design parameters of the lobed mixers

Inward penetration/（°）
Lobe width b1/mm
Lobe width b2/mm
Lobe width ratio -B

Lobe A
21
12
12
1

Lobe B
22.6
12
12
1

Lobe C
22.6
12
8
1.5

Fig. 5 Mesh and its local magnification

Table 2 Composition and mole fraction of gas generator

products

Species
Mole fraction
Species

Mole fraction

CH4
0.0002
H

0.00002

CO
0.50972
H2

0.48652

CO2
0.00091
H2O

0.00262
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在湍流条件下，紊态对流的作用比分子扩散更

显著，组分输运方程可以转化为一个关于平均混合

分数 f的方程

∂
∂t (ρ

-f) + ∇∙(ρv -f) = ∇∙(( λcP + μ t
Pr ) ∇ -f) （4）

式中 λ表示混合物层流热导率，cP 为混合物比

热，Pr为普朗特数。

2.4 计算模型验证

Hu等［17］利用 PIV技术对空气流流经波瓣混合器

模型的下游流场进行了详细测量，气流入口平均速

度为 20m/s，通过实验同时得到了波瓣下游流场内气

流速度及涡量的三个分量的分布状况。通过构建结

构参数相同的物理模型并设定与实验一致的流动介

质及初始条件，分别采用 Realizable k-ε和 Standard
k-ε湍流模型进行数值模拟验证，得到波瓣下游垂直

于流动方向各截面上，流向涡及展向涡最大值的 CFD
模拟值与实验值的对比如图 6所示。图中 STVmax和

SPVmax分别表示流向涡和正交涡最大值，气流流动方

向沿 z轴正向，垂直于波瓣尾缘截面处 z=0，d为气流

入口圆形通道直径。由实验及数值模拟结果可以看

出，随着流动发展，流向涡及展向涡强度均不断减

弱，在 z/d<2.5范围内下降速度最快，在 z/d>2.5以后下

降趋势减缓。由图 6（a）可知，在波瓣尾缘附近，采用

Realizable k-ε模型得到的流向涡最大值更贴近实验

值，采用 Standard k-ε模型得到的数值模拟值与实验

值存在较大偏差；由图 6（b）可知，在 0.5<z/d<2.5区域

内采用 Standard k-ε湍流模型得到的展向涡最大值

分布与实验值更为接近。即 Realizable k-ε湍流模型

能够更好地模拟波瓣诱导流向涡的强度变化，而

Standard k-ε模型在模拟展向涡的强度变化时更具优

势。由于波瓣诱导流向涡在掺混中起主导作用，且

采用 Realizable k-ε湍流模型进行数值模拟得到的在

垂直于流向截面的涡量分布与实验数据更为接近，

综合考虑本文对燃烧室内流场进行数值模拟时选用

Realizable k-ε湍流模型。

在热态验证方面，由于目前尚无波瓣混合燃烧

的试验结果，因此本文前期对流动特点相似的旋流

流动（旋流流场和波瓣下游掺混流场的主要特点是

均包含大尺度的流向涡）开展了大量的数值及实验

研究［30］，当量比 ϕ = 0.7的试验结果与数值模拟结果

的温度分布对比如图 7所示。研究结果表明，采用小

火焰模型和 Realizable k-ε湍流模型可以比较准确地

模拟大尺度流向涡燃烧流场，为 ATR发动机燃烧室

热态流场模拟提供良好的基础。

3 结果与讨论

3.1 流向涡分布

波瓣特殊的弯曲型面结构促使内涵气流沿波峰

向外流动，外涵气流沿波谷向内流动，两者相反的径

向分速度在波瓣尾缘下游诱导出大尺度流向涡。波

瓣下游射流掺混过程主要受流向涡支配，垂直于流

动方向各截面上的无量纲流向涡定义为

wz = D
U 0 ( ∂v∂x - ∂u∂y ) （5）

式中 D为波瓣尾缘截面机匣直径；U0为外涵道入

Fig. 6 Comparison of maximum vorticities distribution

between experiment and CFD

Fig. 7 Temperature distribution along the centerline of the

CFM56 combustor under ϕ=0.7 condition[30]

2748



ATR 发动机燃烧室波瓣混合器张角及瓣宽比对掺混、燃烧特性的影响第 42 卷 第 12 期

口处沿 z方向的空气流速；u，v分别为 x，y方向的分

速度。

三种波瓣混合器下游涡系结构相近，此处只对

波瓣 A下游流向涡的产生及发展过程进行分析。从

波瓣尾缘截面起，其在非反应流及反应流中垂直于

流动方向 Δz/D=0.05，0.2，0.6，1.2截面的无量纲流向

涡分布云图如图 8所示。流向涡在波瓣尾缘处产生，

尺度基本与瓣高一致，在波瓣侧壁尾缘下游处正负

交替排列，且大小相当。此时流向涡强度最大，但影

响区域最小；由于对涡的诱导作用，流向涡不断沿径

向向外移动，形状由长条形发展成为椭圆形，影响范

围也随之增大，在椭圆中心区域涡强度最高。流向

涡的强度由于能量耗散而迅速衰减，位置不断沿径

向向外移动。在波瓣下游同一截面位置处，反应流

中的无量纲流向涡强度均高于非反应流，影响区域

也更大。这是由于燃烧时气流膨胀加速，沿波峰及

波谷流出的内、外涵气流径向速度增大，因此流向涡

强度增强。

在波瓣下游初始段，除了与波瓣尾缘尺寸相当

的较强主流向涡对，在中心轴与主流向涡之间还产

生了一排新的副流向涡对，方向与同一周向位置的

主流向涡相反，强度较低，且衰减速度更快。根据

无量纲流向涡的定义，流向涡由分速度 v在 x方向

的速度梯度及分速度 u在 y方向的速度梯度两部分

组成。由图 9可以看出，第二排副涡是由于速度 v

在 x方向的速度梯度形成的，与第一排主涡相比，

该处速度梯度值更小，这也解释了强度为何低于

主涡。

图 10所示为三种波瓣混合器在非反应流及反应

流中沿流向截面的最大无量纲涡量值数值模拟结

果。从总体变化趋势看，无论在反应流还是非反应流

中，流向涡强度从波瓣尾缘开始均不断减弱，且降低

速率逐渐减缓，在 Δz/D<0.55范围内下降最多，Δz/D>
0.55以后趋于平缓。流向涡在下游初始段强度迅速

减弱一方面是由于内、外涵气流刚接触时掺混最为

强烈，此时能量耗散作用也最明显；此外在波瓣尾缘

初始段内、外涵气流未均匀混合，沿径向的速度差

大，在粘性作用下流向涡强度减弱速度也较快。在

燃烧室出口附近，内、外涵气流掺混已经较为均匀，

因此流向涡强度很低，下降速率也变缓。在 Δz/D<
0.55范围内，波瓣 C流向涡强度最高，波瓣 A流向涡

强度最低，波瓣混合器 C的无量纲流向涡涡量最强是

由于波瓣混合器两侧壁在波瓣尾缘波谷处收缩，一

方面可以减小收缩处的内涵燃气流量，并使此处空

气的相对流量增大，促进内涵沿中心锥流出的气流

与外涵气流的掺混；另一方面波峰处由内涵流出的

气流面积相对增大，流量也相应增大，使外涵的大量

空气可以与内涵气流有效掺混。Δz/D>0.5后三种不Fig. 8 Streamwise vortex contours at different cross planes

Fig. 9 Velocity contour of y-component at cross plane

Δz/D=0.2
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同的波瓣混合器诱导的无量纲流向涡最大值基本相

同，是由于混合流体到达此处时掺混已较为均匀，气

流的速度基本一致。

对比流向涡强度在非反应流及反应流中的变化

规律，可以看出对于任一波瓣混合器，下游同一截面

处反应流中的无量纲流向涡最大值始终高于非反应

流模拟结果。在燃烧室出口处，反应流无量纲流向

涡最大值为非反应流的 200%以上。

3.2 温度分布

图 11由左至右分别为波瓣混合器A，B，C在Δz/D=
0.2，0.6，1.2截面的温度分布云图。在波瓣尾缘下游

Δz/D=0.2截面处，两股气流刚接触还未燃烧，因此高

温区形状与波瓣尾缘类似，且温度仅为来流富燃燃

气温度。波瓣混合器 A中心区未燃烧，而波瓣混合器

B中心为高温区，产生这一不同的原因是波瓣 B内张

角更大，波瓣尾缘波谷处与中心锥更为贴近，因此从

波瓣内流出的燃料可以与外涵空气混合燃烧；波瓣 A
由于内张角较小，由内涵流出的富燃燃气更多，局部

燃料过富所以无法燃烧完全。波瓣混合器 C的中心

高温区面积最大，因为它不仅具有和波瓣 B相同的内

张角，且通过减小瓣宽 b2所形成的两侧壁不平行的扇

形波瓣结构既可以减少由此处流出的燃气流量，同

时又增大了该处空气的相对浓度，使燃料燃烧更

充分。

Δz/D=0.6处高温区面积增大，且大部分区域已经

处于燃烧状态，高温区温度由燃料来流温度升高至

2500K左右；高温区沿径向向外扩张至接近外壁面，

靠近外壁面处高温区面积明显增大，近似为圆形。

而在中心区域波瓣混合器 A由于燃料浓度高且不能

完全燃烧，温度仍基本保持与来流燃料温度一致；波

瓣混合器 B和 C中心区均为高温，且面积增大，说明

沿 流 动 方 向 燃 料 和 空 气 进 一 步 接 触 且 充 分 混 合

燃烧。

Δz/D=1.2截面为靠近燃烧室出口处，三种波瓣结

构温度不同的分布情况基本可以看作将波瓣 A沿流

向增大燃烧室长度时的温度分布变化过程。高温圆

形区域面积进一步增大，位置基本到达外壁面。高

温区头部向外移动的速度最快，部分区域已扩展至

内壁面处。由于流向涡不断卷吸外涵空气与燃料掺

混燃烧且向外扩张，因此随着流动发展和燃烧反应

进行，大量空气被卷吸至燃烧室 1/2半径处，出现了

局部低温区；流向涡不断沿径向向外扩张，局部低温

区的面积也随着流动发展而增大。这说明在相同的

距离内，三种波瓣结构的掺混效果为波瓣 C最佳，波

瓣 A最差。

3.3 性能分析

3.3.1 热混合效率

采用组分输运模型对 ATR燃烧室内的非反应流

流场进行数值模拟，得到内、外涵气流不发生化学反

应，仅在流向涡作用下高效掺混的流场分布规律。

定义热混合效率［31］

η th = 1 - ∫( )T - Tmix 2 dṁ
T 2
a ṁ a + T 2

b ṁ b - T 2
mix ( )ṁ a + ṁ b

（6）

式中 Ta，Tb分别为内、外涵气流来流温度；ṁ a，ṁ b
分别为内、外涵气流质量流量；Tmix为内、外涵来流按

质量分数平均时完全混合的温度。

Tmix = T a ṁ a + Tb ṁ b
ṁ a + ṁ b

（7）

Fig. 11 Temperature contours at different cross planes

Fig. 10 Normalized maximum streamwise vorticities

distribution
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燃烧室内分别采用三种波瓣混合器的热混合效

率沿程分布如图 12所示。热混合效率随流动发展

增大，上升趋势基本与非反应流无量纲流向涡最大

值的下降趋势一致。在 Δz/D<0.55范围内，热混合

效率增长最快，随着流动发展，流向涡强度逐渐减

弱，因此热混合效率增大速率逐渐减小。波瓣混合

器 A 热混合效率最 低 ，因 为 内 张 角 较 小 ，中 心 区

内、外涵气流掺混效果差；而波瓣混合器 C由于采

取增大内张角以及收缩侧壁的优化设计，故中心

区附近内涵气流量相对偏高导致不易均匀掺混的

情况得到改善，热混合效率也最高。在燃烧室出口

截面，波瓣混合器 A，B，C的热混合效率分别为 0.84，
0.87，0.89。

3.3.2 总压恢复系数

采用波瓣结构的排气系统的总压恢复系数定

义为［31］

σ =
1
ṁmix
∫p*mixdṁmix

1
ṁ in
∫p*in dṁ in

（8）

式中 ṁ为质量流量；p* 为总压；下标 mix表示该

值为波瓣尾缘下游主、次流接触混合后，在垂直于流

向的横截面上的值；下标 in表示该值为系统入口处

的值。

三种波瓣结构在反应流及非反应流中的总压恢

复系数分布如图 13所示。从图中可以看出，在非反

应流中无论采用哪种波瓣结构总压损失都很小，总

压恢复系数均在 0.99以上；而在反应流中，总压恢复

系数总体呈不断下降趋势，总压损失较大；混合排气

系统 A的总压恢复系数最大，C的总压恢复系数最

小，B的总压恢复系数介于二者之间；在燃烧室出口

处，A的总压恢复系数为 0.946，C的总压恢复系数为

0.929。波瓣混合排气系统的总压损失由流动和加

热两部分组成，非反应流中冷热流体仅掺混不发生

化学反应，反应流中内、外涵气流不仅掺混还会发生

剧烈的化学反应，温度大幅升高。通过对比可以得

出，燃烧室内 80% 以上的总压损失是由于加热造

成的。

3.3.3 燃烧效率

垂直于流向各截面的燃烧效率定义为

η =
1
ṁ ∫Tdṁ - Tmix
T0 - Tmix （9）

式中 T0为入口处所给燃料和空气在绝热燃烧时

能够达到的理想温度。

图 14为三种波瓣混合器的燃烧效率沿程分布，

可以看出燃烧效率沿程不断增大，且上升趋势与反

应流中的总压恢复系数下降趋势基本一致。由于内

涵富燃燃气与外涵空气掺混得越来越均匀，燃烧效

率也逐渐增大。在波瓣尾缘下游初始阶段，流向涡

强度最高，总压恢复系数减小最快，燃烧效率上升最

快；但流向涡强度不断减弱，燃烧效率上升速率相应

逐渐减小。在燃烧室出口处，波瓣 C的燃烧效率最

高，为 0.96；波瓣 A的燃烧效率最低，为 0.83。对燃料

浓度沿程分布进行分析，发现三种结构在中心轴区

域均有部分燃料未完全燃烧，且剩余燃料浓度 RA >
RB > RC，这与图 11中心低温区分布一致。

Fig. 14 Combustion efficiency distribution

Fig. 12 Thermal mixing efficiency distribution

Fig. 13 Total pressure recovery coefficient distribution
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4 结 论

本文采用数值计算方法对应用于 ATR燃烧室的

波瓣结构部分参数进行优化设计，通过综合分析波

瓣下游流向涡、温度的分布及变化规律及对比不同

波瓣结构对燃烧室性能的影响，主要得到以下结论：

（1）对于给定的波瓣结构，增大其内张角以尽量

减小波瓣尾缘波谷处与排气锥的距离，可以显著改

善 ATR燃烧室中心线附近燃料过富导致的燃烧不充

分的现象。

（2）对波瓣尾缘进行修形，在不改变瓣宽 b1的条

件下，减小瓣宽 b2，既可以减小中心区附近的燃料浓

度，又能增大此处空气的相对浓度，进一步改善中心

区燃料燃烧不完全情况，提升燃烧效率。

（3）与采用相同波瓣结构的非反应流流向涡相

比，有燃烧化学反应发生时波瓣诱导产生的无量纲

流向涡不仅强度增加，影响区域增大，沿轴向向外移

动的速度也更快。

（4）波瓣强制混合排气系统中，仅由于流动造成

的总压损失很小，80%以上的总压损失是由于燃烧时

的加热损失导致的。

致 谢：感谢国家重点研发计划、国防基础科研计划的

资助。
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