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4 5 6发动机改用中热值气体燃料

北京航空学 院 文∗∃高恩 王华芳

摘 要

为了4 5 6 航空发动机改用小化肥厂的废气 7含氢约 8 9 :
、

甲烷约�9 :
,

其余为氮气
,

热 值

约� 。。。; ““∗ < =
“ >

,

重新设计了燃烧室喷咀
。

试验证明
,

改型后的燃烧室点火
、

火焰稳定 性
、

燃烧

效奉
、

燃烧室总压损失
、

出口 温度分布
、

冒烟和壁温等均达到发动机基本指标要求
。

?9 年代开始
,

航空发动机改陆用燃气轮机在工业上作为泵
,

压缩机
,

发电等的动力已在

国内外广泛的应用
,

但改用中
、

低热值气体燃料还在研究中
,

燃料的热值低使绝热 当量火焰

温度低
,

燃烧速度低
,

喷咀出口燃烧喷射速度高
,

韦勃数 74 %≅ ≅− Α( Β − Χ
> 4

2

Α低
,

因 此 可

能引起点火
,

起动
,

燃烧效率
,

稳定范围及出口 温度分布等方面的问题
。

根据美国 8 9  “ ∋

公司

的经验〔’〕,

按照燃料气的4
·

Α值和Δ
Ε ,

可以预估对发动机修改的范围
。

本试验采用 的燃料

气的0
2

Α
2

为 # 8 ! 9 ; Φ “∗< =
“ , Δ 丫 二  

2

! ,

按其经验
,

发动机需修改设计
,

但该经验是根据不含Γ 5

的燃料气得出的
。

据Η
2

Ι
2

公司的经验卿
,

氢的含量对燃烧性能产生明显的有利 影 响
,

当 氢

的含量 >  9 :
,

热值低到∀! 9;
Φ )
∗< = �的燃料都能燃烧

。

基于以上两方面 的 经 验
,

首 先考虑

只对喷咀进行重新设计
,

如不满足要求
,

再进一步修改涡流器的通孔直径
。

一
、

喷咀设计和实验设备

4 ϑ . 是小型航空发动机
,

以航空煤油为燃

料
,

空气流量 Η Κ Λ   
2

..; Μ <
.压缩 比二 Ν Λ 8

2

8 � ,

Ο � Λ ! ∀ ∀Ν
,

功率3 Λ   ? ? ; 0
,

全环形燃烧 室

外径Π 外 Λ 透Μ .= = ,

内径 Π 内 Λ � # # = = ,

长度 Θ Λ

�∀ ∀ = = , ∀ 个喷咀
,

二个点火器
。

见图  
。

中热值燃料气体喷咀设计应考虑
Ρ

7  >一

般要求发动机全功率时燃料喷咀出口 处压降△Σ

图  4 5 6 发动机燃烧室简图

不大于  9 : 〔 � 〕,

以避免燃烧脉动和保证较长的燃烧室寿命
。

7 � >设计喷射燃料气的喷射角比

喷油时的喷射 角略小
。

喷射角为  98
。 ,

现改成 !9
。 ,

以防头部偏富和壁温过高
。

按计算
,

如

设计喷咀为六孔
,

则每孔的 Β 二 #
2

.= = , # 孔则 Β Λ ? = =
。

共设计了四种型式的喷咀见 图 � ,

研究其对温度分布的影响
。

实验设备是在现场建立一套常温
、

常压全环形燃烧实验台
,

流路见图 �
。

用可转动的热电偶耙测量出口温度分布
,

在排气截面圆周相隔 ? 9
。

安装 ?支测温耙
,

每支

上有四点热 电偶等距分布
,

移位机构每?
。

转动一次
,

每次试验可测 �# 9 点的温度分布
。

燃烧

效率采用燃气分析方法测量
,

测出排气中ΤΥ ,

未燃碳氢化合物 7ς ΓΤ>
,

和 9 � 的体 积含量

本文于  !∀ Ω年  9月收到
。
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己勺
Τ

己
。

Ξ9%<

四种形式喷咀

�黔

�  !∀ # 来计算
。

四支取样感头按周向均布 固

定在排气通道内
,

每支感头上有 ∃个取样孔
,

平均取样
,

燃烧室内总压恢复系数由进出口处

总压耙测量
,

火焰筒壁温由示温漆显示
。

试验状态是模拟实验设备 中燃烧室进口 几

数和实际工况下发动机燃烧室进 口入数相同
,

实

验燃烧室温升和实际工况下发动机燃烧室温升

相等
,

并且试验时燃烧室 的% & 大 于 临界% ” 。

习习自 ∋ 呼 二企 日 (((((
试脸段段

及及及及及及及及及及及及及侣侣日刀压邹星」巨巨巨 测 ) 段段

图 ∗ 实验设备流路图

二
、

试 验 结 果

+ 点火范围 当空气流量由, ( −到卜 ./ 0 1
” ,

温升范围八2 二 3 4∗5到 +, 6∗/之间
,

所设计

的四组喷咀都能可靠的点燃
,

试验所得的曲线见图
1 7 ,

点火时所需的燃料气重量流 鼠比煤油

少
,

由于试验的燃料气含氢量很高
,

很易点燃
,

而煤油在点火时只有部分蒸发
,

所以图 ∃ 中

点燃极限不易测 出
,

上限受到八2 8 。 。 9 二 4 3 .5 的限制
,

下限受燃料调节系统的限制
,

6 燃烧效率 效率公式
8 冲 : + 一 � ∗ �#6, ; , < =− 3 >? ≅ ; # 1 � Α Β

加
Β #〔#

, 。

1 � Α
。 < Α Β # 〕≅ Χ ,

式中Α , 和 Α 。

为燃料和空气流量
, , Β和 丫“为燃料和空气重度

, ≅ Χ Β为燃料热值
, ;。为排气中所

含一氧化碳的容积含量 � !! ∀ # , ? ≅ ;为未燃碳氢化合物的容积含量 � !! ∀ #
。

试验所得各组喷咀在各工况下的燃烧效率均高于 ,
(

>− �见图 3 # ,

符合原设计要 求
。

由于燃烧室试验是在常温常压下进行
,

而在实际发动机中有压气机
,

燃烧室进口气流的

压力
,

温度均有提高
,

对实际的燃烧效率会有利
。

∗ 出口温度分布 品质一般用二个参数来表示
,

温度不均匀系数!( Δ � !Ε )) &Φ ∋ ·

ΔΕ . ) .Φ #

及某叶高下周向平均温度不均匀系数% ·  · Δ
·

� % Ε Γ Η Ε 7  Φ . ΒΗ 7& ΔΕ & ) . Φ # 定义如下
8

ΙΒ / 0 1 、

可靠点火

叮 二 ,
(

> ϑ 一, > >

Κ 减 。

,
(

,卜 喷嘴类型 Λ Μ Ν

吞

Ο
Π月 ( Γ
一

Π Θ Θ
一

娜

Θ
( 川(

−, , 盛2 � ( ; #

,−邢,∃,∗,6∋(,,.∋

.
·

4 ,
·

ϑ ,
·

> 瓦八犷动舀

图 ∃ 试验的点火范围 图 3 效率 Χ随△2 的变化曲线
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Σ
·

Ψ
·

Λ 7Ο , = ) 二 一 Ο # >< 7Ο # 一 Ο � >

Δ
·

/
·

Ψ Λ 7Ο Ζ , 一 Ο # >< 7Ο # 一 Ο � >

式中Ο # 为出口 � #9 点算术平均温度
, Ο � 为进口温度

,

为某叶高下沿周向平均出口温度
。

7 � >

7 � >

Ο , , 2 , ) 二

为某叶高下沿周向最大温度
, Ο , ,

4 ϑ .发动机设计指 标为
Ρ

最大 Σ
·

Ψ
·

[ 9 � ∴ 9
2

� 8 ,

最大Δ
·

Σ
·

Ψ
·

[ 9
2

9 ? , ∗Ρ Ζ , 飞 ) 二 Λ 9
2

8 ∴ 9
2

? ,

∗] = ) 二

为最大Δ
·

/2 Ψ处的相对叶高 7∗ 二  <  , ∗为全叶高 >
。

根据温度系数据可以画出各组喷咀燃烧室的Δ2 /2 Ψ2 沿卜⊥
·

高的分布
,

示于图 ?

表  各工况下各组喷咀下的 /
、

Ψ 和最大 Δ
2

/
2

Ψ 值

,,,,, 组组 Κ 组组 Τ 组组 Π 组组

((((( 9
一

? 999 9
。

Ω 999 9
一

∀ 888 9
。

! 999 9
。

! 888 9
。

! ∀ ��� %
·

”%

⋯
9

·

! ∀ ��� 9
。

! ∀ ��� 9
。

! ∀ ��� 9
。

! ∀ ���

ΓΓΓ & + ; Φ ) ∗< =
’’

�� ! ### � ∀ � !!! � ∀ � !!! � !  ### � !  ### � !  ### �9 Ω!!! �。。?

⋯
�了。��� �  �∀∀∀ � ΩΩ ∀∀∀

△△Ο ΝΝΝ � �    � ∀ ∀∀∀ #  ΩΩΩ # 9 !!! # # ��� 8� ΩΩΩ # � ��� # ? ��� # ? ��� 8  888 88    

ΗΗΗ ) ; Μ <
... �

2

? ??? �
。

! 888 �
。

∀ ��� �
。

Ω !!! �
。

∀    �
。

Ω ��� �
。

!   �
。

!    �
。

! ��� �
一

! 999 �
。

!    

ΗΗΗ , ; Μ <
... 9

。

9 � ??? 9
。

9 # !!! 9
。

9 8��� 9
。

9 # ### 9
。

9 # ∀∀∀ 9
。

9 ? 999 9
。

9 # ΩΩΩ 9 。

9 # ΩΩΩ 9
。

9 # !!! 9
。

9 8 ΩΩΩ 9
。

9 ? 888

///
。

Ψ
2

= ) ΧΧΧ 9
。

 Ω∀∀∀ 9
。

 Ω ∀∀∀ 9
。

 !    9
。

 ### 9
。

 ! ### 9
。

 Ω ∀∀∀ 9
。

# 8 888 9
一

# � 888 9
。

� ??? 9
。

� ??? 9
。

� 999

ΔΔΔ
。

/
2

Ψ
。

= ) 名名名 9
。

9 8 ��� 9
。

9 8 ��� 9
。

9 # !!! 9
。

9 #999 9
。

9 8 99999 9
2

9# ### 9
。

9 8 999 9
。

9 8 999 9
。

9 8 888

9
。

∀ 卜 ,

9
2

!  
。

9 工
。

土 _
2

!  
。

9

图 ?

9
。

!  
。

9
9

2

日  
2

9  
。

 Δ
2

尸
2

尸

Δ
·

/
·

Ψ
·

沿叶高分布

试验结果表明
, , , Τ

,

Π三组喷咀的燃燃室出口温度场基本符合要求
,

其中 , 组较好
, Κ

组不符合要求
,

可能由于喷咀出口处喷射燃料气浓度不均匀造成
。

, 组由于喷咀开孔数多使

浓度分布均匀
。

Τ 组与 Π 组对比
,

虽然 Π 组喷射角为  ∀ 9 。 ,

原设想头部会过富和温度分布不

均匀
,

实际上由于燃料气与涡流器中空气能较早地掺混使温度分布较好
,

看来在4 ϑ. 发动机

上气体喷射角在 ! 9
“

∴ ⎯
α

∀ 9
。

范围内对温度场影响不大
。

据文献〔#〕,

进 口温度对温度不均匀系数有影响
,

进 口温度较低时的/2 Ψ2 略高于较高进口

温度时的/2 Ψ
·

,

因此本试验在常温下所得出的/2 Ψ2 值是偏保守的
。

从试验所得的出口温度分布等值线上可见
,

点火器附近温度偏高
,

这是由于结构造成的
,

因为点火器下游没有相应的掺混孔
。

一种可能改进的办法是只装一个点火器
,

可以稍微改善
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出口温度分布
。

由表  中可见燃料热值由� ∀ 9 9 ; ““ < = “到� # 9 % ; “。∗< = “对温度场品质的 影 响 不大
,

这和

6 % ∗) ∋

公司的经验相一致
〔� 〕。

# 燃烧室总压恢复系数
,

冒烟及火焰筒壁温4 ϑ .发动 机 在
( 二 。

2

! ∀8 Η
。 二 �

2

! ; Μ <.

Η , Λ %
2

% 8 ? Ω ; Μ <
. ,
八Ο Λ 8 � %Ν 时

,

测出总压恢复系数 ) 二 9
2

! � ? ,

合乎规定指标
。

壁温试验采用 , 组及 Π 组喷咀的燃烧室
,

模拟 ( 二 9
2

! ∀ � , , 组喷咀温升为Ω �  Ν ,

连续工

作 ∀ 分钟
, Π 组喷咀温升为Ω ∗ ∗Ν 工作 8 分钟

,

二种喷咀的燃烧室示温漆显示最高壁面温度均

在内环
,

显示温度均为 ∀ Ω� Ν 左右
,

照理试验壁温应模拟压气机出口处温度 .∗Μ Ν ,

现在常温

下试验壁温会偏低
,

虽然试验时模拟温升比实际发动机的温升 # ? 8 Ν 要高出� 8 ΥΝ 左右
,

但试验

所得壁温还是比实际发动机的壁温低
,

根据文献〔? 〕,

进口温度对壁温的影响可按下列经验公

式确定
。

Ο 0 Λ Ο , 。 β ; Ο 5 7 # >

式中Ο 、为实际壁温
, Ο 0 。

为进口温度为常温时的壁温
, Ο 5

为进 口温度
, 长为系数取 9

2

Ω ∴ 9
2

∀

如果按Ο 0 。

为 ∀ Ω � Ν , Ο 5为.ϑ Μ Ν Ν Λ 9
2

了∴ 9
2

∀估算得 Ο 0 二  9 # 8 ∴ ϑ Υ? ! Ν 由于壁温∀ Ω � Ν 是

在温升 Ω ∗∗Ν时所得
,

实际发动机温升仅为 # ? 8Ν 因而 Ο 0 要 低些
,

4 5 6发动机要求壁温不超

过 ∗ % � � Ν ,

可以预计烧该燃料气的燃烧室壁温完全能满足要求
。

其原因主要燃烧气体燃料时

基本上没有碳粒子存在
,

因此火焰幅射热减少
,

致使壁温降低
,

试验中在排气出口 曾进行了

排气冒烟的测量
,

测出冒烟度为 。
。

三
、

结 论

 
2

4 ϑ. 航空发动机燃烧室
,

改用含Γ 5
高的中热值燃料气时

,

只要修改喷咀
,

其燃烧性

能能就完全满足要求
。

�
2

燃料中含氢重 8  
2

� :
,

这对点火和火焰稳定极为有利
。

�
2

设计的四组喷咀中
,

以 , 组性能为最好
,

燃烧效率比烧煤油时有所提高
,

出口温度

分布略有改善
,

壁温亦低
,

其中 Τ , Π 二组喷咀可以接受
, Κ 组稍差

。

#
2

试验证明燃料热值由� ∀ 9 9 ; ““∗< = “
到� # 9 9;

““
∗< = “

范围内变化对温度 场 品质影响 不

大
。

8
2

试验中喷咀喷射速度由 Ω 8= <. 到 � 99 = <. 范围内变化对稳定燃烧没有影响
。
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