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驻涡燃烧室燃烧性能试验
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摘　　　要 : 开展了空气进口温度、流量和余气系数影响驻涡燃烧室燃烧性能的试验研究 ,获得了燃烧性能

参数的变化规律 :总压损失系数在 3 %～6 %之间 ,流阻系数变化不大 ;点火和贫油熄火性能随流量变化很小 ,

随进口温度的提高而改善 ,研究中最大点火和贫熄余气系数分别为 6. 03和 14. 41 ;仅驻涡区供油时 ,燃烧效

率在 90 %～95 %之间 ,驻涡区和主流同时供油时 ,燃烧效率为 84 %～99. 5 % ,并随余气系数和进口流量的变

小而上升.
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Abstract : Trapped2vortex combustor ( TVC) is a novel and compact gas t urbine com2
bustor wit h two pilot zones and a main zone. The pilot zone utilizes cavities to establish the

recirculation zone needed for stable combustion , and t he main zone is for power . In t he re2
search , inlet air p ressure was fixed ; wit h different inlet temperat ures and inlet air flowrates ,

experiment s were conducted to study TVC performance including pressure loss , ignition lim2
it , lean blowout limit (LBO) and combustion efficiency . Experimental result shows total

p ressure loss increases f rom 3 %～6 % vary wit h increasing t he inlet Mach number of the

main zone , t he flow drag coefficient is 24～25 which changes lit tle with t he inlet air flow2
rate. Ignition limit and LBO is independent on the inlet air flowrate , and improves wit h in2
creasing inlet temperat ure f rom 300 to 500 K. The f uel/ air ratio of ignition limit and LBO is

0. 011 and 0. 004 5 respectively. When cavity is f ueled only , t he combustion efficiency of

TVC is 90 %～95 %. When the cavity and main zone are fueled together , the efficiency increases

(84 %～99. 5 %) with decreasing the fuel/ air ratio.
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　　驻涡燃烧室 ( Trapped2vortex combustor ,

TVC)于上世纪 90 年代由美国空军研究所 ( Air

force research laboratory ,简称 A FRL)和通用飞

机发动机公司 ( General Elect ric Aircraf t En2
gines ,简称 GEA E)共同提出.十多年来 ,国内外

开展了很多研究 ,获得了一批有价值的研究成果 :
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如驻涡区结构参数的优化设计[124 ]、驻涡区油气进

入方案[527 ]、火焰筒进口结构方案[8 ]、不同进口参

数和燃烧室余气系数下驻涡燃烧室的燃烧性能

等[5 ,9210 ] .这些研究揭示了驻涡燃烧室的结构和性

能特点 ,为驻涡燃烧室的设计和应用奠定了技术

基础.但上述研究都以火焰筒为对象展开 ,各进口

都有单独的管道连接 ,其流量分配、流速分布和火

焰筒内的流场与实际有一定的差异.除此外有文

献表明美国 GEA E在改进 F414 发动机时[11 ] ,为

提高燃烧性能、减少污染 ,计划配装 TVC燃烧室

并开展了相应的验证试验 ,但至今没有公开验证结

果.近十年来美国也申请了不少 TVC的专利[12214] ,

对驻涡燃烧室的总体设计有重要的参考价值.

作者前期以驻涡燃烧室火焰筒为平台开展了

热力和结构参数影响燃烧性能的研究 ,为了进一

步了解和掌握驻涡燃烧室燃烧性能的变化规律 ,

论文在前期研究基础上 ,设计了包括燃烧室进口、

内外机匣和火焰筒的驻涡燃烧室模型 ,开展不同

进口温度、进口流量和余气系数下驻涡燃烧室的

燃烧试验.

1　驻涡燃烧室模型、试验系统和　
研究参数

1 . 1　驻涡燃烧室模型

　　研究设计了含 3个头部 (周向布置三组喷嘴)

的矩形驻涡燃烧室模型 ,图 1 (a)示出了驻涡燃烧

室流道示意图 ,图 1 ( b)是试验模型的照片.燃烧

室包括了内外环道、火焰筒、燃油系统和点火系统

等主要零组件.火焰筒包括了驻涡区、主燃区和掺

混区等.驻涡区是关键区域 ,承担着点火、火焰稳

定和小功率燃烧的作用 ,主要设计参数包括结构

参数、前壁面油气进口方案和后壁面的掺混气位

置等.驻涡燃烧室的燃油分两部分共 9 个离心喷

嘴供入 ,一部分供入驻涡区 ,另外一部分供入主燃

区 ,主燃区的主要功能是实现低阻高效燃烧 ,设计

时进口用钝体引导空气流入主燃区 ,把燃油喷嘴

移至钝体前 ,使大部分燃油打在钝体上 ,形成油

膜 ,该设计思路主要是为了降低损失 ,促进蒸发和

油气混合.在对应中间喷嘴的驻涡区上方安装了

一个高能点火电嘴 (6J , 3～5 Hz) .燃烧室内外环

道的设计主要考虑两方面因素 :一是保证火焰筒

的流量分配 ,其次是设计合理的流道以减小压力

损失并获得理想的火焰筒内流场.火焰筒的空气

经由 7个通道进入 :1个主燃区通道 (65 %空气流

量) 、4个驻涡区空气流道 (30 %空气流量)和 2个

燃烧室冷却空气通道 (5 %空气流量) .

1 . 2　驻涡燃烧室燃烧试验系统

　　图 2是驻涡燃烧室燃烧试验系统示意图.系

统包括了压气机 (压力 0. 8 MPa ,单台流量 0. 4

kg/ s ,共 2台) 、电加温器 (0. 8 kg/ s流量可加温至

250 ℃) 、TVC模型和测试系统.总静压测量采用

一点静压、三点总压耙 ,在径向等距布置 ,进口温

度用 3点镍铬2镍硅热电偶 ,装在燃烧室进口位置

前 150 mm ,出口用 5 点双铂铑热电偶测量.为减

弱壁面效应 ,所有的测量都集中在中间头部.空气

流量通过孔板测量 ,燃油流量通过喷嘴前油压和

浮子流量计共同确定.

1 . 3　研究参数

　　研究中开展不同进口温度、流量和燃烧室余

气系数下燃烧室总压损失、点火性能、贫油熄火极

限和燃烧效率等试验 ,掌握其变化规律.试验中的

主要参数如下 :进口空气绝对压力固定在 0. 108～

0. 11 MPa左右 ;进口空气温度在 350～500 K之间

图 1　驻涡燃烧室流道示意图和实物照片

Fig. 1　TVC experimental model
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图 2　驻涡燃烧室实验系统

Fig. 2　Experimental system of TVC

变化 ,进口空气流量在 0. 45～0. 6 kg/ s ,并通过增

减燃油量变化燃烧室驻涡区和总余气系数.

2　试验结果及分析

　　如前所述 ,由于空气分别经由 7 个通道进入

驻涡燃烧室火焰筒 ,因而在处理燃烧性能与速度

的关系时 ,很难确定采用哪个进口速度更为合适.

文中直接用进口流量作为基准分析性能的变化 ,

图 3示出了主燃区和驻涡区进气马赫数与进口流

量的关系.

2 . 1　流阻特性

　　流阻特性分别用总压损失系数σ3 和流阻系

数ζ表示 ,计算公式如下 :

σ3 =
Δpt34

pt3
　　　ζ =

Δpt34

0 . 5ρU2
ref

式中 pt3和 pt4表示燃烧室进出口总压 ,U ref为参考

截面 (燃烧室最大截面)的平均速度.

由图 4和图 5可知 :①随进口流量和进口温

度的增加 ,σ3 分别从 3 %增至 5. 19 %和从 3. 5 %

增至 5. 97 %.这主要是随流量的增加 ,流动速度

增加 ,总压损失增加.进口温度增加 ,在相同进口

压力和流量下 ,密度下降 ,流速增加 ,导致损失增

加. ②流阻系数ζ基本不随进口流量和进口温度

的变化而变化 (ζ= 24～25) . ③与常规环形燃烧室

相比 ,获得的总压损失系数差不多 ,流阻系数稍偏

大.另外试验中对应流量下主燃区进口马赫数在

0. 2～0. 32 之间 ,相当于常规燃烧室扩压器进口

速度 ,远高于常规火焰筒头部的进气速度.因而如

把流动速度降低 ,驻涡燃烧室的阻力特性还能改善.

2 . 2　点火性能

　　图 6和图 7显示了点火余气系数与进口总流

量和温度间的关系 :①相同温度下 ,总流量的改变

对于点火性能的影响不大.流量相同时 ,进口温度

的提高有利于点火.这主要是因为点火性能主要

取决于驻涡区的流态 ,在试验流量范围内 (0. 45～

0. 6 kg/ s) ,驻涡区进口速度并不大 (如图 3 (b)所

图 3　总流量与进口马赫数间的关系

Fig. 3　Relationship between the inlet M a and the airflow rate
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图 4　总压损失系数与进口流量和温度的变化关系

Fig. 4　Total p ressure loss versus the inlet airflow rate and temperature

图 5　流阻系数与进口流量和温度的变化关系

Fig. 5　Flow drag coefficient versus the inlet airflow rate and temperature

示) ,且驻涡区内的回流区稳定 ,其流场也主要取

决于结构.温度升高有利于燃油蒸发和提高化学

反应速率、火焰传播速度等. ②试验中获得了最大

点火余气系数在 6. 03 左右 ,对应的状态为 :进口

流量 0. 609 kg/ s ,进口温度 460 K.

图 6　点火余气系数随总流量的变化图

Fig. 6　Ignition performance versus inlet airflow rate

图 7　点火余气系数随进口温度变化图

Fig. 7　Ignition performance versus inlet temperature

2 . 3　贫油熄火特性

　　只要驻涡区内不熄火 ,燃烧室就能稳定燃烧 ,

因而在做贫熄试验时 ,只在驻涡区供油燃烧.图 8和

图 9示出了不同进口流量、进口温度下燃烧室贫
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图 8　贫油熄火余气系数随总流量的变化

Fig. 8　LBO versus inlet airflow rate

图 9　贫油熄火余气系数随进口温度的变化

Fig. 9　LBO versus inlet temperature

油熄火余气系数的变化情况.据图可得 : ①熄火余

气系数随进口流量的增加变化不大 ,随进口温度

的提高熄火余气系数变大 ; ②研究中得到的最大

熄火余气系数为 14. 41 ,对应的进口流量和温度

分别为 0. 558 kg/ s和 460 K.

2 . 4　燃烧效率

　　试验中分别研究了仅驻涡区供油及驻涡区和

主流同时供油两种情况下的燃烧效率.图 10示出

了进口温度 460 K时 ,不同进口流量下燃烧效率η

随燃烧室总余气系数α的变化关系 ,结果表明 :

①仅驻涡区供油时 ,各流量下η= 90 %～95 % ,且

随燃烧室总余气系数α的变化不大.这与试验流

量范围下驻涡区内的流速变化不大和驻涡区余气

系数αp (以驻涡区内空气流量为基准计算)变化不

大 (1. 2～2. 0)有关.但总体而言燃烧效率不是很

高 ,原因可能是驻涡区的高温燃气流入主燃区后 ,

在主燃区冷空气的冲击和掺混下 ,温度下降很快 ,

反应无法继续进行. ②驻涡区和主流共同进油时 ,

试验中固定驻涡区余气系数αp = 1. 6 ,然后改变

主流燃油以变化燃烧室总余气系数α.从试验结

果看 ,燃烧室最大平均温升 1 014 ℃左右 ,η随α

的增大 (2～3. 5)而变小 ( 99 . 5 %～84 %) ,流量

小时 ,如流量为 0 . 456 kg/ s时 ,燃烧效率稍高 ,

η> 95 %的油气范围也宽一些.变化的原因可能

是 :由于驻涡区燃油量固定 , (αp = 1. 6) ,因而主燃

区实际余气系数αm 比燃烧室总余气系数α大 ,试

验中α= 2～3. 3 ,对应的αm = 2. 24～6. 1 ,显然α变

大后 ,主燃区油气偏贫 ,不利于燃烧.另外主燃区

进口流量越大 ,进口速度越高 ( M a > 0. 2) ,燃烧驻

留时间变短 ,燃烧效率下降.

图 10　燃烧效率与燃烧室总余气系数间的关系 ( Ti = 460 K)

Fig. 10　Combustion efficiency versus the fuel/ air ratio ( Ti = 460 K)
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3　结　论

　　研究中设计了三头部矩形驻涡燃烧室模型 ,

在进口压力为常压 ,开展了不同进口温度 (300～

500 K) 、流量 (0. 45～0. 65 kg/ s)和燃烧室总余气

系数下燃烧试验研究 ,获得了如下结果 :

1) 随进口流量和进口温度的增加 ,总压损失

系数σ3 分别从 3 %增至 5. 19 %和从 3. 5 %增至

5. 97 %.流阻系数ζ变化不大 (ζ= 24～25) .

2) 相同温度下 ,总流量的改变对于点火性能

和贫油熄火性能的影响不大.进口温度的提高有

利于点火和贫熄性能的改善.试验中获得了最大

点火和贫熄余气系数分别为 6. 03和 14. 41.

3) 仅驻涡区供油时 ,燃烧室效率不是很高

(90 %～95 %) ,且随流量和燃烧室总余气系数的

变化都不大.驻涡区和主流同时供油时 ,燃烧效率

随燃烧室总余气系数的变大而下降 (介于 84 %～

99. 5 %之间) ,进口流量小时 ,效率相对较高 ,η>

95 %的油气范围也宽一些.
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