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０　 引言

航空燃气涡轮发动机已广泛应用于军事和民

航领域ꎬ是目前航空器的主要动力形式[１]ꎬ其采用

的热力循环为布雷顿( Ｂｒａｙｔｏｎ) 循环ꎬ由等熵压

缩、定压加热、等熵膨胀和定压放热 ４ 个过程组

成[２]ꎬ但由于能源问题的愈加紧张和对航空发动

机性能需求的日益提高ꎬ一种在涡轮通道内燃烧

的方法逐渐成为各方研究焦点ꎮ
涡轮内燃烧通过中间再热的方法建立起一个

近似等温循环ꎬ进而提高 Ｂｒａｙｔｏｎ 循环的热效率ꎬ
这种补燃增推的方法逐渐成为各方研究的焦点和

难点ꎬ涡轮内燃烧目前有涡轮级间燃烧 ( ｉｎｔｅｒ －
ｓｔａｇｅ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｕｒｎｅｒꎬ ＩＴＢ ) [３] 和 涡 轮 叶 间 燃 烧

(ｔｕｒｂｉｎｅ ｉｎｔｅｒ－ｂｌａｄｅ ｂｕｒｎｅｒꎬＴＩＢ) [４] 两种方法ꎮ 涡

轮叶间燃烧是将燃烧室和低压涡轮导叶结合起

来ꎬ结构紧凑ꎬ质量增加相对较少ꎮ 因此涡轮叶间

燃烧是在涡轮内燃烧的一种较为理想的方式ꎮ
为了提高航空发动机性能ꎬ国内外与涡轮导

向器通道内燃烧相关的各项研究工作也在不断深

入ꎮ ＧＨＯＲＥＹＳＨＩ 等[５]通过圆柱绕流在涡轮叶片

通道增加涡系ꎬ并利用数值计算对其进行模拟ꎬ其
工程运用有待考究ꎻ ＳＲＩＶＡＴＳＡＶＡ 等[６] 设计了带

有凹腔的曲型通道结构用以模拟涡轮通道内的流

动ꎬ试验结果表明凹腔结构可以有效起到稳定火

焰和组织燃烧的作用ꎻ 美国空军研究试验室

(ＡＦＲＬ)将驻涡燃烧技术用于涡轮叶间燃烧ꎬ设计

了超紧凑燃烧室(ｕｌｔｒａ ｃｏｍｐａｃｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒꎬＵＣＣ)ꎬ
并对其开展了系统的探究ꎮ 结果表明:ＵＣＣ 火焰

的长度只有常规状态下的 ５０％左右ꎬ贫油熄火边

界相对于常规旋流稳焰方式扩大 ４ 倍ꎬ燃烧效率

在宽广的范围内ꎬ皆在 ９９％以上[７－８]ꎮ 国内方面

对涡轮叶间燃烧室的研究大多是基于美国空军实

验室提出的 ＵＣＣ 模型ꎬ进行了不同结构参数如导
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向器叶片凹腔[９]、二次进气角度[１０]、燃烧环尺

寸[１１]等方面的研究ꎬ进一步完善了对 ＵＣＣ 性能

的探究ꎮ 但整体而言ꎬＵＣＣ 结构较为复杂ꎬ开展

一种相对简单的涡轮叶间燃烧组织方案的相关研

究应用前景非常广泛ꎬ战略意义极其深远ꎮ
综合目前国内外研究现状ꎬ涡轮叶间燃烧的

难点在于导向器叶片通道内空间狭小ꎬ轴向距离

较短ꎬ气流在高加速状态下流动ꎬ油气无法充分蒸

发、混合、燃烧ꎮ 因此ꎬ本文以涡轮导向器叶片通

道内燃烧为研究目标ꎬ设计了一种蒸发式涡轮叶

间燃烧室方案ꎬ在导向器叶片间的通道内利用蒸

发式稳定器以促进燃油雾化及稳定燃烧ꎬ并对方

案模型进行了试验研究和数值计算ꎬ探究典型状

态下叶间燃烧室流场和燃烧性能的变化ꎬ为涡轮

叶间燃烧的设计优化提供参考ꎮ

１　 蒸发式涡轮叶间燃烧室方案

本研究针对涡轮导向器叶片通道内燃烧ꎬ提
出了一种蒸发式涡轮叶间燃烧室方案ꎬ图 １ 为该

方案的结构示意图ꎬ主要包括火焰稳定装置和供

油系统ꎮ 本方案中在涡轮导叶叶间通道内采用蒸

发式稳定器作为火焰稳定装置ꎬ以起到稳定燃烧

的作用ꎮ 稳定器的曲面侧边根据涡轮导向器叶片

的叶型设计ꎬ以保证稳定器两侧流道面积保持一

致ꎬ防止局部堵塞和流动分离ꎻ稳定器出口槽宽为

２０ ｍｍꎬ在稳定器前端均匀分布了矩形状的进气

缝ꎬ以促进燃油雾化、蒸发和燃烧ꎮ 供油系统包括

值班级供油和主燃级供油ꎮ 值班级供油位于蒸发

式稳定器内ꎬ采用直射式喷嘴ꎬ喷油杆总长为

５０ ｍｍꎬ在距离喷油杆两侧各 １２.５ ｍｍ 处布置了直

射式喷嘴ꎬ喷孔直径为 ０.３ ｍｍꎻ主燃级供油位于导

叶前缘点ꎬ同样采用直射式喷嘴ꎬ供油杆尺寸与值

班级相同ꎮ 值班级和主燃级供油方向均与来流垂

直ꎬ燃油经过雾化、蒸发、掺混后在导向器叶片通

道内发生燃烧ꎮ 此外ꎬ为方便后续对试验和数值

计算结果进行描述ꎬ定义了如图 １ 所示的燃烧室

下方壁面为叶背侧壁面ꎬ上壁面为叶盆侧壁面ꎮ
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图 １　 叶间燃烧室结构示意图

２　 研究模型和方法

２.１　 试验研究方法

１)试验模型:图 ２ 为根据涡轮叶间燃烧室方

案设计的叶间燃烧室试验模型ꎬ其中蒸发式稳定

器、涡轮导向器叶片、值班级供油尺寸与设计方案

中一致ꎮ 同时为了分析燃烧室内火焰稳定及火焰

分布等性能ꎬ在试验模型侧面设置了观察窗ꎬ并采

用光学特性较好的石英玻璃进行密封ꎮ
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图 ２　 叶间燃烧室实物图

为了获得涡轮叶间燃烧室的流动和燃烧特

性ꎬ在燃烧室不同位置处布置了一定数量的温度

测点ꎮ 图 ３ 是试验中温度测点具体位置的示意

图ꎬ在涡轮导向器叶片的上下游皆布置了温度测

点ꎮ 测点 １、测点 ２ 在导向器叶片及稳定器入口

处ꎬ测点 ３、测点 ４ 在叶间通道出口处ꎬ并且考虑

到燃烧可能会拖后ꎬ故在下游燃烧室出口处布置

了温度测点 ５ꎮ
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图 ３　 温度测点位置示意图

２)试验内容和参数:在进口温度 １ ２００ Ｋ、不
同油气比条件下对涡轮叶间燃烧室进行试验研

究ꎬ研究中需探究火焰稳定方式的可行性以及温

度分布等问题ꎮ
试验中具体工况如表 １ 所示ꎬ通过控制燃油流

量来改变燃烧室的油气比ꎮ 试验中通过开在燃烧室

侧面的观察窗以及测点温度变化来反映燃烧情况ꎮ
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表 １　 试验参数

工况 进口温度 / Ｋ 进口马赫数 油气比 供油方式

Ｃａｓｅ １

Ｃａｓｅ ２
１ ２００ ０.１

０.００８

０.０１１
值班级供油

方向与来流垂直

２.２　 数值计算方法研究

１)数值计算模型:湍流模型采用标准 ｋ－ε 模

型ꎬ壁面函数选用标准壁面函数ꎬ采用 ＤＰＭ 模型

进行油雾场的模拟ꎮ 热态计算下采用涡耗散概念

燃烧模型ꎬ煤油采用 Ｋｕｎｄｕ 反应机理ꎬ该机理包含

１２ 组分及 １４ 步基元反应ꎮ 进口条件为速度入口

６９.４ ｍ / ｓꎬ出口设定为压力出口ꎬ离散相边界条件

均设为 ｗａｌｌ－ ｊｅｔꎬ所有壁面均设置为无滑移壁面

条件ꎮ
采用 ＩＣＥＭ 对燃烧室模型进行非结构化网格

划分ꎮ 为消除网格数量对计算结果的影响ꎬ分别

取网格数量为 １４３ 万、１８６ 万和 ２４５ 万进行计算ꎬ
取导向器叶片下游 ３０ ｍｍ 处速度径向分布进行对

比ꎬ结果如图 ４ 所示ꎮ 当网格数量为 １８６ 万和 ２４５
万时ꎬ速度分布接近一致ꎬ而当网格数量为 １４３ 万

时ꎬ速度分布与网格数量 １８６ 万差异较大ꎬ因此网

格数量最终为 １８６ 万ꎮ
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图 ４　 不同网格数量速度分布对比

２)计算方法验证:为了验证数值计算方法的

准确性ꎬ取数值计算结果的中心截面的温度云图

与试验条件下的火焰结构进行对比ꎬ其中试验下

的火焰结构利用 ＭＡＴＬＡＢ 进行二值化处理并获

取其边界ꎮ 对比结果如图 ５ 所示ꎬ数值计算和试

验结果都表明ꎬ燃油在稳定器下游发生燃烧ꎬ并且

此处温度较高ꎬ两者具有较好的一致性ꎬ从而验证

了数值计算中选择的方法是准确的ꎮ

３　 研究结果与分析

图 ６ 是试验研究中获得的蒸发式涡轮叶间燃

烧室火焰分布ꎬ燃油经稳定器供出后ꎬ在高温来流

的作用下稳定燃烧ꎮ 从图中可以看出:燃烧始于

稳定器出口ꎬ并向下游逐渐传播ꎻ稳定器出口处为

淡蓝色火焰ꎬ这是因为燃油在该位置处蒸发较少ꎬ
燃烧处于贫油状态ꎻ在火焰向下游传播过程中ꎬ燃
油也随之进行蒸发、掺混ꎮ 此外ꎬ受导向器叶片和

燃烧室壁面的影响ꎬ燃烧主要发生在导向器叶片

的叶盆侧区域以及燃烧室下壁面附近ꎮ 总体来

说ꎬ试验工况下涡轮叶间燃烧室内均成功实现点

火ꎬ并且稳定燃烧ꎮ
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图 ５　 试验和数值计算结果火焰结构对比
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图 ６　 试验火焰结构

图 ７ 是进口温度 １ ２００Ｋ 及叶间燃烧室供油状

态下各测点的相对温升ꎬ横坐标 １－２ 是指测点 １ 和

测点 ２ 的平均温度ꎬ其余横坐标表示方法相同ꎮ
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图 ７　 进口温度 １ ２００ Ｋ 及供油条件下各测点温升
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从试验结果可以看出ꎬ当燃烧室内供油之后ꎬ
不同区域的相对温升起伏较大ꎬ但在不同工况下

温升变化趋势近似一致:从燃烧室进口向下游传

播过程中ꎬ温升逐渐增大ꎮ 测点 １、测点 ２ 温升较

低ꎬ这是因为测点 １、测点 ２ 布置于燃烧室进口

处、在稳定器上游ꎬ此处并无发生燃烧ꎬ但受到下

游燃烧热辐射的影响ꎬ因此存在一定温升ꎻ测点

３、测点 ４ 的温升同样较低ꎬ从试验光学图像可以

看出ꎬ稳定器出口处为贫油燃烧ꎬ并且燃油在此处

蒸发同样降低了环境温度ꎬ因此该测点处温升较

低ꎻ测点 ５ 的温升有明显增高ꎬ这说明燃油在上游

未充分燃烧ꎬ在燃烧室下游继续发生燃烧ꎬ试验工

况下燃烧室内的最大相对温升为 ６９４.４ Ｋꎮ 这验

证了本研究设计的利用蒸发式稳定器在涡轮叶间

组织燃烧是一种可行的方案ꎮ
图 ８ 是燃烧室冷态条件下的燃油颗粒分布ꎮ

从图中可以看出燃烧室内各区域燃油分布不均

匀ꎬ油滴大多分布于燃烧室叶背侧壁面和导向器

叶片叶盆侧附近ꎬ其余区域分布较少ꎮ 同时可以

看出ꎬ稳定器出口处燃油颗粒仍然较多ꎬ说明燃油

蒸发较少ꎬ因此导致了此处发生贫油燃烧ꎮ
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图 ８　 冷态流场燃油颗粒分布

由此可见ꎬ燃油分布不均匀导致燃烧室内各

区域燃烧不均匀:燃油经稳定器供出后ꎬ在燃烧室

叶背侧壁面和导向器叶片叶盆侧区域内分布较

多ꎬ因此燃烧也主要发生在这些区域内ꎻ燃油在稳

定器出口蒸发较少ꎬ燃烧处于贫油状态ꎬ并且燃油

的蒸发降低了该区域的温度ꎬ导致试验测得的测

点 ３、测点 ４ 温升较低ꎻ燃油在燃烧室出口处蒸发

较为彻底ꎬ且分布均匀ꎬ因此测点 ５ 温升较高ꎮ
根据燃烧室出口燃气的质量分数ꎬ采用燃气

分析法计算燃烧效率ꎮ 对于航空煤油燃烧ꎬ其表

达式如式(１)所示ꎮ 式中 ＵＨＣ 是燃烧产物中除

ＣＨ４的未燃碳氢化合物ꎬ各成分之值为容积百分

比ꎬ计算得到燃烧室在进口温度 １ ２００ Ｋ、油气比

０.０１１ 条件下燃烧效率为 ９０.３％ꎮ

η＝
ＣＯ２＋０.５３１ＣＯ－０.３１９ＣＨ４－０.３９７Ｈ２

ＣＯ２＋ＣＯ＋ＵＨＣ
(１)

４　 结语

本文针对叶间燃烧设计了一种蒸发式涡轮叶

间燃烧室方案ꎬ并采用试验研究和数值计算的方

法ꎬ对燃烧室在 １ ２００ Ｋ 进口温度及不同油气比下

流动和燃烧性能进行研究ꎬ获得了如下结论:
１)蒸发式涡轮叶间燃烧室是实现涡轮通道内

燃烧的一种可行的方案:在导向器叶片叶间通道

内布置蒸发式稳定器可有效促进燃油雾化以及稳

定燃烧ꎬ在本研究工况以及不同油气比条件下ꎬ涡
轮叶间燃烧室均实现稳定燃烧ꎻ

２)燃油分布不均匀导致各区域燃烧不均匀ꎬ
燃烧主要集中在导叶叶盆侧和燃烧室叶背侧壁面

附近ꎬ并且燃油在稳定器出口处蒸发较少ꎬ在燃烧

室出口再次发生燃烧ꎮ 燃烧效率为 ９０.３％ꎬ试验

条件下燃烧室内最大温升为 ６９４.４ Ｋꎮ
３)研究中发现涡轮叶间燃烧室燃烧主要发生

在出口附近ꎬ同样火焰后延ꎬ温度分布不均ꎮ 因此

后续工作将针对叶间燃烧室内燃烧速率提升和温

度分布开展进一步研究ꎮ
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图 １１　 工艺信息管理模块
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图 １２　 三维装配工艺规程输出

３　 结语

针对航空液压产品的装配特点ꎬ研究并实现

了三维装配工艺设计的相关技术及设计流程ꎬ实
现了装配序列的快速生成ꎬ使工艺设计人员能够

在三维仿真环境中构思和校验工艺ꎬ并能够输出

带有装配动画的可交互式三维装配工艺规程ꎬ提
高了装配工艺设计的效率和质量ꎬ减少了工艺设

计返工率与设计成本ꎬ提高了装配工艺可视化水

平ꎬ便于操作人员理解工艺内容ꎮ
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