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航空发动机防火试验火焰特征数值仿真分析

白 杰 a，杨毅成 a，b，王 伟 a，b

(中国民航大学 a. 民用航空器适航与维修重点实验室；b. 航空工程学院，天津 300300)

摘 要：为得到统一的航空发动机防火试验标准和通用的试验条件，建立NexGen燃烧器的数值仿真模型，使用 SST
k - ω湍流模型、非预混燃烧模型、DO辐射模型计算了定常稳态火焰特征分布，分析了火焰温度、热流密度和速度的空

间分布。结果表明，温度随着距扩张锥出口距离的增大先增加后减小，在距扩张锥 101.6 mm平面处达到最大；速度随

着距扩张锥出口距离的增大而减小；热流密度随着距扩张锥出口距离的增大而减小；火焰的温度、速度、热流密度在

101.6 mm平面均匀性最好，试验件放在 100.0 mm比 101.6 mm平面处更容易被烧穿。

关键词：航空发动机；防火试验；适航规定；温度场；速度场；热流密度场；NexGen燃烧器；试验件位置
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Numerical simulation of flame characteristics of aero-engine fire test
BAI Jiea，YANG Yi-chenga，b，WANG Weia，b

(a. Key Laboratory of Civil Aircraft Airworthiness and Maintenance；b. Collage of Aeronautical
Engineering，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China)

Abstract：To obtain a uniform standard fire test and general test conditions, a computational fluid dynamic
model of NexGen burner was established. The flame characteristics distribution of steady state was calculat⁃
ed with SST k - ω turbulence model, non-premixed combustion model and DO radiation model to analyze
the spatial distribution of flame temperature, heat flux density and velocity. The results show that with the
distance from cone increases, the temperature of flame increases first and then decreases after reach up to
the maximum at 101.6 mm after cone. And the velocity of flame decreases as the distance from cone increas⁃
es. The heat flux density of flame decreases as distance from cone increases. The temperature, velocity and
heat flux of the flame are more uniform at 101.6 mm plane than at 100.0 mm plane. So it is easier to burn
though when sample placed at 100.0 mm in fire test.
Key words：aero-engine；fire test；airworthiness regulation；temperature field；velocity field；

heat flux density field；NexGen burner；place of sample
1 引言

国内外航空发动机失火事件时有发生，严重影

响飞机的飞行安全。为此，航空发动机防火适航条

款要求发动机零部件在失火状态下能有效工作一段

时间，确保发动机安全关闭[1-2]。

表明对防火条款符合性的方法有分析法、相似

法和试验法，其中试验法最常用、最有效。为规范防

火试验，美国联邦航空局 (FAA)、欧洲航空安全局

(EASA)和中国民用航空局，分别发布了AC-20-135[3]、

ISO 2685[4]和HB 6167.14-92[5]，规定了防火试验的方

法、标准和准则。对比分析发现，三者都要求了火焰

的温度均值和热流密度均值，但对试验件放置位置

要求不一致——ISO 2685和 HB 6167.14-92要求试

验 件 放 置 在 燃 烧 器 出 口 下 游 100.0 mm 处 ，
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AC-20-135则要求放置在 101.6 mm处。

为得到影响航空发动机防火试验的因素及影响

规律，并为制定统一的试验标准、通用的试验条件提

供理论依据，国内外主要使用试验法开展防火试验

研究。Kao[6]试验研究了热电偶尺寸、试验件尺寸、

扰流器构型、工作参数对试验的影响，表明影响温度

测量值的因素有火焰温度、热电偶尺寸、燃烧器进口

空气速度等，并给出了真实火焰温度与热电偶测得

温度之间的计算公式。Robert[7]试验研究了工作参

数、燃烧器构型对火焰特征和试验的影响，并用 PIV
方法测得了气流的速度分布，表明燃烧器构型影响

火焰温度和试验结果，火焰速度也是影响防火试验

的重要因素，给出了更精确的真实火焰温度与热电

偶测得温度之间的计算公式。李志强等 [8]使用试验

的方法对比了三种构型燃烧器的使用特性，得出

Snoic(NexGen)燃烧器温度和热流密度的校正稳定性

最优。

由于试验法很难得到火焰温度、热流密度的分

布，且试验成本高、存在危险性，加之有些复杂部件

无法试验，因此国内外开始使用数值分析方法研究

防火试验。Kreuder等[9]使用 FLUENT软件中 12组分

的 C12H23替代 Jet-A燃油、SST k - ω湍流模型和 LES
湍流模型、灰体加权求和的 DO辐射模型，对 Carlin
燃烧器的火焰冲击平板进行了仿真，表明 cone喷嘴

模型与试验使用的 PL型燃油喷嘴等效，对于 Jet燃
油火焰 DO辐射模型与辐射传热方程吻合性很好，

使用 SST k - ω湍流模型比使用 LES 湍流模型仿真

的热流密度值更高。Bheekhun 等 [10]使用 SST k - ω
湍流模型，仿真了标准丙烷燃烧器的温度分布。叶

子多 [11]使用 SST k - ω湍流模型，数值计算了三种简

化燃烧器的火焰温度、速度和组分浓度的分布，分析

了当量比对火焰温度和组分浓度分布的影响。

为制定统一试验标准、通用试验条件提供理论

依据，并为试验件防火试验数值分析提供输入条件，

本文使用C12H23替代 Jet-A燃油、SST k - ω湍流模型、

DO辐射模型，数值分析了防火试验火焰特征(温度、

热流密度和速度)分布，对比分析了燃烧器下游

100.0 mm和 101.6 mm平面的火焰特征分布。

2 数值分析模型

AC-20-135、ISO 2685 和 HB 6167.14-92 均指

出，大型液体燃烧器可参考文献[12]中给出的型号，

但这些型号均已停产。为得到可在世界范围内通

用、简单易得的燃烧器，FAA在其使用的 Park燃烧

器的基础上研制了与 Park燃烧器等效的 NexGen燃

烧器。本文以NexGen燃烧器为模型进行数值分析。

2.1 几何模型和网格模型

NexGen燃烧器的几何结构如图 1[13]所示，由压

力调节器、声速喷管、消声器、后端段、连接器、通风

管、旋流器、输油管、喷嘴适配器、燃油喷嘴、点火器、

扰流器、扩张锥和支架组成。

为简化数值计算，建立几何模型时去掉了对计算

结果无影响的部件。简化后的几何模型包括通风管、

后端段、输油管、旋流器、扰流器和扩张锥。其中，旋

流器模型如图 2(a)所示，是对旋流器CAD模型[14]去除

图 2 航空发动机防火试验燃烧器的几何模型

Fig.2 Models of aero-engine fire test burner

(c) NexGen燃烧器

(b) 扰流器

Z

Y

X

(a) 旋流器

图 1 NexGen燃烧器的几何结构

Fig.1 Configuration of NexGen burner

燃油喷嘴

声速喷管扰流器
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点火器
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支架
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倒角得到；扰流器模型如图 2(b)所示，直接使用扰流

器 CAD模型 [14]；扩张锥参考了文献[12]，总长度(Z轴

方向)为 317.0 mm。旋流器和扰流器的安装及其他

部件的尺寸均依照TN09-23[13]给定。为观察扩张锥

下游的火焰特征分布，建立长、宽、高均为 800.0 mm
的立方体计算域。简化数值分析模型如图 2(c)所
示，X、Y、Z分别为扩张锥长轴、扩张锥短轴和通风管

长度方向。

使用商用软件 ANSYS ICEM 建立网格模型 (图
3)。为保证网格质量及划分网格的方便，分为通风

管、扰流器、扩张锥、计算域四个部分划分，各部分用

交界面连接，具体为：

(1) 通风管部分包括通风管、后端段、旋流器和

输油管，整体采用O型结构网格划分，并对旋流器部

分加密。进口空气雷诺数为 26 258，设置第一层网

格尺寸为 0.052 mm，即y+为 1处，节点比例设为 1.5，
边界层内共 10层网格。

(2) 扰流器部分包括扰流器和位于扰流器内的

油管、喷嘴，采用非结构网格划分。边界层的第一层

距离为 0.052 mm，比例为 1.2。
(3) 扩张锥部分即扩张锥，整体采用 O型结构

网格划分。边界层的第一层距离为 0.052 mm，比例

为 1.5。
(4) 计算域部分扩张锥出口区域采用 O网格，

其他区域为六面体网格；对扩张锥出口至 101.6 mm
平面范围内的区域加密。

结构网格和非结构网格交界面的网格数量差值

都在 80以下，扩张锥部分的交界面和计算域部分的

交界面的网格数量一样。建立的网格模型如图 3(c)
所示，总网格数量为 245万，其中计算域网格数量占

57.5%。

2.2 计算模型和边界条件

燃烧气体的热力学特性取决于温度和燃料组

分，目前多使用 C12H23替代航空煤油进行仿真 [15-16]。

因此，本文使用 FLUENT 软件提供的 C12H23进行仿

真，使用 SST k - ω模型求解湍流方程，使用非预混燃

烧模型和概率密度模型 (PDF)求解化学反应，使用

DO模型求解辐射方程。

根据 FAA的试验条件[13]设置边界条件。入口边

界使用速度入口，速度为 3.642 m/s，温度为 280.0 K，

湍流强度为 4.6%，水力直径为 0.1 m；喷嘴使用 cone
喷嘴模型，燃油流量为 0.002 kg/s，喷油速度为 1.000
m/s，温度为 280.0 K；出口设为压力出口，湍流强度

为 10%，水力直径为 0.8 m；重力为 9.8 N/kg，方向为

-Y向。

3 有效性验证

3.1 网格独立性验证

为进行网格独立性验证，分别划分 130万、245
万和 500万三组网格，并选取温度、CO2质量分数作

为主要求解参数进行对比，结果如图 4所示。可见，

CO2质量分数沿Z轴的分布一致，最大误差在 2%以

内；温度沿Z轴的分布一致，最大误差在 5%以内。

随着网格数量的增加，温度和 CO2质量分数变化很

小。为减小计算量，选用 245万的网格进行火焰特

征仿真计算。

3.2 与试验结果的对比

测量温度的热电偶的位置如图 5所示，在扩张

锥出口下游 101.6 mm平面中心线上方 25.4 mm的位

置，并以 25.4 mm的间距沿直线安放。从扩张锥下

游看向扩张锥，热电偶的编号依次为 TC1、TC2、
TC3、TC4、TC5、TC6、TC7。

白 杰等：航空发动机防火试验火焰特征数值仿真分析

图 3 航空发动机防火试验燃烧器的网格模型

Fig.3 Grid models of aero-engine fire test burner

(c) NexGen燃烧器

(b) 扰流器

(a) 旋流器
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使用热电偶的误差公式Terror = Tg - TTC = σεT 4
TC /h

[6]

修正试验温度值。式中，Tg为真实火焰温度，TTC为

热电偶测得温度，ε为热电偶壁面发射率，σ为斯忒

藩-玻耳兹曼常量，h为热电偶表面对流换热系数。

仿真温度与试验温度 [17]的对比如图 6所示。可见，

仿真温度的平均值比试验的大 13.7 K。仿真和试验

中 TC5 的值都最高，但仿真值比试验值大 43.0 K。

试验中 TC7的值最低，原因是 TC7热电偶上有烟、灰

积聚 [7]；仿真中的最低值来自 TC2，比试验的最低温

度高 26.0 K。仿真温度比试验温度分布更均匀，两

者结果相近。

4 结果分析

主要选取温度场、速度场和热流密度场进行分

析。为方便分析，在扩张锥出口下游每隔 10.0 mm
及 101.6 mm处建立尺寸为 304.8 mm×304.8 mm的正

方形平面。为便于观察火焰形状，建立了YOZ平面

——Plane-0。记面的最大值为a，最小值为b，平均

值为c，不均匀度的计算式为(a - b)/c。
4.1 火焰温度场分布

数值计算得到的最高温度约为 1 945.0 K，最低

温度约为 1 100.0 K；相邻两平面的温差随距离的增

加先减小后增大，相邻两平面的平均温差最大为

24.0 K、最小为 0.3 K。

Plane-0平面的温度分布如图 7所示，火焰中心

温度低于火焰外层温度；从扩张锥下游 150.0 mm开

始火焰面积变小、火焰中心温度高于火焰外层温度；

在扩张锥下游 300.0 mm火焰浮升现象明显。

101.6 mm平面的温度分布如图 8所示，红色区

域和黄色区域为满足防火试验的区域，火焰形状为

与扩张锥出口相似的椭圆形，中心为水滴形。外层

温度高于中心温度，火焰的短轴长 110.6 mm、长轴

长 299.8 mm，火焰面积小于扩张锥出口面积。

图 9示出了各平面的温度分布。可见，各平面

最大温度稳定在 1 935.0 K左右，原因是火焰外层都

图 4 三组网格的主要求解参数比较

Fig.4 A comparison of the primary solution parameters
from three grids

(b) 温度沿Z轴的分布

(a) CO2质量分数沿Z轴的分布
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Fig.6 Temperature comparison between simulation and test

温
度

/10
2 K

15

10

20

TC1 TC2 TC3 TC4 TC5 TC6 TC7 平均值

热电偶

试验值
仿真值

图 5 FAA测量温度的 7个热电偶位置
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已充分燃烧，产生的能量相等。面平均温度随距离

的增加先增大后减小，100.0 mm平面为 1 364.1 K，

在 101.6 mm 平面达到最大值 1 374.0 K 后下降，

110.0 mm平面为 1 364.4 K。

各平面的温度不均匀度随距离的增加先减小后

增加，在 101.6 mm平面达到最小值 1.19。101.6 mm
平面比 100.0 mm平面的温度分布均匀，试验件放在

100.0 mm平面处更容易被烧穿。

4.2 火焰速度场分布

数值计算得到火焰在扩张锥出口处速度为

7.10 m/s，且速度的分布与温度的分布相似，即温度

高的地方速度也大、火焰中心比火焰外层的速度小。

火焰速度在 Plane-0平面的分布如图 10所示，

火焰中心速度较低，并随距离的增大而降低，在火

焰后部变得均匀，大小约为 2.00 m/s。

火焰速度在 101.6 mm平面的分布如图 11所示，

火焰中心速度低于外层速度，速度分布形状与扩张

锥出口的几何形状相似。

图 12示出了各平面的速度分布。可见，最大速

度随距离的增加先增大后减小，在 60.0 mm平面达

白 杰等：航空发动机防火试验火焰特征数值仿真分析
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图 9 火焰温度随距离的变化

Fig.9 Flame temperature variation with the distance
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图 11 101.6 mm平面火焰速度分布

Fig.11 Flame velocity distribution of 101.6 mm plane
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图 10 Plane-0平面火焰速度分布

Fig.10 Flame velocity distribution of plane-0
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Fig.7 Flame temperature distribution of plane-0
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Fig.8 Flame temperature distribution of 101.6 mm plane
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到最大值 7.40 m/s；平均速度随距离的增大而降低，

相邻两截面速度的平均差值约为 0.04 m/s，最大速度

差值为 0.07 m/s，最小速度差值为 0.02 m/s；面最小

速度随距离的增大无明显变化。100.0 mm平面火

焰平均速度为 2.82 m/s，101.6 mm平面火焰平均速

度为 2.78 m/s，试验件放在 100.0 mm平面处更容易

被烧穿。

火焰速度不均匀度随距离的增加成双峰型分

布，101.6 mm平面的速度不均匀度 2.38处于双峰间

的谷底，100.0 mm 平面的速度不均匀度为 2.40，
101.6 mm平面比 100.0 mm平面的速度更均匀。

4.3 火焰热流密度场分布

数值计算得到火焰热流密度在扩张锥出口前部

达到最大值 140.00 kW/m2，在扩张锥下游 300.0 mm
内稳定在 100.00 kW/m2左右。

火焰热流密度在Plane-0平面的分布如图13所示，

扩张锥内火焰热流密度随距离的增大而增加，在扩

张锥出口前部达到最大值，在扩张锥下游分布稳定。

火焰热流密度在 101.6 mm平面的分布如图 14
所示，平面中间的热流密度较高(约为 90.00 kW/m2)，
平面上热流密度分布均匀，形状与扩张锥出口几何

形状相似。

图 15示出了热流密度的分布。可见，面最大热

流密度和面平均热流密度均随距离的增加而减小；

相邻两平面的平均热流密度差值约为 1.00 kW/m2，

最大差值为 2.70 kW/m2，最小差值为 0.30 kW/m2；

100.0 mm、101.6 mm 平面的平均热流密度分别为

62.35 kW/m2和 62.56 kW/m2，两者相差很小。

火焰热流密度不均匀度随距离的增加先减小后

增 加 ，在 90.0 mm 平 面 和 101.6 mm 达 到 最 小 值

1.058，在 90.0～101.6 mm 之间趋于稳定，100.0 mm
平面热流密度不均匀度为 1.062，101.6 mm 平面比

100.0 mm平面的热流密度分布更均匀，试验件放在

100.0 mm处更容易被烧穿。

图 13 Plane-0平面的火焰热流密度分布

Fig.13 Flame heat flux density distribution of plane-0
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图 15 火焰热流密度随距离的变化

Fig.15 The flame heat flux density variation with the distance
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图 14 101.6 mm平面的火焰热流密度分布

Fig.14 Flame heat flux density distribution of 101.6 mm plane
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图 12 火焰速度随距离的变化

Fig.12 The flame velocity variation with the distance
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5 结论

建立了NexGen燃烧器的数值计算模型，分析了

火焰特征 (温度、速度、热流密度)的空间分布特性，

对比了扩张锥出口下游 100.0 mm与 101.6 mm平面

的火焰特征分布，所得结论可为我国制定新的航空

发动机防火试验标准提供依据，可用于制定统一的

试验条件。主要研究结论为：

(1) 火焰温度随着距扩张锥出口距离的增大

先增加后减小，在距扩张锥 101.6 mm处达到最大；

温度不均匀度随着该距离的增加先减小后增加，在

101.6 mm平面处达到最小。

(2) 火焰速度随着距扩张锥出口距离的增大

先增加后减小，在 60.0 mm平面处达到最大；火焰速

度不均匀度成双峰分布，101.6 mm平面的不均匀度

处于双峰间谷底。

(3) 火焰热流密度随着距扩张锥出口距离的

增大而减小；火焰热流密度不均匀度随着该距离的

增加先减小后增加，在 90.0～101.6 mm之间达到最

小并趋于稳定。

(4) 101.6 mm 平面的火焰温度、速度、热流密

度比 100.0 mm平面的更均匀，试验件放在 100.0 mm
平面比放在 101.6 mm平面处更容易被烧穿。
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