
第 25卷 第 3期
2010年 3月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 25 No . 3
Mar . 2010

文章编号 :100028055 (2010) 0320488208

驻涡燃烧室掺混孔对流量分配及
燃烧性能的影响

李瑞明 , 刘玉英 , 马文杰 , 张荣春 , 柳　杨 , 杨茂林
(北京航空航天大学 能源与动力工程学院 , 北京 100191)

摘　　　要 : 数值模拟了三种不同掺混孔面积对二元模型驻涡燃烧室试验器流量分配的影响 ,并在进口马

赫数约为 013、进口温度约为 540 K工况条件下 ,分别对其进行了试验研究 ,对比分析了它们的总压损失、贫熄

边界和燃烧效率.研究表明 :掺混孔面积对流量分配影响较大 ,在本试验条件下 ,掺混孔面积较大的驻涡燃烧

室试验器的燃烧性能优于其余两种.
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Abstract : The impact of dilution holes wit h t hree different areas on t he flow rate dist ri2
bution of a model rectangular t rapped vortex combustor was numerically simulated , and the

total p ressure loss , lean blow2off limit and combustion efficiency of t he combustor were ex2
perimentally st udied under t he inlet Mach number was 013 and t he total temperature was

540 K. This shows t hat , both the flow rate dist ribution and t he performance of t he combus2
tor are affected by t he dilution holes’areas , and t he combustor wit h larger dilution holes has

bet ter combustion performances t han t he ot hers.
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　　从 1995 年 Hsu 等[1 ] 提出驻涡燃烧室

(t rapped vortex combustor ,简称 TVC) 概念至

今 ,驻涡燃烧室经过了十几年的发展.这种燃烧室

结构简单紧凑 ,采用与传统燃烧室不同的燃烧组

织方式.燃烧室分为驻涡区和主燃区两个部分 ,其

中驻涡区主要用来稳定火焰 ,主燃区主要用来提

供动力.驻涡区采用凹腔建立稳定的回流区 ,合理

的凹腔结构可以实现驻涡燃烧室在较宽范围的主

流进气状况下均能建立稳定的回流区 ,同时还可

以实现相对低的燃烧室压力损失.美国驻涡燃烧

室的研究到目前为止已经发展到第四代 ,研究表

明驻涡燃烧室具有以下优点[2 ] :①吹熄、高空再点
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火边界比传统的旋流器稳定燃烧室宽 50 % ;

②NOx排放低于 1996年 ICAO (国际民用航空组

织)标准 40 %～60 % ; ③燃烧效率不小于 99 %的

可控制范围比传统燃烧室宽 40 %.目前 ,我国也

逐步开展了关于驻涡燃烧室冷态流场、驻涡燃烧

室贫油熄火性能、油气匹配等方面的初步

研究[ 325 ] .

燃烧室空气流量分配是燃烧室设计和研制中

最基本的问题 ,它影响到燃烧室的点火、火焰稳

定、燃烧效率、总压损失、壁面冷却和出口温度分

布等各个方面.已往的驻涡燃烧室试验研究中基

本都采用独立的凹腔与主流进气系统 ,各区进气

量可主动控制.为了贴近真实应用 ,必须考虑带二

股通道凹腔进气 (雾化及冷却气)和火焰筒后段开

孔 (掺混孔、冷却孔)的驻涡燃烧室的流量分配问

题 ,它对驻涡的稳定性、凹腔局部油气比、腔内燃

料的混合及停留时间等均有影响.

本文在国内外研究的基础上 ,设计了带二

股通道结构和火焰筒后段不同开孔结构的二元

模型驻涡燃烧室试验器 ,通过改变驻涡燃烧室

火焰筒后段壁面的开孔面积 ,来调节凹腔、主流

及后掺混区的流量分配 . 在进口马赫数 M a =

01 28～01 34 , T 3
in≈540 K状态条件下 ,分别对三

种不同后板开孔面积的二元模型驻涡燃烧室试

验器进行了试验研究 ,对比分析了它们的总压

损失、贫熄特性和燃烧效率 .并数值模拟了三种

不同后板开孔面积对各区流量分配的影响 ,这

些研究对合理设计驻涡燃烧室、改进驻涡燃烧

室性能具有参考价值 .

1　试验器结构及研究内容

111　二元模型驻涡燃烧室结构设计

航空发动机燃烧室一般为环形结构 ,由于全

环形燃烧室试验很难进行 ,本文在试验器设计中

截取两个火焰筒头部宽简化成矩形燃烧室进行.

根据国内外文献及数值模拟优化结果 ,设计典型

的二元模型驻涡燃烧室结构如图 1 所示.二元模

型驻涡燃烧室分为扩压区、主燃区、环腔、驻涡区

与混合区五部分. 燃烧室进口通道高 H1 =

80 mm ,扩压器出口通道高 H2 = 100 mm ,主路进

口通道高 H3 = 100 mm ,凹腔前壁高 H4 = 40 mm ,

凹腔后壁高 H5 = 35 mm ,凹腔宽 L = 60 mm ,燃烧

室出口通道高 H6 = 110 mm.二元燃烧室展向宽

为 140 mm ,模拟火焰筒两个头部宽.

图 1　二元模型驻涡燃烧室设计简图

Fig11　Structural diagram of two2dimensional

model of TVC

112　燃烧试验器结构

由于所设计的二元模型驻涡燃烧室有两个凹

腔驻涡区 ,其上下是对称结构 ,考虑到试验器安装

拆换方便 ,本文的试验器设计沿矩形燃烧室火焰

筒中心线取一半进行 ,模拟只有一个驻涡区的一

半火焰筒 ,虽然火焰筒中心流路改成了壁面 ,会对

气流产生影响 ,但是本文重点研究的是燃烧室在

小状态 (如慢车)时仅驻涡区单独供油时的燃烧情

况 ,估计这种影响会减弱 ,更真实的试验模拟待以

后进行.

试验器结构如图 2 所示.主燃区头部径向布

置两支槽宽 30 mm的稳定器 ,起到从凹腔区到主

燃区传焰和稳定燃烧的作用.凹腔采用后体供油

形式.因模拟两个火焰筒头部 ,因此凹腔内的供油

装置与主流的头部稳定器各布置了两个 ,凹腔顶

部、凹腔后壁上端及下端均有冷却孔 ,一方面对凹

腔壁面冷却 ,另一方面有助于凹腔内驻涡的

形成 .

图 2　二元模型驻涡燃烧室试验器

Fig12　Test rig of two2dimensional model of TVC
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为了研究火焰筒后段壁面开孔面积对驻涡燃

烧室性能的影响 ,混合区后段的后板设计成可拆

换结构 ,后板有 A ,B , C 三种开孔形式 ,如图 3

所示.

图 3　三种开孔形式的后板

Fig13　Liner with three different dilution holes

板 A开了 8 排小孔 (冷却孔) 、两排大孔 (掺

混孔) ,开孔总面积约为 28 cm2 ,模拟真实燃烧室

有掺混孔及冷却孔的情况.板 B 开了 8 排小孔

(冷却孔) ,开孔总面积约为 14 cm2 ,模拟仅有冷却

孔的情况.板 C仅前段开了 3 排冷却小孔 ,开孔

总面积约为 10 cm2 ,模拟后段没有任何混合进气

情况.空气 (进口速度 V in )经扩压区减速扩压后进

入主燃区和环腔 ,进入主燃区的称为主流进气 ,进

入环腔的称为二股通道进气.在环腔内一部分气

体通过凹腔壁面的冷却孔及供油雾化孔进入驻涡

区 ,称为凹腔进气 ;另一部分气体通过后板掺混孔

及冷却孔进入混合区 ,称为混合区进气.在本文中

对装有后板 A的试验器称之为 A方案 ,装有后板

B与 C的称为 B方案和 C方案.各方案进气面积

比如表 1所示.

表 1　各区进气面积比

Table 1　Ratio of inlet area

方案
主流进气
面积比/ %

凹腔进气
面积比/ %

混合区进气
面积比/ %

A方案 5312 917 3711

B方案 6418 1118 2314

C方案 7010 1218 1712

2　二元模型驻涡燃烧室试验研究

211　测量装置及试验系统布置

试验在北京航空航天大学热动力研究所燃烧

试验台上进行.试验台由供气系统、供油系统、预

加热系统、TVC试验器和测量系统组成 ,整个燃

烧试验系统如图 4 所示.试验测量主要包括气流

参数测量和燃油流量测量两个部分.具体测量装

置及其说明如下.

图 4　试验系统示意图

Fig14　Schematic of experimental equipment

供气系统 :由压气机、储气罐等组成的暂冲气

源供气.预加热系统 :由 3 台 ВК1 型单管燃烧室

加热器组成 ,直接加热最高可模拟 773 K的进口

温度.供油系统 :包括加热器供油和二元模型驻涡

燃烧室凹腔及主路供油 ,各自包括压力表、调节阀

和流量计 ,供油压力和燃油流量可以调节.本文中

仅凹腔供油燃烧 ,主路没有供油.测量系统 :加热

器后气流温度由 3支 K型热电偶测量.试验进口

温度由 1支 K型热电偶测量 ,进口来流总压由总

压探针 (3 个测量点)测量 ,管道静压经 3 个侧壁

静压孔由压力传感器平均来测量.出口参数测量

在距出口截面 40 mm处 ,出口温度由 1支气冷总

温耙 (5 个测量点)测量 ,出口总压由 1 支气冷总

压耙 (5 个测量点)测量.以上压力和温度测量数

据由数据采集卡自动采集 ,在计算机中显示并存

储.根据测量数据分析燃烧器的流阻损失、燃烧稳

定边界、燃烧效率.

212　试验参数范围

本文模拟了驻涡燃烧室在高速进气条件、低

功率状态下 (仅凹腔供油)的燃烧性能 ,由于设备

094
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限制仅能进行常压试验 ,本文根据模拟状态及试

验台设备能力 ,燃烧试验中选取试验参数范围

如下 :

1) TVC试验器凹腔供油流量 :0～8 g/ s ;

2) TVC试验器进口气流流量 :0～1 kg/ s ;

3) TVC试验器进口温度 T 3
in≈540 K;

4) TVC试验器进口马赫数 Ma = 0128～01 35.

本文在进口温度 T 3
in ≈540 K ,对 A 方案 ,B

方案在进口马赫数 M a = 0135 时进行了燃烧试

验 ,由于 C方案在进口马赫数 M a = 0135时 ,点火

困难 ,所以在略低的进气速度下 ( M a = 0128)进行

了试验.

213　试验结果与分析

21311　流阻损失

本文对流阻损失用总压恢复系数σ及流阻系

数ψ来衡量.

燃烧室总压恢复系数定义为燃烧室出口截面

平均总压与进口截面平均总压之比值 ,即

σ=
- p 3

out

p 3
in

(1)

流阻系数定义为燃烧室总压损失与某一参考

截面的动压头之比 ,本文中参考截面取为进口截

面 ,即

ψ=
p 3

in - p 3
out

1
2
ρin V 2

in

(2)

其中下标 in 表示进口参数 ,下标 out 表示出口

参数.

1) 冷阻损失

冷阻试验是在常温常压下进行 ,保持进口温

度为 283 K ,在进口马赫数 M a = 012～015的范围

内 ,分别对三种开孔后板的 TVC试验器进行冷

吹试验 ,测量进出口总、静压 ,分析其压力损失情

况.图 5及图 6给出冷态下 ,三种后板的 TVC试

验器流阻系数及总压恢复系数随进口马赫数 M a

的变化情况.

从图 5 和图 6 中可以看出 ,随后板开孔面积

增大 ,该 TVC试验器的流阻系数下降 ,总压恢复

系数增大 ,A 方案流阻系数最小 ,总压恢复系数

略高 ,C方案冷阻系数略大 ,总压恢复系数最低.

由于开孔面积大后 ,从二股通道进入混合区的气

量增大 ,进入主流及凹腔的气量减小 ,由主流稳定

器及凹腔冷却小孔引起的损失减少 ,所以总的流

阻系数下降 ,总压恢复系数增高.

图 5　冷态流阻系数ψc 随进口马赫数的变化

Fig15　ψc with inlet Mach number

图 6　冷态总压恢复系数σc 随进口马赫数的变化

Fig16　σc with inlet Mach number

从图 6 可以看出 ,在进口马赫数 M a从 012

增至 015 ,随进口速度的增大 ,总压恢复系数均下

降.这是由于冷阻主要由摩擦和分离损失构成 ,结

构一定时 ,来流速度越高总压损失越大.

可见在本试验范围内 ,增加混合区进气流量 ,

可以减小冷态流阻损失.

2) 有燃烧时的总压损失

图 7给出了在有燃烧情况下 (进口温度 T 3
in≈

540 K)三种后板的 TVC试验器总压恢复系数随

油气比的变化曲线. 板 A 与板 B 进口马赫数

M a = 0135 ,板 C进口马赫数 M a = 01281 图中可
以看出随油气比增加 ,三者总压恢复系数变化均

不大.由于板 C在进口马赫数 M a = 0135时 ,组织

燃烧困难 ,只在进口马赫数 M a = 0128 时进行了

试验. C方案进口速度低所以总压损失小.在相同

进口工况下 ( M a = 0135)的 A 方案与 B 方案 ,两

者总压恢复系数均能达到 0192以上 ,σ在 0192～

01935之间.对比冷态总压损失 ,在进口马赫数

M a = 0135 时 ,A ,B 方案的冷态总压恢复系数σc

194
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在 01937左右 (参见图 6) ,可见在小功率状态下 ,

该试验器总压损失中因燃烧产生的热阻损失所占

比例较小 ,总压损失主要因结构带来的摩擦和分

离损失引起.所以后板开孔面积大的试验器因冷

阻损失小 ,在有燃烧情况下 ,总压损失也较小.

图 7　总压恢复系数σ随总油气比的变化

Fig17　σwith total fuel2air ratio

21312　燃烧效率

本文中燃烧效率采用温升法进行计算 ,计算

公式为

η=
ΔTr

ΔTth
=

T
—

out2r - T
—

in

T
—

out2th - T
—

in

式中ΔTr 代表燃烧室中由燃料燃烧引起的实际

温升 ,ΔTth代表理论计算的理论温升.根据试验工

况条件 ,理论温升ΔTth由文献[6 ]的燃气表查得.

本文燃烧试验中只有凹腔供油 ,主路没有供

油 ,总油气比 f t 定义为供油量与总进气量之比.

图 8 给出了 A 方案 ,B 方案在进口马赫数

M a = 0135 ,C方案在进口马赫数 M a = 0128时燃

烧效率随总油气比的变化曲线.

图 8　燃烧效率随总油气比的变化

Fig18　Combustion efficiency with total fuel2air ratio

由图 8可见 ,在试验参数范围内 ,随总油气比

的增加 ,燃烧效率的趋势是先增加后减小 ,存在一

个最佳总油气比值 ,在此比值下 ,燃烧效率最高.

A方案最佳总油气比在 f t = 01006 5左右 ,B方案

最佳总油气比在 f t = 01009 左右 ,C方案最佳总

油气比在 f t = 01010 左右.由于后板开孔影响了

流量分配 ,使得凹腔进气量不同 ,参与燃烧的空气

量就不同 ,后板开孔面积越大 ,参与燃烧的空气量

越少 ,需要供入的燃油量就少 ,最佳总油气比

就小.

因后板开孔总面积影响了主流及凹腔的进气

量及气流速度 ,在进口马赫数 M a = 0135时 ,后板

开了较大掺混孔后的 A方案 ,主流及凹腔的进气

速度合适 ,所以燃烧效率较高 ,并且在较宽的油气

比范围内都能高效稳定燃烧 ;后板仅有冷却孔的

B方案 ,由于此进气速度下 ,混合区进气减少 ,使

得主流及凹腔进气速度很高 ,燃烧不完全 ,不仅燃

烧效率下降而且高效稳定燃烧的范围变窄.而后

板开孔面积更小的 C 方案 ,在高速进气 ( M a =

0135)时难以组织燃烧 ,仅能在略低的进气速度下

工作.

可见在驻涡燃烧室设计中 ,根据进口条件进

行合理的流量分配设计 ,这对提高燃烧效率、拓宽

高效稳定燃烧范围有很重要的影响.

21313　贫熄边界

本文确定贫熄边界的方法是保持来流条件不

变 ,点火燃烧后 ,逐渐减小供油量 ,直至火焰脉动

不稳或熄灭.按熄火前瞬间记录的燃油流量作为

贫油熄火油量 ,然后求得熄火油量与燃烧室空气

流量之比 ,从而获得燃烧室的贫油熄火油气比.

表 2给出了在进口温度 T 3
in≈540 K时 ,三种

方案的贫油熄火总油气比.在同样工况下 ( M a =

0135) ,后板有掺混孔的 A 方案 ,贫油熄火油气比

较小 ,这是因为后板开孔大 ,则进入凹腔的气量减

小 ,凹腔局部较富 ,在很小的总油气比下也可以稳

定燃烧 ,后板开孔面积减小时 ,进入凹腔的空气量

表 2　贫熄油气比

Table 2　Fuel2air ratio of lean blowout

方案 贫熄总油气比

A方案 ( M a = 0135) 01001 1

B方案 ( M a = 0135) 01003 4

C方案 ( M a = 0128) 01002 5
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及进气速度加大 ,一方面使得凹腔局部油气比变

小 ,另一方面凹腔气流旋转加快 ,燃油在凹腔停留

时间短 ,所以容易熄火.总体来说该模型驻涡燃烧

室的贫熄边界较宽 ,本试验工况下 ,最大不超过

01005 ,完全满足燃烧室要求.

3　流量分配计算及分析

二元模型驻涡燃烧室试验器后板开孔不同

时 ,各区的流量分配会不同 ,而各区流量分配对供

油设计及组织燃烧有重要影响 ,在试验中又很难

准确测出.由于 CFD (计算流体动力学)软件对亚

声速冷态流场的模拟计算已经比较成熟 ,可以作

为工程设计的依据 ,因此本文采用数值模拟的方

法来研究掺混孔对流量分配的影响.

311　数值计算方法及计算模型

利用商业软件 Fluent 模拟装有不同形式掺

混板的二元模型驻涡燃烧室试验器的冷态流场.

为了与试验对比 ,进口参数按试验工况设置.湍流

模型采用标准 k2ε两方程模型.

根据试验器结构尺寸 ,利用 U G ( unigrap h2
ics)建立计算模型. 计算模型尺寸与所设计的

TVC试验器一致 ,结构进行了适当的简化 : ①将

凹腔供油蒸发管出气小孔按等面积原则简化为 4

条长缝 ;②凹腔体冷却进气孔按等面积原则简化

为长缝 ;③直射式喷油杆的影响简化不计 ,各部件

壁面厚度简化为零.以 A 方案为例 ,计算模型如

图 9所示.

图 9　计算模型 (A方案)

Fig1 9　Calculation model (case A)

在 GAMBIT 软件中进行网格划分 ,计算网

格根据需要分区划分.网格为非结构化网格 ,网格

数量约为 120万 ,由于凹腔体及主燃区周围流场

变化比较剧烈 ,所以对凹腔体及主燃区的网格进

行局部加密.

312　数值计算结果与试验对比

在进口常温、进口马赫数 M a = 012～015 工

况下 ,计算了三种方案的总压损失 ,并与试验结果

进行了对比.图 10给出了 A ,B ,C三种方案冷态

总压恢复系数随进口马赫数变化计算值与试验值

的对比.由图 10可以看出 ,计算所得冷态总压恢

复系数变化趋势一致 ,且最大误差不超过 2 % ,说

明该计算方法基本合理.

图 10　冷态总压恢复系数计算值与试验值对比

Fig110　Comparison of numerical result s with

experimental data (σc )

313　开孔面积对流量分配影响的分析

表 3给出了根据燃烧试验进口条件 (进口马

赫数 M a = 0128及 0135 ,进口温度 T 3
in≈540 K工

况下) ,未供油燃烧时 ,三种方案各区流量分配百

分比计算结果.从表中可以看出 ,板 A 由于开孔
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总面积较大 ,故混合区进气百分比较大 ,相应的凹

腔与主流进气百分比较小 ;板 B与板 C由于后板

开孔总面积减小 ,混合区气量随之减少 ,主流与凹

腔进气量相应增加.对比表 1各区进气面积比 ,可

以看出 ,数值模拟结果中凹腔及后板的进气比例

减小 ,这是由于进气面积比没有考虑小孔流量系

数及流路影响 ,单纯用面积比估算流量分配比例

是不准确的 ,本文的计算结果可以为凹腔与主路

供油提供参考依据.

为了找出该模型驻涡燃烧室凹腔单独供油时

的最佳油气比 ,根据数值模拟的流量分配情况 ,定

义凹腔局部油气比 f v 为供油量与根据试验工况

计算所得的凹腔进气量之比.

表 3　各区流量分配数值模拟计算结果

Table 3　Numerical results of flow rate distribution

方案
主流进气
流量/ %

凹腔进气
流量/ %

混合区进气
流量/ %

A方案 ( M a = 0135) 6512 518 29

B方案 ( M a = 0135) 7512 714 1714

C方案 ( M a = 0128) 7911 719 13

图 11给出了三种方案在燃烧试验中的燃烧

效率随凹腔局部油气比的变化曲线 ,可以清楚看

出 ,三种后板开孔面积下均是当凹腔局部油气比

在 0112 左右 ,燃烧效率最高.可见该驻涡燃烧室

凹腔单独供油燃烧时 ,在凹腔局部当量比 <≈2左

右偏富条件下 ,燃烧效率最高.

图 11　燃烧效率随凹腔油气比的变化

Fig111　Combustion efficiency with cavity

local fuel2air ratio

4　结　论

为了探讨后板开孔情况对驻涡燃烧室性能及

流量分配的影响 ,本文在进口马赫数 M a = 012～

015 ,常温条件下 ,分别对三种后板开孔形式的二

元模型驻涡燃烧室试验器进行了冷态流阻测量试

验 ,并在进口马赫数 M a = 0128 与 0135 ,进口温

度 T 3
in≈540 K工况条件下 ,对其进行了燃烧试验

研究 ,对比分析了三种方案的总压损失、贫熄特性

和燃烧效率.为了进一步分析后板开孔对流量分

配的影响 ,本文利用 Fluent 对三种方案冷态流场

的总压损失及流量分配进行了数值模拟. 结论

如下 :

1) 后板开孔总面积越大 ,混合区进气越多 ,

凹腔及主流进气相应减小 ,后板开孔面积对流量

分配影响较大 ,进而影响燃烧性能.

2) 后板开孔总面积增大后 ,因降低了主流进

气速度 ,使该 TVC试验器总压损失减小.

3) 本试验工况范围内 ,后板开较大掺混孔的

A方案燃烧效率较高 ,开孔面积较小的 B方案和

C方案 ,因主流及凹腔进气量增大 ,速度增大 ,燃

烧效率下降.

4) 后板开孔面积增大 ,增加了混合区进气流

量 ,使进入凹腔的气流流量减少 ,所以拓宽了贫熄

边界.

5) 该 TVC试验器凹腔单独供油燃烧时 ,开

孔面积不同的三种方案 ,燃烧效率最高时的最佳

总油气比不同.而通过对流量分配的计算 ,得出三

种方案最高效率点均在凹腔局部油气比 f v =

0112左右 ,在驻涡燃烧室设计中 ,凹腔局部油气

匹配应合理设计 ,才能得到较高燃烧效率.

总之 ,试验及数值模拟结果表明后板开孔对

二元模型驻涡燃烧室流量分配影响较大 ,进而影

响燃烧性能 ,在本试验工况范围内 ,后板有掺混孔

的 A方案各方面性能均优于后板没有掺混孔的

其余方案.在驻涡燃烧室设计中 ,根据进口条件进

行合理的流量分配设计 ,这对提高燃烧效率、拓宽

高效稳定燃烧范围有很重要的影响.
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