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摘要：为了提高航空燃气涡轮发动机的推进效率和满足低排放的要求，提出了 1

种基于涡轮内补燃增推循环的超紧凑燃烧室──涡轮间燃烧室。建立了 3种带不同轴

向凹腔（AC）结构的 TIB模型，比较了 3种模型的流动性能和燃烧性能。计算结果表明：

TIB的燃烧效率高达 99.3%，AC结构的改变对燃烧效率影响较小，但对温度场分布影响

较大。
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Abstract: In order to improve thrust efficiency of aeroengine and meet the requirement

of low emissions, a Turbine Inter -blade Burner (TIB) based on the new Ultra -Compact
Combustor (UCC) technology was proposed. Three cases of TIB with different Axial Cavity (AC) were designed and their flowfields and
combustion performance were contrasted. The results show the combustion efficiency of TIB is almost 99.3%, which suggests AC has little
impact of combustion efficiency, but it affects the temperature distribution.
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0 引言

现代航空装备要求燃气涡轮发动机具有较高的推

重比、推进效率和较宽的工作范围。提高涡轮前燃气温

度在理论上可以改善热力循环性能，而且涡轮内压力

较高，燃烧效率也就高。增加涡轮间燃烧室（TIB）[1-2]是

目前提高燃气涡轮发动机性能的常规手段，但其结构

庞大，增加质量，应用起来比较困难；Sirignano、

Delplanque和 Liu[3-5]进行了在涡轮通道内燃烧或 TIB

的热力性能分析，认为涡轮通道内燃烧可以克服涡轮

间燃烧室质量增加的局限，但结构应用实施困难；美

国空军研究实验室利用超紧凑燃烧室尺寸小、质量轻

等特点[6]，率先探索了涡轮间燃烧室的性能与结构的

相互影响规律，开展了在涡轮导向器内燃烧的模拟试

验，试验表明该燃烧结构所具有的燃烧性能非常适用

于涡轮内补燃，燃烧效率高达 99%。国内关于涡轮内

燃烧的研究正在开展，程本林[7]进行了采用涡轮通道

内补燃的热力循环计算方法提高发动机性能研究表

明，采用 TIB方法，单位推力可以明显增大，发动机性

能得以改善；Thibaud[8]研究了涡轮间燃烧室 TIB的叶

片结构对发动机燃烧性能的影响；Greenwood [9]和

Jonathan[10]对 TIB进行了一系列研究。

TIB 利用 AC 稳焰，在燃烧环（Circumferential

Cavity，CC）的每个燃油入射口处增加 1个 AC。燃油

从 AC内喷入和蒸发。当高速气流流经 AC时，由于

黏性作用，AC内会产生驻涡，燃料在驻涡中燃烧具有

很好的燃烧特性，燃烧效率较高，压力损失较小[11]，从

而提高燃烧性能[12-14]。

本文在 Jonathan模型的基础上，将操作压力由

2.74 kPa改为 30.0 kPa。通过改变 AC的结构（如垂直
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图 3 60毅几何模型的
结构化网格

质量入口 旋转周期
压力出口

AC 和倾斜 AC），使用 UG 软件建模，采用 ANSYS

ICEM 11.0对其进行结构网格划分，应用 Fluent进行

数值计算，利用 Tecplot和 Origin等软件进行了结果

处理；并用计算流体动力学（CFD）的方法分析凹腔结

构对燃烧室燃烧性能的影响；与文献[10]的结果进行

对比分析压力对结果的影响。

1 物理模型

涡轮间燃烧室的几何结构如图 1所示。中心锥体

相当于涡轮的轮毂，其上均匀分布着 6个导向器叶

片，在叶背处开有径向凹槽（Radial Vane Cavity，

RVC），在中心锥体和叶片的上方形成 1个环形空腔，

即 CC。沿着 CC的周向方向平均分布着 24个二次气

流入射口和 6个燃油入射口。每个叶片与燃油入射口

相对，RVC与 AC相对。燃油垂直入射，二次气流入射

角为 45毅。具体结构尺寸参照文献[10]。

TIB的工作原理是以 AC供油切向补气，在 CC

内形成周向燃烧流动，改善了掺混效果，延长了燃烧

停留时间；燃烧中间产物被带到 RVC内，并以小的当

量比继续燃烧；随后，燃烧产物流向主流通道，与主流

空气混合。

通过改变 AC的水平壁面与竖直壁面间的夹角

及竖直壁面的倾斜方向，分析其对燃烧效果的影响。

具体几何结构变化情况如图 2所示。

2 数值模拟

2.1 网格

为节省时间和计算资源，考虑到几何结构的对称

性，针对 1/6，即 60毅的几何模型进行数值模拟。为了保
证网格质量，应用 ANSYS ICEMCFD软件对其进行结

构化网格划分，对壁面处进行加密，近壁网格的 y+控

制在 30～100，并在

叶片周围进行 O网

格划分，网格总数为

86万，网格划分情

况如图 3所示。

2.2 数值方法

应用 FLUENT软件对流动及燃烧过程进行数值

模拟。湍流模型采用 Realizable k-着模型，在有分离流
存在和带二次流的复杂流动计算及在对强旋流湍流

模型的模拟上具有显著的优越性[15]；辐射模型采用离

散坐标，可以考虑不同离散方向和散射对辐射热交换

的影响，从而更合理的估算辐射对燃烧室壁温和气流

温度分布的影响[16]；在欧拉框架下求解空气（连续相）

的 N-S方程，在拉格朗日框架下求解油滴（离散相）
的轨迹方程，即采用 FLUENT软件中的离散相模型，

通过随机颗粒轨道模型来考虑 2相间的相互作用；湍

流燃烧模型采用非预混燃烧模型的概率密度函数

（PDF）来描述湍流燃烧过程；污染物考虑了热力型

NO和快速型 NO；液态燃油采用与 JP-8+100热力学

特性相同[17]的煤油（C12H23）。航空煤油燃烧过程中考

虑了 11 种成分，即 C12H23、CH4、CO、CO2、H2、H2O、H2O

（液）、O2、OH、C（固）和 N2。

2.3 边界条件

主气流、二次气流进

口为质量进口，出口为压

力出口，采用旋转周期性

边界条件（图 3）。除压力

不同外，其余工况设置和

文献[10]的一致，油滴初

速度 30.5 m/s，详细参数

见表 1。燃油入射时的尺

寸、流量分配及雾化锥角

分布情况见表 2。

（a）整体 （b）左视

图 1 涡轮间燃烧室的几何结构

涡流

图 2 不同 AC的几何结构

模型 1 模型 2 模型 3

顺时针倾斜 60°逆时针倾斜 60°垂直
90毅 60° 60°

涡流涡流涡流

主流入口

凹腔 AC
叶片

法兰

出口

中心锥体叶片凹槽
RVC燃烧

环 CC

燃油入射
口（6个）

二次气流入
射口（24个）燃油入射口（6个）

凹腔
AC

燃烧
环 CC

表 1 工况参数

参数

主流流量 /（kg/min）

二次流流量 /（kg/min）

燃油流量 /（kg/min）

入口温度 /K

操作压力 /kPa

出口压力 /kPa

CC当量比

数值

2.25

0.47

0.053

541

300

-5

1.68

2
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种类

1

2

3

4

5

平均粒径 /滋m

40

50

55

60

70

流量 /%

10

25

30

25

10

半锥角 /（毅）
40

30

35

32

38

表 2 油滴尺寸、流量分配及雾化锥角分布

3 计算结果与分析

3.1 各截面温度分布

燃烧室内各截面温度分布如图 4 所示。面

x=66.25 mm和 x=78.75 mm是通过前后二次气流入

射口的中心截面。从图 4中可见，高温区域集中在 CC

下部和下游主流通道的叶片顶部。燃烧产物与主流气

体的混合情况在叶片两侧截然不同。在叶背一侧温度

分布比较均匀，而在叶盆一侧的通道底部温度很低，仍

然保持着主流空气入口的温度。这是因为，当 CC底部

燃气流过叶片后，部分燃气流入 RVC内形成漩涡，加

强了燃烧产物与主流的掺混，使叶背一侧温度分布

更为均匀。而由于受高速

主流空气的影响，高温燃

气不能穿透到通道底部，

而只能在通道顶部与主

流混合。

从图 4中还可见，在整个 CC空间内，模型 1的

燃烧都比较强烈，对燃烧室的温度分布比较有利，而

模型 2、3在 CC的下半部分区域的燃烧才比较剧烈。

由主流通道各截面的温度云图可知，模型 1在叶盆一

侧的温度分布相对均匀，高温燃气与主流气体混合较

好，而模型 2的高温燃气停留在主流通道顶层，掺混

效果不好。说明 AC结构对温度场分布影响较大。

3.2 出口截面温度分布

取截面 x=170 mm为出口截面，其温度分布如图

5所示。从图中可见，在出口截面都有热斑出现。温度

沿圆周方向分布不均匀，在右侧区域较低。其中，模型1

的低温区域沿着叶高方向分布更为均匀，而且左侧的

高温区域面积比较大。模型 2、3的低温区域集中在出

口截面右侧的底部，说明主流气体与高温燃气没有充

分混合。其中，模型 2的高温区域集中在出口截面的顶

层，模型 3的高温区域在截面右侧，高温气体仅占据顶

层区域的一部分，其温度分布比模型 2的好些。

出口截面径向平均温度分布曲线如图 6所示。横

坐标为径向平均温度，纵坐标为无量纲半径，沿叶高

方向变化范围为 0～1。

由图 6中可见，模型 1的温度变化范围最小，符

合燃烧室设计的出口截面温度分布要求。模型 2、3的

图 5 x=170 mm截面温度分布

模型 1 模型 2 模型 3

T/K
2200
2000
1800
1600
1400
1200
1000
800
600

图 6 燃烧室出口截面 x=170 m的径向平均温度分布曲线

图 7 以停留时间标记的颗粒轨迹追踪曲线

Y
Z X

9.94e-04
9.44e-04
8.95e-04
8.45e-04
7.95e-04
7.45e-04
6.96e-04
6.46e-04
5.96e-04
5.47e-04
4.97e-04
4.47e-04
3.98e-04
3.48e-04
2.98e-04
2.48e-04
1.99e-04
1.49e-04
9.94e-05
4.97e-05
0.00e+00

Y
Z X

Y
Z X

模型 1

模型 2 模型 3

图 4 内部各截面温度分布

Y
Z

X

x=130 mmx=110 mmx=90 mm

x=170 mm
x=78.75 mm x=72.5 mmx=66.25 mm

x=66.25 mm
x=72.5 mm

x=78.75 mm
x=170 mm

x=130 mmx=110 mmx=90 mm
Y

Z
X

x=66.25 mm
x=72.5 mmx=78.75 mm

x=170 mm

x=130 mm
x=110 mmx=90 mm

Y
Z

X

T/K 600 1000 1400 1800 2200T/K 600 1000 1400 1800 2200

T/K 600 1000 1400 1800 2200
模型 1

模型 2 模型 3

4.56e-03

4.34e-03
4.11e-03

3.88e-03
3.65e-03

3.42e-03
3.19e-03

2.97e-03
2.74e-03

2.51e-03

2.28e-03
2.05e-03
1.83e-03

1.60e-03

1.37e-03
1.14e-03

9.13e-04

6.84e-04
4.56e-04
2.28e-04

0.00e+00

5.67e-03
5.39e-03
5.11e-03
4.82e-03
4.54e-03
4.25e-03
3.97e-03
3.69e-03
3.40e-03
3.12e-03
2.84e-03
2.55e-03
2.27e-03
1.99e-03
1.70e-03
1.42e-03
1.13e-03
8.51e-04
5.67e-04
2.84e-04
0.00e+00

3
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温度分布曲线大致相同，温度变化范围比较大。所以

模型 1的出口截面温度分布比较好。

3.3 燃油颗粒轨迹分布

以停留时间标记的颗粒轨迹追踪曲线如图 7所示。

从图 7中可见，模型 1的燃油颗粒运动轨迹最短，

油滴几乎在 CC内全部蒸发，燃油颗粒停留时间最短，

为 0.994 ms，模型 3的停留时间最长，为 6.67 ms，模型

2、3的油滴颗粒主要集中在叶盆一侧，在叶背一侧几

乎没有，这是因为在叶背一侧燃烧剧烈，油滴运动轨

迹甚至延伸到出口截面处，使出口截面处 HC的含量

增加。可见，采用倾斜 AC，油滴蒸发速度变慢。

3.4 排放物含量、总压损失及燃烧效率的比较

采用 3种 AC结构 TIB模型的排放物、总压损失

和燃烧效率的比较见表 3。从表 3中可知，TIB的燃烧

效率高达 99.3%，与美国空

军实验室的实验结果相吻

合 [6]，且总压损失低于

1.10%，也说明了 AC结构

对燃烧效率和压力损失的

影响较小。模型 1 未烧完

的 HC的排放量最小，原因是燃油大部分都在 CC和

凹槽内燃烧，主流通道中残留的 HC比较少。

4 计算结果与文献结果对比分析

文献 [10] 是在操作压力为 274 kPa下得到的结

果，将本文计算结果与其对比，可以分析压力对结果

的影响。

4.1 内部截面温度分布比较

模型 1和文献[10]的燃油入射口截面温度分布结

果对比如图 8所示。

从图 8中可见，文献[10]的温度梯度较大，高温区

域主要集中在 CC下部区域和凹槽内，高温区域的平

均温度较高，而本文模型 1的 CC的整个空间内温度

都比较高，温度梯度较小。由此可知，增大压力可以加

强 CC内的燃烧。

5 结论

通过改变 AC的几何结构，分析组分浓度、温度

场和颗粒轨迹分布，以及排放物含量、总压损失和燃

烧效率等，可以得出以下结论：

（1）涡轮间燃烧室的燃烧效率高达 99.3%，压力损

失低于 1.10%，说明 TIB的燃烧性能好，燃烧稳定。

（2）AC结构对燃烧效率和压力损失的影响较小，

而对燃烧室内温度场分布影响较大。

（3）采用垂直 AC结构的 TIB，燃油在稳焰 AC内

便开始剧烈燃烧，出口截面温度分布曲线符合燃烧室

设计要求，即对应的涡轮叶片两端温度低。

（4）采用垂直 AC结构的 TIB，HC的排放量最小。
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图 8 燃油入射口截面温度分布

模型 1 模型 2

Y

ZX

2.39e+03
2.30e+03
2.20e+03
2.11e+03
2.02e+03
1.92e+03
1.83e+03
1.74e+03
1.65e+03
1.55e+03
1.46e+03
1.37e+03
1.28e+03
1.18e+03
1.09e+03
9.99e+02
9.06e+02
8.14e+02
7.21e+02
6.28e+02
5.36e+02

2.41e+03
2.31e+03
2.22e+03
2.12e+03
2.03e+03
1.93e+03
1.84e+03
1.75e+03
1.65e+03
1.56e+03
1.46e+03
1.37e+03
1.28e+03
1.18e+03
1.09e+03
9.93e+02
8.99e+02
8.05e+02
7.11e+02
6.17e+02
5.22e+02

模型

1

2

3

HC/×10-6

0.25

4.50

6.50

dp
p /%

1.10

1.09

1.09

浊/%
99.0
99.3
98.7

表 3 排放物、总压损失及

燃烧效率比较

Y

ZX

4
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