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一种新型涡轮叶间燃烧室的数值模拟
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摘　　　要：为提高燃气涡轮发动机性能，设计了涡轮叶间燃烧室模型，利用ＦＬＵＥＮＴ软件的Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε
湍流模型、概率密度函数（ＰＤＦ）燃烧模型、离散坐标（ＤＯ）辐射模型和离散相模型对燃烧室的流动及燃烧进行

数值模拟．结果表明：燃烧室燃烧效率高达９８．４％，绝对压力损失低至４．２％，气体温度提高７００Ｋ左右；出口

径向温度随无量纲高度呈线性分布；速度、温度、组分分布受高温燃气与主流的掺混程度控制；径向槽（ＲＶＣ）

对促进掺混及改善出口温度场有着积极的影响，其结构值得深入研究．与文献实验数据对比发现：选择的数学

模型合理，计算方法可行，其结果可为涡轮叶间燃烧室设计提供参考．
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受到限制，如何在现有条件下研制出高单位推力、
低耗油率的发动机已成为研究焦点．增加涡轮叶
间燃烧室（ｔｕｒｂｉｎｅ　ｉｎｔｅｒ－ｖａｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ，ＴＩＢ）或涡轮
级间燃烧室（ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ，ＩＴＢ），即
向涡轮叶片间的通道或高低压涡轮间喷油点火再

次燃烧，提高燃气温度，成为一个极具挑战性的航
空动力热力循环研究领域的热点课题［１－３］．
早在１９８７年，Ｒａｍａｏｈａｌｌｉ［４］就提出了涡轮内

燃烧的概念，其基本思想是用涡轮内恒温燃烧取
代主燃烧室建立一个比常规布雷顿循环（Ｂｒａｙｔｏｎ
ｃｙｃｌｅ）更接近卡诺循环（Ｃａｒｎｏｔ　ｃｙｃｌｅ）的近似恒温
循环（ｎｅａｒ－ｃｏｎｓｔａｎｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，ＣＴ）．理论计算
表明，其效率比布雷顿循环高３０％～４０％．１９９７
年，Ｓｉｒｉｇｎａｎｏ，Ｄｅｌｐｌａｎｑｕｅ和Ｌｉｕ等［１－２，５］提出了一
种比ＣＴ循环更实际一点的设想，保留了主燃烧
室，增加涡轮内燃烧来提高热效率．美国空军研究
实验室（ＡＦＲＬ）［６］依据ＩＴＢ的理念，开发了超紧
凑燃烧室（ｕｌｔｒａ－ｃｏｍｐａｃｔ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ，ＵＣＣ），并
用ＦＬＵＥＮＴ软件数值研究了 ＵＣＣ内的流动及
燃烧性能．Ｍａｗｉｄ等［７］用ＳＴＡＲ－ＣＤ软件数值模
拟了ＩＴＢ 在一个大气压环境下的燃烧性能．
Ｇｒｅｅｎｗｏｏｄ［８］同时用实验和数值模拟的方法研究
了不同结构的ＵＣＣ在不同压力下的燃烧及污染
排放情况．Ｔｈｏｒｎｂｕｒｇ等［９－１０］研究了 ＵＣＣ燃烧环
顶部结构及叶片形状对燃烧室性能的影响．
Ｔｈｉｂａｕｄ等［１１－１２］研究了不同结构形式的径向槽对

ＴＩＢ的影响．
本文在Ｇｒｅｅｎｗｏｏｄ［８］实验结构基础上，根据

Ａｎｉｓｋｏ［１３］建议，改变其３７°二次气入射角为４５°，
建立ＴＩＢ计算模型．首次考虑了燃烧室内辐射传
热，用计算流体动力学（ＣＦＤ）的方法分析了这种燃
烧室的性能，得出了其流动及温度分布规律，与文
献［８］的对比，验证选用计算模型及方法准确可行．

１　物理模型

１．１　模型结构

ＴＩＢ基本结构如图１（ａ）所示．中心体（ｃｅｎｔｅｒ
ｂｏｄｙ）模拟发动机轴，它和前后管组成１个环形
通道．通道内有６个周向均匀分布的叶片，每个叶
片的一侧都开有径向槽 （ｒａｄｉａｌ　ｖａｎｅ　ｃａｖｉｔｙ，

ＲＶＣ）．叶片的顶部是个由前后法兰和环形盖围
成的燃烧环（ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｒｉｎｇ）．环形盖上均匀布
有６个燃油喷口和６×４个二次气入射孔，每个燃
油喷口底部都开有轴向槽（ｃａｖｉｔｙ　ｉｎ　ａ　ｃａｖｉｔｙ，

ＣＩＣ），燃油垂直喷射，二次气以４５°倾斜入射．主
气流流动方向如箭头所示．具体结构尺寸可参考
文献［８］．

１．２　基本原理

ＴＩＢ的基本原理如图１（ｂ）所示．液体燃料喷
入燃烧环内，二次气倾斜射入燃烧环，做高速的向
心运动．喷入的雾化燃料迅速蒸发，与空气掺混形
成可燃混气．由于在极高的向心加速度下（１　０００

ｇ０～４　０００ｇ０），燃料以ｂｕｂｂｌｅ　ｂｕｒｎｉｎｇ［１４］方式燃
烧，此时火焰传播速度高、反应快，而且燃烧稳定，
燃烧程度依赖其驻留时间、混合程度及脱离燃烧

图１　ＴＩＢ的基本机构及原理示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＴＩＢ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｃｏｎｃｅｐｔ

环进入主流的燃料量．燃烧产物离开燃烧环后，进
入叶间通道，未燃尽的燃料及其他可燃成分在通
道内继续燃烧，高温燃气在通道内与主流空气掺
混，发生动量、能量交换，组分扩散，最后排出通道．

２　数值模拟

２．１　网格

ＴＩＢ结构是关于中心轴对称的，为了节省计

６５
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算时间，本文只选取１／６模型，即只对６０°的扇形
域进行计算，Ａｎｉｓｋｏ［１３］验证了此方法可行有效．
计算采用结构化网格，如图２中大图所示，总

共约１１５万．图２右下角显示了局部网格的情况，
对边界区域采取了加密处理．在计算过程中，还采
用了网格自适应方法，最终网格达到近１５０万，近
壁网格的ｙ＋控制在３０～１００之间．

图２　ＴＩＢ的计算网格

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ＴＩＢ

２．２　计算方法及模型选择

采用商业软件ＦＬＵＥＮＴ［１５］对流动及燃烧进
行数值模拟．使用分离隐式稳态求解器，二阶迎风
格式离散控制方程中的对流项，中心差分格式离
散扩散项，交错压力格式（ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｔａｇｇｅｒｉｎｇ
ｏｐｔｉｏｎ，ＰＲＥＳＴＯ）离散压力项，ＳＩＭＰＬＥＣ（ｓｅｍｉ－
ｉｍｐｌｉｃｉｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｐｒｅｓｓ－ｌｉｎｋｅｄ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ－ｃｏｎ－
ｓｉｓｔｅｎｔ）算法处理压力－速度耦合项．采用在处理
旋转剪切流航空发动机燃烧室模型中较接近实

验［１６－１７］的Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε湍流模型．近壁面采用非

平衡壁面函数处理［１５］来减少网格数量．燃烧过程

采用由β函数描述的概率密度函数（ＰＤＦ）模型模
拟．该模型十分适合湍流扩散火焰及类似过程的
模拟，可以用来计算航空发动机的燃烧室中的燃
烧问题［１５］．液体燃料使用的是煤油（Ｃ１２Ｈ２３），燃

烧过程考虑了Ｃ１２Ｈ２３，ＣＨ４，ＣＯ，ＣＯ２，Ｈ２，Ｈ２Ｏ，

Ｈ２Ｏ（ｌｉｑｕｉｄ），Ｏ２，ＯＨ，Ｎ２ 及Ｃ（ｓｏｌｉｄ）等１１种组

分，各组分的比定压热容ｃｐ 都是温度的多段多项
式函数．污染物方面，考虑了热力型ＮＯ和快速型

ＮＯ模型［１８］．油气混合燃烧是多相流流动，本文在
欧拉框架下求解空气（连续相）的 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ
（Ｎ－Ｓ）方程，在拉格朗日框架下求解油滴（离散
相）的轨迹方程，即采用离散相模型（ＤＰＭ），通过
随机颗粒轨道模型来考虑两相的相互作用，相间
采用耦合计算．目前已有的文献中均未加入燃烧
室内辐射换热的影响，但考虑到室内高温环境对
离散相有很大影响，辐射不应忽略，并且模型的光
学厚度较小，故采用离散坐标（ＤＯ）辐射模型［１５］．

２．３　边界条件

主气流、二次气流进口都采用质量进口，压力
出口（如图２所示）．同时考虑燃烧室与环境的对
流和辐射换热，另设有旋转式周期性边界条件．为
了便于对比，工况设置和文献［８］一样，燃油流量
为０．０５３ｋｇ／ｍｉｎ，油滴直径为５５μｍ，油滴初速度
为３０．５ｍ／ｓ，其余参数如表１所示．

表１　工况参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 数值

主流流量／（ｋｇ／ｍｉｎ） ２．２

二次气流量／（ｋｇ／ｍｉｎ） ０．４８

操作压力／Ｐａ　 ２７７　５２３

出口压力／Ｐａ －６　８９５

进口总温／Ｋ　 ５２８

燃烧环当量比 １．６２

３　计算结果与分析

按照上述物理模型、计算方法及边界条件，得
到燃烧室的压力、速度、组分、温度场分布情况，具
体如下．

３．１　压力场分布

燃烧室静压分布如图３所示，在燃烧环内，气
体压力变化幅度不大，保持在操作压力（２７７　５２３
Ｐａ）附近，燃烧环下游的叶间通道内，压力降低

１０　０００Ｐａ左右．这是由于气体流量变大，同时温度
升高，速度变大的缘故．叶片两侧的压力分布不同，

图３　燃烧室各截面的静压场

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ＴＩＢ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ
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吸力面一侧（这里规定：带ＲＶＣ一侧为吸力面一
侧，反之为压力面一侧）的压力分布更为复杂，如

ｙ＝１９０截面中圈出部分，在ＲＶＣ尾部台阶下游
附近存在低压区，这样的压力分布与下面所述的
流动特性有关．

３．２　速度场分布

图４是二次流进口截面以速度大小表示速度
矢量图．从中可以看出二次流以５０ｍ／ｓ左右的速
度倾斜进入燃烧环后，在环内做４０～５０ｍ／ｓ的向
心运动，引起燃烧环内旋转流动．当燃烧环底部燃
气流过叶片后，部分燃气会转向流入压力较低的

ＲＶＣ内形成旋涡，同时由于叶片的阻碍，在叶片
另一侧也形成旋涡，两旋涡如图４中圈出部分所
示，大部分燃气会斜射入叶间通道，与主流混合．
旋涡加强了燃烧产物与主流的掺混．同时在燃烧
环顶部的ＣＩＣ内形成回流区．

图４　二次流进口截面速度矢量图

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒｓ　ｂｙ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ　ａｃｒｏｓｓ

ｔｈｅ　ＴＩＢ　ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　ａｉｒ　ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ

二次气流的流线分布如图５所示，大部分二
次气流流经靠近吸力面的区域，导致吸力面一侧
的流量大，流速高．图６是用湍动能大小标记的燃
烧室内部分流线图，可以看出：气体进入叶间通道
后，湍动能增大，部分气体脱离 ＲＶＣ后，还出现
回流现象，这增大了压力损失．部分气体向通道顶
部流动，并有向叶片靠近的趋势，出现正的径向和
切向速度，这主要由于低压区引起的．斜射入叶间
通道的高温燃气，受高速轴向流动的主流影响，不
能穿透到通道底部，只在通道顶层与主流混合，随
着流动进行，逐渐向底部扩散、渗透．
燃烧室内的速度及轴向、径向、切向分速度分

布如图７、图８所示．由图知，燃烧环内的平均速

度在６０ｍ／ｓ左右，主要是切向及径向流动；叶间
通道内的平均速度在１２０ｍ／ｓ左右，主要是轴向
流动，切向及径向流动只是局部存在．

图５　二次流运动轨迹示意图

Ｆｉｇ．５　Ｐａｔｈｌｉｎｅｓ　ｂｙ　ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｄｅｎｔｉｔｙ　ｒｅｌｅａｓｅｄ　ｆｏｒｍ

ｓｕｒｆａｃｅｓ　ｏｆ　ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　ａｉｒ　ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ

图６　燃烧室内部分流线示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｂｙ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｋｉｎｅｔｉｃ

　　　ｅｎｅｒｇｙ　ｒｅｌｅａｓｅｄ　ｆｏｒｍ　ｓｕｒｆａｃｅｓ　ｏｆ

　　ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　ａｉｒ　ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ

图７　各截面的速度分布云图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ＴＩＢ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ
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在叶片吸力面一侧，气体脱离ＲＶＣ后，高速
射入叶间通道，在切向与主流混合，如图８（ｃ）中

ｙ＝１９０的截面存在高速（约－８０ｍ／ｓ）切向流动
区；在另一侧，由于不存在 ＲＶＣ的影响，故只在
顶层有较小的径向、切向速度．随着流动进行，通
道上下层气体的动量交换增加，叶片两侧的速度
分布逐渐趋于均匀．

图８　各截面的三向分速度分布云图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ＴＩＢ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ

图９是出口截面的径向平均速度随出口无量
纲高度的变化图．由图知，出口速度在９０～１３０
ｍ／ｓ范围内，轴向速度占绝对主导，其变化曲线几
乎与合速度曲线重合，顶部速度小，随高度下降，
速度逐渐增大，又在靠近壁面处减小；最大值出现
在２３％的位置．径向速度和切向速度都不大，分
别在－２～０．５ｍ／ｓ，－１０～５ｍ／ｓ范围内变化，其
对合速度影响极小．

图９　出口截面的速度

Ｆｉｇ．９　Ｒａｄｉａｌ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｆｏｒ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｔ　ｏｕｔｌｅｔ

３．３　部分组分分布

部分组分分布情况如图１０所示．图１０（ａ）是
燃油喷口截面（ｙ＝１５９）油滴浓度图．由图知，油
滴喷入燃烧室后，受到对流和辐射加热，迅速蒸
发．受旋流影响，油滴随气流顺时针偏转．油滴在
运动到燃烧环底部之前，几乎完全蒸发，与空气形
成可燃混气，在燃烧环内做旋流流动，这增加了燃
料的驻留时间，使燃烧更为充分．图１０（ａ）中小图
是油滴蒸发的速率图，可看出油滴在燃烧环内中
部蒸发最快．
图１０（ｂ）显示的是ＣＯ２ 的摩尔分数，在ｙ＝

１５９截面的ＣＩＣ中，ＣＯ２ 摩尔分数最高，说明燃油
喷入后立即发生燃烧，ＣＩＣ内的回流区提供了稳
定的点火源；燃烧环底部的涡轮叶间通道内几乎
不存在燃烧．由前面的流动特性分析可知，燃烧产
物与主流的混合情况在叶片两侧迥然不同．在叶
片吸力面一侧，高温燃气与主流混合较强，ＣＯ２
充分扩散，当离开叶片通道时分布较均匀；而另一
侧则存在明显的分层现象．ＣＯ的摩尔分数分布
如图１０（ｃ）所示，由图知，ＣＯ主要存在于二次流
上下游入射孔中间的区域，这是由于该区域燃油
蒸气浓度大，氧气有限，发生富油燃烧引起的．部
分未被氧化的ＣＯ进入富氧环境的叶间通道后，

９５
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发生氧化，生成ＣＯ２，这就是图１０（ｂ）的ｙ＝１９０
截面出现ＣＯ２ 密集区的原因．

图１０　部分组分分布云图

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｓｏｍｅ　ｓｐｅｃｉｅｓ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ＴＩＢ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ

３．４　温度场分布

图１１显示了燃烧室的温度分布情况：最高温

度２　２１３Ｋ，高温区集中在燃烧环的后半部和下游

叶间通道的顶层．主要原因是当地可燃成分（燃油
蒸气或ＣＯ）含量高，氧气较充足，燃烧剧烈．叶片
两侧的温度分布与ＣＯ２ 摩尔分数分布相似，其中
吸力面一侧较均匀，这是希望得到的；而另一侧出
现分层现象．因为两者都取决于燃烧强度以及高
温燃气与主流的混合程度．混合愈剧烈，组分、温
度扩散就愈均匀．

图１１　燃烧室温度场分布云图

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ＴＩＢ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ

出口截面的径向平均温度随出口无量纲高度

变化如图１２所示，底部温度最低，９００Ｋ左右，顶
部最高，１　５００Ｋ左右，基本上是线性增长，与文献
［７］一致．

图１２　出口截面径向平均温度图

Ｆｉｇ．１２　Ｒａｄｉａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ａｔ　ｏｕｔｌｅｔ

３．５　实验结果验证分析

表２ 是本文计算得 到的性能参数值与

Ｇｒｅｅｎｗｏｏｄ［８］的实验数据和数值模拟结果对比．
其中，ｄｐ／ｐ是绝对压力损失，ηｂ 为燃烧效率，各
组分在出口的含量以其摩尔分数表示．Ｔ 是出口

０６
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平均温度，ＵＨＣ代表未燃碳氢化合物．各参数定
义不再叙述，可参考文献［８］．
从模拟结果可以看出，燃烧室的进出口绝对

压力损失（包含流阻损失和热阻损失）较小为

４．２％，效率较高，为９８．４％，出口平均温度与进
口相比，提高了７００Ｋ左右，污染物排放低，每百
万颗粒中有１６个ＮＯｘ颗粒，１　２２６个ＣＯ颗粒．

表２　燃烧室性能参数与文献［８］对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｖｓ

　　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

参数 本文模拟 文献［８］实验 文献［８］模拟

（ｄｐ／ｐ）／％ ４．２　 ５．０　 ４．４

ηｂ／％ ９８．４　 ９７．５　 ９６．０

ＣＯ２／％ ３．８　 ３．２　 ５．２

Ｏ２／％ １４．８　 １６．４　 １２．８

ＣＯ／１０－６　 １２２６　 １０８９　 ９９７

ＮＯｘ／１０－６　 １６．０　 ３７．３　 ６４．４

ＵＨＣ／１０－６　 ５．４　 ４５．３　 １００

Ｔ／Ｋ　 １２６１　 １２５４　 １　４０８

对比发现本文模拟结果与实验结果基本吻

合，特别是出口温度值．由于本模型将文献［８］模
型的二次气入射角增大，燃烧环内旋流增强，油滴
蒸发系数增大，寿命缩短，故与实验值相比，ＵＨＣ
比实验值要小；旋流增强同时使反应区的驻留时
间减短，ＮＯ生成下降．与文献的模拟结果对比发
现，由于增加了ＤＯ辐射模型，考虑了辐射换热，
同时增加了二次气入射角，ＵＨＣ的量大大降低，
所以燃烧效率高，同时，本文的数值模拟结果在

ＣＯ２，Ｏ２，ＮＯｘ含量和温度预测上更能接近实际．
这说明本文的计算模型、方法可行有效，能够准确
地模拟该燃烧室的燃烧情况．
图１３、图１４是本文温度场与 Ｇｒｅｅｎｗｏｏｄ［８］

的数值模拟结果对比．图１３（ａ）为本文结果，图１３
（ｂ）为文献结果。图１４（ａ）为本文结果，图１４（ｂ）
为文献结果．
可以发现两种模拟的温度分布趋势基本相

同，但在考虑了辐射的影响后，计算得到的温度总
体上要比文献的模拟值低将近１００Ｋ，更接近实
验．文献中出口温度分布较均匀些，可能是因为二
次气入射角小，径向动量大，二次气向主流的穿透
更深，掺混更均匀．
本算例在８核２４Ｇ内存，Ｌｉｎｕｘ系统的工作

站上，采用的双核ＦＬＵＥＮＴ软件并行计算近４０ｈ
后，得到以上收敛结果．

图１３　出口截面温度分布对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　Ｓｔａｔｉｃ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ　ｏｕｔｌｅｔ

图１４　燃烧内部横截面温度分布对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃｕｔａｗａｙ　ｓｔａｔｉｃ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

４　结　论

通过对压力场、速度场、化学组分场、温度场
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的结果分析和与文献的比较，主要得有以下结论：

１）本文选取的带有ＤＯ辐射模型的数学模
型和采取的计算方法可以准确地模拟这种涡轮叶

间燃烧室的流动及燃烧情况，对叶间燃烧室设计
存在一定价值，可以为深入研究做参考；若要将本
模型应用到实际燃机中，需要采取相应措施来加
强高温燃气与主流气体间的混合，改善出口温度
温分布．
２）此涡轮叶间燃烧室的燃烧效率高，接近

９９％，能有效地提高涡轮内气体温度（７００Ｋ），同
时造成的压力损失较小（４．２％），污染排放低．
３）出口径向平均温度分布总体呈线性分布：
顶部温度高，底部温度低，同时存在局部低温区．
４）出口温度分布主要受高温燃气对主流穿
透深度的控制，即掺混程度的影响，掺混愈剧烈，
能量及动量交换、组分扩散愈强，速度、温度、浓度
分布愈均匀．
５）减小二次气入射角可以加强二次气流与
主流的掺混，改善出口温度分布．
６）叶片的ＲＶＣ能有效地促进高温燃气与主
流的混合，ＲＶＣ的形状及大小值得深入研究．
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