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先进燃烧室分级燃烧空气流量分配的探讨
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摘� � � 要: 参加燃烧的空气流量分配将大于 60%的特点使常规燃烧室无法满足高温升和低污染燃烧室的

基本要求.从燃烧的基本特性以及燃烧室的基本性能要求出发, 重点分析了常规燃烧室中设计的燃烧空气分

配的极限,讨论了高燃烧气量分配下燃烧室关键技术问题和软分级概念. 通过比较现有燃烧室分级方式的特

点,指出从稳定性角度出发 RPP ( rich premix pr evapo rized)中心分级是解决超高温升燃烧室的较佳方法, 而

LPP( lean premix pr evapor ized)中心分级是解决低污染燃烧室的较佳方法.
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Discussion on combustion airflow distribution of

advanced staged combustor
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Abstract: One o f the signif icant char acters in superhigh temperature�rise combustors

and low em ission combusto rs is represented by the high combust ion airflow rate w hich is

more than 60% in the airf low distr ibution. With this characterist ic, the normal combustors

could not achieve the basic requirements of the high temperatur e�rise combustors and low e�
mission combustor s. Based on the basic characteristics o f combust ion and the basic perform�
ance o f the combustor, this paper emphat ically analy zed the limit of the combust ion airf low

dist ribut ion on no rmal combustor design, and discussed the key points for the high combus�
t ion airf low r ate combustor and the concept of the flex ible stag ing. T his paper compared the

character ist ics of dif ferent staging methods, pointed out that the rich premix prevapor ized

( RPP) center staged combust ion is a preferr ed method fo r superhigh temperature�rise com�
bustors, and the lean premix prevaporized ( LPP) center stag ed combustion is a prefer red

method for low em ission combustors.

Key words: stag ed combust ion; fuel staging; air flow distribution; fuel/ air rat io;

combustor

� � 现代发动机应满足的要求包括:达到 ICAO

( Internat ional Civil Aviat ion Or ganizat ion)和用

户的污染排放需求; 降低燃油消耗;推力调节范围

宽,加速减速性能好;极端雷雨、冰雹天气操作稳

定;可靠的地面起动、空中起动、涡轮耐久性、燃烧

室耐久性、低质量和低成本等.这些要求都与燃烧
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室的性能息息相关. 现代燃烧室的基本性能要

求[ 1]必须满足上述发动机的性能、操作性、质量及

费用的需求.因此现代燃烧室的性能需满足: 最低

的 NOx , CO, UHC( unburned hydrocarbons)和烟

排放;高燃烧效率( 99. 9% )和低压力损失;燃烧室

稳定工作范围宽; 在吸入雨水和冰雹时能保持火

焰稳定; 可靠和平滑的点火; 出口温度分布品质

好;降低火焰筒壁温,燃油系统不结焦; 结构简单、

工艺性好等.其中对发动机而言最重要的是安全

性,即需要燃烧室有较宽的稳定工作范围.

不同推质比的燃烧室的稳定工作范围略有不

同,具体如下所述:

1) 推质比 8一级燃烧室,慢车油气比大体上

为 0. 01,设计点油气比为 0. 027,熄火的要求是慢

车油气比的 50% .

2) 推质比 10 一级燃烧室, 慢车油气比大体

上为 0. 01,设计点油气比为 0. 034,熄火的要求是

慢车油气比的 50%.

3) 更高推质比发动机燃烧室,慢车油气比大

体上为 0. 01, 设计点油气比为 0. 040~ 0. 045, 熄

火的要求是慢车油气比的 50%.

为了达到安全性的要求, 需要燃烧室在如表

1所示的范围内稳定工作.

虽然这个讨论的出发点是对高温升燃烧室,

但是,对于低污染燃烧室, 同样适用,原因是低污

染燃烧室中需要参加燃烧的空气分配比例也大大

增加.例如,对于一个设计点油气比为 0. 028的低

污染燃烧室,若实现贫油预混燃烧,要大幅度降低

NOx ,则燃烧当量比为 0. 7, 燃烧空气分配比例为

60% ,与油气比为 0. 04高温升燃烧室相当.

表 1 � 典型油气比及需要的稳定工作范围

Table 1� Typical fuel/ air ratio and the needed stable operation range

发动机

推质比

贫油熄火

油气比

慢车

油气比

海平面起

飞油气比

海平面起飞油气比/

慢车油气比

海平面起飞油气比/

贫油熄火油气比

8 0. 005 0. 01 0. 027 2. 7 5. 4

10 0. 005 0. 01 0. 034 3. 4 6. 8

更高 0. 005 0. 01 0. 040~ 0. 045 4. 0~ 4. 5 8~ 9

1 � 常规燃烧室燃烧用空气分配的
设计极限

� � 常规燃烧室的结构及空气分配如图 1所示.

图 1� 燃烧室气量分配

F ig . 1 � Airflow distribution o f combustor

常规燃烧室的设计都采用富油头部,例如,旋

流杯或内膜预混空气雾化喷嘴. 这种设计的特点

是喷油都是从一个位置喷出. 贫油熄火是依靠富

油头部, 即旋流杯的熄火特性来保证的.那么,在

设计点,头部旋流杯一定是富油的.于是掺入主燃

孔空气来形成主燃烧区,把十分富油的头部掺混

到主燃区的当量比为 1左右, 使燃烧完全.这属于

空气分级燃烧, 可使燃烧室的总油气比从 0� 005
变化到设计点油气比.但是,这种设计方式只能满

足设计点总油气比低于 0. 034的燃烧室要求,最

多通过采取一些措施,可实现总油气比最高达 0.

04的燃烧室设计,油气比更进一步增加, 则需要

有另外创新技术,原因如下分析.

旋流杯的熄火特性当量比大体上为 0. 45[ 2] ,

则据此, 可以确定旋流杯的流量分配. 或者,换一

种说法,旋流杯在慢车时当量比保证为 1, 则可以

有 50%的油气比裕度来使燃烧室有较宽的稳定

工作范围,在突然的减速和可能喘振的情况下仍

然保持火焰稳定. 则旋流杯的流量分配大体为

15% .如果旋流杯熄火特性好一些,则旋流杯的流

量分配可以适当增加一些. 对于推质比 8和推质

比 10的燃烧室,大体都是按此思路来设计.

燃烧室总油气比进一步增加, 对常规燃烧室

头部的影响如图 2 和图 3.图 2 是燃烧室总油气

比与头部旋流杯的当量比之间关系. 图 3是燃烧
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室旋流杯雾化气液比. 从旋流杯雾化的实验结果

来看,旋流杯的气液比大于 3~ 4就可以满足设计

点时良好的雾化[ 3] , 当总油气比达到 0. 037以上

时,气液比变小, 雾化开始变差, 同时对油气混合

也会产生很大影响. 另外一方面,旋流杯的当量比

超过 3, 冒烟量将会大大增加.因此, 从常规燃烧

室旋流杯这种结构来看,也就只能达到总油气比

不超过 0. 038的要求.

图 2 � 常规燃烧室总油气比与头部旋流杯的

当量比之间关系

Fig . 2 � Relation between the t otal fuel/ air rat io of

the no rmal combusto r and the equiva lence

r atio o f the dome sw ir l cup

图 3� 旋流杯的气液比

F ig. 3� Air / liquid r atio ( ALR) of sw ir l cup

按照 GE( Gener al E lectr ic)公司的设计思路,

认为主燃孔后的当量比应处于 0. 6~ 0. 8之间,通

常取 0. 7作为初始设计.则可以计算出主燃孔的

流量分配[ 4] ,计算公式[ 4]如下,结果如图 3所示.

�c = ( f / ao ) L / (�mc /�ma ) (1)

�m c = �ms + �mdc + �m pc+ �mpz (2)

� � 按照这种设计比, 主燃孔的回流从物理上的

定义要清楚些,即大状态下,头部旋流杯、头部冷

却、头部转接段气膜以及第一段火焰筒气膜, 主燃

孔的全部空气都参加燃烧.通常头部冷却流量为

8%, 头部形成的第一段气膜为 5%, 主燃孔所处

的气膜为 5% .

按照式( 1)和式( 2)可以计算出的主燃孔流量

分配如图 4所示. 图 5 是除了参加燃烧的空气外

其他气量分配.

图 4 � 主燃孔的流量分配

F ig. 4� Airflow distr ibut ion of pr imary ho le

图 5 � 流量分配变化规律

Fig. 5� Var iation law o f air flow distribution

若按照头部空气的全部, 主燃区冷却气膜的

一半,以及主燃孔的一半回流形成主燃区的空气

分配,则主燃区当量比如图 6所示.

从现有的冷却设计技术和掺混设计技术而

言,在常规燃烧室即头部旋流杯+ 主燃孔的结构

形式和气动热力条件下, 40%的冷却空气和掺混

空气是必须的.这种形式的燃烧室也就能够使燃

烧室的总油气比达到 0. 034. 如果在冷却和头部

油气混合方面进一步采取措施, 例如复合式头

部[ 5]和 T ALON � [ 6] ,通过降低头部和火焰筒的

冷却空气量,加强头部油气混合,可以使这种形式

的燃烧室总油气比达到 0. 038左右.

对常规燃烧室(旋流杯头部+ 主燃孔)的设计

形式,最高工作油气比不超过 0. 04, 能够保证稳

定性,出口温度场等一些关键的燃烧室性能需求.
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图 6� 主燃区的当量比

F ig. 6� Equiv alence ratio of primary zone

要想满足油气比高于 0. 04的燃烧室,或者在

低污染燃烧室中, 燃烧空气百分数大于 60%, 必

须采用的措施是分级.

2 � 高燃烧空气分配的分级燃烧基本
问题分析

� � 高燃烧空气分配的最核心的技术措施是采用

分级燃烧.本文所讨论的分级燃烧,是指具有两个

明确燃烧区的分级概念, 即不仅燃油要分级, 而且

与之匹配的燃烧用空气同样要分级. 分级燃烧关

系到所有的燃烧基本性能的实现, 因此有必要对

此进行一个深入的分析,讨论分级燃烧的的一些

共性问题以及现有的分级措施的特点, 或者说优

点和缺点.

第一个基本问题是分级燃烧的级数问题. 对

于航空发动机, 分级燃烧的基本出发点是拓宽燃

烧稳定工作范围,保持点火性能,实现大状态下高

均匀度燃烧,以提高出口温度均匀度和降低 NOx

污染排放.航空发动机主燃烧室的分级不宜太复

杂,以两级为宜.地面燃机的分级措施可以非常复

杂[ 7] , 从起动到大功率状态可以分到 5级甚至以

上.但是,航空发动机燃烧室分级多了不行,这是

由航空发动机所有特性要求中的基本要求即安全

性提出的: 分级多了,一方面会使可靠性降低;另

一方面会使燃烧室结构复杂, 质量增加,这都与航

空发动机的轻巧设计思想背道而驰.

第二个基本问题是分级燃烧的燃油流量分配问

题.上面说明了航空发动机燃烧室分级以两级为宜,

这两级共同工作中,燃油应该怎样分配? 这两级通

常称为预燃级和主燃级.预燃级用于从起动到某一

个工况,然后是主燃级和预燃级共同工作到最大油

气比.

通常,预燃级用于保证地面起动、空中再点

火、贫油稳定燃烧边界及小工况的燃烧效率等燃

烧性能, 而在大工况,起辅助燃烧作用. 从上面讨

论常规燃烧室头部空气分配可以知道, 如果确定

了慢车工况,则以慢车工况时预燃级的当量比为

1作为一个出发点进行预燃级的负荷分配, 这与

常规燃烧室的设计相同. 如果采用空气雾化喷嘴,

例如旋流杯, 则熄火的当量比比慢车当量比小

50% ,则可以有 50%的油气比裕度来使燃烧室有

较宽的稳定工作范围, 在突然的减速和可能喘振

的情况下保持火焰稳定.如果知道了设计点的油

气比,则燃油分配就很清楚了.基本可以按照下面

的方法进行初步的分配:

预燃级燃油比例 =
� f / aidle

f / a slto
(3)

主燃级燃油比例 = 1 -
� f / aidle

f / a slto
(4)

上式中有个比例因子 �, 是考虑到在设计工况时,

调整预燃级油气比的一个参数.这是因为,在低污

染燃烧中,不希望预燃级在设计工况时的油气比

接近恰当比, 而是以较贫油的状态工作,例如,以

当量比 0. 7工作,若慢车预燃级当量比为 1,则这

个比例因子就是 0. 7. 对于超高温升燃烧室,为了

保证出口温度场,也会使预燃级的当量比尽量小,

否则局部形成当量比接近 1 的高温燃气团,出口

温度分布系数就大幅升高.因此,该比例因子通常

会小于等于 1. 下面给出了按燃烧室总油气比为

横坐标的两级燃油分配比例图.见图 7.

图 7� 预燃级燃油在设计点时的分级比例

F ig . 7 � St age rat e on design point o f the pr imary

stag e fuel

假设慢车油气比为 0. 01, 设计点油气比从

0. 02至 0. 045.图 7中给出了 E3计划中 GE的径向

分级双环腔燃烧室和 P & W( Prat t & Whitney )公

司的轴向分级燃烧室的预燃级燃油在设计点工况
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时的燃油分配比例[ 8] . GE 公司的 E3燃烧室方案

设计点的预燃级与主燃级的分级比例分别从 30/

70到 50/ 50, P& W 公司的 E3燃烧室方案在设计

点的预燃级与主燃级的分级比例是 26/ 74附近.在

设计高燃烧用空气分配的燃烧室燃油分级时,可参

考上述原则来进行燃油分级比例的初步设计.

第三个基本问题是分级燃烧的转级问题. 即

燃烧室总油气比到多大时,预燃级与主燃级共同

工作.这个问题需要从两方面来考虑:一个是从燃

烧稳定性的角度;一个是从发动机的工作状态.

从燃烧稳定性角度来看, 主要是主燃级和预

燃级的最小稳定燃烧的边界当量比.因为转级后,

两级必须同时燃烧, 要稳定燃烧,则两级的当量比

必须大于最小稳定燃烧的当量比. 航空煤油属于

碳氢燃料,从碳氢燃料可燃边界和燃烧室燃烧稳

定性基本要求来确定分级燃烧的负荷分配.预混

燃烧的碳氢燃料可燃边界,在贫燃料一侧,大体上

的当量比为 0. 5, 富燃料这一侧, 与压力有关, 随

着压力增高,当量比从 2增加到 5左右[ 9] .对于现

在燃烧室设计,与雾化方式有关. 雾化颗粒度小,

混合越均匀的, 接近理想情况的熄火当量比. 雾化

颗粒度小,混合不均匀的,熄火当量比会小于理想

情况的当量比.例如,采用空气雾化喷嘴, 这属于

雾化颗粒度细并且混合均匀的情况, 贫油熄火时

的当量比在 0. 4~ 0. 55之间
[ 2, 10]

,高值对应于雾

化较差的情况. 而对于离心喷嘴雾化,旋流器稳定

火焰,例如WP7燃烧室,燃油雾化后直接喷射进

入燃烧区,则熄火当量比比 0. 5小很多,能够达到

0. 15.对于超高温升燃烧室和低污染燃烧室, 需要

进行贫油预混燃烧,则熄火当量比为 0� 5.
按照文献[ 8]中给出的预燃级旋流杯流量为

18. 8%和主燃级旋流杯流量为 26. 4%的分配,计

算在整个燃烧室工作油气比范围内主燃级和预燃

级旋流杯当量比的变化.慢车时燃烧室总油气比

为 0. 011、设计点总油气比为 0. 025, 燃油分级比

例预燃级为 40% ,主燃级为 60% .其转级点状态

是进场状态[ 8] ,推力为设计点的 30%, 燃烧室总

油气比为 0. 015, 如图 8所示(图中: LBO表示贫

油熄火; SLTO 表示海平面起飞) . 在转级时, 主燃

级和预燃级的当量比刚好比在熄火当量比之上.

该图说明了转级必须考虑可燃极限, 同时要考虑

发动机的工作状态, 该工作状态不能在整个飞行

包线内频繁切换. 在民用航空发动机的其他主要

工作状态, 如海平面起飞, 爬升还有高空巡航,燃

烧室的总油气比均在 0. 021至 0. 024之间,则两

个燃烧级都共同工作, 以降低污染排放和实现稳

定燃烧.在 GE 公司研制的下一代低污染燃烧室

TAPS( twin ax ial pr em ixed sw irler)中,其分级的

策略与 E3中的燃烧室相同
[ 11]

.

图 8� E3 计划中 GE 双环腔燃烧室预燃级与主燃级

当量比随燃烧室总油气比的变化

F ig. 8� Var iation betw een the equiva lenve ratio of the

pr imary and main stages w ith the total fuel/ air

ratio of the dual annular combustor that

GE designed fo r E3 project

下面给出一个虚拟的设计点总油气比达

0� 045超高温升燃烧室的分级. 假设慢车时油气

比达 0. 015, 这个假设的根据是: 按照目前发动机

慢车油气比一般是设计点的 1/ 2. 5, 设超高温升

燃烧室对应的发动机调节比更宽, 取慢车油气比

为设计点的 1/ 3. 总油气比为 0. 045时, 设发动机

的增压比为 35,对应的温度为 900K, 则燃烧室的

出口平均温度为 2250K.为降低出口温度分布不

均匀度,需减小出口温度的最高值,则主燃级应采

用预混燃烧.总油气比为 0. 045, 意味着按化学恰

当比反应时需要 66%的空气, 假设火焰筒冷却气

分配只有 10%, 则还有 90%空气可以参加燃烧.

按照上述原理,慢车时预燃级当量比取为 1,则需

要分配 22%空气给预燃级,主燃级的空气分配为

68% . 在设计点工作时, 燃烧区的当量比为

0� 735,理想混合情况下, 燃烧室出口最高温度不

超过 2 360K,则出口温度分布系数可低至 0. 08.

分级点的燃烧室总油气比为 0. 030, 相当于目前

主流民机燃烧室和推质比 8一级燃烧室的设计点

油气比, 如图 9所示.这就是采用两个燃烧区,从

物理上隔绝开以后分级点的设置.

这样一个分级比例对于超高温升燃烧室来

讲,分级点在常用的工作范围内,军机需要发动机
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频繁地改变推力, 这时如果因为分级点而使发动

机的推力变化变慢, 对于军机的机动性会产生十

分不利的影响.另外,分级点油气比过高时,会产

生喷嘴结焦.

图 9� 超高温升燃烧室分级方案 1(总油气比 0. 045)

Fig . 9 � Plan 1 of ultra�high temperatur e rise combust or

( tot al fuel/ air ratio is 0. 045)

因此希望分级点比慢车工况稍高一些, 如果

可能,在慢车点油气比以内分级.采用贫头部的设

计时, 分级如图 10 所示, 对于上述总油气比为

0. 045的燃烧室, 分级点取在 0. 018, 则可以避免

因为分级点设在较大工况对军机加速性的影响.

但是,按照均匀预混的燃烧可燃极限,主级是不可

燃的,因此, 在这种设计中, 就要求主燃级在总油

气比为 0. 018至 0. 03之间,建立一个主级部分可

燃,或者是能够被预燃级引燃的机制,以保证高效

稳定燃烧,即所谓软分级概念.这个软分级是如何

实现, TA PS 已经给出了成功的例子. 像 TA PS

( tw in annular premix ing sw irle)这样中心分级,

图 10� 超高温升燃烧室分级方案 2(总油气比 0. 045)

F ig . 10� P lan 2 o f ultra�high temperature r ise combustor

( tot al fuel/ air ratio is 0. 045)

在分级点时,预燃级燃油比较富,需要主燃级的部

分空气参加燃烧, 这样主燃级喷入少量的油在预

燃级的燃烧区同样能够燃烧比较完全. 中心分级

的单环腔燃烧室能够实现软分级.

如果采用富油头部设计高温升燃烧室, 则分

级点可以设计到比较低的油气比范围内,可以保

证军机大范围改变油气比而导致的稳定性问题,

分级点的油气可以小于慢车点油气比. 但是富油

头部采用常规的扩散火焰是不可取的, 因为温度

场均匀性就很难达到.从温度场均匀性来看,均匀

预混的富油头部是实现超高温升燃烧室的一个较

好的选择,既能满足稳定性的要求,又能满足出口

温度场的要求.

第四个基本问题是主级燃烧空气如何在分级

燃烧中起作用.无论是在超高温升的燃烧室还是

在超低污染燃烧室设计中,参加燃烧的空气分配

比例都超过了 60%, 分级是必不可少的技术措

施.第四个问题提出的原因是从起动到慢车,再从

慢车过渡到转级之前, 都是预燃级在工作,那么,

主燃级的空气该起什么作用? 实际上, 主燃级的

空气在预燃级由于供油增加变成富油燃烧时, 应

该起到类似于常规燃烧室的主燃孔和掺混孔的作

用,帮助预燃级富油燃烧产物补燃并均匀其温度

分布.这需要在燃烧室气动设计和油雾分布设计

中有创新的方案.

第五个基本问题是转级时如何保证燃烧的稳

定性? 这实质上需要控制供油规律. 即在燃烧室

总油气比增加时,预燃级先减油,不是一步到位的

减油,而应是一个过程, 防止预燃级熄火. 在燃烧

室总油气比减小时, 先增加预燃级供油比例,使预

燃级保持一个稳定工作状态, 逐渐减少主燃级供

油, 直至全部过渡到预燃级供油. 这里的限制因

素, 在军用航空发动机中, 主要考虑温度场限制,

在民用发动机中,不仅要考虑温度场限制,还要考

虑 NOx , CO和碳氢的排放. 见图 8 至图 10的转

级处油气比变化.

3 � 现有分级燃烧的特点

� � 关于分级燃烧, 主要的分级方式有四种: !周

向分级; ∀ 径向分级; #轴向分级; ∃中心分级.在

径向分级中,有的燃烧室头部不在同一个轴向位

置上,又可称为轴径向分级.

周向分级、径向分级、轴向分级这三种分级的

工作原理、特点等在 Lefebvre第二版的 Gas T ur�
bine Combustion 中有详细的介绍,这里重点从转
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级的角度来分析这几种分级燃烧的特点[ 3] . 这三

种分级具有相同的特点:燃烧室的设计主要是针

对小工况和大状态进行的优化设计, 即在这两个

状态下燃烧室具有较好的燃烧性能. 但是在转级

的过程中,由图 8和图 9可知,预燃级当量比会有

个较大的突降过程(一直降到接近熄火极限当量

比) , 以实现在主燃级切入时燃烧室总当量比仍然

维持在燃烧室设定范围内.此时预燃级当量比的

突降往往会带来燃烧室工作的不稳定, 并且带来

燃烧效率降低、出口温度分布不均匀等问题.

另外两种近年来出现的燃烧方式,如驻涡燃

烧[ 12�13]和多点喷射[ 14�15] , 下面对其气流分配和分

级方面进行讨论. 驻涡燃烧是国际上在 20 世纪

90年代中期发展的一种新的燃烧组织方式.驻涡

燃烧室采用了分级分区燃烧的概念, 预燃级由空

腔组成,空腔内供入空气形成稳定的旋涡,同时供

入燃油,由于预燃级的旋涡在空腔里驻定,因此称

为驻涡燃烧室, 使预燃级在各种工况下都能稳定

燃烧.主燃级的火焰稳定采用横向分流器和纵向

支柱形成的小涡来完成,燃油喷入由稳定器形成

的通道内, 进入主燃烧区, 由预燃级点燃, 并由支

柱来传播火焰, 形成稳定连续充分的燃烧.总的燃

烧空气量分配能高达 80% , 从分级的概念来看,

驻涡燃烧的分级特点与双环腔燃烧室类似,可以

顺利实现转级, 最大的问题是驻涡腔的热防护,以

及在大工况下火焰长度和出口温度场的均匀性问

题,原因是驻涡空腔内包裹火焰,使空腔壁面温度

太高,主级类似于加力燃烧室的火焰稳定方式,在

高速射流中组织燃烧, 燃油难于在主燃烧室火焰

筒不到 200mm 的长度内燃尽,另外, 由于平行流

动的混合效率非常低, 导致高温区直接迁移到下

游,使出口温度场变差. 简言之, 驻涡燃烧室在解

决稳定性方面有优势, 但是在大工况的排放和出

口温度场方面, 没有优势,因此在高燃烧分配的燃

烧室中,驻涡并未显示出更多的优越性,除非能够

在短长度高均匀主燃级上的关键技术能够突破.

多点喷射也是美国在民机中发展的一种贫油

直接喷射燃烧方式, 一个全环燃烧室的喷射点多

达数百点甚至上千点. 核心技术是派克公司的层

板喷嘴.国内也有一些简化版本,例如采用多个涡

流器来形成多点喷射 [ 15] .可从两个方面来考虑其

分级,单个喷射点/涡流器组合的贫油熄火极限和

出口温度分布限制, 基本上就是单个喷射点/涡流

器组合的工作当量比从 0. 5到 0. 8, 因为当量比

为 0. 5是熄火极限,而当量比为 0. 8 是出口温度

分布控制的要求, 如果过富油有可能该热点会保

持到出口,引起温度场的不均匀.要调整燃烧室的

总油气比,控制多点喷射中喷射点的数量.以一个

设计点总油气比为 0. 045, 慢车贫油熄火点油气

比为 0. 005的燃烧室,喷油点为 500点的燃烧室

为例,头部总的气量分配为 80%, 每个喷油点的

空气分配为 0� 16%.随油气比变化时需要打开的

喷射点如图 11所示.

图 11 � 多点喷射中喷射点打开数量与燃烧室

总油气比之间关系示意

F ig . 11 � Schemat ic of relationship betw een t otal fuel/ air

rat io and t he amount of oper ating

injections in multi�inject ion

如果在燃烧室头部采用多点喷射,可以看到,从

设计点到熄火点,需要分 5级.由于多点喷射都是微

通道,从大状态过渡到小状态,喷嘴中未喷出之燃油

肯定结焦把喷嘴堵死.如果不想堵塞,则需要辅助的

吹除系统.所以,如果采用多喷嘴并均匀分配油量的

多点喷射,分级很多的话,在航空发动机上是没有实

用价值的.在地面燃机上是可以考虑其应用,因为系

统复杂一些,控制复杂一些是可以承受的.

中心分级即预燃级和主燃级共用同一轴线,

中心是预燃级,主燃级在外侧包围着预燃级.中心

分级在小工况和大状态的工作原理和上述三种分

级基本相同, 只是在转级时略有不同. 在转级时,

虽然预燃级当量比也有突降的过程, 但是仍然远

高于熄火极限当量比.在主燃级切入时,使预燃级

作为稳定的点火源, 引燃主燃级,之后随着主燃级

当量比的增加,适当调整预燃级当量比,以使燃烧

室总当量比符合设计要求.

因此,从稳定性角度考虑, 中心分级方式对于

高燃烧用气量分配的燃烧室也许是个好方法: RPP

( rich premix prevaporized)中心分级是解决超高温

升燃烧室的较佳方法, 而 LPP( lean premix pre�
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vaporized)中心分级是解决低污染燃烧室的较佳

方法.而且中心分级方式可以降低头部高度, 可以

使冷却气用了以后再掺混.但是由此也产生了一

个关键技术就是如何均匀温度场和补燃.

真正有前途的多点喷射, 是与中心分级燃烧

组织方式相结合, 预燃级分配的油量满足小工况

点火和慢车之前的燃烧稳定及效率, 而多点喷射

仅用于主级,分级只分两级.

4 � 总 � 结

� � 为了满足现代发动机发展的需求, 需要研究

超高温升燃烧室和低污染燃烧室这种高燃烧用气

量分配.

常规燃烧室(旋流杯头部+ 主燃孔)由于技术

所限,仅能在最高油气比不超过 0. 04的时候满足

燃烧室的一些关键性能的需求. 对于油气比高于

0. 04(超高温升)的燃烧室或低污染燃烧室这类燃

烧空气百分数大于 60%而言, 常规燃烧室的结构

设计是无法满足要求的,为此需采用分级燃烧的

方式以实现上述要求.

在设计分级燃烧时需要考虑以下 5个问题.

1) 分级燃烧的级数:不宜太多,以两级为宜.

2) 分级燃烧的燃油流量分配: 可以参考 E3

燃烧室方案的燃油分配.

3) 分级燃烧的转级:需要采取软分级进行转级.

4) 主燃级在分级燃烧中的作用:在预燃级单独

工作时,主燃级应起到补燃和均匀温度分布的作用.

5) 转级时燃烧的稳定性:采用合理的供油规

律,实现转级时燃烧的稳定性.

从稳定性角度出发, 在现有的分级燃烧的分

级方式中,以中心分级方式为佳: 其中 RPP 中心

分级是解决超高温升燃烧室的较佳方法, 而 LPP

中心分级是解决低污染燃烧室的较佳方法.
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