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航空发动机高温升燃烧室贫油熄火
及冒烟性能研究
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摘要: 高温升燃烧室头部燃烧组织方案设计,以改善高温升燃烧室的贫油熄火边界及冒烟性能。该方案的特

点是采用了三旋流器以及双油路复合式喷嘴,设计的主燃区油气分布相当均匀,而回流区内的油气分布是局

部富油的。以常规双旋流器+ 双油路压力雾化喷嘴 (旋流杯)燃烧室作为一个基准方案,在相同的进口实验条

件下与本研究方案进行了贫油熄火和出口冒烟性能的比较。实验表明,本研究方案与常规的双旋流杯设计方

案相比燃烧稳定性好及出口冒烟改善。
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Abstract: A new h igh temperatu re rise com bu sto r design w ith a th ree2sw irler and hy2
b rid in jecto r to imp rove the smoke em ission and lean b low 2ou t characterist ics w as p resen ted.

T he un ifo rm ity of fuel a ir m ix tu re dist ribu t ion in the p rim ary zone of the new design is fa irly

good, w h ile the fuel a ir m ix tu re in the recircu la t ion zone is rich. Experim en ta l research w as

conducted to compare the new design w ith base2line design in term s of smoke em ission and

lean b low 2ou t characterist ics under the sam e in let condit ion. T he experim en ta l resu lt show s

that the new h igh temperatu re rise com bu sto r design successfu lly b roaden s the opera t ion

range and imp roves the smoke em ission characterist ics.
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　　现代高性能军用燃气涡轮发动机技术的发

展,要求增加发动机压比以提高循环效率,要求增

加涡轮进口温度以提高单位推力。由此,燃烧室部

件设计技术将向高温升和高热容燃烧方向发展。

而随着燃烧室温升的增加,燃烧室总的油气比增

加,要求燃烧室在更宽广油气比范围内工作。这要

靠改进燃烧室头部的气流组织、燃油雾化以及与

空气的混合来解决。因为高温升要求总油气比提



高,如果气量保持不变,那么燃烧室主燃区油气比

会增加很多, 必然会产生严重的冒烟, 为了不冒

烟,相应的必须增加主燃区的气量,由此将产生点

火和火焰稳定困难 (贫油熄火极限增加)。

GE 公司曾经在 F101 的燃烧室上进行过高

温升的研究[1 ] ,发现这种旋流杯燃烧室 (双旋流器

+ 双油路离心喷嘴)随着主燃区空气量增加,会导

致慢车工况贫油熄火油气比大幅度增加,即贫油

熄火极限变差。例如,按照该报告的试验结果,从

基准的 F101 到高温升的改进型, 基准的主燃区

流量分配为 3614% ,当改进型的主燃区流量分配

到 44% ,贫油熄火油气比增至了 01011 3,和典型

设计要求的 01005相比其恶化是非常大的。这对

军机而言,是无法接受的。

目前, 现代先进燃烧室的典型温升水平 ∃T

为 900 K,对应的总油气比约为 01028; 若要求更

高的温升 ∃T ,例如 1 150 K,这相应要求的总油

气比约为 01036 (推重比 12一级发动机燃烧室的

油气比水平)。更高的温升 (同样气量)意味着要求

更多的供油。如果不改燃烧室,根据经验[2 ] ,由于

主燃区过于富油,必然会产生严重的冒烟;若为了

抑制此冒烟,将旋流杯的气量加大 (同时相应等量

地减少掺混气量) ,则会引起慢车工况贫油熄火油

气比的急剧增加[1 ]。这就是高温升的基本矛盾,亦

就是对常规方案,通常改善冒烟会恶化贫油熄火

性能,反之亦然。

为此,本研究提出了“三旋流器+ 双油路复合

式雾化喷嘴”的燃烧方案,主要的想法是籍三旋流

器来加强油气的混合过程来降低冒烟,同时适当

地增加通过旋流器的气量分配比例 (与总气量之

比) ,使高温升燃烧室在最大工况时的主燃区油气

当量比 5主从基准型的 5主≈ 111增加到 5主≈ 113

左右,以充分发挥头部回流区贫油熄火的潜力,从

而解决上述的矛盾。

目前国际上也进行了一些研究,如文献[ 3 ]对

双旋流器的复合空气雾化喷嘴的雾化进行了研

究, 文献 [ 4 ]是美国 Parker H ann if in 公司研究的

一种正在申请专利的复合式三旋流器空气雾化喷

嘴,只是对方案和雾化试验结果进行了介绍,没有

热态实验结果。文献[ 5 ]对单油路三旋流器空气雾

化喷嘴的燃烧室进行了研究,但是对贫油熄火没

有研究。

本文的主要内容是提出“三旋流器+ 双油路

复合式雾化喷嘴”的高温升燃烧方案 (温升 1 150

K ) ,并对该方案的贫油熄火和冒烟进行了研究。

为了比较该方案的贫油熄火和冒烟的改善程度,

采用了旋流杯燃烧室 (温升 900 K )作为一个基

准,在相同燃烧室进口条件下进行对比实验。实验

在北京航空航天大学航空发动机气动热力国防科

技重点实验室的高温高压燃烧实验台上进行。

1　本研究方案: 三旋流器+ 双油路
　　　　复合式雾化喷嘴的
　　　　　燃烧组织方案

　　为了比较三旋流器+ 双油路复合式雾化喷嘴

的高温升燃烧室与常规双旋流器燃烧室 (本文称

之为基准型)在相同工作条件下的贫油熄火和冒

烟性能,按着上述基准型的燃烧室进口流量、压力

及温度进行了方案设计。

在设计点 (起飞工况,基准型燃烧室)的总油

气比为 01028, 主燃区的当量比 5主= 1115, 主燃

区气量分配占总气量 36137◊ , 其内旋流器为离

散式旋流器,外旋流器采用径向旋流器的形式,旋

向安排是逆时针、顺时针旋转 (由燃烧室出口向上

游观察)。在副油路工作时,燃油雾化张角较小,燃

油油雾碰不到文氏管内壁,直接喷入到回流区中。

主油路工作时,燃油雾化张角大,大部分燃油喷到

文氏管内壁,在文氏管出口处由内外两级旋向相

反的空气旋流雾化,再进入主燃区。

本方案三旋流器+ 双油路复合式雾化喷嘴方

案的目标是拓宽高温升燃烧室的工作稳定范围并

改善其冒烟性能。三旋流器+ 双油路复合式雾化

喷嘴方案中三级旋流器的特点是加强了整个主燃

区的油气混合过程,可以减少冒烟,因此在设计三

级旋流器的气量时,考虑将主燃区的当量比由基

准型的旋流杯燃烧室 5主= 1115 提高到 1132,使

三旋流器高温升燃烧室主燃区适当富油一些。

由于本方案三旋流器+ 双油路复合式雾化喷

嘴方案设计工况下的总油气比 f öa 要求为

01036,按着上述的 5主= 1132,主燃区气量占总气

量 42128◊ 。三级旋流器的流量分配比例为 34◊

∶37◊ ∶29◊ 。基准方案两级旋流器的流量分配

比例为 54◊ ∶46◊ 。本方案三旋流器+ 双油路复

合式雾化喷嘴的内旋流器结构为离散式旋流器,

中旋流器和外旋流器都采用径向旋流器的形式,

图 1为本方案高温升燃烧室的示意图,三级旋流

器的旋向安排分别是逆时针、顺时针和逆时针 (由

燃烧室出口向上游观察) ,加强了油气混合。

本方案三旋流器+ 双油路复合式雾化喷嘴方
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表 1　最大工况 (地面起飞)下,本方案与基准方案的参数对比

Table 1　The compar ison of key parameters between the design and base- l ine design

at max imum power condition (sea level take off)

主燃区占总

气量之比ö%

燃烧室油

气比 f öa

主燃区油

气比 f öa

主燃区油气

当量比Ф主

雾化气量与

燃油量之比

基准型

本方案

36137

42128

01036

01036

01098

01085

1144

1132

513

613

案的燃烧室主要参数与基准型的对比见表 1。

图 1　本方案高温升燃烧室示意图

F ig. 1　Schem atic diagram of the design

2　试验模拟条件

　　本方案与基准方案的比较是在相同燃烧室进

口条件下进行的,试验件是单头部燃烧室,即按环

形燃烧室 (含火焰筒)的一个喷嘴加旋流器的单个

头部切块的燃烧室进行试验。

　　试验时的燃烧室进口速度系数 Κ3 是按基准

型的 Κ3 来模拟的。

对于慢车工况下的贫油熄火试验,应模拟燃

烧室进口的速度系数 Κ3、进口压力 P 3,以及进口

温度 T 3,试验时模拟了 P 3,但 T 3 是在常温 288 K

下进行的,并未模拟,原因是我们的试验条件并不

具备间接式加热器,只有燃烧燃油的直接式加热

器,这种直接式加热器的污染成份对于贫油熄火

性能至今仍是个不确定的因素,所以采用了常温

下试验,而这种试验方法对于性能定性对比还是

可行的。

同样对于冒烟应模拟设计点的 Κ3, P 3, 以及

T 3。同样的原因,只模拟了Κ3 和 P 3,而未模拟 T 3,

因为直接加热器的排气中含有冒烟,这本帐没法

算清楚,所以只能不模拟 T 3 而在常温下试验,进

行定性的方案对比。

3　实验系统及测量

　　单头部燃烧试验台系统如图 2所示。该系统

图 2　高温高压燃烧实验系统示意图

F ig. 2　Schem atic diagram of test rig and supp ly system s fo r h igh p ressure com bustion test rig
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表 2　燃烧室冒烟实验结果对比

Table 2　Compar ison on Smoke Number between the design and base- l ine design

基准型第一次 基准型第二次 基准型第三次 本研究方案

P 3öM Pa

T 3öK

油气比 F öa

SN 4

11202

288

01035 97

44

11361

288

01028 84

22

11361

288

01031 59

23

1136

288

01036 75

32

主要由高压气罐 (提供试验燃烧室进口空气)、直

接加热器 (用于试验燃烧室进口空气加热,本实验

研究中为避免对贫油熄火边界和冒烟的影响而未

采用)、前测量段 (测量试验燃烧室空气进口压力、

进口温度)及临界喷口等组成。试验台能力如下:

空气流量为 115～ 410 kgös, 燃烧室进口压力为

015～ 410 M Pa,燃烧室进口温度为 300～ 900 K。

4　冒烟性能试验结果

　　对三旋流器+ 双油路复合式雾化喷嘴方案的

冒烟实验时的燃烧室参数及实验结果列于表 2中

(含基准型) ,表中还列出了不同油气比对冒烟数

的影响, 表中 SN 4 表示燃烧室出口的冒烟数

(Smoke N um ber)。基准型的第一次实验的油气

比和本研究方案的油气比基本相当。

在燃烧室进口总温为常温状态下,试验研究

了总油气比对基准方案的冒烟性能的影响,由实

验结果可以得出当油气比增加,且在油气比小于

01032 5 时, 出口冒烟数并没有急剧增加, 这和

GE 公司的试验结果是很一致的[1 ]。在油气比约

为 01036 的情况下, 本方案的出口冒烟数为 32,

基准型的出口冒烟数为 44,本方案和基准型相比

较显著的改善了燃烧室的冒烟性能。

本方案冒烟性能改善的原因有两点,一是本

研究方案的三旋流器与基准型双旋流器相比加强

了剪切混合作用,使油气分布更均匀;二是本方案

三旋流器的气液比 (旋流杯总气量与液体燃油量

之比)与基准方案之比是加大了, 由 513 加大到

613,从而改善了雾化,导致冒烟的改善。

5　贫油熄火实验结果

　　实验时,模拟了慢车工况的Κ3 及 P 3,但 T 3 是

288 K, 未模拟慢车工况, 实验参数如下: 燃烧室

进口总压为 014954 M Pa,燃烧室进口总温为 288

K,燃烧室气流量为 0165 kgös。

本方案燃烧室贫油熄火性能实验的贫油熄火

油气比为 01003 7, 基准型的贫油熄火油气比为

01004 5,实验结果表明本方案的稳定燃烧工作范

围 (01036～ 01003 7)好于基准型 (01036～ 01004

5) ,说明本方案成功的拓宽了燃烧室的稳定工作

范围。表 5是本方案的两次实验结果与基准型三

次实验结果的对比,本方案改善了贫油熄火性能

的主要原因有二: 一是本方案的旋流器气流量比

基准方案的气流量要大了 18% ,所以本方案的回

流区内的静压 P 回 会更低于基准方案的回流区内

静压,从而造成更强的回流区及回流量,而回流区

是稳定火焰的主要部分,所以本方案的火焰稳定

性要好于基准型;二是本方案的雾化 (如同分析冒

烟结果)要比基准方案的好 (由于气液比大) ,虽然

三级旋流器总的气量分配相比双旋流器的气量分

配提高,但是内旋流器的气量分配是降低的,也就

是局部的油气比要更富油一些,所以贫油熄火性

表 3　燃烧室贫油熄火实验结果

Table 3　Combustor lean blow-out test results

基准型 本方案

第一次 第二次 第三次 第一次 第二次

熄火时油流量 (L öH )

熄火时油气比

1214

01004 6

1310

01004 5

1219

01004 4

917

01003 6

1110

01003 8
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能也就得到了改善。

6　结　论

　　在相同的燃烧室进口条件下 (进口总温为常

温) ,通过对本方案三旋流器+ 双油路复合式雾化

喷嘴与基准型双旋流器+ 双油路压力雾化喷嘴

(旋流杯)的单头部燃烧室冒烟及贫油熄火性能对

比实验研究,得出如下结论:

(1) 在油气比约为 01036 的情况下, 本方案

的出口冒烟数为 32, 而基准型的出口冒烟数为

44,本方案和基准型相比较显著的改善了燃烧室

的冒烟性能。

(2) 本方案燃烧室贫油熄火性能实验的贫油

熄火油气比为 01003 7,基准型的贫油熄火油气比

为 01004 5,实验结果表明本方案的稳定燃烧工作

范围 ( 01036～ 01003 7) 好于基准型 ( 01036～

01004 5) ,说明本方案成功的拓宽了燃烧室的稳

定工作范围。
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