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回流环形燃烧室出口温度场的试验
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摘　　　要：以某涡轮风扇发动机回流环形燃烧室为研究对象，采用试验的方法，研究了不同工况下该燃烧

室出口温度分布特性．部件试验结果得到了出口温度沿周向分布和径向分布特性，重点详细分析了温度沿涡

轮导叶叶高的分布特性，并在此基础上提出了局部扇形区域径向温度沿叶高的分布特性这一概念来考核燃

烧室出口温度品质，为燃烧室出口温度分布的评估和改进优化提供了有益的参考价值．
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ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　　燃烧室是航空发动机的重要部件之一．燃烧
室出口温度分布的品质，特别是热点温度，对涡
轮性能和热端部件寿命有直接的影响［１］，是涡轮
等热端部件运行过程中必须考虑的问题．
通常可以通过计算流体动力学（ＣＦＤ）数值计

算和模化试验两种方法来获取燃烧室出口温度场

信息．ＣＦＤ数值分析方法方便快捷，计算周期短
且成本低，越来越受到众多学者和科研单位的重
视［２－６］，但是数值模拟通常采用了简化计算模型、
简化的结构和周期性边界条件［７］，其结果消除了
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湍流的不确定性和随机性，并忽略了燃油和空气
量的不均匀性．这和燃烧室实际三维流场和工作
条件有明显差距．而模化试验是通过在低压工况
下进行试验来模拟高压下的特性［８］，但燃烧室通
常是在高压高温下工作的，低压环境下的试验是
不可能真实完整的捕捉到燃烧室的气动与热力学

特性的．因此模化试验得到的温度场和实际温度
场不可避免存在不同程度的差异［９］．为了获取燃
烧室出口全面而真实的温度场信息，全尺寸全压
的燃烧室部件试验是无可替代的．
国内外学者在关于燃烧室出口温度方面进行

了不少探索研究，胡好生等［１０］尝试通过改变燃油
喷嘴插入旋流器组件的深度来研究对出口温度场

的影响．Ｂｉｓｈｏｐ　Ｃ　Ｋ和Ｆｕ　Ｙ等分别通过改变喷
嘴工况［１１］和当量比的变化［１２］来研究出口温度场

特性．但这些均未详细地给出燃烧室出口温度沿
径向分布特性．
鉴于此，本文针对课题组承担设计的某涡扇

发动机环形燃烧室部件进行真实工况下的性能试

验，详细分析其出口温度沿周向和径向分布特性，
并在此基础上提出了局部扇形区域温度沿径向分

布这一概念来考察其出口温度分布品质．并详细
分析回流环形燃烧室出口局部扇形区域温度沿叶

高的径向分布特性，为燃烧室出口温度场品质的
评估提供了有益指导．

１　试验系统和试验件

试验在一个涡扇发动机回流燃烧室试验件

（如图１所示）上进行．该试验件是按照全尺寸真
实工况设计而成．该试验器主要由进气排气及换
热系统、管路系统、预热加温系统、水冷系统、电器
系统、燃油系统、控制系统、测试系统和燃气分析
系统等组成．试验器采用一个单管燃烧室作为加

图１　燃烧室试验件结构简图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

温器和试验空气的间接换热器，将来流空气加热
至对应工况压气机出口温度，然后供入进气机匣．
燃油从油泵出来后经燃油分配器分两路进入燃油

总管，每路分别装有９个喷嘴（喷嘴相对位置见图

２所示）．在燃烧室性能试验前先进行燃油总管流
量试验，经过多次调换喷嘴后，燃油总管的不均匀
度为３．５％，均匀性较好，保障了出口温度场的均
匀性．

图２　喷嘴位置和扇形区域

Ｆｉｇ．２　Ｎｏｚｚｌｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ

试验过程中，空气流量采用标准流量喷嘴测
量，测量精度小于２．０％．燃油流量采用涡轮流量
计计量，测量精度为±０．５％．燃烧室进口温度由
两支单点热电偶测量，总压由三支单点总压探针
测量，测量精度为±０．５％．出口温度测量采用Ｓ
型铂铑热电偶计量，测量精度为±１．０％．出口截
面温度和压力的测量用专门设计的旋转位移机构

实现．该机构在可旋转的转盘上分别安装３个热
电偶耙和３个压力耙，每个耙子径向上分布５个
测量点，通过旋转可实现圆周方向的测量．所有的
压力、温度及流量等测量参数全部输入计算机数
据采集系统，然后进行分析处理．

２　出口温度场品质参数

衡量燃烧室出口温度品质的参数主要有热点

指标（出口温度分布系数）和径向温度分布系
数［１］，其定义分别如下：

λｏｔｄｆ＝ｔ４ｍａｘ－ｔ４ａｖｔ４ａｖ－ｔ３ａｖ
（１）

式中

ｔ４ｍａｘ—出口温度场中最高总温；

９４
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ｔ４ａｖ—出口平均总温；

ｔ３ａｖ—进口平均总温．（文中所有温度单位均
采用℃，下同）．

λｒｔｄｆ＝ｔ４ｒｍａｘ－ｔ４ａｖｔ４ａｖ－ｔ３ａｖ
（２）

式中ｔ４ｒｍａｘ为出口温度场中径向测点平均温度的
最高总温，ｒ表示径向方向．
发动机一般要求λｏｔｄｆ＜０．３５，λｒｔｄｆ＜０．１．

３　周向温度分布研究

３．１　热点分析

不同工况下燃烧室的试验状态参数及出口温

度结果见表１所示．各个试验状态均是在全压全
尺寸下进行，保证了试验结果的真实可靠性．每个

试验状态的总压恢复系数均在９７．３％左右，说明
此燃烧室结构设计合理，压力损失小．从表中可以
看出，随着进口总压的提高也即燃烧室负荷的增
加，出口λｏｔｄｆ逐渐减小，而λｒｔｄｆ比较稳定，变化不大．
图３为处理采集数据系统得到状态５下的出

口温度分布云图．图４为测得的出口径向５点温
度和出口平均总温沿圆周分布的展开曲线图．从
图３、图４可以看到温度在周向大部分范围内比
较均匀，但是有高温区和低温区存在，造成了λｏｔｄｆ
稍高于设计允许值．在前半圆周（０°～１８０°）内存
在４个温度峰值（图４中四处波峰所示）和１个温
度谷值（图４中波峰所示），在后半圆周内（１８０°～
３６０°）存在１个温度峰值和３个温度谷值（图４中
三处波谷）．

表１　各试验状态下的试验结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｇｉｖｅｎ　ｔｅｓｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

状态 ｐ３／ＭＰａ 当量比 ｔ３ａｖ／℃ ｔ４ａｖ／℃ ｔ４ｍａｘ／℃ λｏｔｄｆ λｒｔｄｆ

１　 ０．１１０　 ０．２４７　 ２６６．１　 ８３２．５　 １　１５４．５　 ０．５６８　 ０．０５７

２　 ０．１１０　 ０．２４８　 ２６７．９　 ８３８．２　 １　１５９．９　 ０．５６４　 ０．０５６

３　 ０．８９９　 ０．３０１　 ３２２．２　 １　０６５．０　 １　３６３．８　 ０．４０２　 ０．０５２

４　 ０．８９７　 ０．３００　 ３２１．７　 １　０６１．１　 １　３５６．８　 ０．４００　 ０．０５２

５　 １．２３９　 ０．２８２　 ３９７．４　 １　０８３．７　 １　３５６．６　 ０．３９８　 ０．０５２

６　 １．２６４　 ０．２８１　 ３９６．８　 １　０７６．２　 １　３４９．３　 ０．４０２　 ０．０５３

７　 １．２７３　 ０．２８２　 ３９７．４　 １　０８４．８　 １　３４５．０　 ０．３７９　 ０．０５５

图３　状态５出口温度分布云图

Ｆｉｇ．３　Ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｓｔａｔｅ　５

３．２　周向热区分布研究

该环形燃烧室每次试验所得周向高温区的数

量基本一致，一般有４～５个热区，３个低温区．统

计结果显示各个试验状态下高温区多存在于第

２、第５、第６、第８及第１３个喷嘴对应的扇形区
域，低温区多存在于第１０、第１１及第１７个喷嘴
对应的扇形区域．图５为第２扇形高温区域和第

１７扇形低温区域温度云图．不过仔细分析发现这
些扇形区域并不是严格对应于喷嘴位置所对应的

周向位置，某些高温区出现在相邻两个喷嘴交错
对应的区间，分析出现这种结果的原因：一方面是
各进气孔进气量和燃油量的不均匀性；另一方面
是火焰筒内三维湍流流场的复杂性．

３．３　出口温度场和数值模拟结果对比

本文同时采用商业软件ＦＬＵＥＮＴ对该燃烧
室进行三维数值模拟，求解器采用ｓｅｍｉ－ｉｍｐｌｉｃｉｔ
ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｉｎｋｅｄ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ（ＳＩＭＰＬＥ）
算法，其他变量采用二阶迎风格式进行离散．同时
采用Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅκ－ε湍流模型，涡耗散反应模型
（ｅｄｄｙ　ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ，ＥＤＭ）、离散坐标（ＤＯ）
辐射模型，并采用周期性边界条件．图６（ａ）为计
算得到的出口温度分布云图．

０５



　第１期 刘富强等：回流环形燃烧室出口温度场的试验

图４　状态５下出口温度沿圆周分布曲线

Ｆｉｇ．４　Ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｅ　５

图５　第２扇形和第１７扇形区域温度云图（状态５下）

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　Ｎｏ．２

ａｎｄ　Ｎｏ．１７ｓｅｃｔｉｏｎ（ｓｔａｔｅ　５）

　　由于数值模拟假定各个喷嘴流量一样，因此
数值模拟得到的只是平均化的结果．而真实试验
喷嘴流量和空气量分配不可避免存在差异，造成
温度场的不均匀．为了和模拟结果对比，把喷嘴对
应的１８个扇形区间对应点的温度求平均，得到一
个扇形区间的平均温度场如图６（ｂ）．表２为ＣＦＤ
预测和试验结果的对比．

图６　ＣＦＤ预测和试验结果对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ＣＦＤ　ａｎｄ　Ｅｘｐ．

表２　ＣＦＤ预测和试验结果对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ＣＦＤ　ａｎｄ　Ｅｘｐ．

ｔ３ａｖ／℃ ｔ４ａｖ／℃ ｔ４ｍａｘ／℃ ｔ４ｍｉｎ／℃

ＣＦＤ　 ３９６．０　 １　０６７．０　 １　２０３．５　 ７８７．２

Ｅｘｐ． ３９７．４　 １　０８３．７　 １　１４４．２　 １　０２４．３

对比ＣＦＤ预测结果和试验平均后的结果发
现：

１）出口温度场高温区出现的周向位置大致
是一致的，都出现在偏左方．分析认为这种分布特
征是受流动控制的．双级旋流器的旋流作用使火
焰筒中的燃气发生旋转，这种偏转作用从火焰筒

１５
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头部一直持续到出口．ＣＦＤ预测高温区所在径向
位置稍微偏上．
２）出口平均温度相差仅１７℃，差别较小，最
高温度相差６０℃．温度差的原因在于燃料热值的
不同．

４　径向温度分布研究

４．１　全环径向温度分布分析

径向温度分布尤其是径向最高温度沿叶高所

在的位置对涡轮叶片局部区域形成较大的热冲

击，而且进口温度的不均匀性对叶片表面的气膜
冷却效果也有显著影响［１３］．存在热斑时，叶片局
部产生应力峰值，易于产生裂纹，严重时可在一级
导向器叶片前缘出现烧蚀，造成推力急剧下降．如
果高温出现在叶根部位时，根部会产生高热应力，
导致涡轮盘榫齿裂纹．因此调试出均匀的温度场
和良好的沿叶高分布特性是发动机燃烧室设计研

制的关键技术之一．
１）由表１可以看本试验调试出的温度场径
向温度分布系数λｒｔｄｆ比较理想，介于０．０５２～
０．０５７之间，远远低于设计允许值０．１．

２）图７给出了状态５下的环形燃烧室出口
截面温度沿叶高的分布曲线，可以看到平均温度
沿径向分布是比较均匀的，靠近叶根的温度在

１　０００～１　０５０℃范围内，靠近叶尖的温度大部分

１　０５０～１　１５０℃范围内．
３）该分布曲线接近理想径向温度分布曲线，
呈反“Ｃ”形状，径向最高温度ｔ４ｒｍａｘ在叶高大约为

６５％的位置．

图７　径向温度分布曲线

Ｆｉｇ．７　Ｒａｄｉａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｐｒｏｆｉｌｅ

４．２　扇形区径向温度分布分析

上面分析了全环径向平均温度沿叶高的分布

曲线，但不能仅仅因为该曲线分布理想，就认为出
口温度符合涡轮进气要求．本文认为出口温度是
否符合涡轮进气要求，不但要考核全环平均温度
沿叶高分布，同时还需考虑局部扇形区域的温度
沿径向分布特性．因为局部温度分布有可能比全
环径向分布特性要差．
不妨定义一个局部扇形径向温度分布系数

λΔｒｔｄｆ＝
ｔ４ｒΔｍａｘ－ｔ４Δａｖ
ｔ４Δａｖ－ｔ３ａｖ

（３）

式中ｔ４ｒΔｍａｘ为扇形Δ区间内半径方向平均最高总
温；ｔ４Δａｖ为扇形Δ区间内平均总温；ｔ３ａｖ为燃烧室进
口平均总温；Δ表征扇形区域的大小．
表３为根据式（３）计算得到的几个典型扇形

区间内的局部λΔｒｔｄｆ，可以看出某些区间内的分布
系数要明显大于或小于总体λｒｔｄｆ值０．０５２．详细分
析可知局部高温区域如Ｎｏ．２，Ｎｏ．５，Ｎｏ．６，Ｎｏ．７
的分布系数大于０．０５２，这说明局部温度场品质
比整体的λｒｔｄｆ要差．低温区域如 Ｎｏ．１１和 Ｎｏ．１７
的分布系数小于０．０５２．由此可见，λｒｔｄｆ只是各个
扇形区间λΔｒｔｄｆ平均化的结果．因此涡轮转子叶片
将间歇性的感受到高温和低温燃气的脉动冲击．

表３　扇形区间内的径向温度

Ｔａｂｌｅ　３　Ｒａｄｉａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

Ｓｅｃｔｉｏｎ
ｔ３ａｖ／

℃

ｔ４ｒａｖ／

℃

ｔ４ｒｍａｘ／

℃

ｔ４ｒｍｉｎ／

℃
λΔｒｔｄｆ

Ｎｏ．２　 ３９７．４　 １　１７５．５　１　２４１．５　１　０７０．７　 ０．０８５

Ｎｏ．５　 ３９７．４　 １　０９６．１　１　１７８．８　 ９６６．２　 ０．１１８

Ｎｏ．６　 ３９７．４　 １　１５８．８　１　２３３．６　１　０５０．８　 ０．０９８

Ｎｏ．７　 ３９７．４　 １　１８９．１　１　２５９．６　１　０９５．７　 ０．０８９

Ｎｏ．１１　 ３９７．４　 ９８９．６　 １　０１６．８　 ９１９．６　 ０．０４５

Ｎｏ．１５　 ３９７．４　 １　０６９．３　１　１０４．６　１　００２．９　 ０．０５２

Ｎｏ．１７　 ３９７．４　 ９８５．２　 １　０１０．８　 ９３６．６　 ０．０４３

Ｗｈｏｌｅ　 ３９７．４　 １　０８３．７　１　１１９．３　１　０３３．６　 ０．０５２

下面选取温度场中的具有代表性的高温扇形

区域和低温扇形区域，详细分析其温度沿叶高分
布特性：

１）第５扇形（７０°～９０°）沿叶高分布曲线见图

８，其分布曲线不再符合理想的反“Ｃ”型．在叶高

３５％处有高温点，这样的局部高温会影响到涡轮
性能和寿命．

２５
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图８　第５扇形区域温度分布

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｎｏ．５ｓｅｃｔｉｏｎ

２）第６扇形（９０°～１１０°）属于高温区域，分布
曲线见图９．该曲线比较接近理想径向温度分布
曲线．

图９　第６扇形区域温度分布

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｎｏ．６ｓｅｃｔｉｏｎ

３）第７扇形（１１０°～１３０°）温度分布也不再符
合反“Ｃ”型，呈显“Ｓ”型，见图１０．高温所在径向位
置也不太理想．

图１０　第７扇形区域温度分布

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｎｏ．７ｓｅｃｔｉｏｎ

４）第１５扇形（２７０°～２９０°）区域属低温区域，
其分布曲线呈现反“Ｓ”型，见图１１．
各扇形区间的径向温度分布曲线和全环平均

径向温度部分曲线绘于图１２中．从以上分析可得
到如下结论：

图１１　第１５扇形区域温度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｎｏ．１５ｓｅｃｔｉｏｎ

图１２　径向温度分布曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｒａｄｉａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｐｒｏｆｉｌｅ

１）扇形区间的温度径向分布曲线和全环分
布曲线变不同，这也是出口温度不均匀的一个侧
面表现．造成这种差异的原因一方面是因为头部
油气比的不同；另一方面是火焰筒壁面主燃孔和
掺混孔射流引起的掺混作用．
２）局部温度品质λΔｒｔｄｆ比λｒｔｄｆ差些．各扇形区
间径向最高温度并不是都出现在靠近叶尖处．
３）不同状态的试验：各扇形区全环温度沿径
向分布曲线基本一致，反映了温度沿径向分布比
较稳定．

５　结　论

从上述燃烧室出口截面温度场的试验研究和

详细分析中可以得出以下有益结论：

１）该环形燃烧室出口温度场温度分布系数
稍高于允许值，但径向温度分布系数比较低，径向
温度沿叶高分布曲线合理，满足涡轮进气要求．
２）文章提出局部扇形径向温度分布系数，由
于这一值会大于径向温度分布系数，因此用局部
扇形径向温度分布系数来保证燃烧室出口温度品
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质，调试出的温度场对涡轮性能发挥和寿命更为
有利．
３）不能仅仅认为全环温度沿叶高分布合理
就认为符合涡轮进气要求，还需考核其局部扇形
温度沿叶高的分布是否合理，避免涡轮叶片周期
性的受到高温和低温交替的冲击．这一概念的提
出对燃烧室出口温度场的优化评估具有参考

意义．
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