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民用发动机污染排放及低污染燃烧技术发展趋势

赵坚行
(南京航空航天大学 能源与动力学院 , 南京 210016)

摘　　　要 : 针对民用发动机污染排放的现状 ,介绍了低污染燃烧技术发展概况及趋势 ,国际民航组织

( ICAO)颁布的《航空发动机的排放》标准 ,以及中国民用航空局 (CAAC)对排气污染物的规定 ,分析了排气污

染物的生成机理和主要影响因素以及改善措施. 对 6种先进低污染燃烧室 (分级、变几何、催化、贫油预混预

蒸发燃烧室 (L PP) 、富油燃烧/淬熄/贫油燃烧技术 (RQL)以及双环预混旋流 ( TA PS)等燃烧室)的工作原理与

特点、以及应用状况作了简要分析.其中分级燃烧技术构成了先进低污染燃烧室设计的技术基础 ,而 L PP ,

RQL 与 TAPS燃烧室为三种很有发展前途的低污染燃烧室.此外 ,还介绍了贫油直接喷射、燃料电池以及主

动燃烧控制等三种新型的低污染燃烧技术 ,虽然实现这些技术难度较大 ,但有广阔的应用前景.
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Abstract : Directed against t he pollutant emission status of civil aero engine , t he devel2
op ment of low2emissions combustion technology described is done. The standards for inter2
national civil aviation organization ( ICAO) aircraf t engine emissions and regulations of civil

aviation administ ration of China (CAAC) exhaust emission are given. The formation mecha2
nisms of exhaust emissions are summarized. Various factors influencing pollutant formation

and improved approaches decreasing exhaust emission are discussed. The key features , com2
bustion concept and application of six advanced low2emissions combustors ( staged , variable

geomet ry , and catalytic combustor , lean p remixed prevaporized (L PP) , rich2burn , quick2
mix ,lean2burn ( RQL ) and twin annular p remixing swirler ( TA PS) ) are detailed. In t hese

low2emission combustors , staged combustor is the foundational design scheme L PP , RQL

and TA PS combustors have widely developed perspective. Some novel low2emission combus2
tion concept ,such as lean direct injection , f uel cell and active combustor cont rol are recom2
mended. These new low2emissions technology are very usef ul , however many formidable

p roblems remain to be solved before the systems can be applied to advanced aircraft engines.
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　　为了使民用发动机更加具有竞争力 ,不断提

高发动机的推进效率、总增压比和涡轮进口温度 ;

在提高发动机的性能同时 ,要求民机向着低成本、

低污染、低噪声及高可靠性方向发展 ,满足新一代

飞机对动力装置的需求.我国民用航空发展很快 ,

目前已成为全世界民航业增长最快国家之一 ,预

计 2006年至 2010年间民航航空运输总周转量年

均增长保持在 14 %左右.随着航空事业的迅速发

展 ,航空发动机向大气排放的污染物日益增多 ,对

大气污染也日趋严重.航空发动机排放的污染物

主要有 CO2 ,NOX ,CO ,冒烟、HC和 SOX 等 ,这些

有害物质对人类及其生态环境造成严重危害.由

于飞机是在高空飞行 ,航空发动机在空中所排放

的污染物比地面动力装置排放的污染物对大气影

响更为明显 ,更容易导致温室效应和全球气候的

变化.为了使民用发动机具有更高的环境友好性 ,

满足世界卫生组织日益严格的环保要求 ,在提高

航空发动机性能同时 ,必须降低油耗 ,降低污染物

排放 ;低污染燃烧技术是促使空运迅速发展的一

项十分重要的关键技术.为了控制发动机排放对

环境造成的影响 ,美国环境保护局 ( Environmental

protection agency , EPA)对各种航空燃气轮机作了

一系列强制性的污染标准的规定 ,国际民航组织

( International civil aviation organization , ICAO)与

中国民用航空局 ( Civil aviation administration of

China ,CAAC)也制定了排气污染标准.

1　低污染燃烧技术发展概况及趋势

随着人们对环保意识加强 ,民用航空发动机

的环保性在适航要求中越来越突出 ;降低污染、延

长寿命是民机的主要发展目标.为此 ,世界各国都

对低污染燃烧枝术进行广泛的研究 ,发展了不同

的低污染燃烧室.例如早在上世纪 70年代美国发

展了分级燃烧技术、贫油预混预蒸发燃烧室

(Lean p remixed p revaporized , L PP) 、催化燃烧

室以及变几何燃烧室 ( Variable geomet ry com2
bustor , V GC)等[1 ] ,其主要目的是为了大幅度减

少氮氧化物的生成. 80年代初为了适应馏分放宽

的燃油 ,发展了富油燃烧/淬熄/贫油燃烧技术

( Rich2burn ,quick2mix ,lean2burn , RQL ) [2 ] ,其目

的是减少燃油馏分放宽后带来的燃料氮氧化物生

成 ;同一时期世界各大发动机公司也开始研究

L PP和 RQL 技术来降低 NOX 排放量.为了能满

足其他设计要求同时进一步降低 NOX 的排放 ,20

世纪 90年代 GE公司开发了一种双环预混旋流

( Twin annular p remixing swirler , TA PS) 燃烧

室 ,以使污染排放比目前的标准低 85 %[ 3 ] .现在

GE公司将此项技术用在 CFM5627 发动机燃烧

室上 ,排放量比 1996年 ICAO 标准约低 65 %.目

前正在研制的 GEnx 发动机采用了 TA PS燃烧

室后 ,其 NOX ,烟、HC ,CO 的排放只有 CA EP标

准的 45 % ,10 % ,5 %和 30 %.此外 , SN ECMA 公

司研制的双头部燃烧室的排放值比 1996 年的标

准低 60 %. R·R公司研究了一种贫油单级与轴

向分级燃烧室 ,通过减少混气停留时间、加强混

合 ,从而抑制 NOX 生成 ;2005年在发动机上进行

验证 ,其 NOX 排放比 CA EP4 标准低 50 %以上.

我国也对低污染燃烧技术进行了研究 ,并在民用

或航空燃气轮机低污染燃烧室方面都取得了一定

的进展 ,例如文献 [ 4 ]发展了一种分级/贫油预混

预蒸发低污染燃烧室方案 ,实现的分级燃烧与

L PP相结合 ,以达到降低 NOX 排放水平.

此外 , GE公司还研究减低排放的主动燃烧控

制技术 ,以保证获得燃烧所需的贫油混气.主动控

制技术将用于检测可导致火焰熄灭的贫油混合物 ,

从而消除混合物对富油裕度的需求 ,混合物越贫 ,

产生对环境有害的 NOX 污染物排放就越少.为了

提高燃烧室耐热能力 ,SNECMA 公司还开发了高

温陶瓷基复合材料 ( Ceramic matrix composite ,

CMC)燃烧室 ,该室因能减少冷却空气量 ,并把冷却

的空气加到燃油/空气的混合物中 ,再次导致更贫

的混气 ,且使燃烧室出口温度较均匀 ,收到很好地

降低排放的效果.同时还研究了贫油直接喷射

(Lean direct injection ,LDI)技术[5 ] ,即采用多点直

接喷射把燃油输入燃烧室内 ,在喷射点处为局部富

油燃烧 ,以增加燃烧稳定性 ,然后与空气快速混合

形成均匀贫油混气进行燃烧 ,降低 NOX排放.

当前 ,亚声速运输机发动机的 NOX 排放指数

为 30 g/ kg燃油 ,采用双环腔燃烧室后降低到 20

g/ kg燃油 ,而 NOX 的排放随着燃烧室内压力和

温度的升高而增加.这样 ,未来亚声速和超声速运

输机的 NOX 排放将达到 30～40 g/ kg 燃油.但

NOX 排放指标为 3～8 g/ kg 燃油.因此 ,进一步

减少排气污染 ,特别是降低 NOX 排放量是未来先

进民用发动机燃烧室的主要研究目标.开发成本

效益优异的低氮氧化物排放技术是十分重要.

2　民用发动机污染排放

2 . 1　排气污染的标准

为了控制发动机排放对环境造成的影响 ,国
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表 1　航空发动机的 LTO循环

Table 1　LTO cycle of aircraft

工作状态
作亚声速飞行的发动机 作超声速飞行的发动机

推力点 L TO中状态工作时间/ min 推力点 L TO中状态工作时间/ min

起飞 100 % F∞ 0. 7 100 % F3
∞ 1. 2

爬升 85 % F∞ 2. 2 65 % F3
∞ 2. 0

下降 - - 15 % F3
∞ 2. 0

进场 30 % F∞ 4. 0 34 % F3
∞ 2. 3

滑行、地面慢车 7 % F∞ 26. 0 5. 8 % F3
∞ 26. 0

际民航组织 ( ICAO)在 1981 年颁布了〈航空发动

机的排放〉标准 (Commit tee aviation environmen2
tal p rotection ,CA EP) ,其中涉及航空发动机的排

放污染物为 : CO , HC ,NOX 和冒烟 ,发动机分为

亚声速飞行和超声速飞行的涡轮喷气和涡扇发动

机两类 ,标准主要考虑发动机起飞、爬升、下降、进

场以及滑行等阶段.排气污染参数定义为在起飞2
着陆 (Landing take2off ,L TO)循环期间排放污染

物与起飞推力之比 ,用 Dp / F∞来表示 ,其单位为

g/ kN ,参数 Dp / F∞ = ∑W fj EI j tj / F∞.

作亚声速和超声速飞行的航空发动机在起飞

- 着陆循环中功率和状态工作时间规定如表 1.

在表中 F∞为在海平面 ( International standard

at mosp here , ISA)静止状态发动机不喷水以正常

工作状态起飞时可用的最大功率或额定推力 , F3
∞

为加力时额定推力.

　　ICAO对发动机排放标准陆续颁布有 1986 ,

1993 ,1996和 2004年生效的 CA EP1 ,2 ,4和 6 标

准.因氮氧化物 NOX 的排放对环境污染越来越严

重 ,所有标准中对 NOX 的规定也日趋严格 ,以

CA EP1为基准 ,分别与 CA EP2 , 4 和 6 标准相

比 ,相对前一个标准 ,后者分别降低 20 % ,16. 5 %

和 12 %.而对于 CO , HC以及冒烟的规定保持不

变.如 NOX 排放规定值[3 ]分别为

L TO NOX = 40 + 2. 0π∞　(CA EP1) ,

L TO NOX = 32 + 1. 6π∞　(CA EP2) .

对于发动机总压比π∞≥30和起飞推力 F∞ >

89 kN的发动机

L TO NOX = 7 + 2. 0π∞　(CA EP4) ,

L TO NOX : Dp / F∞ = - 1104 + 2π∞　(CA EP6) .

目前 ,大多数的民用发动机都能满足 1996年

ICAO的 L TO NOX标准.

2002 年我国民用航空局对作不同飞行的涡

扇和涡喷发动机的污染物排放规定值为 :

1) 烟雾排放不得超过

S N = 8316 ( F∞) - 01274或≤50

2) 2002年 4月 19日及其后制造的额定输出

等于或大于 26. 7 kN 的发动机气体污染物排放

值不得超过

HC : Dp / F∞ = 1916 , CO : Dp / F∞ = 118 ,

NOX : Dp / F3
∞ = 32 + 116π∞.

3) 2002年 4月 19日及其后制造的每台新发

动机排出的气态污染物不得超过

HC : Dp / F3
∞ = 140×(0192)π∞ ,

CO : Dp / F3
∞ = 4 550×(π∞) - 1103 ,

NOX : Dp / F3
∞ = 36 + 2142π∞.

式中 F3
∞为使用加力时在标准大气条件下起飞时

的最大功率或推力 ,π∞为额定输出时达到的燃烧

室进口压力和发动机进气压力之比.

2 . 2　排气污染物的形成及其控制

2. 2. 1　污染物的生成机理

在航空发动机排气中大部分污染物浓度与燃

烧室内气流温度、成分以及发动机工作状态有关 ,

发动机在不同工作状态下污染物测试结果如图 1

所示 ,其中 CO和未燃碳氢燃料 HC浓度在低功率

状况下最大 ,随着功率增加 ,CO浓度下降 ,相反 ,氧

化氮 NOX的浓度在低功率时较小 ,而在高功率时

达到最大值 ,对于民用航空发动机 ,冒烟最大可能

图 1　涡轮风扇发动机的排气污染特性

Fig. 1　Exhaust emission characteristics of turbofan engine
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出现在高功率状况 ,对于涡扇发动机 ,它的冒烟很

少 ,甚至看不见.主要污染物生成机理[6 ]简述如下 :

1) 一氧化碳 CO

CO是一种不完全燃烧产物 ,通常在主燃区

中大量形成 ,在中间区被氧化成 CO2 .如果航空发

动机燃烧室主燃区设计成富油.因缺乏氧气.不能

完全燃烧生成 CO2 ,而产生较多的 CO.如果主燃

区设计成化学恰当比或稍贫油 ,相当大量 CO 存

在是因为主燃区温度高 ,CO2 热分解造成 ,但是

随着主燃区下游空气通过掺混孔不断掺入 ,降低

燃气温度可使 CO减到最小.实际上 ,在低功率时

CO达到最大 ,可能是燃料不完全燃烧产生.

2) 未燃碳氢燃料 ( HC)

燃油中有一部分碳氢化合物只是蒸发 ,没有

来得及参加燃烧反应就通过了燃烧室.因此 ,在燃

烧室出口未燃碳氢燃料以油珠或油蒸汽形式出

现 ,或者是燃油被加热分解成低分子量的甲烷或

乙炔 ,形成 HC.由于 HC的氧化比 CO快 ,所以它

的含量比 CO少.

3) 氮氧化物 NOX

燃烧过程中生成的 NOX ,按它的生成机理不

同可分为“热力”,“瞬发”和“燃料”氧化氮三种 ,由

于航空发动机燃料大都是航空煤油 ,燃料中含氮

量低 ,因此 NOX 产生的原因主要来自“热力”NO

和“瞬发”NO ,前者主要出现在高温贫油情况 ,而

后者主要是在低温富油条件下产生. 研究表明

NOX 的生成主要取决于发动机燃烧室内主燃区

内混气当量比Φ、停留时间、火焰温度以及燃烧室

进口温度.通常在贫油范围 ,NO 随当量比增加而

增加 ,并随着进口温度和压力增加而增加 ,燃气在

燃烧区内停留时间越长 ,NO生成率也增加.

4) 冒烟

航空发动机排气冒烟主要成分为微小烟粒

(尺寸在 0. 01～0. 06μm) ,它是由 95 %碳和氢、氧

以及其他成分组成.在燃烧室中烟粒子是在高温

主燃区中局部富油区内生成. 排气冒烟主要与燃

料性质、燃烧室压力、温度、油气比、燃油雾化质量

和燃油喷嘴等有关.燃料中含氢量越低 ,燃烧效率

下降 ,易于排气冒烟.随着燃烧室压力增加 ,排气

冒烟增加.燃烧室出口温度提高 ,减少冒烟.

2. 2. 2　改善排气污染特性的措施

影响航空发动机燃烧室排气污染的主要因素

有 :①主燃区温度和当量比 ; ②主燃区燃烧过程的

均匀程度 ; ③在主燃区的停留时间 ;④火焰筒壁面

骤熄特性 ; ⑤中间区的作用等.其中 ,燃烧室的中

间区一方面对 CO , HC和从主燃区流出气体中所

含碳粒的氧化起了正的作用 ,但是另一方面它能

导致那些未完全燃烧的气体骤熄起了负的作用 ,

而后者对富油主燃区设计是很重要的.

改善航空发动机燃烧室污染特性 ,实质是控

制其各个有害污染成分 ,其主要措施简述如下 :

1) 减少 CO和 HC的排放

影响 CO排放量的各因素同时也影响 HC ,这

是因为 HC和 CO排放量的变化趋势相同 ,降低措

施有 :①采用空气雾化喷嘴来改善燃油雾化 ; ②对

燃烧室内各部分空气量重新分配 ,使主燃区的当量

比接近于最佳值 (0. 7) ;③增加主燃区容积或停留

时间 ;④减少气膜冷却空气量. ⑤分级供油 ,分区燃

烧 ,在低功率情况下 ,减少喷嘴数目 ,减少燃烧区容

积 ,从而改善燃油雾化 ,提高燃烧区局部油气比.分

级供油基本形式为周向、径向和轴向三种.

2) 控制氧化氮的生成

降低氧化氮的关键在于 ,降低燃烧区 (包括局

部高温区)的温度和缩短气体在高温区的停留时

间.其措施有 : ①贫油主燃区 ,增加进入主燃区空

气量 ,使主燃区在贫油下工作 ,从而使 NO 下降 ;

但是随着主燃区火焰温度下降 ,燃烧效率降低 ,会

引起 CO和 HC增加 ,因此用这方法降低 NO时 ,

必须权衡 CO , HC和 NO 之间的关系. ②均匀燃

烧 ,在贫油情况下 ,改善燃油雾化和混合 ,使燃烧

均匀 ,消除局部过热点或高温区 ,以降低 NO. ③

减少停留时间 ,即缩短气体在高温燃烧区的停留

时间.通常增加主燃区内气流速度和缩短燃烧室

长度来减少停留时间 ,从而降低 NO.

3) 降低排气冒烟

在航空发动机排气中烟粒非常细小 ,相对浓

度也很低 ,一般小于 0. 003 % ,但肉眼仍能看见 ,

民用发动机要求排气冒烟下降到肉眼看不见 ,冒

烟指数 S N < 20.降低冒烟主要从燃料和燃烧室

设计两方面采取措施 :①采用冒烟低的燃料 ,由于

燃油中芳香烃含量增多 ,氢含量或氢/碳比降低可

使冒烟增加 ,为此 ,可采用芳香烃含量少的燃料或

者在燃料中加添加剂.研究表明在燃油中加入少

量添加剂可以减弱碳结核形成碳黑过程 ,促使其

氧化燃烧 ,从而抑制排气冒烟 ,但其缺点使涡轮叶

片沉积. ②改进燃烧室设计 ,防止局部富油区 :如

采用空气雾化喷嘴取代压力雾化喷嘴 ,这不仅可

降低冒烟 ,而且对控制 CO , HC和 NOX 都有利.

另外 ,主燃区采用化学当量比或贫油设计 ,这样可

防止局部富油 ,减少冒烟.
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3　先进低污染燃烧室

上述降低污染的措施适合于对原发动机进行

改造 ,亦可以在新设计发动机上采用.但在原机上

改造 ,其结果必定是采用污染和其他性能兼顾的

折衷方案.如果增大燃烧室的容积 ,停留时间就会

增长 ,在慢车状态 HC可降低 ,但在高功率状态

NOX 却会增加 ;另一方面 ,在同一主燃区 ,缩短燃

烧室长度会减少 NOX 的排放 ,但可能增大冒烟程

度.因此从长远来说 ,为了全面控制航空发动机排

气污染 ,发展新型发动机技术 ,设计先进低污染燃

烧室是非常需要的 ,如采用先进涡扇发动机 ,其耗

油率要比涡喷发动机降低 40 %左右 ,从而降低

CO2 的排放 ,减少对温室效应的影响.目前正在

研制新一代的高涵道比发动机[7 ]其耗油率有望比

现在的发动机再降低 12 %～20 %.但是在研制新

低污染燃烧室时面临一个技术难题 ,即同时降低

四种污染物是很不易解决 ,正如图 2所示 ,只有在

1 670～1 900 K很狭窄温度范围内 ,CO 和 NOX

都有较小合适值.因此 ,各先进低污染燃烧室设计

方案是要求在所有工作状态下都保持在该狭小的

温度范围内 ,使 CO和 NOX 排放量都处于低值范

围 ,下面对几种低污染燃烧室作简要的介绍.

图 2　主燃区温度对 CO和 NOX排放的影响

Fig. 2　Influence of primary zone temperature

on CO and NOX emissions

3 . 1　分级燃烧室

由于航空发动机燃烧室在低功率和高功率工

况下排放污染物有所不同 ,因而提出了分级燃烧

室方案 ,即把燃烧室分成几个燃烧区 ,在每个区单

独供燃油和空气 ,并使其均匀混合.控制各区燃烧

温度 (见图 3) ,使其在所有工况下都保持低的污

染物排放. 分级燃烧室一般可分为径向、轴向和

径/轴向分级三种.径向分级又因燃烧室设计方案

不同 ,有双环腔和双头部燃烧室等.轴向分级有涡

流燃烧与混合方案以及两级轴向分级燃烧室等.

图 3　分级燃烧机理

Fig. 3　Staged combustion concept

3. 1. 1　径向分级燃烧室

径向分级燃烧室是一种径向分级的或并联的

燃烧室 ,它按径向分成两个环腔 ,外环腔按小负荷

设计 ,提供起动、高空点火和慢车工况下所需的温

升.在高功率时 ,两个环腔同时工作 ,使负荷较小、

停留时间短、NOX 排放量减少.该类燃烧室的优

点是可实现低排放的所有性能指标 ,火焰筒长度/

高度比合理 ,其缺点是火焰筒冷却面积大 ,在中间

状态出口温度场不佳 ,喷嘴数增加 ,设计复杂.

1) 双环腔燃烧室 :双环腔燃烧室是一种径向

分级燃烧室[8 ] ,如图 4所示 ,它由一个中心体把火

焰筒分隔成内、外两个预燃区.其每个区头部内装

有燃油喷嘴 ,使每个头部可实现分级燃烧.在低功

率时 ,外预燃区的喷嘴工作 ,保持较高的油气比 ,

气流速度低 ,燃烧时间长 ,使燃烧完全 ,降低 CO

和 HC排放量.在高功率时两个预燃区的喷嘴全

部工作 ,使油气比较低.由于分级燃烧 ,这种燃烧

室可降低 NOX 排放量 45 % , GE90 发动机装有

此类双环腔燃烧室 ,在巡航时可降低 NOX 排放量

30 % , HC和 CO也可降低 70 %.此燃烧室已装在

B777飞机上使用.最近 E3 发动机与 CFM5625B

发动机上也采用这种双环腔火焰筒.

图 4　双环腔燃烧室

Fig. 4　Dual annular combustor
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2) 双头部燃烧室 :如图 5 所示 , SN ECMA

公司的双头部燃烧室是另一种径向燃烧室.其慢

车头部具有很大的容积 (因而停留时间长) ,在慢

车状态时输入的空气量可使主燃区的化学当量比

最佳化 ,因而产生 CO和 HC较少.在起飞时头部

容积小 (因而停留时间短)输入来自压气机大量空

气 ,以便实现化学当量比较低的主燃区燃烧 ,这种

燃烧室与常规燃烧室相比 ,污染程度明显改善 ,

NOX 降低 30 % ,因此它被 BR715 低污染发动机

采用 ,但是获得这一污染改善的代价是燃烧室结

构复杂性增大 ,尤其是喷嘴数量增加 ,而且在在某

些中间状态下两个头部很难达到最佳匹配状态.

图 5　双头部燃烧室

Fig. 5　Double2head combustor

3. 1. 2　轴向分级燃烧室

此类燃烧室沿轴向可分为预燃级和主燃级 ,

在起动时先把燃料喷入预燃级进行燃烧 ,再进入

下游的主燃级与空气混合 ,在那里保持在低当量

比下工作 ,使 NOX 排放达到最低.在高功率时再

把燃料供给主燃级在该级燃烧.其优点可直接在

预燃级点火 ,快速可靠 ,主燃级燃烧效率高.缺点

是长度增加 ,火焰筒冷却面积增加.

1) 涡流燃烧与混合燃烧室 :是一种轴向分级

的或串联的燃烧室 (见图 6) ,J T 9D27发动机燃烧

室就采用这种方案 ,预燃级有适当长度 ,可以减少

慢车状态的 CO和 HC生成 ,在高功率状态时 ,主

燃级燃油喷入预燃级的热燃气中 ,使燃油蒸发 ,主

涡流器能形成强烈的涡流 ,使油气混合 ,故可采用

贫油燃烧 ,主燃级长度短 ,使 NOX 低.但在低功率

图 6　涡流燃烧与混合燃烧室简图

Fig. 6　Swirling combustion and mixing combustor

时 ,位于喉部下游的主涡流器进入大量空气 ,使预

燃级燃气冷却 ,阻止 CO进一步氧化 ,而使 CO 相

对较高.

2) 两级轴向分级燃烧室 : 图 7是另一种轴向

分级燃烧室[9 ] ,它是由预燃区与主燃烧区组成 ,这

两区之间的连接是通过在预燃区出口的值班燃烧

区来实现.在预燃区和主燃区都可按照不同工况

要求 ,进行分级供油 ,使其在化学当量比下燃烧 ,

沿着轴向进入空气稀释来减少 NOX 排放.

图 7　两级轴向分级燃烧室

Fig17　Double axial2staged combustor

3. 1. 3　径/轴向分级燃烧室

径/轴向分级燃烧室设计方案如图 8所示.预

燃级由类似于双环腔燃烧室的空气旋流器组成 ,

主燃级火焰稳定器是由一组高堵塞比的径向辐射

式稳定器组成 ,这些稳定器从预燃级燃烧区后面

径向向外辐射.主燃级燃油喷射在火焰稳定器上

游的环形通道内 ,预燃级高温燃气可以通过径向

火焰稳定器 ,径向向外点燃主燃级混气进行燃烧.

在预燃级和主燃级都可以实现分级供油.试验结

果表明 ,此种燃烧室在爬升和起飞状态下 NOX 的

排放指数分别为 6. 3和 7. 5.

图 8　径/轴向分级燃烧室

Fig. 8　Radially and axial staged combustor

3 . 2　可变几何燃烧室

　　所谓可变几何燃烧室 (V GC) ,即通过改变在
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各个工作状态下主燃区空气流量分配 ,使主燃区

的当量比为最佳值 (0. 7左右 ,见图 9) .因此 ,CF2
86发动机燃烧室是通过可变涡流器 ,调节其二级

径向旋流器开度控制主燃区空气流量 (见图 10) ,

来扩大油气比的调节范围 ,从而降低不同工况下

的排放量.另外 ,有人提出用涡流控制 ,在扩压器

出口装有一个主燃区分流罩 ,把进入主燃区空气

量和掺混空气量分开 ,通过泄放涡流来控制和改

变火焰筒内空气流量分配 ,从而避免了用机械方

法改变火焰筒的几何形状[6 ] .虽然采用可变几何

燃烧室可以大大减少所有污染量 ,但是单用此方案

还是很难满足 1981年美国环境保护局规定 NO和

CO的标准 ,因此最好与 L PP方案一起采用.

3 . 3　催化燃烧室

为了降低 NOX ,催化燃烧室已被研制.它是

由预燃烧区、预混区、催化燃烧区和变几何掺混区

四部分组成 (见图 11) .在低功率工况下由主油路

供油 ,把燃料喷入预燃烧区 ,在那里点火燃烧.随

着发动机功率的增加 ,副油路开始供油 ,燃料在预

混区和燃气混合 ,进入催化区 ,在催化剂作用下氧

化燃烧.当在大功率时 ,燃烧室出口温度较高 ,通

过控制变几何掺混区空气流量 ,保持催化剂在有

效温度范围内工作.这种催化燃烧室的优点是低

NOX 排放 ,高燃烧效率. .当 NOX < 2 g/ kg ,可保

持燃烧效率 > 99 %.

图 11　催化燃烧室

Fig. 11　Catalytic combustor

另一种富油催化贫油燃烧 ( Rich2catalytic

lean2burn ,RCL)的催化燃烧室方案[10 ] ,它是由一

个回流环形预混器、催化反应器、后混合管和燃烧

室四部分组成 ,回流环形预混器提供预混富油混

气进入催化反应器进行催化后 ,在后混合管内与

空气混合 ,进入燃烧区进行燃烧 (见图 12) ,此种

燃烧室可使燃气温度在 1 350 ℃时 NOX < 1 ×

10 - 6 .

图 12　RCL 燃烧室

Fig. 12　RCL combustor

3 . 4　贫油预混预蒸发燃烧室

　　贫油燃烧可降低燃烧温度 ,在燃烧室上游实

现预混预蒸发 ,可减小局部高温区 ,缩短停留时

间 ,从而抑制 NOX 的生成.贫油预混预蒸发燃烧

室 (L PP) ,即把预先混合蒸发的混气送入燃烧区 ,

并在很贫的当量比下工作.稳定燃烧与熄火的裕

度越小 ,产生的 NO 也越少.其优点是不积炭、冷

却火焰筒壁的空气量减少.其缺点是在燃烧室上

游的预混预蒸发可能导致在高进口温度下发生自

动点火或回火.

图 13为一种 L PP燃烧室[ 11 ] ,它是由预混预

蒸发区、点火区、主燃区以及变几何掺混区等四区

组成.在预混预蒸发区内装有一个气动喷嘴和主
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喷嘴 ,空气通过轴向和径向旋流器进入 ,在那里燃

油蒸发并与空气混合形成均习混气后 ,被点火并

进入主燃区燃烧.该燃烧室还可通过改变几何形

状 ,控制掺混孔和径向旋流器的进气量 ,使主燃区

当量比合适 ,此种方案可有效地降低 NOX .

图 13　贫油预混预蒸发 (L PP)燃烧室

Fig. 13　Lean premixed prevaporized (L PP) combustor

图 14 为一种旋流贫油预混预蒸发 (L PP)燃

烧室[ 12 ]在其头部装有一个带有 40个叶片的环形

旋流器和 40个喷嘴 ,在每两叶片之间通道内装有

1个喷嘴.此种燃烧室因喷嘴数增加 ,并在旋流作

用下 ,使燃油与空气均匀混合 ,充分利用燃烧空

间 ,形成周向分布均匀的贫油预混气 ,燃烧后可得

到均匀的出口温度分布 ,消除局部过热点 ,以致使

NOX 排放降低.在进口装有一个变量控制器 ,可

按照不同工况要求 ,调节空气与燃油流量 ,以免发

生回火 ,保持火焰稳定.另外 ,火焰筒采用陶瓷基

复合材料 (CMC) ,减少火焰筒冷却空气量 ,使更

多的空气参加燃烧 ,改善燃烧性能、且使燃烧室出

口温度较均匀 ,降低污染排放.

图 14　旋流贫油预混预蒸发 (L PP)燃烧室

Fig. 14　Concept of a L PP combustor with swirling flow

3 . 5　富油/淬熄/贫油燃烧室

　　为了适应馏分放宽的烃油 ,减少由于燃油馏

分放宽后带来“燃料”氧化氮的生成 ,发展了富油

燃烧/淬熄/贫油燃烧燃烧室 ( RQL ) ,它实际上是

一种特殊的分级燃烧室[13 ] ,一般该类燃烧室是由

富燃区、淬熄混合区 (或称为快速冷却区)和贫燃

区三部分组成.如图 15所示 GE公司发展的一种

轴向分级 RQL 燃烧室 ,在其富油级 ,当量比控制

在 1. 2～ 1. 6 ,该区因缺氧相当一部分燃料不能燃

烧 ,燃料中挥发出的氮也不能与氧生成 NO ,而还

原生成 N2 ;又因火焰温度降低 ,使 NOX 与 CO 排

放量减少.在淬熄混合区 ,通过引入大量空气 ,在

那里与氧和未烧完的燃料快速混合 ,因停留时间

太短来不及燃烧.进入贫油级后才进行完全燃烧.

选择合适的当量比 (约为 0. 5～0. 7)来控制燃烧

温度 ,实现低 NOX ,CO 与 HC的排放 ,以及改善

点火及火焰稳定极限.此燃烧室的关键技术是空

气与未烧完的燃料快速均匀混合.

图 15　GE公司 RQL 燃烧室简图

Fig. 15　RQL combustor schematic for GE

另外 ,美国于 1993 年提出的驻涡燃烧室

( Trapped vortex combustor , TVC) ,该燃烧室是

由驻涡区 (Cavity)和主燃区两个部分组成 (见图

16[14 ] ,空气和燃油分别进入驻涡区和主燃区.由

于粘性作用 ,气流在驻涡区内产生驻涡 ,燃料在驻

涡中稳定燃烧 ,产生的热燃气作为稳定的点火源

点燃主燃区的主流.与常规旋流燃烧室相比 ,驻涡

燃烧室结构简单、贫油吹熄极限宽、总压损失低、

图 16　驻涡燃烧室 TVC原理图

Fig. 16　Schematic diagram of t rapped vortex combustor
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燃烧效率高和 NOX 排放值低等优点 ,为了进一步

降低 NOX 排放值 ,可采用一种 RQL 与 TVC相

结合的径向分级燃烧室方案 (如图 17 所示) ,在

RQL/ TVC燃烧室中空气分别从主燃区和驻涡区

前后腔等三路进气 ,而所有燃油全部喷入驻涡区 ,

并在那里进行富油燃烧 ,因缺氧所产生的热燃气

中包含了相当一部分未烧完的燃油 ,此热燃气在

贫油熄火区处 ,与主燃区进气快速混合后 ,进入主

燃区 ,进行贫油燃烧.在驻涡区通过前腔与后腔进

气形成双旋涡 ,其中大的主旋涡主要起稳定火焰

的作用 ,而小的二次涡能使主燃区空气和热燃气

更快地掺混 ,形成均匀的贫油混气 ,从而降低

NOX 排放 ,提高燃烧性能[ 13 ] .

图 17　RQL/ TVC燃烧室简图

Fig. 17　Schematic of RQL/ TVC combustor

　　在 RQL 燃烧室头部还可采用多级环形旋流

燃烧器 ( Multi2annular swirl burner , MASB) ,如

图 18所示 ,空气轴向分级进入 ,实现 RQL 燃烧

降低 NOX 排放 ,其 NOX 排放值在 (5～15) ×10 - 6

左右[ 15 ] .

图 18　多级环形旋流燃烧器简图

Fig. 18　Schematic of multi2annular swirl burner

3 . 6　双环预混旋流燃烧室

　　为了进一步降低 NOX 的排放量且不影响其

他设计要求 ,20 世纪 90 年代 , GE公司开发了一

种新型燃烧室———双环预混旋流 ( TA PS) 燃烧

室 (见图 19) ,其特点是 :两个同轴的环形旋流射

流 (主旋流和值班旋流)分别由其头部的一个主混

合器 (主旋流) 和值班旋流器产生 ,如图 20 所

示[16 ] .主混合器由 1 个主旋流器 (轴向旋流或径

向旋流器) 与 1 个空腔构成 ,值班旋流器由 1 个

高流量数压力雾化喷嘴与 2个围绕在其周围的同

向双级旋流器组成.同向双级旋流的功用可以改

善起动和低功率工况下的雾化效果 ,以满足点火、

起动、贫油燃烧稳定性和燃烧效率等设计要求.起

动时 ,值班旋流主要受燃油喷嘴几何形状控制 ,并

与主旋流相互作用 ,形成一个满足燃烧室设计要

求的燃烧区.除了冷却燃烧室头部和火焰筒所需

的空气外 ,其他空气都流经值班旋流器和主旋流

器.燃油在值班级和主燃级之间分级是由燃油喷

嘴完成.为了使 TA PS的空气和燃油在燃烧之前

预先混合 ,从高压压气机进来的空气通过两个围

绕在燃油喷嘴周围的同轴旋流器直接进入燃烧

室.喷嘴喷出的燃油在两股同向旋流作用下可使

更贫的油气也可混合非常均匀 ,实现贫油预混燃

烧.该燃烧室已经完成了大量的试验验证 ,将应用

于 GENX发动机上.与以前的喷气发动机相比 ,

其燃烧温度可更低 ,NOX 也大幅度降低.例如 ,在

相当的推力等级上 , GEN X 的 NOX 排放要比

CF6发动机的 NOX 排放降低 30 %以上. 此外 ,

GENX的 TA PS 燃烧室所产生的一氧化碳 CO

和未燃烧的碳氢化合物 HC 也非常少. 同时 ,

TA PS还具有大幅度降低烟尘和碳粒排放的潜

力.由于 TA PS燃烧室的燃烧温度较低 ,从而会

提高 GEN X发动机下游部件的寿命.

GE公司开发了两种双环预混燃烧室[3 ] .即 :

CFM5627B 发动机的单环腔燃烧室 - Tech56/

CFM TA PS SAC(见图 19)与 GE90294B 发动机

的双环腔燃烧室 - GE90 DAC TA PS (如图 21) ,

在着陆/起飞时 ,这两种燃烧室的 NOX 排放量较

目前生产的富油头部燃烧室降低了 50 %左右 ;燃

烧室出口温度品质、排气冒烟、火焰筒壁温值和梯

度也都优于富油头部 (Single annular combustor ,

SAC)和 (Double annular combustor ,DAC) (如图

22) .

以上所述的分级燃烧室、可变几何燃烧室 ,催

化燃烧室 ,贫油预混预蒸发燃烧室 (L PP) 、富油燃

烧/淬熄/贫油燃烧 ( RQL ) 以及双环预混旋流

( TA PS)燃烧室等各种先进低污染燃烧室 ,目前

大都处于试验价段只有少数的方案用在生产型发

动机上.在对先进低污染燃烧室研制中 ,分区分级

燃烧技术构成了低污染燃烧室设计的技术基础 ,

而 L PP , RQL 与 TA PS为三种很有发展前途的

低污染燃烧室.
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4　先进低污染燃烧技术

燃料燃烧所引起的对大气环境污染 ,其中污染

物氧化氮较难处理.为此 ,世界各国对 NOX 的污染

问题给于高度重视 ,除了对前述所涉及的各种低污

染燃烧室进行了大量的研制工作外 ;近年来 ,还对

一些新的低污染燃烧技术开展了研究 ,并促使其迅

速发展 ,本节将对贫油直接喷射、燃料电池和主动

燃烧控制等新低污染燃烧技术作简要介绍.

图 20　主混合器与流动

Fig. 20　Main mixer schematic / flow field

4 . 1　贫油直接喷射

贫油直接喷射 (Lean direct injection ,LDI) [5 ]

是采用多点直接喷射把燃油输入燃烧室内 ,在喷

射点处为局部富油燃烧 ,以增加燃烧稳定性 ,然后

与空气快速混合形成均匀贫油混气进行燃烧 ,消

除局部过热点 ,降低燃气温度 ,从而抑制 NOX 的

排放.虽然喷射点处为富油燃烧 ,可能会增加

NOX 生成.但由于混气在高温区停留时间很短 ,

故增加 NOX 量很少. LDI的关键技术是如何使燃

油与空气迅速混合[12 ] ,将该技术与其他低污染燃

烧方案一起配合使用 ,效果更好.

4 . 2　燃料电池技术

燃料电池是一种不经过燃烧 ,将氢直接转化

为电能和热量的电化学设备 ,燃料电池也是绿色

的发动机 ,因为它以氢为能源 ,排气中只有水.因

此 ,21世纪的航空推进将从当前依靠化学燃烧的

能源逐渐转向一个采用混合能源的系统 ,最后将

转向大部分依赖基于电化学能源.向绿色发动机

过渡的第一步是实验性地发展以燃料电池为动力

的无人机和通用飞机.

美国波音公司计划在 B737 飞机上验证一种

基于燃料电池的辅助动力装置 (A PU) ,并可能在

2010年以后在民用飞机上采用.同时发展的还有

基于固态氧化物燃料电池 ( SO FC) 的先进的

A PU .波音公司预计 ,这种电池可使效率提高

45 %.相当于一架典型的 B777 飞机每年可节省

340 500 kg的重量 ,预计燃料电池技术将在 2010

年左右完全成熟.

4 . 3　主动燃烧控制技术

　　主动燃烧控制 ( Active combustor cont rol ,
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ACC)通过迅速改变燃烧参数实现对燃烧过程的

调节 ,例如定时喷入燃油而不是根据需要被动地

调节供油量 ,使用自动控制技术 ,调节各头部燃油

量 ,达到降低出口温度分布系数的目的 ; ACC还

可改善发动机性能 ,提高燃烧效率 ,降低污染排

放.因此对 ACC的研究包括 :燃烧不稳定性、出

口温度分布系数和污染最小等三方面主动控制技

术.目标是验证航空发动机飞行包线范围内污染

排放都达到超低水平的主动燃烧控制燃烧室.从

长远来看 ,除了控制燃烧室动态特性外还可提供实

时状态监控能力 ,以便控制使用中恶化 ,安全地减

小混气的富油裕度 ,从而使 NOX排放降到最低.

以上三项新的低污染燃烧技术实现难度较

大 ,但它们可使 NOX 排放降到最小 ,同时还可提

高发动机性能.因此有着广阔的应用前景.
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