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声能喷嘴供油级间驻涡燃烧室的性能试验
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摘　　　要：对一种采用声能喷嘴供油方式的级间燃烧室进行了性能试验研究．试验结果表明：当进口马赫

数为０．２０～０．４０，燃烧室的熄火余气系数为２５～３５，燃烧室的稳定工作范围较宽；随余气系数增大，出口温度

分布均匀性提高；燃烧效率为９６％～９８％，随余气系数减小，燃烧效率降低；进口马赫数对点火性能、熄火性

能、出口温度分布和燃烧效率的影响较小；壁面热点温度出现在凹腔的后壁面；总压损失系数为０．０３～０．１１，

热态时比冷态时高０．０１５左右；ＣＯ和ＮＯｘ的排放指数分别为２０～４６和０．９～２．１，进口马赫数、余气系数均对

污染物排放有较大影响．
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　　在航空发动机的燃气涡轮和动力涡轮之间加
入级间燃烧室，可以补充燃气经过涡轮膨胀的做
功损失，在低氧、低压等不利条件下提高发动机的
功率，可增强发动机，特别是涡轮轴发动机的适
用性［１－４］．
相对于主燃烧室，级间燃烧室进口马赫数高，

达到了０．４～０．５，同时燃烧室温升很小，通常为

１００～３００Ｋ．高进口马赫数、微小温升会给燃烧室
的结构设计带来很大的挑战，比如燃烧稳定性难
以保证、出口温度分布调整困难［５－７］．
２０世纪９０年代，国外提出了驻涡燃烧室结
构形式，其以凹腔结构为主，通过在凹腔中产生旋
涡来稳定火焰．由于凹腔区可以提供稳焰所需的
回流区，同时凹腔内流场与主流流场相对独立，从
而即使主流进口速度很高，燃烧室也能稳定
工作［８－９］．
由于级间燃烧室结构设计面临的主要挑战是

燃烧稳定性方面的问题，而驻涡燃烧室的稳定燃
烧范围很宽，本文以本课题组以往开展的蒸发管
供油方式级间驻涡燃烧室研究为基础［４，１０－１１］，设
计了一种以凹腔结构为主体，采用声能喷嘴供油
方式的级间驻涡燃烧室，并详细研究了燃烧室的
燃烧性能．本文对声能喷嘴供油方式级间燃烧室
进行性能研究，研究中采用航空煤油燃料，研究结
果可用于级间燃烧室的结构设计、性能预测、结构
优化研究．

１　级间燃烧室及试验系统

１．１　级间燃烧室整体结构

燃烧室的结构如图１所示，为矩形结构．燃烧
室主要由壳体、凹腔、供油装置、点火装置组成．燃
烧室的进气采用两股通道进气方式，空气进入燃
烧室后，一部分进入主流通道，另外一部分进入外
腔通道．在凹腔的壁面上开有多排进气孔，从凹腔
区壁面进入的空气使凹腔内形成单个驻涡，涡的

旋向为逆时针方向．在掺混段壁面上开多排掺混
孔和冷却孔，可以改善燃烧室的出口温度分布特
性，同时起到冷却壁面的作用．在凹腔的右下部分
布置有冷却孔，进气形成的气膜可以对凹腔壁面
和掺混段壁面进行有效冷却．

图１　燃烧室结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

１．２　供油装置

采用的喷嘴为超声波雾化喷嘴，其利用空气
流在谐振腔内产生的高频剧烈振动来强化燃油的

雾化，这种强化作用主要包括两个方面，一是高频
的超声波对燃油有很强的声波压力作用和空化作

用，二是高频振动气流具有的剧烈紊流脉动可以

３４１１
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强化雾化［１２－１３］．超声波雾化喷嘴按产生声波的方
式分为电动式和流体动力式，图２为流体动力式
喷嘴的结构示意图，其利用高速气体或液体激发
共振腔产生声波，雾化质量与共振腔的结构有关，
该类型喷嘴具有结构简单、工作可靠、成本较低等
优点［１２，１４－１５］，本文的研究采用流体动力式喷嘴．

图２　流体动力式超声波雾化喷嘴结构示意图［１５］

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃ

ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ　ａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ　ｎｏｚｚｌｅ［１５］

燃烧室采用３个声能喷嘴进行供油，喷嘴在
展向方向上均布．由于燃烧室的两侧壁面上装有
石英观察窗，在喷嘴装入燃烧室后，在其中一侧用
光源照射，在另一侧用相机对凹腔内的液雾进行
拍摄．当燃烧室主流有进气时，雾化试验的照片如
图３所示，在凹腔区内形成了圆形的液雾区，液滴
的大小均匀，雾化质量很高，有利于获得理想的燃
烧室燃烧性能．

图３　雾化试验照片

Ｆｉｇ．３　Ｐｉｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

在冷态条件下对声能喷嘴进行雾化性能研

究，选择的状态为本文燃烧性能试验所对应的供
油状态．研究表明：在这些供油状态下，燃油雾化
液滴的索太尔平均直径 （ＳＭＤ）都较为接近

２０μｍ，并且ＳＭＤ和喷雾锥角受供油压差的影响
很小．与类似试验条件下的蒸发管研究结果对比可
发现，蒸发管的液滴ＳＭＤ分布在３９～１３０μｍ

［１６］，
在相同的试验状态下，采用声能喷嘴时燃油雾化
质量更高．

１．３　试验系统及测点布置

试验系统主要由级间燃烧室试验件、主流供
气系统、凹腔供油系统、主流空气加热系统、测量

控制系统组成．通过孔板质量流量计测量主流进
口空气质量流量，通过科里奥利质量流量计测量
燃油质量流量．试验系统照片如图４所示．

图４　试验系统照片

Ｆｉｇ．４　Ｐｉｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｙｓｔｅｍ

在燃烧室的进口测量段和出口测量段内布置

有３个５点总温耙和２个５点总压耙，其中出口
测量耙的位置可以通过位移机构进行连续调节．
每种试验状态下，在不同的３个位置处进行测量，
可得到４５个温度值和３０个压力值，其中，温度测
点集中在中心燃油喷嘴所对应的出口区域内，温
度的测点密度达到１点／ｃｍ２，可以满足出口温度
分布测量要求．
研究中采用Ｔｅｓｔｏ　３６０烟气成分分析仪测量

燃烧室的污染物排放性能，此设备可测量燃气中
的Ｏ２，ＣＯ，ＣＯ２，ＮＯ，ＮＯ２，未燃碳氢等的体积分
数．采样管的取样位置可通过位移机构进行调节，
每个试验状态下，在不同的３个位置处进行采样．
在中心位置喷嘴所处的截面内进行壁面温度

测量，测点位置如图５所示，采用套有陶瓷管的Ｋ
型热电偶进行测量，测点都布置在凹腔和掺混段
的外侧壁面上，共有１４个测点．

图５　壁面温度测点位置示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ｗａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
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各测量装置的具体精度如表１所示．

表１　测量装置的精度

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ｄｅｖｉｃｅｓ

设备 精度／％

孔板质量流量计 ０．５

科里奥利质量流量计 ０．２

压力传感器 ０．２

热电偶 １

燃气分析仪 ＜２．８

２　试验结果及分析

本文的试验都是在燃烧室进口温度（Ｔｉｎｌｅｔ）为

６００Ｋ的条件下开展的，试验状态的马赫数（Ｍａ）
范围为０．２０～０．４０．

２．１　点火和熄火性能

如图６所示，燃烧室点火的余气系数α为

５～１０，且随主流马赫数的变化较小．这表明本次
选取的点火位置较为合适，该位置位于凹腔区的
上部，此处的气流流速相对较低，随主流速度的变
化也较小，且与燃油喷嘴喷射点的位置较近，局
部的余气系数相对较小，从而获得了较为理想
的点火性能．

图６　点火和贫油熄火性能

Ｆｉｇ．６　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ　ｏｆ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｌｅａｎ　ｂｌｏｗｏｕｔ

燃烧室熄火的余气系数α为２５～３５，熄火性
能较好，且受主流马赫数影响也很小．这表明在燃
烧室的凹腔区内形成了稳定的驻涡，主流速度对
凹腔区流场的影响较小．后续分析中的一个状态
点（Ｍａ＝０．２５，α＝２８）余气系数大于熄火余气系
数，出现的原因是此状态点燃烧不稳定，但依然进
行了性能分析．

２．２　出口温度分布性能

对于燃烧室，通常用出口温度分布系数（ＯＴ－
ＤＦ）来描述出口温度场的分布均匀性，其定义为
出口最高温度和出口平均温度的差值与燃烧室进

出口温升之比，而对于级间燃烧室，由于进出口温
升很小，为微小温升燃烧室，为更好地描述温度分
布的均匀性，将ＯＴＤＦ定义为出口最高温度和出
口平均温度的差值与燃烧室出口温度之比．
结果如图７所示，图中ΔＴ 表示燃烧室的进

出口温升，可看出，燃烧室的ＯＴＤＦ小于０．２，出
口温度分布较为均匀；马赫数变化时，ＯＴＤＦ的
变化较小．这表明掺混段的掺混效果较好，在不同
的燃烧室进气速度条件下，掺混段进入的空气都能
够使凹腔区的燃烧产物和未燃气体进行充分的

掺混．

图７　出口温度分布特性

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ａｔ　ｏｕｔｌｅｔ

另外可看出，在相同马赫数条件下，随余气系
数的增大，ＯＴＤＦ值逐渐减小．由于凹腔区内是
贫油燃烧，ＯＴＤＦ的变化规律表明，余气系数相
对较高时，凹腔区的燃烧产物温度较低，更容易被
掺混区进气掺混均匀．
以下选取几个典型状态分析燃烧室的出口温

度分布特性，分析的区域主要是中心燃油喷嘴所
对应的出口区域，所有的温度分布云图都是从燃
烧室进口向出口方向看，即顺气流方向．
当马赫数较低时，如图８所示（Ｍａ＝０．２１，

α＝１４，Ｔｉｎｌｅｔ＝６００Ｋ），在声能喷嘴供油孔对应的
出口测量区域，温度最高，其左右两侧的温度逐渐
降低．在通道高度方向上，高温区出现在通道的下
方区域．这表明在掺混区内，在远离掺混孔的位
置，由于掺混气流的射流速度降低，这个区域的高
温燃烧产物未能与未燃空气较好掺混，出现了局
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部的高温区．
在与图８相同的燃烧室进口参数条件下，减

小燃烧室的供油量，结果如图９所示（Ｍａ＝０．２１，

α＝１８，Ｔｉｎｌｅｔ＝６００Ｋ），可看出，高温区向出口截面
的右侧偏，在通道高度方向上，位于通道的中部．
与图８对比可看出，余气系数增大后，高温区的温
度明显降低，温度分布的均匀性提高．这表明，随
着余气系数的增大，凹腔区燃烧产物的温度降低，
在掺混孔射流的末端，燃烧产物也能够和未燃气
体进行较好的掺混．

图８　低进口马赫数、小余气系数时的

出口温度分布

Ｆｉｇ．８　Ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｏｗ　Ｍａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｉｎｌｅｔ，ｌｏｗ　ａｉｒ　ｅｘｃｅｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图９　低进口马赫数、大余气系数时的

出口温度分布

Ｆｉｇ．９　Ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｏｗ　Ｍａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｉｎｌｅｔ，ｈｉｇｈ　ａｉｒ　ｅｘｃｅｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

在与图８相同的余气系数条件下，将进口马
赫数增大，结果如图１０所示（Ｍａ＝０．２５，α＝１４，

Ｔｉｎｌｅｔ＝６００Ｋ），测量区域的最高温度仍是出现在
声能喷嘴供油孔对应测量区域，且位于通道的下
方，出口温度分布的趋势与图８所示的非常接近，
表明马赫数对温度分布趋势的影响很小．

图１０　高进口马赫数、小余气系数时的

出口温度分布

Ｆｉｇ．１０　Ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｉｇｈ　Ｍａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｉｎｌｅｔ，ｌｏｗ　ａｉｒ　ｅｘｃｅｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

从上面的比较可看出，在各试验状态条件下，
声能喷嘴供油孔对应测量区域温度偏高；余气系
数增大，有利于改善出口温度分布；进口马赫数增
大，出口温度分布的整体趋势不变．

２．３　燃烧效率

采用燃气成分法计算燃烧室的燃烧效率，计
算采用《燃烧室性能试验》所介绍的方法进行，计
算过程中考虑了直接加温器的影响［１７］．
结果如图１１所示，燃烧效率η为９６％～

９８％．由于试验是在常压条件下开展的，此燃烧效
率已较为理想．与前面类似，燃烧室进口马赫数对
燃烧效率的影响很小，这也是由于其对凹腔区流
场的影响较小．

图１１　燃烧效率

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

还可看出，温升较高时的燃烧效率低于温升
较低时的，这是由于随着余气系数的减小，凹腔区
的火焰会有一部分延伸到凹腔区外的主流区域，

在这个区域内，空气的流速较高，且有大量的未燃
低温空气，从而导致燃烧效率降低．

２．４　壁面温度分布特性

壁面温度测量的结果如图１２所示（Ｔｉｎｌｅｔ＝

６００Ｋ，Ｍａ＝０．２１），在不同余气系数条件下，燃烧
室的壁面温度分布趋势相同，在其他马赫数条件
下，分布趋势均与此类似，在此不一一列出．当余
气系数改变时，凹腔前壁面和上壁面的温度变化
较小，且温度值均很低；而后壁面温度和掺混段壁
面温度则随余气系数的减小而迅速增大；不同试
验状态下，燃烧室的热点温度均出现在凹腔的后
壁面．这表明凹腔燃烧区的高温区主要位于凹腔
的右侧区域，且远离凹腔的上侧和左侧区域．同时
也表明，余气系数减小后，燃烧产物温度增加，且
有火焰延伸到掺混区，从而导致掺混区所受的热
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负荷增加．

图１２　壁面温度分布特性

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｏｎ　ｗａｌｌ

２．５　总压损失及压力分布特性

总压损失是燃烧室的一个重要性能指标，总
压损失包括流阻和热阻两类损失．对于燃烧室，马
赫数是影响其总压损失的最主要因素，总压损失
通常与马赫数的平方成正比例关系．
总压损失特性如图１３所示，燃烧室的总压损

失系数σ在０．０３～０．１１，随着马赫数的增加，总
压损失系数σ增大，这是由于流阻增加；温升２００
Ｋ时的σ比冷态时的大０．０１５左右，这是由于热
阻增加．由于是级间燃烧室，其进口马赫数比常规
航空发动机主燃烧室高很多，而总压损失与进口马
赫数的平方成正比，从而导致总压损失高于常规主
燃烧室．

图１３　总压损失特性

Ｆｉｇ．１３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ

出口通道高度方向上的总压分布如图１４所
示（Ｔｉｎｌｅｔ＝６００Ｋ，α＝１４），热态条件下，通道上方
的总压大于下方的总压，这是由于燃烧室掺混段
与出口平直段连接处为拐角，存在流动分离，导致

通道下方的总压损失大于上方的，同时这也是

４０％通道高度处测点的总压值明显有别于其他测
点的原因；马赫数增大时，总压增大，而总压的分
布趋势基本相同；冷态与热态的结果非常接近，故
在图１４中只列出了热态的试验结果．

图１４　出口通道高度方向上的总压分布

Ｆｉｇ．１４　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｈｅｉｇｈｔ　ｏｆ

ｃｈａｎｎｅｌ　ｉｎ　ｖｅｒｔｉｃａｌ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｏｕｔｌｅｔ

２．６　污染物排放特性

采用《航空燃气涡轮发动机气态污染物的连
续取样及测量程序规范》介绍的方法进行测量，并
计算得到ＣＯ和ＮＯｘ的排放指数（ＥＩ），此方法可
以排除直接加温器的影响［１８］．

ＣＯ的测量结果如图１５所示，ＣＯ的排放指
数（ＥＩＣＯ）为２０～４６．随着马赫数的增加，ＥＩＣＯ
增大，这一方面是由于燃烧主要是在凹腔区内进
行，马赫数增大后，从凹腔区进入主流的油气混合
气更容易发生淬熄，导致ＣＯ氧化为ＣＯ２ 的反应
中断，另一方面，燃料在凹腔内的停留时间变短，
从而 ＣＯ 的生成量增加．而随着温升的增加，

ＥＩＣＯ减小，这是由于温升增加，燃烧区的反应温

图１５　ＣＯ排放指数

Ｆｉｇ．１５　Ｅｍｉｓｓｉｏｎ　ｉｎｄｅｘ　ｏｆ　ＣＯ
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度增加，燃烧 速度变快，有更多的 ＣＯ 转化
为ＣＯ２．

ＮＯｘ的测量结果如图１６所示，ＮＯｘ的排放
指数（ＥＩＮＯｘ）为０．９～２．１．随着进口马赫数增
加，ＥＩＮＯｘ增大，对于常规燃烧室，进口速度增加
后，燃料的停留时间变短，ＥＩＮＯｘ会减小，而此燃
烧室相反，这是由于燃烧室进口速度增大后，喷嘴
喷出的油气混合气与空气在凹腔区内进行掺混的

时间变短，凹腔内出现了局部的富油区，导致

ＮＯｘ生成量增加．

图１６　ＮＯｘ排放指数

Ｆｉｇ．１６　Ｅｍｉｓｓｉｏｎ　ｉｎｄｅｘ　ｏｆ　ＮＯｘ

随着温升的增加，ＥＩＮＯｘ反而减小，这是由
于温升增加后，有部分火焰延伸到凹腔燃烧区外
部，这个区域的环境温度低于凹腔区内的温度，从
而ＮＯｘ的生成量减小．

２．７　两种供油方式燃烧室的试验结果对比

将声能喷嘴驻涡燃烧室的试验结果与蒸发管

供油方式驻涡燃烧室的进行对比［４，１０，１６］，可以看

出，两种类型燃烧室的燃烧性能（如点火性能、熄
火性能、燃烧效率、出口温度分布特性等）均较为
接近．采用声能喷嘴供油的主要优势在于进口马
赫数对燃烧室整体燃烧性能的影响相对较小，另
外声能喷嘴所需的雾化用气量也小于蒸发管供油

装置的．

３　结　论

１）在进口马赫数为０．２０～０．４０时，燃烧室

的点火余气系数为５～１０，熄火余气系数为２５～
３５，燃烧室的稳定工作范围非常宽．

２）声能喷嘴供油孔所对应出口测量区域的
温度偏高；随余气系数增大，出口温度分布均匀性
提高．

３）燃烧效率为９６％～９８％，随余气系数减
小，燃烧室的燃烧效率降低．
４）进口马赫数对点火性能、熄火性能、出口
温度分布和燃烧效率的影响较小．
５）壁温随余气系数的减小而增大，壁面热点
温度出现在凹腔的后壁面．
６）总压损失系数为０．０３～０．１１，热态时比冷
态时高０．０１５左右．
７）ＣＯ的排放指数为２０～４６，随进口马赫数
增加或余气系数增大，ＣＯ排放指数增大．
８）ＮＯｘ的排放指数为０．９～２．１，随进口马
赫数增加或余气系数增大，ＮＯｘ排放指数增大．
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