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某型燃气轮机燃烧室出口温度场的调试

刘　凯，张宝诚，马洪安
（沈阳航空航天大学 航空航天工程学部，沈阳１１０１３６）

摘　　　要：试验研究了某型燃气轮机燃烧室掺混孔孔径比、相对孔距对出口温度场的影响．试验结果表

明：随孔径比的增加，出口温度分布系数逐渐减小，但过大的孔径比易形成局部阻塞，使热点温度升高；孔径

比对径向温度分布系数影响较小，仅使温度分布曲线位置移动而不会改变其形状．相对孔距与径向温度分布

系数相关性较强，过大（大于０．３３）、过小（小于０．２９）均不利于掺混．该研究情况下，相对孔距为０．３１、孔径比

为０．３２左右基本合理．
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　　任何一款设计中的燃烧室都要经过大量的调
试改进，才能逐步接近设计指标．其中出口温度场
调试是整个燃烧室试验中最复杂也是耗时最多的

工作，调试工作没有一个明确统一的方案可循，需
要结合经验及现场试验结果制定方案，这也是燃
气轮机研制不可逾越的过程［１－３］．影响燃烧室出口
温度分布因素主要有以下几方面［４］：①燃烧室进

口流场径向总压分布及流场周向均匀性；②燃料
分布，包括流量、喷射角等；③掺混空气流动参数
及掺混段几何参数．研究表明［５－７］：要使掺混效果
好，某一结构下，掺混孔存在一个最佳射流穿透深
度，过深过浅都不利掺混，而射流动量比Ｊ是影
响射流穿透深度的重要流动参数．Ｊ值主要取决
于火焰筒内外压力差及火焰筒内平均速度，这已
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由燃烧室整体设计所基本确定．因此燃烧室调试
中主要工作是改变掺混段几何因素及内外环气量

分配．影响掺混效果的掺混段几何因素有以下６
个方面：孔径、孔间距、通道高、掺混段长度、掺混
段几何形状、掺混孔形状及排列［８－１０］．燃烧室结构
确定后，上述因素中，掺混段轴向长度、几何形状、
通道高度等项．一般不会因为出口温度分布不良
而改动．因此调试过程中通常可改变的为掺混孔
孔径与孔间距［１１－１３］．本文以我国自主研制的某重
型燃气轮机燃烧室为研究对象，通过对不同掺混
孔孔径及孔间距对应的出口温度场试验研究，探
讨掺混段几何参数对温度场影响规律，为相关燃
烧室的设计、调试提供参考．

１　试验系统及试验件
１．１　试验系统

　　试验台由空气系统、燃料系统、冷却水系统、
测控系统、加温系统等组成．出口温度采用热电偶
测量，在综合考虑测量准确性（不漏掉热点）及流
通阻塞问题，燃烧室出口布置了１０支１１点Ｂ型
热电偶耙，测点密度满足０．２５点／ｃｍ２ 的要求［１］．

整个系统误差≤０．５％，每次试验前进行校准，误
差可降至０．３％．热电偶布置见图１．

图１　热电偶布置

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅ　ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ

１．２　试验件

该燃气轮机为逆流环管型燃烧室，周向均布

２０个火焰筒，采用燃料径向分级的干式低 ＮＯｘ
燃烧方式．试验为单管燃烧试验，截取１／２０全尺
寸燃烧室组成１８°扇形试验段，装配一个火焰筒，
一套燃料喷嘴组，并加工前后测量段．试验件连接
及所装火焰筒示于图２．

图２　试验件

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｐａｒｔｓ

２　试验及结果分析

本试验采用节流模化，在保证进口马赫数、温

度不变（燃烧强度不变）的前提下，将进气压力由

１．４８ＭＰａ降为０．５４５ＭＰａ，进口空气流量由１５．５２
ｋｇ／ｓ降为５．６～７．２ｋｇ／ｓ，以满足气源能力．燃烧

室出口温度场品质指标主要由热点温度Ｔ４ｍａｘ、平

均温度Ｔ４ａｖ、出口温度分布系数δｍａｘ ＝ （Ｔ４ｍａｘ－
Ｔ４ａｖ）／（Ｔ４ａｖ－Ｔ３ａｖ）、径向温度分布系数δｒ ＝
［（Ｔ４ｊａｖ）ｍａｘ－Ｔ４ａｖ］／（Ｔ４ａｖ－Ｔ３ａｖ）来衡量，式中Ｔ３ａｖ

为进口平均温度，（Ｔ４ｊａｖ）ｍａｘ为出口径向第ｊ点平
均温度最大值．

２．１　掺混孔孔径比对出口温度场的影响

调整掺混孔孔径可以改变进气量，改变射流
穿透深度，调整掺混后温度，进而达到调整出口温
度场 的 目 的，是 一 种 常 用 的 温 度 场 调 试 方
法［１４－１５］．本文以孔径比ｄ，即掺混孔孔径之和与
掺混孔所在位置火焰筒周长之比作为调试指标．

ｄ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｎｉｄｉ πＤ （１）

８８３１
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式中ｄ为孔径比；ｎｉ为第ｉ个掺混孔孔数；ｄｉ为
第ｉ个掺混孔孔径．
火焰筒掺混孔结构如图３所示．

图３　掺混孔结构简图

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｌａｃｅ　ｏｆ　ｄｉｌｕｔｉｏｎ　ｈｏｌｅｓ

试验研究了孔径比分别为０．３０，０．３１，０．３２
及０．３３共４种情况下出口温度场，对应各孔径见
表１（各孔径取值依据流量分配、孔径比并参照试
验结果取定，表中空白处代表尺寸未改动）．３种
孔径比火焰筒总开孔面积分别增大５．００％，

３．９４％及７．５９％，因此可以认为对火焰筒头部流
量分配影响不大，即对燃烧过程影响可以忽略．
试验分析结果见表２，径向温度分布见图４．
随孔径比的增加，出口温度分布系数呈降低

趋势，且对掺混孔孔径变化比较敏感，改进效果明
显．说明增加孔径比，增大了射流穿透深度，强化
了掺混．但过大的孔径比反而会形成局部阻塞，不

利掺混，使热点温度升高．如孔径比为０．３３时，热
点温度较０．３２时升高２６Ｋ．综合考虑热点温度及
分布系数，孔径比取０．３２左右比较适合；孔径比
对径向温度分布系数影响不大，虽绝对值略有变
化，但由图４可以看出，孔径比超过０．３０后，径向

表１　掺混孔孔径

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｄｉｌｕｔｉｏｎ　ｈｏｌｅｓ

掺混

孔

孔径／ｍｍ

ｄ＝０．３０ ｄ＝０．３１ ｄ＝０．３２ ｄ＝０．３３

１ ２６　 ３０　 ２６

２ ３２　 ３８　 ４０

３ １４　 １６　 １４

４ ３２　 ３８　 ２６　 ４０

５ ２６　 ３０　 ２６

６ ２６　 ２２　 ３２　 ２６

７ ３２　 ４０

８ ３２　 ２６　 ４０

９ ２６　 ２２　 ２６

表２　试验结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

ｄ Ｔ４ａｖ／Ｋ　 Ｔ４ｍａｘ／Ｋ δｍａｘ δｒ

０．３０　 １　４４８．７　 １　６４４．５　 ０．２５３　８　 ０．１３１　２

０．３１　 １　４３０．６　 １　５８１．５　 ０．２００　２　 ０．１２９　５

０．３２　 １　４２４．２　 １　５７４．２　 ０．２００　８　 ０．１３３　８

０．３３　 １　４２６．４　 １　６００．４　 ０．１９９　８　 ０．１３２　８

图４　径向温度分布

Ｆｉｇ．４　Ｒａｄｉａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

９８３１
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温度分布曲线形状基本不变，仅相对位置移动．因
此，设计中可先进行保证温度径向分布相关参数确
定，再根据流量分配确定掺混孔孔径而基本不会影
响径向的温度分布．同时也说明仅靠改变孔径比对
温度场影响有限，无法获得满意的出口温度场．

２．２　掺混孔孔距对出口温度场的影响

掺混孔孔距Ｓ指掺混孔中心沿火焰筒壁面
距离，为使试验结果更具普遍性，采用相对孔距Ｓ＝
Ｓ／Ｄ（Ｄ为火焰筒掺混孔中心截面直径）．在原掺
混结构基础上，重新布置掺混孔位置，改变后的结
构见图５．其中主要改变为在水平位置各开一孔，
以减小全环孔距，取消顶部３ 孔以增大局部孔
距，同时配合孔径调整以保持火焰筒开孔面积基
本稳定，具体孔径见表３．

图５　改进后掺混孔分布

Ｆｉｇ．５　Ｐｌａｃｅ　ｏｆ　ｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｄｉｌｕｔｉｏｎ　ｈｏｌｅｓ

表３中，Ｓ＝０．３１＊为考察增加新开孔孔径
对出口温度分布系数影响．
试验结果见表４，径向温度分布见图６．由试

验结果可知，径向温度分布系数对掺混孔孔距变
化非常敏感，不仅径向温度绝对值大幅变化，径向
分布曲线形状也发生了改变，火焰筒内外环附近
温度均有提升，解决了孔径比变化一直未解决的
难题，使δｒ 明显改善．相对孔距由０．３５降为
０．３１，δｒ降低了２９．４％．但局部掺混孔孔距过小
形成冷幕亦不利于掺混．未取消３ 孔前，其局部
孔距为０．１７，δｒ为０．１１５９，取消３ 孔后，局部孔
距增为０．３２，接近全环孔距，δｒ降为０．０９３８．本文
研究燃烧室及类似结构相对孔距为０．３１、孔径比

为０．３２左右基本合理，所获温度场可以满足重型
燃机设计要求．调整孔距不能改变射流动量，但对
掺混过程有重要影响，过小易形成二元空气幕阻
塞而切断掺混，过大则影响温度周向分布．

表３　掺混孔孔径

Ｔａｂｌｅ　３　Ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｄｉｌｕｔｉｏｎ　ｈｏｌｅｓ

掺混

孔

孔径／ｍｍ

Ｓ＝０．３５　 Ｓ＝０．２９　 Ｓ＝０．３１　Ｓ＝０．３１＊

１ ２６　 ２２

２ ４０　 ３８　 ４３

３ １４　 ０　 ０

４ ４０　 ３８　 ４３

５ ２６　 ２２

６ ２６　 ２０

７ ４０　 ３２　 ２０

８ ４０　 ３２　 ２０

９ ２６　 ２０

１０ ０　 ２０　 ２５　 ２８

１１ ０　 ２０　 ２５　 ２８

表４　试验结果

Ｔａｂｌｅ　４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｓ ｄ Ｔ４ａｖ／Ｋ　Ｔ４ｍａｘ／Ｋ δｍａｘ δｒ

０．３５　 ０．３３　 １　４４６．４　１　６００．４　０．１９９　８　０．１３２　８

０．３１　 ０．３２　 １　４３９．９　１　６０６．８　０．２１６　４　０．０９３　８

０．３１ － ０．３３　 １　４４１．０　１　６５０．３　０．２５７　３　０．０９３　９

０．２９　 ０．３３　 １　４４５．９　１　６１８．０　０．２２３　６　０．１１５　９

图６　径向温度分布

Ｆｉｇ．６　Ｒａｄｉａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
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３　结　论

通过对燃烧室不同孔径比、相对孔距掺混系
统试验研究，主要得出以下结论：

１）随孔径比的增加，出口温度分布系数逐渐
减小．但过大的孔径比易形成局部阻塞，反而影响
掺混，使热点温度升高．
２）孔径比的变化对径向温度分布系数影响
较小，不会改变温度分布曲线形状，仅使其位
置改变．
３）相对孔距过大（大于０．３３）、过小（小于

０．２９）均不利于掺混．本文研究情况下，相对孔距

０．３１、孔径比０．３２左右基本合理且应尽量周向均
匀布置．
４）掺混孔孔距是影响径向温度分布的关键
因素，设计中应先选定孔距，再由流量分配计算孔
径；调试中也应遵循先考虑孔距粗调温度分布，再
通过孔径细调优化的规律．
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