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涡轮级间燃烧室燃烧性能试验

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

摘　　　要：开展了进口空气马赫数、驻涡区余气系数影响涡轮级间燃烧室燃烧性能的试验研究，获得了燃

烧室性能参数的变化规律：随着进口马赫数的增大，总压损失从１．５％增加到７％，流阻系数变化不大，出口温

度分布系数ＯＴＤＦ（ｏｖｅｒａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｆａｃｔｏｒ）也相应变大；对于不同的进口马赫数，燃烧效率、

ＯＴＤＦ随驻涡区余气系数的增大分别为降低和基本不变；燃烧效率大多在７０％～８５％之间；试验中得到的在

燃烧室进口温度为４７３Ｋ时的最大贫油熄火余气系数为９．７．
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　　增加涡轮前燃气温度可以提高发动机热力循
环性能，方法之一是增加涡轮级间燃烧室．涡轮级
间燃烧室是在高低压涡轮级间加入一个新的燃烧

室，与加力燃烧室一样，它在主燃烧室的基础上为
发动机提供了更多的加热量，但其油耗却远低于
加力燃烧室．采用级间燃烧室不仅可提高发动机

单位推力，耗油率保持较低的水平，而且可以通过
改变设计参数，如压气机压比、风扇压比、涵道比
等提高其总体性能，除此之外，级间燃烧室是在膨
胀阶段通过再热提高出口温度，从而在达到相同
热效率的情况下，降低涡轮前温度［１－３］．
由于涡轮通道内空间狭小，气动热力状态复
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杂，气体流速高（Ｍａ≈０．４），这都对涡轮级间燃烧
室的设计提出了巨大的技术挑战，需要突破传统
燃烧室的设计思路；为此近些年来，世界各国在各
类研究计划和基金的支持下，研究了多种新概念
燃烧技术，诸如驻涡燃烧、旋流燃烧、超紧凑燃烧
等，为这些关键技术的解决提供了可寻的途径，其
中的驻涡燃烧技术是一项被公认的非常有发展前

景的燃烧技术．
驻 涡 燃 烧 室 （ｔｒａｐｐｅｄ－ｖｏｒｔｅｘ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ，

ＴＶＣ）于上世纪９０年代由美国空军研究所（Ａｉｒ
Ｆｏｒｃｅ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＡＦＲＬ）和通用飞机
发动机公司（Ｇｅｎｅｒａｌ　Ｅｌｅｃｔｒｉｃ　Ａｉｒｃｒａｆｔ　Ｅｎｇｉｎｅｓ，

ＧＥＡＥ）共同提出，至今已发展到第４代，技术已
经比较成熟．与传统的旋流稳定燃烧室相比，驻涡
燃烧室具有结构简单紧凑、质量轻、成本低、工作
范围广、污染排放低等优点［４－６］．美国空军研究实
验室（ＡＦＲＬ）在２０００年提出了将驻涡燃烧技术
（ＴＶＣ）用于涡轮级间的超紧凑燃烧室 ＵＣＣ（ｕｌ－
ｔｒａ－ｃｏｍｐａｃｔ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ）概念并开展了系统的研
究工作，研究结果表明：ＵＣＣ的火焰长度只有常
规情况的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［７－８］．
近些年来，国内在驻涡燃烧技术方面也取得

了一些卓有成效的研究成果：南京航空航天大学
何小民等开展了 ＴＶＣ冷态流动特性的研究，并
在此基础上加工了不同的模型燃烧室，获得了结
构参数、油气比、进口空气温度和进口空气流量等
参数对ＴＶＣ燃烧性能的影响规律［９－１２］，北京航空
航天大学的研究者们采用大涡模拟等数值方法以

及ＰＩＶ（ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｍａｇｅ　ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ）等试验测试
手段对ＴＶＣ凹腔内驻涡的形成、发展和演化进
行了研究，获得了有参考价值的结果［１３］．但驻涡
燃烧技术应用于涡轮级间燃烧室这方面的研究基

本上还处于起步阶段，北京航空航天大学樊未军
等［１４－１６］开展了一些相关的研究工作，获得了在驻
涡区和主流单独供气情况下级间燃烧室的出口温

度分布、燃烧室壁温分布等的变化规律．
本文在前期驻涡燃烧技术研究的基础上，设

计了将驻涡燃烧技术应用于燃气涡轮与动力涡轮

过渡段之间的级间燃烧室，其结构示意图［１７］如图

１所示，开展了贫油条件下进口马赫数、驻涡区余
气系数等参数对燃烧室流阻特性、燃烧效率、贫油
熄火特性和出口温度场的试验研究．

图１　带级间燃烧室的涡轮过渡段结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｌａｙｏｕｔ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｄｕｃｔ　ｗｉｔｈ

ｉｎｔｅｒｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

１　试验模型、试验系统和研究内容

１．１　试验模型

级间燃烧室模型示意图如图２（ａ）所示，该模
型为一个梯形燃烧室，如图２（ｂ）所示，主要包括
燃烧室进口系统、驻涡区、补燃区和掺混区等．空
气进口包括：主流区１个，驻涡区２个（前后各１
个），掺混区１个，进入燃烧室的空气在燃烧室内
部按照一定的流量分配分成三路，一路是主流空
气，另一路是驻涡区空气，第三路是掺混空气；该
级间燃烧室主流通道中间设置了支板，以增强油
气掺混和促进燃烧；燃油通过３个离心喷嘴喷入
驻涡区，离心喷嘴紧贴驻涡区前端进气口；在对应
中间喷嘴的驻涡区上方安装了一个高能点火电嘴

（６Ｊ，３～５Ｈｚ）．

图２　级间燃烧室模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

１．２　试验系统

试验系统（图３）主要包括级间燃烧室模型、

３４４２
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电加温器、供气系统、供油系统、点火系统及测试
系统等．供气系统主要包括３台压气机（最大压力
为０．８ＭＰａ，最大流量为１．２ｋｇ／ｓ），流量为１．０
ｋｇ／ｓ时，空气经电加温器加热温度可升至３００℃
左右；供油系统有油泵、阀门和离心喷嘴组成，负
责向驻涡区供油，试验用燃油为ＲＰ３航空煤油；
点火系统含高能点火器、电缆和电嘴；测试系统包
括测总压损失装置和测出口温度场装置，其中测
量燃烧室出口压力和温度装置分别为３点总压耙
和５点可移动式温度耙，两测量耙均在径向等距
布置，燃烧室进口压力和温度分别采用３点压力
耙和镍铬镍硅热电偶测量．空气流量通过孔板测
量，燃油流量通过喷嘴前油压和浮子流量计共同
确定．

图３　级间燃烧室试验系统图

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｓｔａｇｅ

ｔｕｒｂｉｎｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

１．３　研究内容

试验主要开展了不同进口空气马赫数和驻涡

区余气系数影响驻涡燃烧室流阻特性、燃烧效率、
贫油熄火特性和出口温度分布ＯＴＤＦ的工作．主
要研究参数如下：进口空气总压为０．２～０．３
ＭＰａ，进口空气马赫数为０．１５～０．３６（冷态），

０．１５～０．２５（热态），进口空气温度为３００Ｋ（冷
态），４７３Ｋ（热态），试验中通过增减燃油量变化驻
涡区余气系数，驻涡区余气系数在０．７～１．６之间．

２　试验结果及分析

２．１　流阻特性

流阻特性分别用总压损失系数σ＊和流阻系
数ξ表示，计算公式如下：

σ＊ ＝Δｐｔ３４ｐｔ３

ξ＝
Δｐｔ３４
０．５ｐｕ２ｒｅｆ

式中ｐｔ３和ｐｔ４表示燃烧室进出口总压，ｕｒｅｆ为参考
截面（燃烧室最大截面，如图２（ａ）中Ｃ－Ｃ 截面所
在位置）的平均速度．

试验中对燃烧室在常温３００Ｋ，压力在０．２～
０．３ＭＰａ情况下的总压损失系数和流阻系数进行
了测量．由图４可知，随着进口马赫数从０．１５增
加到０．３６，总压损失从１．５％增至７％，这主要是
随着马赫数的增加，流动速度增大，气流与燃烧室
壁面的摩擦损失也相应增大，总压损失变大；采用
商用软件对燃烧室进行数值模拟，使用结构化网
格，采用κ－ε模型，得到燃烧室的冷态计算结果，
从ＣＦＤ得到的冷态计算结果来看，当燃烧室进口马
赫数为０．３５时，总压损失为７．０６％，与试验结果
基本符合．

图４　总压损失系数随进口马赫数的变化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｍａ

从图５可以看出，流阻系数ξ在１６左右，基
本不随燃烧室进口马赫数的变化而变化，这是因
为试验各工况下的燃烧室进口雷诺数（Ｒｅｍｉｎ＝
１０８　４６３）均大于临界雷诺数１０５，流动进入自
模状态．

图５　流阻系数随进口马赫数的变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｍａ

２．２　燃烧效率

燃烧效率的计算采用焓增法，计算公式为

η＝
（ｍ·ａ＋ｍ

·
ｆ）ｃｐ４Ｔ４－ｍ

·
ａｃｐ３Ｔ３－ｍ

·
ｆｃｐｆＴｆ

ｍ·ｆＨｆ

４４４２
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其中ｍ·ａ为燃烧室进口空气质量流量；ｍ
·
ｆ为燃油

质量流量；ｃｐ４，ｃｐ３，ｃｐｆ分别为燃烧室出口燃气、进
口空气、燃油的比定压热容；Ｔ３ 为燃烧室进口温
度；Ｔ４ 为燃烧室出口温度；Ｔｆ 为燃油温度．由于
出口温度场不均匀，常用算术平均温度、面积加权
平均温度和质量流量加权平均温度３种平均温度
进行描述，本文中计算时Ｔ４ 取为算术平均温度，

即Ｔ４ ＝ １Ｎ∑
Ｎ

ｉ＝１
ｔ４ｉ，其中Ｎ 为测点总数，ｔ４ｉ为热电

偶测得的第ｉ点温度；Ｈｆ为ＲＰ３航空煤油的低热
值，计算时取Ｈｆ＝４３　２００ｋＪ／ｋｇ．图６示出了进口
温度为４７３Ｋ时，不同进口马赫数下燃烧效率η
随驻涡区余气系数的变化关系，结果表明：

１）在各进口马赫数下，燃烧效率η大多处于

７０％～８５％之间，总的来说，燃烧效率偏低，分析
认为主要有３方面的原因：一是因为进口空气温
度相对较低，试验的燃烧室进口温度只有４７３Ｋ，
较低的进口温度对燃油蒸发、化学反应速率和火
焰传播都是不利的；二是因为整个试验件模型和
驻涡腔尺寸都比较小，使得燃油颗粒在驻涡区和
主流区内的滞留时间都减少，当进口马赫数为

０．１５时，燃气在掺混区的驻留时间只有３ｍｓ左
右，可见驻留时间是比较小的；三是因为整个燃烧
室的温升较小，总余气系数较大，在驻涡区里未完
全燃烧的高温燃气在跟主流快速混合时会快速淬

熄，使得未完全燃尽的燃油不能及时得到补燃．

图６　燃烧效率随驻涡区余气系数的变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｖｅｒｓｕｓ

ｔｈｅ　ｅｘｃｅｓｓ　ａｉｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ

２）在不同的进口马赫数下，燃烧效率η随驻
涡区余气系数α的增大而减小，其原因可能是：驻
涡区余气系数的增加，意味着驻涡区内燃油减少，
对离心喷嘴而言，也就意味着供油压力的降低，油
压的降低会使燃油的雾化质量变差，这就使得驻
涡区里的燃烧效率有所降低，从而使得总燃烧效

率下降．
针对燃烧效率低的问题，拟采取的措施有以

下几点：①在更高的燃烧室进口温度条件下展开
燃烧试验，因为本次试验中级间燃烧室进口温度
只有４７３Ｋ，这个进口温度对级间燃烧室而言是
偏低的；②若在更高的进口温度下燃烧效率提高
的不明显，那么可能采取的措施是适当的增大驻
涡腔的尺寸，增大驻涡腔的尺寸无疑可以增加燃
气的驻留时间，但同时也将会增大燃烧室的总压
损失，在增大驻涡腔尺寸时需要综合考虑燃烧效
率和燃烧室总压损失等方面的性能；③同时也可
以考虑改变供油方式，如改成蒸发管供油等，因为
喷雾颗粒尺寸对燃烧效率也有很大的影响．

２．３　贫油熄火特性

图７示出了在燃烧室进口温度为４７３Ｋ时燃
烧室贫油熄火余气系数（ＬＢＯ）随进口马赫数的增
大有所增大，原因可能是：虽然进口马赫数的增大
会使燃气的驻留时间变短，但同时能促进燃油的雾
化和油气的掺混，在试验的进口马赫数范围内，可
能是后者的作用占主导．试验得到的在４７３Ｋ进口
温度下的最大贫油熄火余气系数为９．７．

图７　贫油熄火余气系数随进口马赫数的变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＬＢＯ　ｅｘｃｅｓｓ　ａｉｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｍａ

２．４　出口温度分布

燃烧室出口温度分布系数用ＯＴＤＦ表示，计
算公式为

θｏｔｄｆ＝ｔ４ｍａｘ－ｔ４ａｔ４ａ－ｔ３ａ
式中ｔ３ａ为燃烧室进口平均温度，ｔ４ａ为燃烧室出口
平均温度，ｔ４ｍａｘ为燃烧室出口温度场中的最高温
度．试验时，为了消除侧壁效应，只取试验件出口
截面中间的一个５．５ｃｍ×２．８ｃｍ的矩形区域进
行测量，共１５个测点，测点的密度为每平方厘米

０．９７，按照出口温度测量的要求，包含热点的试验

５４４２
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数据要求该值大于０．１７．图８为燃烧室进口温度
为４７３Ｋ时，不同燃烧室进口马赫数下燃烧室出
口温度分布 ＯＴＤＦ随驻涡区余气系数α的变化
关系，试验结果表明：

１）随着进口马赫数的增大，ＯＴＤＦ也相应变
大，这主要是因为进口马赫数的增大意味着空气
流动速度增大，燃油、主流空气、驻涡区空气和掺
混空气在燃烧室内的驻留时间都会减小，一方面
这会使燃烧不完全程度增大，另一方面使掺混空
气与主流燃气的不完全掺混程度增大，这都会不
同程度地造成燃烧室出口温度场的恶化；

２）对不同的进口马赫数，ＯＴＤＦ随驻涡区余
气系数的增大有所变化，但变化不大，综合考虑到
试验误差等各方面的因素，可以认为ＯＴＤＦ随驻
涡区余气系数的变化基本不变．

图８　ＯＴＤＦ随驻涡区余气系数的变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＯＴＤＦ　ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｅ　ｅｘｃｅｓｓ　ａｉｒ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ

３　结　论

研究中设计了梯形涡轮级间燃烧室模型，在
进口空气总压为０．２～０．３ＭＰａ、进口温度为４７３
Ｋ条件下，开展了进口马赫数为０．１５～０．３６（冷
态）与０．１５～０．２５（热态）、驻涡区余气系数０．７～
１．６下的燃烧室试验研究，获得了如下研究结果：

１）随着进口马赫数从０．１５增加到０．３６，总
压损失从１．５％增至７％，流阻系数基本不变，在

１６左右；

２）燃烧效率随驻涡区余气系数的增大而降
低，试验得到的燃烧效率大多在７０％～８５％
之间；

３）试验中得到级间燃烧室的最大贫油熄火余
气系数为９．７；

４）随着进口马赫数的增大，ＯＴＤＦ也相应变

大；对于不同的进口马赫数，ＯＴＤＦ随驻涡区余
气系数的变化基本不变．
后续工作将主要围绕提高燃烧效率展开，同

时在试验条件允许的情况下，对级间燃烧室在更
高的进口温度和进口马赫数下进行性能试验研

究，以更加全面地掌握级间燃烧室的燃烧特性和
变化规律，为级间燃烧室的发展提供参考．
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