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全环涡轮级间燃烧室性能试验

宋双文，胡好生，王梅娟，陈　剑，王录峰
（中国航空工业集团公司 航空动力机械研究所，湖南 株洲４１２００２）

摘　　　要：以涡轮级间燃烧室（ＩＴＢ）应用于涡轴发动机为研究平台，根据ＩＴＢ的应用环境，采用凹腔驻涡

燃烧室作为涡轮级间燃烧室，设计加工了全环凹腔驻涡燃烧室试验件，并进行了性能试验研究．试验结果表

明：该燃烧室的贫油点火边界余气系数为１０．２，降低驻涡凹腔体内外压差有利于点火；与常规燃烧室相比，燃

烧室的燃烧效率偏低，但燃烧效率随进口温度的升高逐步加大；燃烧室的总压恢复系数较小，进口温度对燃

烧室的总压恢复系数影响不大；燃烧室出口温度场分布较好，出口温度分布系数（ＯＴＤＦ）随进口温度的升高

而减小；随着进口温度的提高，火焰筒壁温会局部偏高，火焰筒的冷却设计需优化改进．
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　　涡轴发动机增大功率的主要方法是提高涡轮
前进口温度或提高压气机压比．目前现役涡轴发
动机的涡轮前进口温度已达１　８００Ｋ以上，压比达
到２０左右，进一步提高涡轮前进口温度的难度越
来越大，而且由于材料的限制，涡轮前进口温度的
提高是有限的．这一切使得研发新的发动机技术
来满足高性能涡轴发动机对提高功率的要求越来

越迫切，其中可能的方法之一是在燃气涡轮与动
力涡轮之间增加一个燃烧室（即涡轮级间燃烧
室），在起飞时，通过在涡轮级间燃烧室内加油燃
烧，提高动力涡轮进口温度，从而提高发动机输出
功率；在巡航等低功率状态，则关闭涡轮级间燃烧
室．采用涡轮级间燃烧室可以有效提高涡轴发动
机功质比，也可解决直升机高原高温条件下起飞
功率小的问题．
涡轮级间燃烧室设置在燃气涡轮与动力涡轮

之间，常规的燃烧室结构不能适应高进口气流马
赫数（≥０．４）和高进口气流温度（≥５００℃）的环
境，而凹腔驻涡燃烧室能在这样恶劣的环境工作，
因此采用凹腔驻涡燃烧室作为涡轮级间燃烧室．
在航空发动机中采用级间燃烧室技术的想法

最早是由美国加州大学的Ｓｉｒｉｇｎａｎｏ等于１９９７年
提出的，该想法提出后受到了美国军方和研究机
构等方面的广泛关注，并开展了大量研究工
作［１－４］．研究结果显示：带ＩＴＢ的发动机较传统发
动机表现出优良的性能，在单位耗油率略有提高
的情况下，发动机的单位推力有显著提高．美国空
军研究实验室的研究结果表明可作为涡轮级间燃

烧室的驻涡燃烧室在点火特性、熄火特性、高空点
火等性能方面比常规燃烧室提高了５０％［５］．美国
空军研究试验室在２０００年提出将驻涡燃烧技术
用于级间燃烧室的超紧凑燃烧室（ＵＣＣ），并开展
了系统的研究工作．研究结果显示：ＵＣＣ的火焰
长度只有常规燃烧室的５０％左右、贫油熄火边界
较常规旋流稳焰方式扩大将近４倍、在宽广范围
内燃烧效率在９９％以上［６］．
国内也开展了驻涡燃烧室的研究工作，得到

了关于驻涡燃烧室的点火性能、贫熄性能、燃烧效
率以及出口温度分布的影响规律［７－９］．
根据掌握的公开文献，目前对涡轮级间燃烧

室应用于涡喷／涡扇发动机已经开展了大量的总
体性能计算研究工作［１０－１５］，而涡轮级间燃烧室应
用于涡轴发动机的相关研究鲜见文献报道．
本文以把涡轮级间燃烧室应用于涡轴发动机

为背景，利用驻涡燃烧技术和涡轴发动机燃气涡

轮与动力涡轮之间的过渡段空间，在国内首次设
计并加工了全环涡轮级间燃烧室试验件，开展全
环涡轮级间燃烧室全参数性能试验，录取了该涡
轮级间燃烧室的点火性能、燃烧效率、总压恢复系
数、出口温度分布及火焰筒壁温等参数．

１　试验系统及试验内容

１．１　试验件

全环涡轮级间燃烧室试验件由前机匣、后机
匣、驻涡腔体、内壳体组件、蒸发管组件、点火电
嘴、油管组件等组成，试验件的结构简图见图１，
凹腔内驻涡示意图见图２．

图１　试验件示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ａｎｎｕｌａｒ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｔｅｓｔ　ｐｉｅｃｅｓ

图２　凹腔内驻涡示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｒａｐｐｅｄ　ｖｏｒｔｅｘ　ｉｎ　ｃａｖｉｔｙ

１．２　试验装置及测试系统

涡轮级间燃烧室设置在涡轴发动机燃气涡轮

与动力涡轮之间，为了模拟全环涡轮级间燃烧室
真实的进口工作条件，试验时涡轮级间燃烧室的
进口与某涡轴发动机燃烧室的出口相接，涡轴发
动机燃烧室通过燃烧提供涡轮级间燃烧室进口需

要的参数．
试验在中压燃烧室试验器上进行，试验的压

力、温度、流量等测量参数全部通过压力系统、数

６７１２
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采系统输入计算机，由专用的程序进行数据处理
并绘制图表．
压力采用ＰＳＩ９０１６压力系统测量，温度根据

测量截面温度的不同分别采用镍铬－镍硅热电偶
或双铂铑热电偶测量，然后进入 ＶＸＩ（ＶＭＥｂｕｓｅ
Ｘｔｅｎｓｉｏｎ　ｆｏｒ　ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ）数采系统进行采集
处理．
进口静压采用壁面静压座测量，进口总压采

用单点总压管测量，进口总温采用单点热电偶测
量，进口截面测点示意图见图３．出口总压和总温
采用旋转位移机构测量：出口总温采用每支５个
测点的梳状热电偶测量，５个热电偶测点的径向
分布按等距离设计．出口总压采用每支有３个测
点的梳状总压耙测量，３个测点的径向分布按等
距离设计．在每只梳状总压耙上装１支静压管，出
口截面３支静压管尽量不安排在同一环面上，出
口截面测点示意图见图４．燃烧效率的测定采用
燃气分析法，在燃烧室试验件进口和出口截面均
安装燃气取样探头，并进行燃气取样，其中出口截
面的取样探头为出口总压管，整个出口截面安排

图３　进口截面测点分布
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图４　出口截面测点分布
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３个不同环面的采样点．所有出口探针都安装在１
个可以旋转的位移机构上，位移机构每隔３．７５°
旋转１次，一共录取３２组数据．
根据所使用的测试设备，系统的测量精度

如下：压力为±０．５％，进口总温为±３℃，出口
总温为±５℃，燃油流量为±０．５％，空气流量为

±１．０％，示温漆判读精度±２５℃．

１．３　试验内容

试验内容包括：

１）按表１中状态１的参数开展点火试验，找
出燃烧室的贫油点火边界余气系数；

２）按表１中给定的各个状态参数进行性能
试验，录取燃烧室的燃烧效率η、总压恢复系数σ、
出口平均温度、燃烧室出口温度分布系数（ＯＴ－
ＤＦ）等性能参数；

３）按表１中状态１的参数采用示温漆法进
行火焰筒壁温试验，选用多变色不可逆示温漆
（ＫＮ６），涂敷方法为喷涂，喷涂区域为３０°扇形区．

表１　试验状态参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｔｉｏｎ

状态
进口压力／

ＭＰａ

进口

马赫数

进口温度／

℃

余气

系数

１　 ０．２７　 ０．３８　 ４５０　 １２．５

２　 ０．２７　 ０．４２　 ６００　 １２．５

３　 ０．２７　 ０．４４　 ７００　 １２．５

４　 ０．２７　 ０．４６　 ７５０　 １２．５

２　试验结果及分析

２．１　点火试验结果

按表１中状态１的参数开展点火性能试验，
点火成功的余气系数为１０．２，远大于常规燃烧室
的点火边界余气系数，并且点火和联焰时间短，火
焰稳定．这是因为涡轮级间燃烧室采用的是凹腔
驻涡，火焰在凹腔内燃烧，燃烧后的燃气与主流气
体卷吸和掺混后流入动力涡轮，因此，涡轮级间燃
烧室的点火边界宽．

２．２　燃烧室性能试验结果

按表１中状态１－４的参数开展燃烧室性能试
验，４种状态的进气压力、进气流量、燃油流量相
同，进气温度不同．对各试验状态点，录取燃烧室
的燃烧效率、总压恢复系数、出口温度分布系数，
试验结果如下．

７７１２
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１）燃烧效率
全环涡轮级间燃烧室试验件在不同进口温度

条件下的燃烧效率见图５．从图中可以看出：与常
规燃烧室相比，燃烧效率偏低，在燃烧室进口温度
为４５０℃时，燃烧效率仅为０．８６８．当进口温度增
加至７５０℃时，燃烧效率为０．９８１，仍低于常规燃
烧室的燃烧效率（一般大于０．９９）．燃烧效率偏低
的主要原因是涡轮级间燃烧室的进口马赫数高，
燃气停留时间过短，导致燃烧效率低．随着进口温
度的升高，燃烧效率逐步加大，原因是涡轮级间燃
烧室采用蒸发管喷嘴，进口温度高，有利于燃油的
雾化和蒸发，从而使得燃烧效率提高．

图５　燃烧效率与进口温度关系图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｖｅｒｓｕｓ　ｉｎｌｅｔ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

２）总压恢复系数
全环涡轮级间燃烧室试验件在表１的不同状

态下的总压恢复系数见图６．从图中可以看出：燃
烧室的总压恢复系数较低，最大仅为０．８５７，远低
于常规燃烧室（一般大于０．９４）．原因为该燃烧室
进口马赫数较高，大约为０．４，较高的马赫数造成
燃烧室总压损失偏大．

图６　总压恢复系数与进口温度关系图

Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｅｒｓｕｓ

ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

３）燃烧室出口温度分布系数
全环涡轮级间燃烧室试验件在不同进口温度

条件下的出口温度分布系数 ＯＴＤＦ和径向温度
分布系数ＲＴＤＦ（ｒａｄｉａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｆａｃｔｏｒ）分别见图７和图８．从图７中可以看出：燃
烧室出口温度分布较好，除状态１外，其它各状态
点的ＯＴＤＦ均小于０．３．随着进口温度的升高，燃
烧室出口温度分布系数ＯＴＤＦ逐步减小．原因是
随着主流温度的升高，进入蒸发管内的气体温度
升高，有利于燃油的蒸发、雾化和掺混，同时良好
的蒸发效果使得油气混合中可燃气体的比例增

大，燃烧更加均匀，从而改善出口温度场．从图８
可以看出，在不同的进口温度下，涡轮级间燃烧室
的ＲＴＤＦ分布都比较合理．

图７　ＯＴＤＦ与进口温度关系图

Ｆｉｇ．７　ＯＴＤＦ　ｖｅｒｓｕｓ　ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

图８　ＲＴＤＦ与进口温度关系图

Ｆｉｇ．８　ＲＴＤＦ　ｖｅｒｓｕｓ　ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

２．３　火焰筒壁温试验结果

壁温试验是在表１中状态１的参数条件下进
行的，燃烧室进口温度为４５０℃，壁温试验结果见
图９．试验结果表明：火焰筒壁面温度分布较均

匀，壁面温度为５００～８５０℃，最高壁温为８５０℃，

高温区位于驻涡腔体前壁面．由于燃烧主要集中
在涡轮级间燃烧室的凹腔内进行，并且燃烧室进
口气流的温度很高，冷却气的冷却效果会降低，因
而火焰筒壁面温度较高，当燃烧室进口温度进一
步提高时，火焰筒壁温也将进一步增加，局部可能
超出材料的许用温度（９００℃），因此火焰筒的冷
却设计将需进一步优化和改进．

８７１２
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图９　火焰筒壁温试验结果

Ｆｉｇ．９　Ｗａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｉｎｅｒ

３　结　论

以全环涡轮级间燃烧室试验件为研究对象，
录取了该燃烧室的点火性能、燃烧效率、总压恢复
系数、出口温度分布及火焰筒壁温等，初步验证了
涡轮级间燃烧室在涡轴发动机上的应用可行性．
主要结论如下：

１）燃烧室点火成功的余气系数为１０．２；降低
驻涡腔体内外压差后，凹腔内气流速度降低，有利
于点火．
２）与常规燃烧室相比，燃烧效率偏低，燃烧
效率随着进口温度的升高而加大．
３）与常规燃烧室相比，燃烧室的总压恢复系
数偏低．
４）燃烧室出口温度分布较好，出口温度分布
系数随着进口温度的升高而减小．
５）给定试验状态下的火焰筒壁温分布较均
匀．当燃烧室进口温度进一步提高，火焰筒局部壁
温会偏高，火焰筒的冷却设计需优化和改进．
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