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高温高压蒸发型燃烧加热器的设计
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摘　　　要 : 为某热风洞试验台设计了一种高温、高压蒸发型煤油燃烧加热器 ,根据热风洞试验台对加热器

的性能要求 ,设计了加热器的主要部件 ,采用流阻法和一元流法 ,对加热器的空气流量分配及流程参数进行

了计算.试验结果表明 ,所设计的加热器在结构方案、主要部件和总体性能方面基本满足设计要求 ,具有一定

的适用性和工程实用价值.

关　键　词 : 热风洞 ; 高温高压 ; 蒸发型 ; 加热器

中图分类号 : V2111754 　　　　　文献标识码 : A

收稿日期 :2008212212 ; 修订日期 :2009205216

作者简介 :黎明 (1965 - ) ,男 ,贵州德江人 ,副教授 ,硕士 ,主要从事航空发动机燃烧室的性能研究.

Design of vapourization type combustion heater with

high temperature and pressure

L I Ming , WU Er2ping , TAN G Ming

(School of Power and Energy ,

Nort hwestern Polytechnical University , Xiπan 710072 , China)

Abstract : A vapourization type heater f ueled by kerosene wit h high temperat ure and

pressure was designed for t he certain t hermal wind t unnel platform. According to perform2
ance requirement s of t he heater , t he main component s were designed , the air flow dist ribu2
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　　地面试验、飞行试验和数值仿真一体化的手

段是研制喷气发动机燃烧室的技术途径 ,而其中

地面试验是基础[1 ] .燃烧室试验主要分为整机试

验与部件试验两类 ,其试验方法又可分为全工况

试验和模化试验两种.但不论是哪类或是哪种的

燃烧室试验 ,为了能在地面试验室内进行相关的

试验研究 ,必须建造能够模拟飞行状态的总焓、总

压、马赫数和气体中氧气组分的地面热风洞设备 ,

从而保证能够在接近实际工作状态的条件下进行

试验.在地面试验中 ,模拟气流焓值的方法是采用

加热器来加热气流 ,并保证试验气体中氧气组分

的含量与空气中的一致.

目前 ,国内外采用的加热方法可分为直接加

热和间接加热两种[2 ] ,具体的加热方式主要有燃

烧加热、电弧加热、蓄热加热、激波加热等.美国是

最早研究燃烧加热器的国家 ,上世纪 50年代 ,美

国在建设 2. 4384 m (8ft)高温结构风洞过程中 ,建

设了最高总温达 2 000 K的甲烷燃烧加热器. 70

年代中期 ,美国设计了用于高超声速推进试验研

究的氢氧燃烧加热器 ,其流量为 618～27 kg/ s ,总

温为 700～1 700 K ,最高总压为 314 MPa.上世纪

70年代 ,前苏联的中央流体研究所 ( TsA GI)建设
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了煤油燃烧加热器 ,其总温为 1 000～2 400 K ,总

压为 31 0～10 MPa ,流量为 3～15 kg/ s.现在的俄

罗斯中央航空发动机研究院 (CIAM)也建设了分

别采用甲烷、氢气和天然气为燃料的燃烧加热器 ,

其出口总温为 2 000 K ,最大流量为 50 kg/ s.日本

为了研制超燃冲压发动机 ,建设了最高温度为

1 600 K的卵石床加热器 ,并采用美国 70 年代的

技术 ,建设了流量范围为 8～35 kg/ s ,最高温度可

达2 600 K的氢氧燃烧加热器[ 3 ] .

总之 ,每一种加热方式都有其优缺点和适用

范围 ,因此在加热器类型的选择和建设中不应盲

目追求高性能和高指标 ,而应当根据各自现有的

技术水平、研究对象、设备条件及经济基础等诸多

因素来综合考虑.本文根据某弹用喷气发动机燃

烧室地面热风洞试验台对加热器的性能要求 ,设

计了一种采用航空煤油作为燃料的高温、高压蒸

发型燃烧加热器 ,其主要设计参数如表 1所示.

表 1　加热器的主要设计参数

Table 1　Main design parameters of heater

参数 数值

空气流量/ (kg/ s) 3121

进口压力/ MPa 21205

进口总温/ K 300

出口总温/ K 1 914

燃烧效率 0197

温度系数 ≤0115

总压恢复系数 0195

出口气体含氧量 (质量比) / % 2312

1　加热器的结构设计

煤油燃烧加热器按供油方式通常可主要分为

三类 ,即压力雾化型、空气雾化型和蒸发管型.由

于蒸发管型具有结构简单、火焰筒长度短、供油压

力低、燃烧效率高、不易积碳和冒烟及出口温度场

容易控制等诸多优点[4 ] ,因此所设计的加热器采

用了蒸发管环形火焰筒的结构方案.虽然蒸发管

型燃烧室用于航空燃气轮机具有贫油熄火范围窄

的缺点 ,但由于所设计的是用于地面试验设备的

高温燃烧加热器 ,其出口温度一般不低于1 173 K ,

所以在其工作过程中的油气比不会太小 ,其贫油

熄火裕度是完全足够的.

所设计的加热器主要由进口段、中间段、出口

段、火焰筒、注油器、中心蒸发管和点火器等部件

组成 , 其最大直径为 632 mm , 轴向长度为

750 mm ,加热器的结构如图 1所示.

图 1　加热器的总体结构

Fig. 1　Overall st ructure of heater

111　进口段、中间段和出口段

进口扩张段采用直线壁面造型规律 ,扩压比

为 214 ,单边扩张角为 13°,以保证气流在扩张通

道中尽可能地稳定减速流动 ,不产生分离 ,减小压

力损失和扩张段的长度.进口段内不但安置有火

焰筒头部的分流锥 ,而且还为注油器、点火器和火

焰筒等部件提供支撑和定位.

中间段由外壳体和内筒体组焊成一个轴向通

孔式水冷筒体 ,其后法兰上有 5个径向进水口 ,冷

却水首先从这 5 个进水口进入到一个环形通道 ,

再通过沿周向均布的 54 个直径为 6 mm 的轴向

通孔到达前法兰内的环腔 ,最后由 5 个径向出水

口流出.

中间段的内筒体也是加热器火焰筒的中间

段 ,其中有 18条轴向通气孔分前后两排分别与火

焰筒的补燃孔和掺混孔相通 ,这种结构设计的目

的是为了缩短非水冷火焰筒壁的长度.

出口段的外壳体和内衬套组焊成一个螺旋

式水冷收敛段 ,单边收敛角为 15°.冷却水从后

法兰上的两个进水口进入一个环腔 ,再通过螺

距为20 mm的梯形螺旋槽到达前法兰内的环腔 ,

最后由两个径向出水口流出 .进口段、中间段和

出口段均采用不锈钢 ( 1Cr18Ni9 Ti)锻件加工 ,

并按两倍的设计压力对其壁厚进行了耐压强度

校核 .
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112　火焰筒和中心蒸发管

火焰筒由分流锥、火焰筒头锥及火焰筒筒体

等组装而成.位于火焰筒前端的分流锥 (见图 2)

将进入加热器的空气分成一次空气和二次空气 ,

一次空气进入中心蒸发管内 ,而二次空气则进入

二股腔道内.火焰筒前段依靠三个周向均布的定

位销 (其中一个是点火器的传焰管)进行固定 ,其

后段则插入加热器中间段的内筒体中 ,从而实现

火焰筒的轴向、径向和周向定位 ,同时允许火焰筒

工作时受热产生一定的热膨胀.中心蒸发管由内

筒、筒体、反向导流环及后端盖组焊而成 ,如图 3、

图 4所示.火焰筒筒体采用耐热钢 ( GH39)板材

经冲压焊接而成 ,而蒸发管则选用长期工作温度

为 950～1 100 ℃的耐热钢 ( GH44)锻件制造.

火焰筒筒体虽然有二次空气从其外部流过 ,

但由于其内部近壁燃气温度很高 ,很容易使材料

过热 ,因此必须采取一定的有效冷却措施.加热器

共设计了三道冷却气膜结构 ,其中火焰筒头锥与

筒体的搭接处为花键总压进气式气膜 ,火焰筒的

第一和第二段之间以及第二段和加热器中间段内

筒的套接处均为波纹环总压进气式气膜 ,从而对

火焰筒进行保护.

图 4　蒸发管后端

Fig. 4　Back view of vapour tube

113　注油器和点火器

注油器为油针式进油装置 (见图 3) ,油针座

嵌入在蒸发管的内筒中 ,保证 12支油针中心对称

地插入蒸发管筒体环腔的前端内.进油嘴依靠其

锥面用锁紧螺母固定在进口段上 ,并且选择具有

一定柔性的不锈钢弯管作为进油嘴与油针座之间

的输油管 ,以保证注油器能够实现良好定位和密

封.加热器采用 WP25发动机的火炬式点火器 ,但

对其外壳体进行了加大、加厚的改造 ,以满足加热

器的耐压要求.

114　蒸发管安全工作的措施

蒸发管既是加热器的关键部件也是易损部

件 ,尤其是在高温和高压下工作时 ,如果设计不

好有过热和烧蚀的危险 .加热器工作时 ,蒸发管

处于火焰包围之中 ,其筒体部分依靠内壁流动

的油膜蒸发吸热得到冷却 ,而反向导流环及后

端盖主要依靠两相混气沿金属内壁的流动进行

冷却 .在设计过程中 ,除了要选用优质耐热钢作

为蒸发管的材料之外 ,可通过适当地控制进入

蒸发管内的一次空气量即蒸发管出口的余气系

数来防止蒸发管内发生回火 .根据多年研制蒸

发管型燃烧室的经验 ,一般来说 ,蒸发管出口的

余气系数要控制在 01 3 以下 ,否则容易发生回

火 ,而且工作压力越高 ,蒸发管出口的余气系数

应越小 ,但当工作压力高于 4 MPa时 ,蒸发管内

的回火现象几乎无法避免 ,此时蒸发管型燃烧

室的结构方案不宜采用 .

2　加热器的有关计算

211　补氧量的计算

根据设计要求 ,必须保证加热器出口气流中

的含氧量与空气中的一致 ,因此需要对加热器进

5441



航　空　动　力　学　报 第 24卷

行补氧.由于在加热器进口前补氧可以充分发挥

富氧混气的强化燃烧作用 ,获得较高的燃气温度 ,

减少排气冒烟和积碳 ,并有利于扩大试验范围和

提高试验质量 ,所以设计中选择了在加热器进口

前补氧的方案.

已知空气中的含氧量为 2312 % (质量百分

比) ,1 kg 煤油完全燃烧时的理论氧气消耗量为

31429 kg[5 ] .根据设计要求 ,加热器出口气流中的

含氧量应与空气中的一致 ,即

01232 ma - 31429 mf + mO2

ma + mf + mO2

= 2312 % (1)

式中 mO2为补氧量 , ma 为进入加热器的空气流

量 , mf 为加热器的供油流量.

212　空气流量分配及流程参数的计算

加热器的理论设计只能是初步的、近似的 ,其

工作过程的性能指标能否达到设计要求 ,最终还

需要经过其性能调试试验来完成.但在总体结构

设计的基础上通过一定的气动热力计算 ,并借此

确定出蒸发管出口的余气系数和火焰筒进气孔的

尺寸及分布 ,可以有效地减少试验的次数 ,提高设

计的成功率.

根据加热器的总体结构和火焰筒的进气情

况 ,选取 9个计算截面作为计算模型 ,从 121截面

至 929截面依次为蒸发管反向导流环出口、头

部气膜孔、头部孔、中间气膜孔、主燃孔、蒸发管内

筒出气孔、尾部气膜孔、补燃孔和掺混孔 ,如图 5

所示.

图 5　计算模型示意图

Fig. 5　Sketch of calculation model

借助一套适用于工程设计的自编程序 ,采

用流阻法和一元流法对加热器的空气流量分配

和流程参数进行计算 .首先用流阻法初步确定

流过火焰筒各排射流孔的流量 ,以其结果作为

一元流法计算的初值 ,然后利用一元流法依次

计算火焰筒各截面的相关参数 ,并对最后计算

出的叠加流量进行校核 .如果所计算的各排孔

流量的总和与加热器进口流量之差达不到精度

要求 ,则应对火焰筒头部各排孔的流量进行调

整 ,然后根据重新分配的流量关系 ,重复上述计

算过程直到满足精度要求为止 ,计算结果如表 2

所示 .

从表 2可见 ,各截面的余气系数、各排射流

孔的流量百分数及火焰筒内的温度分布和压力

损失均处于合理范围内 ,满足设计要求 .

表 2　空气流量分配及流程参数的计算结果

Table 2　Calculation result of air flow distribution and flowage parameters

截面序号 余气系数
各排孔流量/

(kg/ s)
各排孔叠加流量/

(kg/ s)
各截面流速/

(m/ s)
各截面总温/

K

各截面总压/

MPa

1 0126 0141 0141 30182 1 724156 2113

2 0139 0116 0157 8152 1 749135 2113

3 0161 0132 0189 8156 1 794160 2113

4 0174 0118 1107 9189 1 812143 2112

5 1114 0159 1166 13102 2 279193 2112

6 1138 0135 2101 15192 2 294138 2112

7 1151 0119 2120 18185 2 286161 2111

8 1184 0148 2168 21133 2 142152 2111

9 2125 0153 3121 42193 1 914127 2110
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3　加热器的性能试验

加热器性能试验的目的就是要在保证加热器

的设计方案不变和加热器总体结构尺寸也不发生

大的改动前提下 ,以检验其性能指标是否满足设

计要求.

以一套活塞式空气压缩机组作为气源 (压力

0139 MPa、流量 90 m3 / min) ,对加热器进行了燃

烧效率特性和出口温度场均匀度试验 ,试验系统

如图 6所示.

图 6　试验系统示意图

Fig. 6　Sketch of experiment system

根据所用气源的条件和加热器的工作参数 ,

试验中采用了进口速度、油气比、进出口温度分别

相等的方法来模拟加热器的实际工作状态 ,试验

参数如表 3所示.试验中采取 4 点周向均布并按

等环面规律测量加热器的出口温度场 ,每支温度

耙设 4个测点 ,试验结果如图 7和图 8所示.

表 3　加热器的试验参数

Table 3　Experimental parameters of heater

参数 数值

进口压力/ MPa 0138

进口温度/ K 298

进口流量/ (kg/ s) 0154

出口温度/ K 1 200～1 920

供油量/ (kg/ s) 01014～01027

补氧量/ (kg/ s) 01064～01126

蒸发型燃烧加热器属于油气预混的供油方

式.由于加热器工作时中心蒸发管处于火焰区 ,通

过金属管壁会吸收大量的热 ,因此从蒸发管的反

向导流环喷出的基本上是气态的富油混合气.当

这部分富油混气与从二股腔道进入火焰筒头部的

空气混合后 ,形成接近于燃烧恰当比的最适合于

燃烧的均匀混气 ,加之设计中采用了在加热器进

口前补氧的方案 ,充分发挥了富氧混气的强化燃

烧作用 ,因此加热器的燃烧效率高 ,排气冒烟和积

碳少 ,温升大并且升温速度快.由图 7 可以看出 ,

在试验范围内 ,燃烧效率曲线近似为一条直线 ,燃

烧效率在 0196～0198之间 ,这完全符合蒸发型燃

烧加热器的工作特点 ,即在一定的余气系数范围

内 ,燃烧效率较高 ,几乎不随余气系数变化.但当

加热器余气系数增大时 ,由于加热器在比设计状

态贫油的情况下工作 ,因而燃烧效率有所下降.蒸

发型加热器形成的混气较为均匀 ,其燃油分布在

很大程度上由气流控制 ,不受燃油流量限制 ,因此

其出口温度分布均匀.图 8 反映出加热器良好的

出口温度场均匀度 ,温度系数 (O TDF)低于 13 % ,

说明火焰筒内气流组织合理、燃烧均匀、火焰较

短.但随着余气系数增大 ,供油量减少 ,加热器的

工作状态偏离设计状态 ,可燃混气的形成质量有

所恶化 ,混气的燃烧速率和燃气温度降低 ,因而导

致贫油状态下的温度场均匀度有所下降.
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4　结　论

通过上述的设计工作 ,本文可以得出以下

结论 :

1) 加热器的总体结构方案是正确的 ,加热器

的流量分配及气动热力计算的结果也是合理的 ;

2) 从试验后的分解情况看 ,加热器的火焰筒

和蒸发管完好 ,无过热和烧蚀现象 ,说明加热器的

冷却结构是可靠的 ;

3) 一定的性能试验结果表明 ,加热器的性能

参数能够满足热风洞试验台的工况要求.

由于受气源条件的限制 ,在设计过程中只能

选做模化性能试验 ,而加热器的性能最终还需要

经过全工况试验的检验.

蒸发型燃烧加热器由于结构相对简单 ,投资

少 ,建设周期短 ,性能参数较高 ,因此具有较好的

适用范围和工程实用价值.
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