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[ 摘要 ]   对航空发动机可变几何燃烧室的研究状况进行了总结，燃烧室中可变几何结构包括气流分配器、旋流器、掺

混孔、火焰稳定器等。可变几何的概念提供了一种灵活控制燃烧室内部气流分配的可能性，为减少发动机尾气排放、

提高燃烧效率、保持燃烧室工作的稳定性和可靠性提供了新的突破点。
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近年来，随着气候变化和环境

污染等全球性环境问题的出现 [1]，

飞机的污染物排放问题已经引起了

广泛的关注。为减少飞机的污染物

排放，目前已经研发出不同的燃烧

技术。Wulff 等 [2] 提出了可变几何

燃烧室、分段燃烧室、贫燃预混燃烧

室、富燃 - 快淬 - 贫燃燃烧室（RQL）

和催化燃烧室等燃烧器的概念。 

在不损失性能和稳定性的基础

上，为了减少传统燃气轮机燃烧室

一氧化碳（CO）、氮氧化物（NO x）和

未燃碳氢化合物（UHC）的排放，近

几十年来已经提出了多种解决方

案，其中一种便是采用可变几何燃

烧室。

可变几何燃烧室是一种非传统

的技术，既可以减少发动机排放量，

又可通过控制各个燃烧区域之间空

气的主动分布来提高燃烧效率 [3]。

控制燃烧室内的气流分布便可控

制火焰温度的能力，而火焰温度在

NOx 的产生中起了重要作用，主要是

依据 NOx 的泽尔多维奇（Zeldovich）

机理（见图 1）。发动机在较大功率

下运行时向主燃烧区供应大量空

气，降低了主燃区温度，从而减少了

NO x 的产生；发动机在较低功率运

行时，更多空气被引入到燃烧室的

稀释区，保持了足够的温度以实现

低 CO 的排放。另外，具有控制燃烧

计量能力的可变几何燃烧室提高了

发动机的喷射极限并增强了发动机

整体的可操作性。

航空发动机的工作环境复杂多

变，其燃烧室的入口压力、温度、空

气流量和燃料流量等参数在不同的

飞行状态下都会发生显著变化。传

统常规的燃气轮机，燃烧室的设计

点为一定的大功率运行状态，其他

状态下燃烧室可能出现工作不稳

定、效率低等问题。因此不同工作

条件下通过可变几何的控制是保持

燃烧室工作稳定、可靠、有效和低排

放的有效方法之一。

总体来说，可变几何燃烧室最

大的特点就是通过一些燃烧室内重

要位置结构的改变，从而对进入燃

烧室的气流进行灵活的分配，使发

动机在任何飞行状态下都能发挥最

佳的性能，如在低功率运行条件下

提高燃烧室的燃烧效率，在不降低

燃烧性能的同时降低发动机的污染

物排放，在航空发动机高空熄火时

提高重新点火 [4] 的能力等。

就目前所知，可变几何燃烧室

大 致 可 分 4 类：（1）在 燃 烧 室 头 部

加一个可变几何气流分配器，可对

进入火焰筒和环腔的气量进行调节；

（2）火焰筒头部的旋流器可以控制

火焰筒内的火焰，叶片角度可以调

整的旋流器可以在不同飞行状态下
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更好地稳定火焰；（3）火焰筒壁面上

存在一些相对而言较大的进气孔，

通过改变进气孔的面积来改变气

流的分配问题，如可变几何掺混孔；

（4）加力燃烧室中 V 型火焰稳定器

中叶片角度可以调整的可变几何火

焰稳定器。本文对这 4 种可变几何

结构类型进行着重介绍。

可变几何气流分配器

文献 [5] 提出了挡流板可以转

动的可变几何燃烧室，其中由液压

驱动的执行机构能驱动气流分配器

向前或向后移动，以改变横截面积

比，从而改变主燃区的空气流量比，

如图 2 所示。气流分配器位于燃烧

室的上游，并且距离温度最高的燃

烧气体较远。通过控制气流分配进

而控制火焰温度、燃烧的稳定性和

燃烧室的排放物。

关 于 可 变 几 何 燃 烧 室 控 制 问

题， Li 等 [5] 提出了两种方案：

方案 A ：如图 3 所示，控制系统

的起点是引入火焰温度预测器并将

燃烧室主燃区中的火焰温度控制

在设定值。燃烧室的入口压力、温

度、质 量 流 量、燃 料 流 量 和 燃 烧 室

的几何参数可以充分预测主燃区

的火焰温度 [6]。通常对贫燃低排放

燃烧室而言，最好的火焰温度范围

在 1900~2300K 之间。在该范围内，

较 高 的 火 焰 温 度 会 造 成 NO x 排 放

增加，较低的火焰温度会造成熄火

或者不稳定燃烧。控制精度依赖于

相关燃烧室参数的精确测量和火焰

温度的预测。这种控制方案的缺点

是该控制系统可能使燃烧室的设计

和制造变得更加复杂，并且由于存

在许多传感器和火焰温度预测器，

需要更多的关注其可靠性。同时，

精确测量燃烧室内空气流速也很困

难。

方案 B ：如图 4 所示，由于上述

几个参数测量时存在较大的误差，

可以通过其他与火焰温

度有关系的控制参数来

推导出另一种比较简单

的控制方案。由试验可

知，当燃气轮机改变功率

时，主燃区中为保持火焰

温度恒定所需流体流速

大致与流进燃烧室的燃

油速率成正比。考虑到

环境和运行条件的广泛

性，选择无量纲燃油流量

作为间接控制参数，建立

了一个通过控制燃油流

速来控制燃烧室内火焰

温度的控制系统。

这种空气分配器可

调整的可变几何燃烧室

在最大工作状态下显著

降 低 了 NO x 的 排 放，在

较小的工作状态下可以

减 少 CO 和 未 燃 碳 氢 化

合 物（UHC）的 排 放，并

且燃烧室的燃烧效率和

稳定性可以在低运行条件下得到改

善。

由于发动机工作环境复杂、工

作范围广泛，所以气流分配器有时

可能必须移动到极限位置来满足控

制目标，但这可能导致燃烧室内流

场的严重变形，并导致大的压力损

失，还可能导致冷却空气的量远离

其设计值，从而大大减少发动机燃

烧室的工作寿命。因此，在试验中

采用了圆周燃料分级的办法，以减

少气流分配器的移动范围。

可变几何旋流器

燃烧室头部的旋流器是航空发

动机燃烧室内的一个非常重要的部

件，又叫涡流器，其工作性能会直接

影响燃烧室的性能。在进入燃烧室

的空气中，大约 5％ ~10％的空气从

旋流器进入火焰筒，由于旋流器的

作用在燃烧室内形成一个稳定的回

流区，实现了火焰稳定和放热速度

的提高，从而使旋流器成为控制火

焰的一种手段 [7]。实现燃料、空气

混合物的均匀性以及减少 NO x 排放

的关键取决于主流量结构的旋流流

场和燃油分布的匹配。

1   叶片角度可变的双级轴向旋流器

Eldrainy 等 [8] 提出了一种可用

于燃气轮机燃烧室和工业燃烧室的

具有可变几何的新型旋流器，其设

计了一个可以改变旋流器叶片角度

的装置来控制叶片角度，并使用大

涡模拟（LES）探索研究了旋流器下

游的流体动力学。试验结果表明新

的旋流器产生了旋流火焰稳定所必

须的中心再循环区域和 Rankine 涡

结构。文献中引入了可变几何多级

轴向旋流器，其能够通过图 5 所示

的新机构产生同向和反向流。旋流

器为双级轴向旋流器，其中第一级

旋流器的叶片是固定不动的，是具

有 8 个角度为 45°的平板叶片；第

二级旋流器的叶片的角度是可以改

变的。为了使第二级旋流器叶片角

1500        1600       1700        1800       1900        2000   

主燃区温度 /K

低排放
温度范围

排
放

NOx

CO

图1   主燃区温度对CO和NOx排放的影响

Fig.1   Effect of main combustion zone temperature on 

CO and NOx emissions

执行机构
燃油供给

可纵向移动
的空气分流

图2   可变几何气流分配器燃烧室工作原理

Fig.2   Working principle of variable geometry airflow splitter 

combustion chamber
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度旋转，叶片安装在八边形截面通

道内，使得叶片端部的外表面和内

表面的接触无缝隙，通过这种装置

可以实现同向旋转和反向旋转的喷

射流。

旋转机构用于改变旋流器叶片

的角度，它由两个步进电机组成，一

个控制着奇数编号的叶片旋转，另

一个控制着偶数叶片。该机构可以

确保所有叶片都沿相同方向旋转，

上端电机驱动奇数叶片的旋转，偶

数叶片与上端电机无关，由下端电

机驱动。图 5 展示了叶片旋转的机

理。

该旋流燃烧试验的结果表明，

经过旋流器进入的空气与燃料充分

混 合 是 实 现 低 NO x 排 放 的 有 效 方

式。Gupta 等 [9-10] 运用可变几何旋

流器来控制燃烧室头部区域的初始

燃料 - 空气混合和火焰的结构，表

明通过旋流器配置和操作参数的小

变化可以获得 NO x 排放水平的显著

变化。一个具有预混火焰的旋流燃

烧室的温度场表明，与反向旋流相

比，同向旋流燃烧的火焰具有宽而

长的低温波动区域。对于预混燃烧

而言，虽然反向旋流器会产生较强

的剪切层从而形成强烈的湍流场，

但反向旋流产生更加紧凑的火焰、

更 低 的 温 度 场 和 更 少 的 NO x 的 排

放。

2   可伸缩多同心环可变几何燃烧室

文献 [11] 提出了可伸缩多同心

环燃烧室形式的可变几何旋流燃烧

室（VGC），其利用的原理是：在湍流

条件下，可以通过匹配反应物浓度

的方式来控制体积放热速率，使得

高燃料浓度区域与流动中的大剪切

应力区域重叠。

图 6 为 研 究 中 使 用 的 VGC 的

示意图，其结构是具有扩散火焰装

置的 5 个同心环可变几何旋流燃烧

室。

该可变几何旋流燃烧室的 5 个

同心环可伸缩，在给出的结果中，可

以 通 过 同 心 环 1（最 内 侧）和（或）

同心环 3 喷射燃料。该试验中使用

的是商用天然气，通过同心环 1 引

入，并通过使用不同形式的燃油喷

嘴喷射到燃烧器中。气体燃料的喷

射角度沿流体流动的方向从 0°递增

变化到 45°、60°、90°，通过所需角度

的喷嘴安装在同心环 1 的出口。并

使用气体流量计监测通过每个同心

环的流速，每个同心环的旋流角度

的控制范围为 0°~75°，从而通过同

时旋转每个环中的旋流叶片来实现

同向和反向旋转布置。因此可以通

过改变涡流的灵活性提供了改变燃

烧室中涡流的径向分布能力。同时

为了从给定的几何平面获得排放水

燃油喷射角

旋流叶片

同心环 5
（R=54.0mm）

同心环 4
（R=42.5mm）

同心环 3
（R=30.1mm）

同心环 2
（R=21.0mm）

同心环 1
（R=6.25mm）

燃油通道

图6   可伸缩多同心环可变几何旋流燃烧室  

示意图

Fig.6   Schematic diagram of a scalable 

multi-concentric ring variable geometry swirl 

chamber
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图3   控制方案A

Fig.3   Control scheme A
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图4   控制方案B

Fig. 4   Control scheme B
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平的测量数据，最外环与燃烧室出

口的延伸部分连在一起。

文 献 [11] 中 试 验 结 果 表 明 燃

烧室几何形状、涡流强度、燃油喷射

器等几何形状和输入参数对油气混

合、燃烧过程以及污染物的排放有

着显著影响。这种新设计的主要优

点是由涡流产生的离心力将高温燃

烧气体朝着燃烧室中心移动，形成

一个稳定的回流区，这样可以实现

更好的油气混合、更高的燃烧效率、

低排放水平以及燃烧室较低的压

降。特别是流动状态和燃烧室的几

何形状，产生了非常低的 NO x 的排

放水平。结果表明，使用该可变几

何燃烧室在所有飞行状态下可以达

到非常低的 NO x 排放水平以及高的

燃烧效率。所以该装置在燃气涡轮

中的应用具有非常大的潜力。

可变几何掺混孔

燃烧室出口是涡轮的入口，燃

烧室出口的温度分布对涡轮有着很

大的影响，也是燃烧室重要的性能

指标之一 [12]。同时，掺混区对燃烧

室出口温度的分布有着极大的影

响，若掺混区设计不当，可能会导致

高温，导致涡轮叶片稳步分布不合

理，影响发动机正常工作，甚至降低

发动机寿命。

文献 [13] 研究的对象是微型燃

气轮机 GTM-120，主要用作无人机

的推进系统。其提出的可变几何燃

烧 室 是 GTM-120 燃 烧 室 的 改 型。

可变几何燃烧室的想法是基于改变

掺混孔的进气量来实现的。在该燃

烧室后段的第一排掺混孔上安装一

个可以旋转的套环，套环上有和掺

混孔一样的开孔（见图 7）。该套环

可以围绕发动机轴线旋转，可以覆

盖掺混孔面积的一部分，从而减少

供应到掺混区的空气量。该套环最

大允许 5.5°的旋转角度，这样可以

覆盖掉高达 86% 的掺混孔面积。

理论研究结果与试验结果吻合

良好。新型燃烧室与标准几何的燃

烧室相比，可变几何燃烧室 NOx 的排

放减少了 40% 以上，CO 排放量减少

50%。两者在性能和减排方面都显

示出可变几何燃烧室的显著优点。

可变几何火焰稳定器

目前，国内关于可变几何燃烧

室的研究还不是很多，其中的一项

是柳杨等 [14-15] 研究的可变几何火焰

稳定器。

V 型火焰稳定器是基于钝体稳

焰原理，高速气体通过火焰稳定器

后形成低速回流区用以稳定火焰，

但与此同时也带来了比较大的流动

损失。在衡量两者之间的得失方面，

国内外进行了大量的研究。

基于某型航空发动机加力燃烧

室的 V 型火焰稳定器，设计了可变

几何火焰稳定器，并对新型的火焰

稳定器进行了数值模拟，在二元燃

烧试验台上研究了该火焰稳定器在

不同工况下的燃烧效率、出口温度

分布和火焰稳定几何形状之间的关

系。该可变几何火焰稳定器的结构

（见图 8）由传动机构、安装座、喷油

杆、整流罩和可活动的叶片 5 部分

组成，火焰稳定器的叶片可绕 O1 和

O2 轴转动，其叶片尾端之间距离在

4~48mm 的范围内变化。此外还对

可变几何稳定器的控制系统进行了

程序化设计，通过软件将叶片要转

动的角度准确传达给步进电机，从

而实现活动叶片的精确控制。其控

制原理如图 9 所示。

结论

可变几何燃烧室目前还处于研

发阶段，还存在许多问题有待解决：

套环

图7    可变几何掺混孔示意图

Fig.7   Schematic diagram of variable 

geometry dilution holes
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图9   可变几何火焰稳定器控制原理图

Fig.9   Schematic diagram of variable geometric flame-holder control
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Fig.8   Mechanism and principle of variable 

geometric flame-holder
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（1）由于燃烧室内或者靠近燃烧室

的结构所处的温度高，可变几何结

构容易发生变形、烧蚀等问题，从而

影响发动机的飞行性能；（2）燃烧室

内流场分布复杂，且燃烧室内还要

进行燃料燃烧反应，使燃烧室内的

流场变得更加难以预测，要想通过

可变几何结构精确地控制燃烧室的

流场分布也变得更加困难，需要通过

大量的数值模拟和试验去验证这种

结构的可靠性、实用性等；（3）可变

几何燃烧室涉及的学科多，且机械结

构复杂，引入可变几何结构肯定会引

入更加复杂的机械以及控制问题，实

施起来技术要求高、难度大。所以可

变几何燃烧室要应用在工程上还需

要经历相当长的一段时间。

虽然目前可变几何燃烧室的技

术尚未应用到航空发动机中，但可

变几何燃烧室具有巨大的发展前

景，特别是对于航空发动机整体性

能的进一步提升、污染物排放量的

进一步减少和高空熄火后重新点火

都具有重大意义。
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Summary of Variable Geometry Combustion Chamber 

GAO Zhigang1, ZHAO Ming1, CHEN Yanghui2, JIANG Bozhou1
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[ABSTRACT]  The research status of variable geometry combustion chamber at home and abroad is summarized in this 
article. The structure of variable geometry in combustion chamber includes air splitter, swirler, dilution hole and flame 
stabilizer. The concept of variable geometry provides a flexible control of the possibility of internal airflow distribution in 
the combustion chamber, providing new breakthroughs in reducing engine exhaust emissions, improving combustion effi-
ciency, and maintaining stable and reliable combustion chamber operation. 
Keywords:  Variable geometry; Combustion chamber; Air splitter; Swirler; Dilution hole; Flame stabilizer （责编　铃兰）


