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凹腔驻涡与支板稳焰组合加力燃烧室模型

冷态流场试验

秦伟林，何小民，金　义，蒋　波
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：利用粒子图像测速仪（ＰＩＶ）对凹腔驻涡与支板稳焰组合加力燃烧室模型进行冷态流场测量，获

得该加力燃烧室流场的变化规律和压力损失的变化情况．试验结果表明：随着偏转角（５°～１７°）的增大，支板

稳定器的整流效果变差，得到的流场的均匀性变差；随着进口马赫数（０．１８～０．３０）的增加，凹腔内旋涡结构变

得完整，从凹腔出来的气流沿径向支板稳定器的穿透能力增加．气流在支板稳定器后形成了低速区回流区，

随着进口马赫的增加，回流区的宽度有所增加；加力燃烧室的总压损失随进口马赫数的增加而增大，较常规Ｖ
型稳定器的总压损失大．
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　　为了降低加力燃烧室质量，提高推质比，美国
在高性能涡轮发动机技术（ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｈｉｇｈ　ｐｅｒ－

ｆｏｒｍａｎｃｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，简 称

ＩＨＰＴＥＴ）计划中提出了加力燃烧室一体化设计
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思想，在一体化设计思想的指导下，整合各部件功
能、减少零件数目、尽可能的降低流动损失已成为
新型加力燃烧室创新设计的目标［１］．美国第三代
发动机Ｆ１００－ＧＥ－１３２加力燃烧室采用径向稳定
器取代了Ｆ１１０－ＧＥ－１２９ＩＰＥ加力燃烧室的三圈环
形Ｖ型稳定器，结果表明该结构设计降低了加力
燃烧室的结构复杂性，提高了可维护性和可靠
性［２］．法国三代半发动机 Ｍ８８－２，其整体式加力燃
烧室由单圈环形稳定器和径向稳定器组成，径向
稳定器呈放射性分布，燃油喷嘴和径向稳定器整
合在一起，这种径向配置使加力燃烧室非常紧凑，
降低 了 加 力 燃 烧 室 的 长 度 和 质 量［３］．专 利
（ＵＳ２００９／００５６３４０）中介绍了采用驻涡燃烧室作
为值班级稳定器的加力燃烧室，该加力燃烧室内
采用径向稳定器结构，燃油系统耦合在径向稳定
器内，该结构提高了火焰稳定性，降低流动损
失［４］．美国国家航空航天局（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ａｅｒｏｎａｕ－
ｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｓｐａｃｅ　Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，简称ＮＡＳＡ）和通
用飞机发动机公司（ＧＥ　Ａｉｒｃｒａｆｔ　Ｅｎｇｉｎｅｓ，简称

ＧＥＡＥ）在革新涡轮加速器技术（ｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙ
ｔｕｒｂｉｎｅ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ，简称ＲＴＡ）和涡轮／冲压组合
发动机（ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂａｓｅｄ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｃｙｃｌｅ，简称 ＴＢ－
ＣＣ）计划中设计了一种组合形式的加力燃烧室，
该燃烧室中内外涵气流分开燃烧，外涵稳定器采
用驻涡燃烧室，内涵采用径向稳定器结构，该径向
稳定器采用风扇气流冷却，提高了稳定器的可靠
性［５－６］．美国空军试验室开展了涡轮级间燃烧室的
研究，该燃烧室采用驻涡燃烧室和涡轮进口导流
叶片组合形式，研究结果表明该结构极大地减少
了燃烧室的长度，并且具有较高的燃烧效率和贫
熄性能［７－８］．国内金如山等根据新一代加力燃烧室
的工作特点，从火焰稳定器和燃油喷射等方面提

出了一些新的设计概念［９］．季鹤鸣等人介绍了一
种新型内突扩加力燃烧室方案，该方案的燃烧室
具有流阻低、质量轻和尺寸小的优点［１０］．在此方
案的基础上，吴迪等人提出了一种凹腔支板火焰
稳定方案，该方案在较大幅度地降低流动损失和
减少加力燃烧的整体质量前下，增大了旋涡区域，
扩大火焰径向覆盖面积［１１］．孙雨超等人提出了一
种涡轮后框架一体化的加力燃烧室方案，数值模
拟结果表明径向支板稳定器和壁式稳定器能够较

好地组织燃烧，出口截面温度分布均匀，综合性
能好［１２］．
本文在参考国内外研究的基础上，设计加工

了凹腔驻涡与支板稳焰组合加力燃烧室模型，利
用粒子图像测速仪（ＰＩＶ），对加力燃烧室模型的
冷态流场进行测量，获得了该模型燃烧室的冷态
流动特性．

１　凹腔驻涡与支板稳焰组合加力燃烧

室模型、试验系统和研究参数

１．１　凹腔驻涡与支板稳焰组合加力燃烧室模型

图１为凹腔驻涡与支板稳焰组合加力燃烧室
模型示意图．为了尽可能的消除壁面对径向支板
稳定器的整流效果的影响，设计和加工了包含有

５个径向支板稳定器的加力燃烧室模型．加力燃
烧室进口宽×高＝９０ｍｍ×５０ｍｍ，燃烧室总长度
为３５５ｍｍ，扩压器长度为５５ｍｍ．该模型主要包
括外涵通道、内涵通道、凹腔值班稳定器、径向支
板稳定器，扩压器、截锥和隔热屏．
图２为加力燃烧室模型中凹腔的结构示意

图．凹腔的前体进气来自内涵气流，凹腔的后体进
气来自外涵气流，内外涵气流相互作用在凹腔内

图１　凹腔驻涡和支板稳焰组合加力燃烧室模型示意图
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图２　凹腔结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　ｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒ

形成驻涡．该凹腔的结构设计以课题组前期的研
究成果［１４－１５］为依据．图中各符号含义为：Ｌ为凹腔
外壁长度，Ｈ１ 为凹腔前体高度，Ｈ２ 为凹腔后体
高度，Ｈ３ 为挡板高度，ｍ 为凹腔前体进气高度，ｎ
为凹腔后体进气高度，ｋ为凹腔前后体进口缝的
宽度．各尺寸的相对值：Ｈ１／Ｌ＝０．９５，Ｈ２／Ｌ＝
０．８８，Ｈ３／Ｌ＝０．９３，ｍ／Ｈ１＝０．６８，ｎ／Ｈ２＝０．２７，

ｋ／Ｌ＝０．１．
图３为径向支板稳定器的结构示意图．径向

支板稳定器将常规加力燃烧室中的整流支板和火

焰稳定器的功能相结合，兼顾有整流和火焰稳定
的功能．径向支板稳定器内部为中通结构，可以引
入外涵冷却气流．径向稳定器设在扩压器通道内，
这样可以缩短加力燃烧室的长度，减小扩压器通
道内气流的分离趋势．该径向支板稳定器具有整
流、稳焰和冷却的功能，同时具有结构简单的优
点．图中各符号含义为：Ｄ 为 Ｕ型罩的直径，Ｐ１，

Ｐ２ 为偏转段长度，ｌ为平直段长度，Ｗ 为后壁面
宽度，γ为径向支板稳定器的扭角，β为后壁面的
夹角．各尺寸的相对量为：Ｄ／Ｗ＝１，Ｐ１／Ｗ＝１．６，

Ｐ２／Ｗ＝１．１，ｌ／Ｗ＝１，γ＝５°．

图３　径向支板稳定器的结构示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｒａｄｉａｌ　ｓｔｒｕｔ　ｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒ

凹腔驻涡与支板稳焰组合加力燃烧室以凹腔

作为值班稳定器，点火和火焰稳定性能主要取决
于凹腔内的流场和油气分布特点，而主流的稳定
和燃烧性能一方面依赖凹腔的引燃作用，另一方
面也充分利用径向支板稳定器后的低速回流区．
因而对凹腔驻涡与支板稳焰组合加力燃烧室而

言，整流效果、凹腔和支板后的回流流场以及之间
的相互匹配是影响流动和燃烧性能的关键因素，
为此需要对其开展冷态流场的试验研究．

１．２　试验系统

试验系统示意图如图４所示，主要包括气源、
粒子发生器、来流偏转段、试验件、ＰＩＶ系统、压力
测试系统等．
试验流场测量采用美国提赛公司（Ｔｒｕｓｔ　Ｓｃｉ－

ｅｎｃｅ　Ｉｎｎｏｖａｔｉｏｎ，简称 ＴＳＩ）的二维ＰＩＶ系统，该
系统主要包括同步器、ＣＣＤ（电荷耦合器件图像传
感器）、脉冲激光器、数据处理系统．激光器的工作
频率为１０Ｈｚ，可见光波长为５３２ｎｍ．ＣＣＤ相机分
辨率为１６００×１２００像素，采集速度为３０帧／ｓ，每
两帧图像之间的最小时间间隔为１５μｓ．分析软件
采用Ｉｎｓｉｇｈｔ　６软件，具有实时图像采集和处理的
能力．试验中示踪粒子采用轻质 ＭｇＯ，平均直径
为１０μｍ．
图５为来流偏转段的结构示意图．来流偏转

段的作用是通过改变偏转板的偏转角度α，使平
直的来流具有一定的偏转角，从而模拟低压涡轮
出口气流的扭角［１３］，目的是为了验证径向支板稳
定器的整流效果．
图５和图６给出了试验的测量区域．图６中

标号Ⅰ和标号Ⅱ分别为凹腔内的测量区域，其中
标号Ⅰ为主流中无支板稳定器时凹腔内的测量区
域，标号Ⅱ为主流有支板稳定器时凹腔内的测量
区域．标号Ⅲ和标号Ⅳ分别为图５中３号支板稳
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图４　模型加力燃烧室试验系统

Ｆｉｇ．４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ　ｍｏｄｅｌ

图５　来流偏转段结构示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｓｅｇｍｅｎｔｓ

定器后的测量区域，标号Ⅲ与标号Ⅳ为支板稳定
器径向中间位置，标号Ⅳ较标号Ⅲ偏后１００ｍｍ．

图６　凹腔稳定器内的测量区域

Ｆｉｇ．６　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　ｆｌａｍｅｈｏｌｄｅｒｓ

１．３　研究参数

研究不同进气角度、进口马赫数对加力燃烧
室内流场的影响及总压损失情况．试验在常温常
压下进行，试验变量α＝５°～１７°，Ｍａ＝０．１～０．３．

２　试验结果及分析

２．１　α变化对径向支板稳定器整流效果的影响

图７示出了当 Ｍａ＝０．１８时，Ⅳ区域的速度
矢量随偏转角α的变化情况．由图可知：当α＝５°，

Ⅳ区域内流场均匀，气流方向基本上都是轴向的；

当α＝９°，流场的均匀性开始变差，速度方向开始
出现不规则的变化；当α＝１７°时，气流集中到一
侧，气流速度方向紊乱．随着偏转角α的增大，支
板的整流效果变差，得到的流场的均匀性变差．但
在α＜９°的范围内，得到的流场较均匀，整流效果
明显．因此当α＞９°时，可以考虑采用增大径向支
板稳定器的扭角γ．

２．２　进口马赫数对凹腔内流场影响

图８示出了当α＝５°时，不同进口马赫数下凹
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图７　Ⅳ区域的速度矢量随偏转角α的变化

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅣｖｅｒｓｕｓα

图８　Ⅰ区域的速度矢量随进口马赫数的变化

Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅠｖｅｒｓｕｓ　Ｍａ

腔内Ⅰ区域的速度矢量图．从图中可知：

１）在不同的进口马赫数条件下，主流的气流
都没有卷入到凹腔内部，主流对凹腔内的流动影

响较小，凹腔内的流动主要取决于凹腔前后体进
气缝所进入的空气．图中凹腔内存在两个低速回
流区，分为主涡和二次涡．随着进口马赫数的增

１５３１
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加，沿＋Ｘ 方向，主涡的涡心逐渐靠近凹腔的中
心位置，主涡回流区面积增大，旋涡的结构变得稳
定；沿＋Ｙ方向，涡心的径向位置基本不变．随着进
口马赫数的增加，二次涡的回流区面积增大．二次
涡的存在有利于主流与主涡的快速、均匀掺混［１６］．
２）从凹腔出来的气流的穿透深度随着进口
马赫数的增大而增大，这对促进凹腔与主流的动
量和能量交换是有利的．进口马赫数的增大，使得
凹腔前体和后体的进气速度增大，凹腔中出来的
气流抵抗主流的能力在增强．在Ｘ＝１４～２５ｍｍ
范围内，从图８（ａ）中看出在主流的压迫下，凹腔后
壁出来的气流基本上是贴壁流动，而在图８（ｂ）～
（ｄ）中，从凹腔后壁出来的气流在壁面附近形成
了小范围的低速区．在加力燃烧室的燃烧工作过
程中，该低速区的存在会更好避免凹腔后壁附近
的材料受到高温的破坏．
图９示出了当α＝５°时，不同进口马赫数下凹

腔内Ⅱ区域的速度矢量图．从图中可知：

１）在不同的进口马赫数条件下，凹腔内都形
成了回流区，且随着进口马赫数的增大，凹腔内回
流区变得完整，当Ｍａ≥０．２５时，回流区变成完整
的旋涡流动结构，涡的稳定性提高；

２）由于径向支板稳定器后存在着低压区，从
凹腔出来的部分气流将会沿着支板稳定器径向流

动，在径向支板稳定器后形成低速区．进口马赫数
的增大，使得气流沿径向支板稳定器的穿透深度
增加，这对提高支板稳定器联焰能力是有利的．

２．３　进口马赫数对支板稳定器后流场的影响

图１０示出了当α＝５°时，不同进口马赫数下
支板稳定器后Ⅲ区域的速度矢量图．从图中可以
看出：

１）在不同的进口马赫数条件下，径向支板稳
定器后形成了低速区．在Ｘ＝１～８ｍｍ之间，低速
区内气流的速度方向为－Ｘ 方向，这是由于从凹
腔内射出的气流沿着径向支板稳定器＋Ｙ 方向的

图９　Ⅱ区域的速度矢量随进口马赫数的变化

Ｆｉｇ．９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅡｖｅｒｓｕｓ　Ｍａ
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图１０　 Ⅲ 区域的速度矢量随进口马赫数的变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎⅢｖｅｒｓｕｓ　Ｍａ

传递，径向支板稳定器后壁面处存在低压区，部分
径向气流开始偏转形成低速回流区，回流区的存
在迫使主流远离支板稳定器，且随着进口马赫数
的增加，回流区的宽度有所增大，这对提高径向支
板稳定器的稳焰能力是有利的．
２）在Ｘ＞８ｍｍ的区域内，低速区内气流的
速度方向为＋Ｘ 方向，与主流方向相同，在此区
域内，主流与凹腔射流相互掺混，进行着质量、动
量和能量的交换．
３）当偏转角为５°时，气流经过径向支板稳定
器后，气流的方向为轴向，说明径向支板稳定器具
有较好的整流作用．

２．４　加力燃烧室的总压损失

总压损失系数定义为σ＝（ｐ＊１ －ｐ＊２ ）／ｐ＊１ ，

ｐ＊１ 为加力燃烧室进口总压，ｐ＊２ 为加力燃烧室出
口总压．
阻塞比ε定义为：ε＝稳定器的迎风面积／燃

烧室的横截面积．

文献［１７］研究过不同状态下常规 Ｖ型稳定
器的总压损失情况，Ｖ型稳定器的顶角为３０°，阻
塞比为０．３６．图１１给出了总压损失系数随进口
马赫数的变化关系．从图中可以看出：随着进口马
赫数的增大，模型加力燃烧室的总压损失增加，这

图１１　总压损失系数随进口马赫数的变化关系

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｅｒｓｕｓ

ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　Ｍａ
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是因为气流速度的增大，模型加力燃烧室内稳定
器的回流区的回流强度增大，回流区对气流的卷
吸力增强．模型加力燃烧室的总压损失在４％以
内，满足加力燃烧室冷态总压损失在５％以内的
设计指标［１３］．模型加力燃烧室的总压损失与Ｖ型
稳定器的总压损失变化趋势相同，总压损失都随
着进口马赫数的增大而增加．但模型加力燃烧室
的总压损失较常规Ｖ型稳定器的总压损失大，变
化原因一方面可能为凹腔和支板本身存在着较大

的流动损失，另一方面截锥和挡流板后也存在着
较大的流动分离损失，而截锥和挡流板的分离损
失是希望避免的，因此在后续设计过程中要尽可
能减少截锥和挡流板造成的流动分离损失．

３　结　论

设计和加工了凹腔驻涡与支板稳焰组合加力

燃烧室模型，开展了不同进气角度、进口马赫数对
该加力燃烧室模型冷态流场影响的试验研究，获
得了如下试验结果：

１）随着偏转角α的增大，支板的整流效果变
差，得到的流场的均匀性变差，但在α＜９°的范围
内，得到的流场较均匀，整流效果明显．
２）随着马赫数（Ｍａ＝０．１８～０．３０）的增加，
凹腔内旋涡结构变得完整，从凹腔出来的气流的
沿径向支板稳定器的穿透能力增加．
３）气流在支板稳定器后形成了低速区回流
区，随着进口马赫（Ｍａ＝０．１８～０．３０）的增加，回
流区的宽度有所增加．
４）模型加力燃烧室的总压损失随进口马赫
数（Ｍａ＝０．１８～０．３０）的增大而增加，总压损失在

４％以内，但较常规Ｖ型稳定器的总压损失大．
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