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摘　 要:为增大发动机单位推力ꎬ且确保涡轮工作温度不超过材料极限温度ꎬ基于驻涡燃烧概念ꎬ采用单级喷注、分区燃

烧的燃烧组织方法ꎬ设计一种级间燃烧室ꎮ 对有无火焰筒外壁台阶结构的两种燃烧室方案进行数值分析和讨论ꎻ最终

设计方案在高速来流下ꎬ驻涡结构稳定ꎬ总压恢复系数在 ０.８５~０.８７之间ꎬ燃烧效率在 ９０％以上ꎮ
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０　 引言

作为航空发动机中的第二燃烧室ꎬ涡轮级间

燃烧室(ｉｎｔｅｒ－ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｕｒｎｅｒꎬ ＩＴＢ)成为提高发动

机热力循环性能的可靠方式ꎮ 它通过在高低压涡

轮间加入燃烧段ꎬ提升工质比焓ꎬ进而增加热力循

环中能量输入ꎬ且可以拓展压气机总增压比的设

计范围ꎬ耗油率却远低于加力燃烧室[１]ꎮ 在涡轮

级间引入补燃室在技术上也存在难点ꎮ 与主燃室

相比ꎬ级间燃烧室内压力低、通流速度高ꎬ不利火

焰稳定ꎮ 成本林等[２]在涡轴发动机中加入 ＩＴＢ 并

进行了总体验算ꎬ温升 ２００ Ｋ时ꎬ发动机单位功率

可以增加 １７％ꎻ张荣春等[３]通过控制凹腔和主流

的进气比例ꎬ发现主流 Ｍａ 大于 ０.５ 时ꎬ ＩＴＢ 火焰

筒壁面冷却效果较好ꎻ宋双文等[４]验证了进口温

度变化范围为 ４５０℃ ~ ７５０℃时ꎬ级间驻涡燃烧室

的总压恢复系数基本维持 ８５％左右ꎬ燃烧效率随

温度增高而增高ꎬ在 ８６％ ~９８％之间ꎮ
目前国内对 ＩＴＢ的研究大多为总体性能验证

或者概念分析ꎬ本文以美国 ＧＥ 公司 Ｅ３ 发动机为

基准ꎬ基于驻涡燃烧的概念[５－６]ꎬ自主设计了一种级

间驻涡燃烧室ꎬ使用数值模拟的方法ꎬ对其进行了分

析ꎮ 该 ＩＴＢ具有稳定涡系结构ꎬ能实现高效燃烧ꎮ

１　 级间燃烧室总体方案

燃烧室燃料采用航空煤油(ＲＰ－３)ꎬ根据涡轮要

求ꎬ低压涡轮入口(ＩＴＢ 出口)温度设定为 １ ５００ Ｋꎮ
结合总体指标ꎬ燃烧效率不低于 ９０％ꎬ估算油气比

约为 ０.０１５ꎮ 此外ꎬ燃烧室总压恢复系数要求不低

于 ８５％ꎮ 考虑到发动机结构尺寸的限制ꎬ级间燃

烧室轴向长度设定为不大于 ３５０ ｍｍ(与主燃烧室

相当)ꎬ得出其他设计参数详见表 １ꎬ在低压涡轮

前ꎬ径向尺寸限制大ꎬ仅一个涡轮叶片的高度ꎮ 由

于燃烧室进口速度较大ꎬ为了达到更好的稳焰效
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果ꎬ只在凹腔内喷油ꎬ主流区充当“补燃”的作用ꎮ

表 １　 级间燃烧室设计参数

参数 数值 参数 数值

入口总温 / Ｋ １ １１１.９ 入口内半径 / ｍ ０.３１１

入口总压 / ｋＰａ ２５５ 入口氧气质量分数 ０.１５０

入口流量 / (ｋｇ / ｓ) ３１.２００ 出口外半径 / ｍ ０.４１０

入口外半径 / ｍ ０.３８１ 出口内半径 / ｍ ０.３２７

２　 级间燃烧室气动结构方案

２.１　 凹腔结构

与主燃烧室凹腔设计相同ꎬＩＴＢ 凹腔需要提

供稳定回流区ꎬ同时压力损失小ꎮ 结合文献[５]
关于驻涡燃烧室的研究结果ꎬ考虑到避免主流通

过凹腔后壁面进入驻涡区影响凹腔内流动ꎬ最终

选择的凹腔几何参数如图 １所示ꎮ 凹腔作为主燃

区ꎬ负责火焰稳定和部分燃烧任务ꎮ 为了补燃燃

气ꎬ在主流后方设计低速尾迹区ꎬ即在凹腔下方布

置钝体ꎬ用于补燃ꎮ

���NN

�"

�



	



� �
c

��
�N
N

��
��
N
N

图 １　 凹腔主要几何尺寸

２.２　 供油方案

ＩＴＢ入口空气温度远高于煤油沸点温度ꎬ无
需燃烧区反馈热量即可实现燃料蒸发ꎬ所以选取

外置式蒸发管作为供油基本方案ꎮ 供油组件由供

油管、蒸发管和预膜片组成ꎮ 燃油由供油管垂直

喷向预膜片ꎬ在预膜片表面形成液膜ꎮ 预膜片上

油膜在高速高温气流剪切作用下完成雾化ꎬ并开

始蒸发(图 ２)ꎮ
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图 ２　 蒸发管供油

考虑到联焰效果和喷注结构复杂性ꎬ喷嘴之

间轴向距离一般接近与凹腔前壁高度ꎬ据前文尺

寸设计ꎬ最终确定燃油喷注单元个数为 ４５ꎬ单个

头部周向角度为 ８°ꎮ

２.３　 火焰筒壁面设计

为使燃气冲击低压涡轮ꎬ火焰筒外壁面扩张

角度大、分离严重ꎮ 分离区的存在ꎬ挤压高温燃气

向下运动ꎬ所以火焰筒内壁面的热负荷较大ꎮ 本

文仅在火焰筒内壁设置掺混孔ꎬ以促进燃气与低

温空气掺混ꎮ
分离区会增大燃烧室总压损失ꎬ甚至造成燃

烧室出口逆流ꎮ 为了减弱台阶扩张角的影响ꎬ在
火焰筒外壁设计台阶孔ꎬ保证开孔方向与流通方

向相同ꎬ本文将验证该结构对流场的影响ꎮ

２.４　 空气流量分配

ＩＴＢ提供的空气是经过一次燃烧的燃气混合

物ꎬ所以与常规主燃烧室的油气比不同ꎮ 涡轮后

空气中氧气质量分数假设为 １５％ꎬ可得当前燃烧

室内恰当油气比为 ０.０４３ ７ꎬ选择驻涡区上限当量

比 １.６组织燃烧[７]ꎬ估算出驻涡区参与燃烧的空

气占总空气流量的 ２１.４％ꎻ为保证凹腔内旋涡结

构稳定且具有足够的回流流量ꎬ最终确定驻涡区

所需总进气量为 ２６.１％ꎮ 凹腔前壁进气１４.１％ꎻ凹
腔后壁进气 ９.４％ꎻ壁面冷却气 ２.６％ꎮ 经迭代确

定上壁面进气占燃烧室总进气量 １０％左右ꎬ能够

有效抑制流场分离现象[８－９]ꎮ 其余空气通过主流

和掺混孔进入燃烧室ꎮ 最终燃烧室模型如图 ３ 所

示ꎮ 为了方便讨论ꎬ定义了两个特征截面 ＰＳ、
ＰＭꎬ具体如图 ４所示ꎮ
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图 ３　 级间燃烧室结构示意
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图 ４　 ＰＭ 和 ＰＳ 截面定义示意图

􀅰３３２􀅰



􀅰电气与自动化􀅰 李雯玉ꎬ等􀅰涡轮发动机级间驻涡燃烧室设计与分析

３　 燃烧室数值模拟及分析

３.１　 燃烧室内部流动

基于 ＣＦＤ数值模拟对级间燃烧室进行性能

分析与优化设计ꎬ具体方法参考文献 [１０]ꎮ
１)台阶结构的影响

对有无台阶进气结构的火焰筒流场进行了分

析(图 ５)ꎬ可以从 ＰＭ截面的流线图看出ꎬ由于空

气从台阶结构进入ꎬ破坏了扩张角造成的回流区ꎬ
减弱了该区域的影响ꎬ使燃烧室出口速度分布更

均匀ꎬ有利于获得合理的温度分布ꎮ 后文将验算

有台阶结构燃烧室的热态性能ꎮ
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图 ５　 台阶进气结构对火焰筒内流场的影响

２)冷态流场

图 ６给出了 ＦＡＲ ＝ ０ 时燃烧室两个典型截面

上流场分布(其他两个工况下流场结构与之类似ꎬ
不作赘述)ꎮ 从图 ６ 中可以看出ꎬＰＭ 截面上ꎬ在
凹腔前进气、凹腔后进气和主流进气 ３ 股流动的

相互作用下ꎬ凹腔内形成了驻定的双涡流场结构ꎮ
其中ꎬ主涡(靠近凹腔底壁)占据了凹腔内 ８０％以

上的空间ꎬ有利于主燃区的油气掺混与火焰稳定ꎻ
副涡(靠近主流气体)隔离了主流气体对驻涡的

冲击作用ꎮ 总而言之ꎬ在 ＰＭ 截面上达到了预期

的设计目标ꎮ 与 ＰＭ截面相比ꎬ在 ＰＳ 截面上由于

缺少主流气体的作用ꎬ凹腔内形成只含有主涡的

单涡流场结构ꎮ 在径向支板的作用下ꎬ在主流区

域形成低压区ꎬ诱导凹腔内主涡流出的气体流向

支板下游ꎬ进而实现主流区未完全燃烧的气体在

支板下游进行补燃的设计目标ꎮ
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图 ６　 ＦＡＲ ＝０ 时流场矢量分布

３.２　 燃烧性能

１)蒸发管效果

燃烧室进口温度在 １ ０００ Ｋ 以上ꎬ燃油可以

在蒸发管内完成蒸发及雾化ꎮ 图 ７ 给出了经过蒸

发管的部分流体三维流线分布ꎮ 结合速度矢量

(图 ６)可以看出ꎬ当燃油与空气形成的富油混合

气体进入凹腔后ꎬ于凹腔主涡内回流ꎬ在回流的过

程中逐渐向两侧 ＰＳ 截面偏移ꎬ形成周向涡管结

构ꎻ最后从凹腔后壁面附近流出凹腔驻涡区ꎬ进入

ＰＳ截面上低速区域(补燃区)ꎮ 蒸发管内油气混

合物的流动轨迹基本与“单级喷注、双区燃烧”的
设计思路吻合ꎮ

图 ７　 经过蒸发管的流体三维流线

２)油气比的影响

对 ３种不同油气比(ＦＡＲ)状态下燃烧室流动

与燃烧过程进行了模拟与分析ꎮ 油气比分别为

０、０.０１０和 ０.０１５ꎬ其中ꎬ设计值 ＦＡＲ ＝ ０ 对应于无

燃烧状态ꎬ主要用于评估不开级间燃烧时燃烧室

总压恢复系数ꎮ
列出了 ３种工况下火焰筒不同进气位置对应

的空气流量ꎮ 从表 ２中可以看出ꎬ在设计点(ＦＡＲ ＝
０.０１５)凹腔各部分进气比例与设计值略有差别ꎬ
但主燃区总空气比例与设计值基本吻合ꎮ
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表 ２　 火焰筒空气流量统计　 单位:％　

工况 ＦＡＲ ＝ ０ ＦＡＲ ＝ ０.０１０ ＦＡＲ ＝ ０.０１５

凹腔前壁进气 １３.８０ １３.６ １３.５０

凹腔后壁进气 ８.９０ ９.２ ９.３０

凹腔冷却气 ４.１０ ３.７ ３.６０

主燃区空气 ２２.３５ ２１.９ ２１.７５

主流进气 ５４.２０ ５３.９ ５３.８０

外壁冷却气 １０.５０ １０.９ １１.２０

　 　 图 ８给出了两种燃烧工况下化学恰当当量比

混合分数( ｚ＝ ｚｓｔ)等值面分布(温度灰度表征)ꎬ表
征了燃烧区火焰的三维空间分布ꎮ 从图 ８ 中可以

看出ꎬ两种工况下火焰均分布于凹腔内主燃区与

支板下游的补燃区ꎮ 其中ꎬ随着总油气比的增大ꎬ
补燃区火焰长度变长ꎮ
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图 ８　 不同化学恰当当量比混合分数(ｚ＝ ｚｓｔ)等

值面及其温度分布

图 ９为出口温度分布云图和周向平均温度分

布ꎮ 两种工况下分布趋势相似ꎬ均呈反“Ｃ”型分

布ꎬ在叶根与叶顶位置温度相对较低ꎬ且最高温度

位于 ６２％叶高位置ꎬ基本符合涡轮叶片强度需求ꎮ
在设计工况下ꎬ出口最高温度约 １ ７２４ Ｋꎬ低于原型

发动机中高压级涡轮入口最高温度(约 １ ７５０ Ｋ)ꎮ
ＦＡＲ ＝ ０.０１０是油气比低于设计点的工况ꎬ最高温

度为 １ ５２０ Ｋ 左右ꎬＩＴＢ 出口温度分布与 ＦＡＲ ＝
０.０１５相似ꎬ最高温度位置靠近叶尖ꎬ壁面附近未

出现过高温度ꎮ
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图 ９　 不同油气比燃烧室出口温度分布

基于出口组分统计了燃烧效率 (见下列公

式)ꎬＦＡＲ ＝ ０.０１０和 ＦＡＲ ＝ ０.０１５的燃烧效率分别是

９３.２％、９０. ２％ꎬ总压恢复系数分别是 ８５. ９％、
８５.２％ꎮ 不同于常规燃烧室ꎬ由于来流速度较高、
流动损失大ꎬ且驻涡涡系结构的存在ꎬ造成了总压

损失的增大ꎮ 目前总压恢复系数在 ８５％以上ꎬ对
于 ＩＴＢ的特殊工作环境是可以接受的ꎮ 本文验算

的两个工况点ꎬ效率满足设计指标要求ꎮ
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ｍ
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式中:ｍ 为质量流量ꎻＷ 为分子质量ꎬ其中下标为

组分ꎻｍｚ 为燃料的质量流量ꎻＮｃꎬｆｕｅｌ为燃料中含有

的碳原子数量ꎮ

４　 结语

１)本文设计的 ＩＴＢꎬ通过在低压涡轮前组织

燃烧ꎬ在不突破涡轮叶片材料极限的前提下ꎬ为发

动机热循环提供能量ꎬ且 ＩＴＢ出口温度分布合理ꎬ
符合涡轮强度要求ꎮ

２)提出的“单级喷注ꎬ分区燃烧”驻涡燃烧组

织方案能够在不同油气比条件下实现稳定、高效

燃烧ꎬ最终设计出的 ＩＴＢ方案效率达到 ９０％以上、
总压恢复系数达到 ８５％以上ꎮ

３)台阶结构可以优化火焰筒外壁附近流场ꎬ减
小燃烧室总压损失ꎬ以获得理想出口温度分布ꎬ并可

以给扩张角较大的火焰筒设计提供一定参考意义ꎮ
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