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驻涡加力燃烧室贫油熄火性能的影响

谭云川，钟华贵，孙瑞礼，孙海涛

（中国航空发动机集团有限公司 四川燃气涡轮研究院，四川 绵阳 621300）

摘 要：为了研究驻涡加力燃烧室的贫油熄火性能，设计了三种不同方案的凹腔结构，进行了贫油熄火

（LBO）性能试验。采用航空煤油作为燃料，试验中的主要研究参数如下：外内涵进气压比在 0. 97~1. 07之间

变化；主流马赫数在 0. 13~0. 20之间变化。研究结果表明：驻涡加力燃烧室贫油熄火油气比随着外内涵进气

压比的增加而增加，随着主流马赫数的增大而增加，并且在马赫数较大时，变化幅度增大；在驻涡区上部分区

域，轴向平均绝对速度越小，以及主涡涡心位置在一定范围内更贴近凹腔后壁面，驻涡加力燃烧室的贫油熄火

性能更优。
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Effect of lean blowout performance of trapped vortex combustor
of the afterburner

TAN Yunchuan，ZHONG Huagui，SUN Ruili，SUN Haitao
（Sichuan Gas Turbine Establishment，

Aero Engine Corporation of China，Mianyang Sichuan 621300，China）

Abstract：Three different schemes of cavity structure were designed to study the lean blow ‑
out（LBO）performance by test research method. Aviation kerosene was employed as fuel. In all
operating conditions， the inlet pressure ratio of out and inner bypass varied from 0. 97-1. 07 and
the mainstream Mach number ranged from 0. 13-0. 20. It was revealed that the fuel air ratio of
lean blowout increased with the increasing inlet pressure ratio of out and inner bypass. LBO also
increased with the increasing mainstream Mach number，and when the mainstream Mach number
was larger， the increase was larger. In upper region of the vortex， the axial average of absolute
velocity decreased， and the positon of the main vortex center was closer to the after wall of the
cavity within a certain range， and the lean blowout performance of trapped vortex combustor of
the afterburner was excellent.

Key words：cavity；trapped vortex combustor of the afterburner； lean blowout；
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现代航空发动机为了在短时间内增大推力，

获取更强的机动性，在此基础上提出了“加力”的

概念。随着航空发动机的发展，加力燃烧室的设

计技术面临着如内涵进气温度高、加力温升高、冷

却气量少等诸多挑战。在传统加力燃烧室的基础

上，一些新概念、新结构的加力燃烧室被陆续
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提出。

驻涡燃烧室作为一种新概念燃烧室被美国代

顿（Dayton）大学Hsu等 [1]提出后，与常规燃烧室相

比，具有结构简单、点火性能好、高效燃烧范围宽

等特点，且驻涡燃烧室在点火、贫油熄火、空中再

点火等方面的性能提高了近 50%。图 1（a）为双

凹腔驻涡燃烧室，图 1（b）为单凹腔驻涡燃烧室。

相对于双凹腔驻涡燃烧室而言，单凹腔驻涡燃烧

室具有结构更加紧凑的特点，由于燃烧室结构非

对称，导致其燃烧室内燃烧组织方式与双凹腔驻

涡燃烧室存在差异。

国内外对于双凹腔驻涡燃烧室的研究工作开

展较早。2000年，Christopher等 [2]采用大涡模拟

计算方法研究了进口速度变化对驻涡燃烧室湍流

强度及油气混合率的影响。Katta、Roqumore[3‑5]采
用数值模拟的方法研究了凹腔中喷射气流对驻涡

燃烧室冷态流动特性的影响。国内何小民等系统

地开展了驻涡燃烧室的研究工作，通过冷态流动

试验研究，获得了驻涡区的基本结构参数 [6]；随后

通过对驻涡区油气进气位置和掺混孔位置组合，

获得了综合性能最好的驻涡区油气进口参数 [7]。

李瑞明等 [8]设计了一种矩形模型试验件并开展了

粒子图像测试仪试验，分析了驻涡燃烧室主流速

度及结构变化对凹腔内涡流动的影响。邢菲等 [9]

针对以煤油为燃料的驻涡燃烧室，研究了头部油

气匹配及后体气量变化对点熄火性能的影响。

单凹腔驻涡燃烧室的概念在 2011年前后被

提出。国内吴泽俊等 [10]设计了一种带扩压器的凹

腔驻涡燃烧室，通过试验研究和半经验公式分析

相结合的办法，采用 RP3航空煤油作为燃料，对

离心喷嘴单凹腔驻涡燃烧室的点火和贫油熄火特

性进行了研究。朱一骁等 [11]设计了一个可变几何

单凹腔驻涡燃烧室，采用试验的方法，研究了改变

凹腔前进气槽开度下的贫油熄火性能，试验结果

表明：贫油熄火油气比随着凹腔前进气开度的减

小而减小。汤彬等 [12]利用数值计算得到了驻涡燃

烧室凹腔内的流量分配，通过试验研究了余气系

数、进口气流参数对凹腔温度变化规律的影响。

综合国内外的研究来看，对于双凹腔驻涡燃

烧室的研究成果较多，而双凹腔驻涡燃烧室与单

凹腔驻涡燃烧室结构上的差异带来了油气组织燃

烧上的区别。对于单凹腔驻涡燃烧室，国外主要

集中在冷态流场和使用气体燃料燃烧，并且对于

燃烧组织方面的研究工作相对较少。国内的研究

侧重点在于气动、结构和油气匹配方面，在单凹腔

驻涡燃烧室冷态流场取得一定研究成果的同时，

也对采用 RP3航空煤油作为燃料的单凹腔燃烧

室的组织燃烧方法及性能开展了研究。但是，此

类研究主要集中在高校，对于工程实际中驻涡加

力燃烧室的一些关键参数的选取，比如凹腔油气

匹配，加力燃烧室外内涵进气参数的选取等问题

还需解决。本文将针对不同结构参数、气动参数

下驻涡加力燃烧室凹腔内的贫油熄火油气比开展

研究，分析影响贫油熄火油气比的主要因素，探讨

流动和燃烧的内在特征及性能变化规律，为驻涡

加力燃烧室的设计和性能优化奠定基础。

1 试验方法

1. 1 试验模型

图 2为驻涡加力燃烧室试验件二维示意图。

内涵进口宽×高为 300 mm×102 mm，外涵进口

宽×高为 300 mm×73 mm，燃烧段通道宽×高为

350 mm×170 mm，试验件总长 930 mm。除了与

常规加力燃烧室相同的内外涵通道、扩压器、稳定

器、隔热屏、内外机匣外，模型还包括了凹腔结构

图 1 双凹腔/单凹腔驻涡燃烧室结构示意图

Fig.1 Schematic diagram of double/single cavity
trapped vortex combustor
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的驻涡区。燃料为航空煤油，试验件采用两根径

向稳定器，径向稳定器之间布置一处燃油直射式

喷嘴，直径为 Φ=0.65 mm，径向稳定器与两侧机

匣之间分别布置一处直射式燃油喷嘴，直径为

Φ=0.45 mm，在相同供油压力下，两侧燃油流量

为中间一路燃油流量的一半,图 3为燃油喷嘴位

置示意图。

图 4为驻涡加力燃烧室凹腔结构示意图。驻

涡凹腔内前后壁进气均来自于外涵气流，前壁进

气形式为孔进气，后壁进气形式为缝进气 [13]。图

中 L为凹腔长度，L1为凹腔前体高度，L2为凹腔后

体高度，D1为前壁进气孔孔径，D2为后壁进气缝

缝宽 [14‑20]。凹腔驻涡火焰稳定器的结构决定了进

入凹腔的空气流量，对凹腔内流场有重要影响，直

接决定了凹腔的熄火性能。为了研究不同前壁进

气孔排布、进气流量对凹腔内流场结构的影响，设

计了三种不同的凹腔结构，具体参数见表 1。表

中 H 1 为前进气孔中心距凹腔上壁面高度，H 1 为

后进气缝中心距凹腔下壁面高度。由于驻涡区凹

腔主要分两股进气，驻涡区燃烧过程中，前进气起

主导作用，后进气主要作用是掺混，因此进气流量

主要改变前壁进气孔的大小。

1. 2 试验系统

试验系统示意图如图 5所示，其中主要包括

内外涵气源、直接/间接加温系统、试验件、燃油系

统、点火系统、测试系统等。外涵气体利用天然气

加温炉加温，经阀门 ‑流量孔板后直接供入试验

件，内涵气体经阀门 ‑流量孔板后，利用二级加温

器直接加温后进入试验件，内外涵进气流量均采

用孔板流量计测量；温度、压力由安装在试验件进

口前的复合受感部测量（K型偶），测量精度（温

度±1%，压力±0.3%）；燃油系统，由油库、输油

泵、压力传感器、流量计、电磁阀等组成；点火系统

采用高能电嘴点火，点火装置能量 12 J，点火频率

3 Hz，由点火装置、点火电缆、点火器等组成。

1. 3 研究方法和参数

试验主要开展不同主流马赫数Ma以及不同

外内涵进气压比 rp对驻涡加力燃烧室三种不同凹

腔方案熄火特性的影响研究。主要研究参数为：

外涵进气温度 500 K、内涵进气温度 750 K、试验

件主流马赫数 Ma=0.13~0.20；外内涵压比 rp=

图 2 驻涡加力燃烧室试验件二维示意图

Fig.2 Two‑dimensional schematic diagram of model test piece

图 3 燃油喷嘴位置三维示意图

Fig.3 Three‑dimensional schematic diagram of fuel
injections location

表 1 不同凹腔结构参数

Table 1 Characteristic parameter of cavity

方案

A

B

C

D1/mm

5. 2

6. 0

4. 3

D2/mm

2. 7

2. 7

1. 7

H1/ L1

0. 17

0. 17

0. 17

H2/ L2

0. 30

0. 30

0. 30

图 4 凹腔结构示意图

Fig.4 Schematic diagram of cavity structure

1934



谭云川等：驻涡加力燃烧室贫油熄火性能的影响第 9 期

0.97~1.07。试验中定义贫油熄火油气比为

qLBO =
ṁ f

ṁ a
（1）

式中 ṁ f为试验中测得的贫油熄火状态时的燃油

质 量 流 量 ，ṁ a 为 试 验 件 外 内 涵 进 口 空 气 质 量

流量。

贫油熄火性能试验是在凹腔成功点火后，保

持外内涵进气压力和进气温度的情况下，逐渐减

小点火油路供油流量直至火焰吹熄。熄火的判定

通过试验件出口总温出现断崖式下降或者出口温

降达到 80 K时认为熄火成功，每个工况贫油熄火

试验重复三次，保证试验的准确性和可重复性，试

验数据处理时贫油熄火油气比取三次平均值。试

验工况见表 2，本文点火区域主要集中在驻涡区

凹腔内，故本次试验只在凹腔区进行贫油熄火试

验。表中 T 16为外涵进气温度，P 16为外涵进气压

力，T 6为内涵进气温度，P 6为内涵进气压力。

由于试验中凹腔内总流量获取难度大，误差

大，故本文针对驻涡凹腔结构方案 A开展数值模

拟研究和粒子图像测速仪（PIV）试验验证，利用

FLUENT计算得到几种不同凹腔结构驻涡加力

燃烧室的流量分配情况。

采 用 ICEM（integrated computer engineering
and manufacturing）进行网格划分，采用 ANSYS
FLUENT作为计算软件，只计算冷态流场。数值

计算采用的基本方法：（1）方程采用不可压 N‑S
（Navier‑Stokes）方程（2）湍流模型为 Standard k‑ε
模型（3）近壁面采用标准壁面函数法。其来流条

件为：压力进口，外涵进口温度为 500 K，内涵进

口温度为 750 K，出口为压力出口。

针对本文所使用的模型，进行网格无关性验

证。考虑到本文主要研究对象为凹腔驻涡区，关

注点在于凹腔内流动特性，ICEM生成网格时主

要改变了凹腔内的网格尺寸。网格数目（n）范围

从 600万到 1 200万。三种不同的网格采用同一

边界条件和湍流模型进行数值模拟，并对所得结

果进行处理，得到了不同网格数量下，试验件主流

马赫数Ma=0.15时，凹腔内沿径向方向某一条线

上的总压分布情况。从图 6中可以看出，采用 800

图 5 试验系统示意图

Fig.5 Schematic diagram of test system

表 2 贫油熄火油气比试验工况

Table 2 Test of LBO fuel air ratio conditions

参数

T 16/K

P 16/kPa

T 6/K

P 6/kPa

Ma

工况 1

500

182

750

180

0. 13

工况 2

500

182

750

180

0. 15

工况 3

500

182

750

180

0. 17

工况 4

500

182

750

180

0. 2

工况 5

500

175

750

180

0. 17

工况 6

500

187

750

180

0. 17

工况 7

500

194

750

180

0. 17
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万网格得到解的结果与 1 200万网格得到的解基

本重合，说明此模型采用 800万网格时已经得到

了网格的无关解，故本文中研究的所有模型中网

格数量基本都保持在 800万左右。

为验证算法的可行性，本文将数值模拟所得

到的结果与 PIV试验结果对比。图 7为试验件中

间截面凹腔内的流场示意图，从图中可以看出驻

涡区内流场结构基本一致。图 8的两个轴向位置

分别距凹腔前壁 10 mm、20 mm，由于示踪粒子的

跟随性和试验件壁面的影响，在 Y=35~40 mm
之间，PIV试验所得结果与数值模拟计算的结果

存在一定差异，除开这部分区域，其他位置的速度

分布，从曲线的变化趋势和速度（Vx）的大小来

看，计算结果与 PIV试验结果都比较吻合，故数值

模拟计算的结果所得到的流量分配可用于后文的

研究。

对应不同方案的凹腔结构，数值模拟得到不

同条件下的流量分配。表 3~表 5为不同主流马

赫数Ma和不同外内涵进气压比的流量分配，从

表中可以看出，主流马赫数Ma的增大对凹腔总

进气流量的影响不大，Ma=0.13~0.20时，总进

气流量分别增大 0.26%（方案 A），0.18%（方案

B），0.19%（方案 C），这是由于马赫数增大，保持

图 7 试验件中间截面凹腔内的流场示意图

Fig.7 Schematic diagram of flow field in cavity of middle
section of test rig

图 6 凹腔内总压分布情况

Fig.6 Diagram of total pressure in cavity

图 8 数值计算与 PIV测量得到的轴向速度分布对比

（中间截面）

Fig.8 Comparision of axial velocity distribution between
computational result and PIV test（middle section）
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相同进气压比下，外内涵进气流量均增加，故凹腔

内进气流量总体占比变化较小；而外内涵进气压

比（rp）的增大对于凹腔总进气量和凹腔进气流量

分配的影响较为明显，rp=0.97~1.07时，总进气

流量分别增大 0.82%（方案 A），0.91%（方案 B），

0.55%（方案 C），保持相同主流马赫数，外内涵压

比增大，内涵流量基本不变，外涵流量增加，故凹

腔内总进气流量增加。

2 试验结果及分析

试验主要研究了主流马赫数Ma和外内涵进

气压比对三种凹腔方案驻涡加力燃烧室贫油熄火

性能的影响规律。

2. 1 外内涵进气压比对贫油熄火极限的影响规律

图 9给出了主流马赫数 Ma=0.17及外内涵

温度不变的条件下，三种不同凹腔方案的贫油熄

火油气比随 rp=0.97~1.07的变化规律。从图中

可以看出，当主流马赫数Ma一定时，三种凹腔方

案的贫油熄火油气比随外内涵压比的增大而增

加。在外内涵压比较小时，qLBO的变化不大，随着

外内涵压比的继续增加，三种方案的 qLBO 逐渐

表 3 方案A流量分配

Table 3 Air flow distribution of case A

参数

前进口流量/%

后进口流量 /%

凹腔冷却气流量/%

凹腔总流量/%

工况 1

1. 26

0. 97

0. 58

2. 81

工况 2

1. 26

1. 00

0. 58

2. 85

工况 3

1. 28

1. 05

0. 59

2. 92

工况 4

1. 34

1. 11

0. 61

3. 07

工况 5

0. 92

0. 87

0. 42

2. 21

工况 6

1. 53

1. 21

0. 70

3. 44

工况 7

1. 75

1. 34

0. 81

3. 89

表 4 方案 B流量分配

Table 4 Air flow distribution of case B

参数

前进口流量/%

后进口流量 /%

凹腔冷却气流量/%

凹腔总流量/%

工况 1

1. 45

0. 94

0. 55

2. 94

工况 2

1. 48

0. 99

0. 56

3. 02

工况 3

1. 44

0. 99

0. 54

2. 97

工况 4

1. 49

1. 07

0. 56

3. 12

工况 5

1. 01

0. 80

0. 38

2. 19

工况 6

1. 73

1. 13

0. 65

3. 51

工况 7

1. 99

1. 29

0. 75

4. 03

表 5 方案C流量分配

Table 5 Air flow distribution of case C

参数

前进口流量/%

后进口流量 /%

凹腔冷却气流量/%

凹腔总流量/%

工况 1

0. 78

0. 76

0. 37

1. 92

工况 2

0. 83

0. 84

0. 39

2. 06

工况 3

0. 82

0. 83

0. 39

2. 04

工况 4

0. 84

0. 88

0. 40

2. 11

工况 5

0. 57

0. 65

0. 27

1. 448

工况 6

0. 94

0. 94

0. 44

2. 32

工况 7

1. 08

1. 07

0. 51

2. 66

图 9 qLBO随外内涵进气压比的变化规律

Fig.9 Effects of the inlet pressure ratio of out and inner
bypass on the qLBO
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增大。

这是由于主流来流马赫数和进气压力不变，

在保持进气温度不变的情况下增加外涵压力，外

涵进气流量增加，即外涵进气速度增大，使得火焰

难以在凹腔内保持稳定，对燃烧不利。除了上述

的气动参数影响外，对于熄火性能还需考虑凹腔

内的油气状态，局部油气比也是影响燃烧的重要

因素。进气压力对熄火性能的影响主要是对于燃

油雾化和穿透深度的影响，由于直射式喷嘴的雾

化性能比其他类型喷嘴雾化效果差，燃油在离开

喷孔后仍然密集聚集在一起，此次进气压力的变

化主要考虑对燃油穿透深度的影响。对于凹腔内

喷注的燃料来说，穿透深度公式

h
d
= 2q0.5 ( )xd

0.27

（2）

式中 h为穿透深度，d为喷杆孔径，x为凹腔下游

端面距离喷油杆的轴向距离，q为气液两相流动

量比值。

气液两相流动量比值 q，表示为

q= ρg
1
A l

2 ⋅
1
ρ l ( )ṁ l

ṁ g

2

（3）

式中 ρl为燃油密度，ρg为气体密度,A l为喷杆孔面

积，ṁ l为燃油质量流量，ṁ g为气体质量流量。

ṁ= ρVA （4）
考虑到本文中燃烧室模型未发生变化，仅改

变外内涵进气压比，故 x、d均为定值保持不变，由

式（2）~式（4）可得

h∝ ( ρ lρg )
1
2 V l

V g

式中V l为液体速度，V g为气体速度。

因此穿透深度与燃油密度和喷油速度成正

比，与进气密度和进气速度成反比。在保持相同

的燃油供给时，外内涵进气压比增大，凹腔内进气

流量增大，速度增加，会使得燃油的穿透深度减

小。凹腔内主涡用于点火，副涡用于稳焰，随着穿

透深度的减小，主涡位置处逐渐贫油，不利于凹腔

稳定燃烧。而随着外内涵压比的增大，凹腔内气

流速度增加，同样不利于凹腔内稳定燃烧，因此在

外内涵进气压比较大时，贫油熄火油气比急剧

增大。

2. 2 主流马赫数对贫油熄火极限的影响规律

图 10给出了外内涵进气压比 rp=1.01及外内

涵温度不变的条件下，三种不同凹腔方案的贫油

熄火油气比在主流马赫数 Ma=0.13~0.20时的

变化规律。从图中可以看出：在试验参数范围内，

不同凹腔方案的贫油熄火油气比随主流马赫数的

增加而增大。这是由于主流来流马赫数增加，内

涵静压降低，凹腔进气流量增大，对于凹腔内火焰

稳定产生不利影响；另外进气速度的提高对于燃

油雾化提升的影响很小，因此 qLBO随着主流马赫

数Ma升高而升高。

图 10同样也可以看出，方案 A和方案 C在马

赫数较大时，贫油熄火油气比增加较为显著，从马

赫数 0.17增加到 0.20时，方案 A无法成功点火，

方案 B的 qLBO增大约 24%，而马赫数从 0.13增加

到 0.17时，方案 A的 qLBO增大约 11%，方案 B的

qLBO 增大约 4.9%。方案 C在试验范围内的贫油

熄火油气比均低于其余两种方案，贫油熄火油气

比与主流马赫数几乎成线性变化，在马赫数 0.20
时，方案 C的 qLBO约为方案A的 0.79倍。

图 11是数值计算下方案 C中心截面凹腔内

随着主流马赫数增大的速度云图，从图中可以看

出，随着马赫数的增大，凹腔内低速度区域逐渐减

小，前、后壁面进气速度的增加使得高速度区域逐

图 10 qLBO随主流马赫数的变化规律

Fig.10 Effects of the mainstream Mach number on the qLBO

1938



谭云川等：驻涡加力燃烧室贫油熄火性能的影响第 9 期

图 11 方案 C中心截面凹腔内的速度云图

Fig.11 Velocity contours of cavity in the middle section
of case C

渐增大，导致火焰稳定性变差。主流马赫数Ma

从 0.13增加到 0.17时，凹腔内均呈现相似的流动

形态，但从主、副涡涡心位置和旋涡大小来看，在

主流马赫数较小时，主涡涡心位置靠近下游，并贴

近上壁面，而副涡涡心更贴近主流；随着马赫数的

增大，主涡涡心往上游移动。主流马赫数从 0.17
到 0.20时，凹腔内主、副涡涡心位置及旋涡大小

基本不发生改变，流场已经处于自模状态。整体

来看，随着主流马赫数的增大，凹腔内流速增加，

不利于火焰稳定，而凹腔内的流场结构基本没发

生变化。

2. 3 不同方案贫油熄火油气比的影响分析

贫油熄火油气比主要受到燃油雾化性能和空

气流动速度的影响。本文中的三种方案均采用带

蒸发腔的凹腔结构，供油方式采用直射式喷嘴，燃

油先供入蒸发腔，再通过前壁进气通道进入凹腔。

外涵气体流经凹腔，驻涡区内气流由前后壁进气、

凹腔壁面的冷却气组成，驻涡区受到主流气流约

束和凹腔结构限制，形成了两个稳定的主、副涡。

基于凹腔驻涡区内宏观流量特性，可将驻涡区按

照径向方向分为三个区域，从上到下依次为：上部

分区域，混合区域。下部分区域。其中，上部分区

域指的是主涡涡心到凹腔上壁面之间的区域，流

动以顺气流流动为主；混合区域指的是主涡与副

涡涡心之间的区域，流动存在顺气流、逆气流；下

部分区域指的是副涡涡心到主流之间的区域，流

动以逆气流为主，驻涡区流动分区示意图见图

12。从相关试验研究来看，燃油通过蒸发腔进入

凹腔后并不会立即燃烧，而是与凹腔内的空气进

行混合，到达凹腔上部分区域的后端位置才开始

燃烧。因此，上部分区域的流动特性和局部油气

比对于贫油熄火特性的影响较大。

图 13是数值计算下三种方案的凹腔内中心

截面在主流马赫数 Ma=0.17，外内涵进气压比

rp=1.01时的速度云图。对比三种不同凹腔方案

的流场结构发现，方案 A的主涡涡心位置（39，
36），方案 B的主涡涡心位置（40，36），方案 C的主

涡涡心位置（47，38），方案 C的涡心位置更贴近凹

腔后壁面。凹腔上部分区域的下游位置处于局部

富油区，方案 C的涡心位置更靠近此区域，有利于

火焰燃烧。

表 6为在截面 X=35，40，45，50，55 mm上，

图 12 驻涡区流动分区示意图

Fig.12 Schematic diagram of flow in trapped vortex region
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不同凹腔方案驻涡区上部分区域轴向平均绝对速

度分布。从表中数据可以看出，方案 C的轴向平

均绝对速度在大多数截面上低于方案 A、方案 B。
凹腔内轴向绝对速度升高，对于火焰的稳定越不

利，并且会造成燃油蒸发时间缩短，燃油雾化变

差，从而使得贫油熄火油气比增大，即降低了贫油

熄火性能。同时也可以看出，方案 A在靠近凹腔

涡心的截面上，轴向绝对速度远高于另外两种方

案，因此方案A在马赫数较大时，点火失败。

3 结 论

本文设计了三种不同方案的凹腔结构，试验

研究了外内涵进气压比和主流马赫数对其贫油熄

火性能的影响规律，主要得出结论如下：

1）驻涡加力燃烧室的贫油熄火油气比随着

外内涵进气压比 rp的增大而增加。

2）驻涡加力燃烧室的贫油熄火油气比随着

主流马赫数Ma的增大而增加，并且在马赫数较

大时，增幅更大。

3）按照驻涡区宏观流动特性可将其分为上

部分区域、混合区域、下部分区域，上部分区域的

轴向平均绝对速度越低，越有利于火焰稳定；主涡

涡心位置在一定范围内更贴近凹腔后壁面，贫油

熄火性能更优。

4）在后续的驻涡加力燃烧室优化设计中，降

低前壁进气速度的同时，保证主涡涡心位置更贴

近凹腔后壁面，涡心位置局部富油有利于贫油熄

火性能。
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