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摘　　　要 : 采用红外热像仪对带双级旋流器的模型燃烧室火焰筒壁面温度进行了测量 ,试验研究不同进

气温度、油气比和主燃孔参数对火焰筒壁面温度分布的影响.试验研究表明 :主燃孔参数变化对火焰筒壁面

温度分布有较大的影响 ;火焰筒壁面温度值随着进气温度的增加而明显升高 ,但壁面温度分布变化不大 ;油

气比的变化对壁面温度值影响不太大 ,但对温度梯度影响较大.所得的试验结果可为新燃烧室设计提供一定

的参考依据 .
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Abstract : The inf rared t hermal imager was used to measure wall temperat ure p rofiles of

t he flame tube wit hin t he model annular combustor wit h dual2stage axial swirler under differ2
ent inlet temperat ures , f uel/ air ratio s and primary holes parameters. The measurement s un2
der different experimental cases show t hat , t he different p rimary holes parameters have a

considerable influence on wall temperat ure p rofiles of t he flame t ube. The wall temperat ure

increases wit h a rise of inlet temperat ure , but changes of t he wall temperat ure dist ributions

of the flame tube are not obvious. The influences of different f uel/ air ratio s on profiles of

wall temperature are weak , but t hese influences on t he temperat ure gradient are large. Re2
sult s of experiment s are usef ul for t he optimum design and develop ment of the advanced an2
nular combustor .
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　　火焰筒是燃烧室主要组成部分 ,也是航空发

动机最重要的受热部件之一.随着燃烧室进出口

温度不断提高 ,火焰筒的工作环境变得极为恶劣.

它一方面承受着极大的热负荷与严重的热流冲

击 ;另一方面还承受着很大的热应力、蠕变应力和

疲劳应力 ,这些都严重地影响火焰筒使用寿命.
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火焰筒壁温与其内部燃烧组织及冷却安排直

接有关 ,它的高低是影响火焰筒寿命的关键.当

前 ,对火焰筒壁温分布可采用热电偶、示温漆和红

外感应、激光等方法进行测量 ,也可以用数值模拟

方法对其进行预估.其中 ,热电偶测量精度高 ,用

它来测量火焰筒壁面上少数点的温度比较方便 ,

是最早和应用最广泛的一种测量方式 ,例如 ,文献

[1 ]用热电偶测量加力燃烧室的壁温分布.文献

[2 ]用热电偶测量冲击/发散双层壁冷却方式的冷

却效果.文献 [ 3 ]用热电偶测量贫油预混预蒸发

(L PP)燃烧室的壁温 ,并且还分别用热电偶和取

样管测量燃烧室内的燃气温度和成分分布.文献

[4 ]用热电偶测量振荡管的壁温 ,采用试验与数值

方法研究其壁温分布.但是用热电偶测量整个火

焰筒壁温分布 ,存在着测量工作量大 ,对燃烧室内

流场及火焰筒壁面干扰较大 ,以及热电偶使用寿

命短 ,热电动势不稳定等缺点.而用示温漆测量火

焰筒壁温方法简单 ,不干扰流场 ,不需要专门的显

示仪表 ,因此也被广泛应用 ;例如文献 [ 5 ]用示温

漆法研究火焰筒浮动壁结构和冲击/发散冷却冷

却结构时壁温分布.文献 [ 6 ]利用 CONCER T 和

ACC(advanced combustion code)软件计算不同

结构的火焰筒内三维燃烧流场 ,并通过计算结果

与示温漆所测得的壁温分布进行对比 ,研究火焰

筒壁温和冷却效率的计算方法.但是该方法测量

精度较低 ,只能区域性的指示最高温度 ,而无法显

示燃烧室瞬时火焰筒壁温分布.

利用红外感应测量温度是近年来被用于测量

火焰筒壁温的另一方法 ,红外热像仪就是利用该

法通过测量火焰筒壁面热辐射来获得火焰筒壁

温.因红外热像仪具有热灵敏度高、测量温度场准

确、对流场干扰小等优点 ,现已被广泛应用于火焰

筒壁温的测量.如文献[ 7 ]采用红外热像仪测量火

焰筒壁面温度 ,试验研究火焰筒壁面冲击 +逆向

对流 +气膜复合冷却方式的传热特性和冷却效

率.文献[ 8 ]采用红外热像仪测量壁面温度 ,对冲

击/发散冷却壁温分布的冷却效率进行了试验研

究.文献[ 9 ]同时用热电偶和红外热像仪对火箭发

动机燃烧室壁温和燃气温度进行了测量. 文献

[10 ]利用 TVS20002M K热成像仪对脉冲爆震发

动机原理性试验模型爆震室的壁温分布进行了试

验研究.本文采用红外热像仪试验研究不同进口

气流参数 (如进口温度、油气比)以及主燃孔参数

对模型燃烧室火焰筒壁温分布的影响.

1　红外热像仪测温原理

　　红外热像仪是通过非接触探测被测目标所发

出的红外辐射能量 ,并将其转换为电信号 ,再由信

号处理系统转变成为目标的视频热图像和温度

值 ,它将目标的热分布转换为可视图像 ,并在显示

器上以伪彩色显示出来 ,从而得到被测目标的温

度分布.本试验所用红外热像仪为 TVS22200 型

红外热像仪 (如图 1) ,测量精度 0101 ℃.它主要由

红外摄像头以及与其一体化的处理器构成.

图 1　红外热像仪实物图

Fig. 1　Inf rared thermal imager

红外热像仪测温是靠接收被测物体表面的辐

射来确定其温度 ,实际测量时 ,仪器接受到目标的

辐射亮度包括目标辐射、环境反射和大气辐射三

部分

Eλ =τaλελ Ebλ ( T) +τaλ (1 -αλ) Ebλ ( Tu ) +

εaλ Ebλ ( Ta ) (1)

其中 Ebλ为黑体光谱辐射通量密度 , T 为被测物

体的表面温度 , Tu 为环境温度 , Ta 为大气温度 ,

αλ为被测物体表面吸收率 ,τaλ为大气光谱透射

率 ,εaλ为大气发射率.

由式 (1)可知 ,影响热像仪测温精度的因素很

多 ,对于被测物体发射率和吸收率、背景辐射、大

气衰减以及环境温度等因素的影响很难分别考

虑 ,因此本文采用热电偶测量某点火焰筒壁面温

度 ,再通过红外热像仪自带软件调整黑度值 ,使得

同一点应用红外测得的温度与热电偶测量值相

等 ,从而标定了红外热像仪的测温度数据 ,提高其

测量精度.

2　试验设备和试验件

　　本文研究试验件为一矩形双级旋流器模型燃

烧室 (见图 2) ,它是由二级突扩扩压器、火焰筒以

及内外环冷却通道等三部分组成.扩压器前面部

分为前置扩压器 ,后面为突扩段 ,火焰筒进口装有
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一个二级轴向旋流器 ,火焰筒上下壁面上开有若

干个主燃孔、掺混孔以及多排气膜冷却孔.

气流从试验件前端进入 ,经过前置扩压器 ,气

流分成三路.一路从前端经旋流器和头部冷却孔

进入火焰筒内 ;另两路分别流入内外环突扩腔后

进入火焰筒内外环冷却通道 ,再通过火焰筒壁面

上的主燃孔、掺混孔以及各排气膜冷却孔进入火

焰筒内 ,以提供燃烧以及冷却所需的空气.

图 2　试验燃烧室结构图

Fig. 2　Schematic diagram of experimental combustor

　　在试验的过程中 ,可根据试验要求 ,改变不同

的主燃孔参数 ,试验研究不同主燃孔结构对燃烧

室壁面温度分布的影响.不同主燃孔实物如图 3

所示.参数如表 1所示.在试验件机匣的下壁开设

了石英玻璃观察窗供试验用.

图 3　主燃孔实物图

Fig. 3　Wall of flame tube with primary holes

表 1　主燃孔结构参数表

Table 1　Structural parameters of primary holes

试验件

编号

孔径

</ mm
孔数

孔中心距离一

级旋流器出口

距离 l/ mm

周向位置

1 14. 4 2 86 位于喷嘴两侧

2
14. 4

10. 2

2小

1大
86

1大正对喷嘴 ,

2小位于两侧

3　试验过程

　　用红外热像仪进行壁温试验的流程如下 :空

压机将空气压缩 ,压缩空气由管道进入电加温器.

通过电加温器对进口空气进行加温 ,使进入前测

量段的气体的温度满足试验对进口温度的要求.

在前测量段内测量气流进口温度和压力 ,然后气

流进入试验件 ,并与从喷嘴喷出的燃油混合及燃

烧.燃烧室在不同条件下燃烧时 ,用红外热像仪测

量火焰筒壁面温度.燃烧后的燃气经连接管进入

排气罐经过净化处理后排出.整个试验系统的流

程图如图 4所示.

图 4　壁温试验系统示意图

Fig. 4　Experimental setup of wall temperature

　　试验主要测量主燃孔与掺混孔之间火焰筒壁

面温度的分布 ,测量区域为 98 mm×74 mm ,如图

5所示 ,在用红外热像仪进行壁温测量的同时 ,在

主燃孔后安装镍铬2镍硅热电偶对壁温进行测量 ,

以便对红外热像仪测得的试验数据进行标定.

图 5　壁温试验测量区域示意图

Fig. 5　Schematic of measuring zone for

wall temperature test

4　试验工况

　　试验首先在工况 1 (主燃孔 1、进气流量 0. 24

kg/ s、进气温度 373 K、油气比 01033 08)下进行 ,

在此基础上分别改变主燃孔、油气比和进气温度 ,

共测量 6个试验工况 ,各个工况的试验参数变化

如表 2所示.
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表 2　壁温试验工况

Table 2　Experimental case of wall temperature

试验工况 进气温度/ K 油气比 主燃孔

1 373 0. 033 08 1

2 500 0. 033 08 1

3 500 0. 019 85 1

4 373 0. 033 08 2

5 500 0. 033 08 2

6 500 0. 019 85 2

5　试验结果

　　图 6～图 11分别为不同进气温度、油气比以

及主燃孔工况下进行火焰筒壁温试验所得的部分

试验结果 ,各图的试验工况与表 2相对应.从各图

中可以看到在火焰筒主燃孔与掺混孔之间火焰筒

外壁温度的分布状况 ,在图中下方的孔为主燃孔 ,

上方的孔为掺混孔 ,在它们中间均匀分布的两排

小孔为气膜孔.这些孔内所示的温度都极高 ,已经

远远超出了所选定的壁温范围 ,造成这种现象的

原因是 :热像仪在这些地方所接受到的红外辐射

能并不是由火焰筒壁面或孔内空气射流发出的 ,

而是从火焰筒内部的高温燃气发射的.此外 ,在分

别靠近图左、右缘处 ,即约在 x = 7 mm 或 x = 92

mm的位置为火焰筒侧壁与机匣侧壁间的通道 ,

里面充满冷却气体 ,因此那里温度较低.

5 . 1　主燃孔对火焰筒外壁温的影响

　　图 6和 9分别表示进气温度 373 K ,主燃孔为

1和 2时火焰筒壁面温度分布图 ;图 7和图 10分

别进气温度 500 K ,主燃孔 1和 2时火焰筒壁面温

度分布图.由这两组云图可见 ,在进口油气比 ( f /

a = 01033 08) 、主燃区油气比 ( f / a≈01055 13)相

同情况下 ,虽然两组图的进口温度不相同 ,但主燃

孔对火焰筒壁温分布影响规律相同.对比图 6 和

图 9、图 7和图 10 可以看出 :在进气温度相同的

条件下 ,1号主燃孔和 2 号主燃孔壁温数值上差

别不大 ,但其温度场的分布有很大的不同 ,这主要

是由其主燃孔个数与分布 (见表 1)不同的引起

的.高壁温区和壁温梯度较大区域均出现在主燃

孔后部 ,而主燃孔之间温度值和温度梯度均较小 ,

随着离开主燃孔的轴向距离增加 ,火焰筒壁温都

逐渐降低 ;这可能是由于通过主燃孔进入到火焰

筒中的气流与主流近乎垂直相交 ,在两股气流的

相互作用下 ,靠近火焰筒内壁主燃孔后方的位置

形成了小涡 ,使未烧完的混气绕到射流后的涡流

区内继续燃烧 ,形成高温燃烧区 ,通过热量传递使

该处火焰筒壁面温度较高.随着轴向距离增加或

者在两个主燃孔之间区域 ,因主燃孔后高温区影

响削弱 ,使壁温有所下降.此外 ,在图中还可看到

气膜孔射流对火焰筒壁面的冷却作用.
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在相同进气温度和油气比情况下 ,1 号主燃

孔件 (见表 1)的两个主燃孔位于喷嘴两侧 ,两个

主燃孔之间区域正对喷嘴出口 ,因此该区域较富

油 ,燃气温度较低 ,故对应该区域的壁温也相应低

些.而 2号件的中间一个主燃孔正对喷嘴 ,其余靠

近两侧壁面的两个主燃孔都偏离喷嘴.因此从 2

号件的中间主燃孔进来空气提供燃烧所需的合适

的氧气 ,并与燃油混合进行充分燃烧 ,使该区域的

燃气温度较高 ,因此中间主燃孔后部的壁温也较

高 ;而该件两侧的两个主燃孔因偏离喷嘴 ,从主燃

孔进入的空气射流没有足够的燃油与其混合燃

烧 ,因此燃气温度较低 ,相应的壁温也略低些.由

此可见 ,不同主燃孔布局对火焰筒壁面温度分布

影响较大.

5 . 2　进气温度对火焰筒壁温的影响

　　图 6和图 7表示主燃孔为 1时进气温度分别

为 373 K和 500 K的火焰筒壁面温度分布图 ;图 9

和图 10表示主燃孔为 2时进气温度分别为 373 K

和 500 K的火焰筒壁面温度分布图.由图可知 ,在

主燃孔和油气比相同情况下 ,进气温度对火焰筒

壁温值有着很明显的影响 ,但对壁温度分布影响

不太大.当进气温度较高时 ,火焰筒主燃区燃气温

度也较高 ,火焰筒壁温相应也高些 ,并且在主燃孔

后部形成温度梯度较大的高温区.因此 ,在提高进

气温度同时 ,尤其需要加强对主燃孔后部火焰筒

壁面的冷却.

5 . 3　油气比对火焰筒壁温的影响

　　图 7和图 8与图 10和图 11表示在进气温度

和主燃孔相同的情况下 ,进口油气比分别为

01330 8和 0. 0198 5时的火焰筒壁面温度分布图 ,

由图可知 ,当油气比增大 ,使得火焰筒主燃区燃气

温度相应增加 ,火焰筒壁面温度值也有所提高 ,但

不明显 ;而壁温梯度随着油气比增加 ,有明显减

小.这可能是因为进口油气比不同 ,喷嘴喷出的油

压与喷雾角不同 ,燃油雾化与空气混合情况也不

同 ,在火焰筒头部燃油质量分布不相同使得主燃

区燃烧随着油气比改变而有所不同.

6　壁温试验数据的校正

　　影响固体辐射性质的主要因素是材料的性

质、表面状态、表面覆盖层的厚度和温度等[11 ] .在

试验的过程中 ,火焰筒壁面的材料性质、表面覆盖

层的厚度是一定的 ,但火焰筒壁面各点的表面状

态 (表面粗燥度、氧化程度)是不一样的 ;为了提高

壁温测量精度 ,减小测温误差 ,本文采取以下几个

措施 :①对试验件窗口所用的石英玻璃的红外透

过率进行标定 ; ②本试验热电偶的安装方式采用

焊接法 ,由于火焰筒壁面比较薄 (1. 5 mm) ,试验

将热电偶用亚弧焊覆盖 ,保证热电偶与火焰筒壁
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面的良好接触 ,同时还可防止热电偶被冷却通道

气流冲刷而影响测量精度[12 ] ; ③在试验的过程

中 ,为了对红外热像仪测量结果进行校正 ,本文将

火焰筒壁温所测量的温度范围分为 7 段 ,对比火

焰筒壁面同一位置下热电偶测量结果和红外热像

仪测得的数据 ,根据 7 个不同的对比数据画出校

正曲线 ,对用红外热像仪所测得的壁温数据进行

校正 ,从而提高测量精度.

7　结　论

　　通过以上分析 ,可得到如下结论 :

1) 主燃孔周向分布对火焰筒壁温分布影响

较大 ,但对火焰筒壁面温度值影响不大.当采取两

主燃孔位于喷嘴两侧时 ,两主燃孔后部均出现温

度梯度较大的高温区 ;当采取一个主燃孔正对喷

嘴时 ,仅在中间主燃孔后部存在高温区 ,另外两个

主燃孔后部温度较低.

2) 不同进气温度对壁温值有着明显的影响 ,

但对壁温分布影响不大.试验表明 ,随着进气温度

的升高 ,火焰筒壁温也相应提高 ,主燃孔后壁温梯

度有所增加.因此应加强对火焰筒主燃孔后壁面

的冷却.

3) 油气比的变化对壁面温度值影响不太大 ,

但对温度梯度影响较大.随着油气比的增加 ,壁面

温度值有所提高 ,但不明显 ,而壁温梯度却明显

减小.
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