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头部旋涡蒸发管式直径 6 cm环形燃烧室
设计和试验
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摘　　　要 : 为提高微型燃烧室性能 ,提出头部旋涡蒸发管式微型环形燃烧室设计方案.在常温常压下开展

了燃烧室冷态和热态性能试验 ,得到了燃烧室的阻力特性、贫油熄火特性和燃烧效率特性.结果表明 :微型燃

烧室未进入模化状态 ;头部旋涡结构对火焰的稳定性能相比直流式环形燃烧室有较大改善 ,负载参数达到较

高水平 ;燃烧效率达到 018 ,燃油驻留时间短是导致燃烧效率偏低的主要因素.头部旋涡结构用于微型燃烧室

中显著提高了燃烧室的贫油熄火特性.
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Design and experimental research on 6 cm2diameters

head2swirl micro2combustor
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Abstract : The concept of new form of combustor named as head2swirl micro2combustor

was st udied to imp rove the performance of t he micro2combustor . The experiment on t he am2
bient temperature and pressure was carried out , t he resistance characteristic shows t hat the

combustor couldnπt get into modeling state. The characteristics of t he limit blow2out show

t hat , t he head swirl takes great advantage in keeping t he fire stabilization , and t he loading

parameter is more satisfactory t han that wit hout t he head swirl , t he combustion efficiency is

018 at most , t he major reason to t he low efficiency is at t ributed to t he short residual time for

gas to stay in the combustor . The st ructure of head2swirl is successf ully used in the micro2
combustor design.
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　　微型燃烧室具有面容比大、空气和燃油驻留

时间短等特点 ,对微型燃烧室的设计是一个难度

很大 ,极具挑战性的课题[1 ] .目前 ,微型发动机可

分为毫米级、厘米级两种类型 ,毫米级发动机采用

气态燃料[2 ] ,厘米级发动机主要以液态燃油为燃

料.对于厘米级燃烧室 ,为了使燃油与空气充分掺

混燃烧 ,需要对燃烧室内的气流流动结构进行合

理的组织.

涡结构以其较好的掺混性能和稳定火焰的功

能成为燃烧室设计中常用的一种流动结构.旋流
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器是常规尺度燃烧室广泛采用形成涡结构的装

置 ,由于微型燃烧室尺度小 ,容积较小 ,通常不采

用旋流器 ,北京航空航天大学设计了直径为

1315 cm 带甩油盘的环形折流燃烧室[3 ] ,南京航

空航天大学长期从事微型燃烧室的设计和研究 ,

已经成功研制直径11 cm的直流式环形燃烧室[4 ] ,

燃烧室结构如图 1 所示 ,该燃烧室采用蒸发管供

油方式 ,通过内外环射流在火焰筒内部形成涡结

构来掺混油气并稳定火焰 ,具有较好的燃烧效率

和阻力特性.

图 1　直流式环形燃烧室结构

Fig. 1　Structure of direct flow combustor

常规直流式环形燃烧室结构简单 ,但是仅凭

内外环射流产生的涡结构尺度和强度都不大 ,对

稳定火焰和油气掺混效果不明显.本文设计的直

径 6 cm环形燃烧室仍采用蒸发管供油方式 ,并在

火焰筒头部增加多股射流以加强涡结构强度并控

制涡结构大小 ,加强燃油与空气的掺混并使火焰

能够稳定在火焰筒头部燃烧.美国 NASA Lewis

研究中心[526 ]、加拿大普惠公司[7 ]、意大利 Alfa

Romeo Avio S. A. P. A.研究发展中心[8 ]针对尺

寸较大的环形回流燃烧室 ,对火焰筒头部双旋流

涡结构、反向旋涡结构和单旋涡结构做了研究 ,结

果显示在相同条件下 ,头部单涡结构达到同样的

燃烧效率有较小的压力损失和污染排放.

1　头部旋涡微型环形燃烧室设计

至今为止 ,很多研究者对横向射流进行了较

多的研究[9210 ] ,研究结果表明 ,当高速流体与被射

入的有限空间中的低速流体成一定的动量比时 ,

在主流射流孔的上游会出现如图 2 所示的回流

区.环形燃烧室是一个典型的有限空间的内外环

横向射流系统 ,利用以上的原理在火焰筒头部形

成回流区 ;另外 ,在火焰筒结构上采取了在火焰筒

前端面外环处开孔形成贴壁气流、火焰筒前端面

内环处开孔产生前端面贴壁气流、蒸发管出口射

流等措施 ,以加强火焰筒头部涡的强度 ;通过火焰

筒外壁、前端面内外环处的开孔位置和蒸发管的

安装位置可以控制涡结构的大小.如图 3 的示意

图描述了头部旋涡燃烧室的基本结构.本文使用

商业软件 Fluent ,采用 Realizable k2ε双方程模型
对设计的燃烧室进行初步的数值模拟 ,图 4 所示

为燃烧室某一截面的速度流场 ,结果显示在各种

因素的影响下 ,火焰筒头部形成了较为明显的涡

结构 ,初步验证了头部旋涡环形燃烧室的可行性.

2　微型环形燃烧室的结构尺寸

本文试验件为头部旋涡微型环形蒸发管燃烧

室 ,燃烧室内、外套筒直径分别为 113 cm和 6 cm ,

火焰筒内外直径分别为 214 cm和 514 cm ,火焰筒

长度为 512cm ;微型环形燃烧室采用圆孔射流 ,为

使火焰筒头部油气比达到燃烧的最佳状态 ,需要

合理分布气流流量 ,在火焰筒内外壁和前端面开

孔 ,通过孔径的大小和数量的分布达到控制射流

流量的目的.本文在火焰筒内外壁各分布 5 排射
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流孔 ,周向均布 24个和 12个不等 ;火焰筒前端面

周向均布 24 个进气孔和 6 根外径 <4 的 U 型蒸

发管.

燃烧室火焰筒的试验部件和组装图如图 5

所示.

图 5　火焰筒部件和组装图

Fig. 5　Flame tube part and assemble

3　头部旋涡微型环形燃烧室特性

为了对头部旋涡微型环形燃烧室设计方案进

行验证 ,设计试验件进行燃烧室热态性能试验.燃

烧室的特性参数有燃烧室贫油熄火特性和燃烧效

率特性等 ,本文的燃烧室性能试验均是在常温常

压下进行的 ,进口空气温度 300 K左右 ,压力

101 kPa ,空气流量为 15～50 g/ s ,余气系数为

115～5.

311　试验系统

测量燃烧室的试验系统包括供气系统、供油

系统、测量系统和点火系统 ,如图 6 所示.空气流

量采用涡街流量计测量 ;燃油流量采用 L ZB23型

浮子流量计测量 ,浮子流量计在不同的环境温度

下经过标定 ,结果误差控制在 1 %以内 ;温度测量

系统包括热电偶、安装盘和步进电机 ,如图 7 所

示 ,其中采用直径为 1 mm的镍铬2镍硅铠装热电
偶 ,精度在 1 %以内 ,由于燃烧室出口径向间距仅

为 4 mm ,径向分布了一个热电偶 ,周向均布 6 个

热电偶 ,热电偶装置在安装盘上 ,由步进电机带

动 ,可测量 8 个角度共 48 个点 ;试验时先点燃丙

烷 ,然后使燃油燃烧.

312　头部旋流微型环形燃烧室阻力特性

本文在常温常压下测量了燃烧室冷态条件下

的进出口总压 ,得到了反映燃烧室阻力特性的总

压恢复系数和流阻系数 ,流阻系数以燃烧室最大

流通截面为参考面积.

图 8和图 9所示为测得的燃烧室总压恢复系

数和流阻系数随空气流量的变化曲线 ,由图中可

以看出 ,燃烧室的总压恢复系数和流阻系数随空

气流量的增大而下降 ,总压恢复系数在 0194 以

上 ,而流阻系数下降的趋势也比较明显 ,这是由于

燃烧室尺寸较小 ,气体的黏性影响较大 ,当空气流

量达到 50 g/ s时 ,燃烧室最大截面的雷诺数为

417×104 ,燃烧室未进入模化状态.本文对直径

714 cm的丹麦 Simjet 公司的型号为 Simjet 700

A ES GE (以下简称 S700)发动机燃烧室进行了

同等条件的试验测量 , S700 燃烧室结构如图 10

所示 ,内外套筒直径为211 cm和714 cm ,火焰筒内

外径分别为3 cm和614 cm ,长417 cm.测量结果显
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示 ,S700燃烧室总压恢复系数在 0195以上 ,相比

6 cm燃烧室较高 ,而且流阻系数也较低 ,但是流

阻系数随空气流量增加的变化趋势与6 cm燃烧室

变化趋势一致 ,显示其也未达到模化状态.

313　头部旋流微型环形燃烧室贫油熄火特性

熄火极限是一个表示燃烧室燃烧稳定性范围

的安全指标 ,熄火极限包括贫油熄火和富油熄火 ,

富油熄火极限和贫油熄火极限之间的差值越大 ,

燃烧室的稳定性就越好.本文测试了该微型燃烧

室的贫油熄火特性曲线.试验时 ,先在给定的空气

流量下正常燃烧 ,然后缓慢减小供油量 ,直到

熄火.

由于燃烧室尺寸相差太大 ,以空气流量为标

准对燃烧室性能进行对比不太合理 ,至今为止 ,很

多学者采用负载参数 PL ( loading parame2
ter) [11214 ]对燃烧室的贫油熄火性能进行对比.基

于反应速率理论的 PL 表达式为

PL = 16102· Q

V
p

101 325

n

F
(1)

其中 Q (kg/ s)为燃油与空气流量总和 ,V ( m3 )为

燃烧室容积 , p ( Pa)为燃烧室压力 , F =
1001001 43 Tin

3172

是关于燃烧室进口温度 Tin的函数. 本文和参考

文献[4 ]中直径 11 cm 燃烧室均是在常温常压下

进行燃 烧 室 的 贫油 熄 火 部 件 特 性 试 验 ,

p
101 325

n

的值为 1.此时 , PL 是流量与燃烧室

容积的函数 ,表征单位容积内通过的空气和燃油

的总流量.图 11是该燃烧室的贫油熄火特性曲线

图 ,图 11 (a)为燃烧室的 PL 与油气比的贫油特性

图 ,图中 reference data为常规尺度燃烧室的试验

数据[13214 ] ,可以看出 ,直径 11 cm燃烧室单位体积

通过的流量较低 ,较为贫油条件下 PL 值仅为 5

左右 ,而直径 6 cm燃烧室在同种贫油条件下 PL

值在 12 左右 ,超过直径 11 cm燃烧室两倍多.相

比常规尺度燃烧室 ,本文设计的燃烧室性能与常

规尺度燃烧室相当.本文研究了空气速度对贫油

熄火的影响 ,图 11 (b)给出了直径6 cm ,S700和直

径11 cm燃烧室最大截面的平均气流速度U (m/ s)

对燃烧室贫油特性的影响 ,横坐标为余气系数α,

纵坐标为速度 U .结果表明 ,在低速时 ,相比直径

11 cm燃烧室 (燃烧室尺寸参考文献 [ 4 ]) ,直径

6 cm燃烧室具有较高的余气系数 ,火焰更容易稳

定.另外 ,在同等试验条件下 ,S700燃烧室的贫油

熄火性能相对较差.

同时 ,本文对未采用头部旋涡形式的直径

6 cm 直流式环形燃烧室进行常温常压下的热态

性能试验 ,初步结果表明 ,该燃烧室最高熄火空气

流量仅为 3313 g/ s ,而相同尺寸的头部旋涡微型

燃烧室最高熄火流量已经高达 50 g/ s ,表明头部

旋涡明显改善了微型燃烧室对火焰的稳定作用 ,

提高了贫油熄火的空气流量.
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图 11　贫油熄火曲线

Fig. 11　Weak extinction characteristic curve

314　燃烧效率特性

燃烧效率是燃烧室设计中的一个非常重要的

性能参数.本文采用较为常用的温升燃烧效率法

对效率进行计算[ 4 ] ,通过试验测得的燃烧室进、出

口温度和计算得到的油气比 ,计算出燃烧室的燃

烧效率.

图 12是燃烧效率η随空气流量的变化曲线.

在空气流量较小的时候燃烧效率相对较高 ,随着

空气流量的增大 ,燃烧效率在不同的余气系数条

件下降低比较明显.根据流量守恒定律 ,流量与截

面的平均速度成正比关系 ,则平均驻留时间随流

量的增大而变小 ,可以解释燃烧效率随流量变小

的现象.

图 13是燃烧效率η随余气系数α的变化曲

线.在 15 ,20 g/ s空气流量情况下 ,余气系数的变

化范围在 215到 415 之间 ,燃烧的效率在 016 至

018之间 ,最大的燃烧效率能达到 018 ,变化趋势

与常规尺度燃烧室相似.而当空气流量增大时 ,燃

烧效率降低较为明显 ;在空气流量为 25 ,30 g/ s

时 ,同一空气流量条件下燃烧效率整体呈上升趋

势 ,表明燃油燃烧不完全 ,在排出燃烧室之前一直

处于燃烧状态.可以得出结论 ,此燃烧室的燃烧效

率在大流量情况下很大程度受燃油驻留时间的

影响.

燃烧效率与燃油的燃烧程度有很大的关系 ,

燃油燃烧越完全 ,效率越高 ,反之则越低.而燃油

的燃烧取决于燃油的反应时间和燃油在燃烧室内

的停留时间.本文采用的是直射式空气雾化喷嘴 ,

喷嘴直径 014 mm ,微型 U 型蒸发管对燃油进行

雾化和蒸发 ,燃油采用 RP23航空煤油 ,根据文献

[ 15216 ]给出的直射式空气雾化喷嘴索太尔平均

直径 DSmd的计算公式

DSmd

d0
= 0148

σ
ρ

a U2
r d0

014

1 +
1

W alr

014

+

0115
μ2

l

σρ
l d0

015

1 +
1

W alr
(2)
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式中 d0 为喷嘴直径 ;σ为液体表面张力 ;ρa 为气

体密度 ;W alr为气液流量比 ;ρl 为液体密度 ; U r 为

气液相对速度 ;μl 为液体黏性系数.

在空气流量 20 g/ s情况下 ,当燃烧室余气系

数从 115增加到 415时 ,通过公式 (2)计算得到本

文燃油颗粒的 DSmd从 105μm减至 88μm.

根据油珠蒸发的 d2 定律τ= K·d2
0 ,在实际

燃烧情况下 ,本燃烧室出口温度在 600 K左右 ,火

焰筒内主燃区的温度在1 000 K左右 ,根据文献

[17 ] ,燃油蒸发分为加热期和蒸发期两个阶段 ,在

温度为 1 000 K左右的环境温度条件下 ,燃油加热

期的蒸发常数在 112左右 ,而在蒸发期 ,燃油蒸发

常数随着初始直径的增大 ,从 01 6变化到 112 ,文

献中给出的最小燃油直径为 018 mm ,根据本文推

算出的燃油雾化初始直径 ,蒸发常数定为 111 ,计

算出燃油蒸发完全所需时间为 815～1211 ms.取

燃烧室最大截面为参考截面 ,当空气流量为

20 g/ s时 ,气流的平均驻留时间为 8 ms.对比燃油

雾化蒸发时间和蒸发管内气流在燃烧室内的驻留

时间 ,燃烧室内相对较短的气流驻留时间影响了

燃油在燃烧室内的驻留时间 ,部分燃油还未来得

及蒸发反应就随气流排出燃烧室 ,而当空气流量

加大后 ,这一效果更加明显 ,影响了燃烧室效率 ,

有必要进一步开展工作.

4　结　论

通过对直径 6 cm头部旋涡微型环形燃烧室

初步性能试验研究 ,首次将头部旋涡结构用于

10 cm 以下尺度微型燃烧室的设计当中 ,在微小

空间尺度成功组织气流流动形成稳定涡结构 ,燃

料采用液态煤油 ,克服燃烧室尺寸小火焰不易稳

定的缺点 ,得出以下结论 :

1) 直径 6 cm 微型环形燃烧室由于其尺度

小 ,气体黏性影响相对大 ,阻力特性曲线显示其在

所研究的流量范围内未达到模化状态.

2) 微型环形燃烧室的头部旋涡结构形式对

火焰的稳定有很明显的作用 ,相比同一尺度直流

式环形燃烧室 ,明显提高了贫油熄火性能 ,提高了

最大熄火空气流量.负载参数 PL 在相同油气比

条件下与常规尺度燃烧室性能相当.

3) 直径 6 cm微型环形燃烧室采用液态航空

煤油 ,在常温常压下 ,小流量燃烧效率最高能达

到 80 % ,随着空气流量的增大 ,燃烧效率下降比

较明显 ,燃油的驻留时间对燃烧效率的影响较

大 .今后需采取相应措施改善燃烧室内油气的

驻留时间 .
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