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火焰筒压力损失对贫油熄火特性和
燃烧效率的影响

薛　鑫，林宇震，张　弛，许全宏，杜江毅
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院

航空发动机气动热力国家级重点实验室，北京１００１９１）

摘　　　要：以３．０％火焰筒压力损失火焰筒作为基准，分别设计了２．５％和２．０％火焰筒压力损失的火焰

筒，通过试验研究火焰筒压力损失对贫油熄火性能及燃烧效率的影响．在模拟慢车状态下，低压力损失方案

均比基准方案的贫油熄火油气比低，２．５％方案的贫油熄火油气比最低；在模拟高温高压状态，３种方案火焰

筒燃烧效率对火焰筒压力损失不敏感．综合比较地面起动点火试验结果，在该基准上将火焰筒压力损失降低

至２．５％不会对燃烧室综合燃烧性能造成不利影响．
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　　对于燃气轮机定压循环而言［１］，发动机进口
空气经过压气机增压之后，压力的任何沿程损失
和降低均会导致油耗的升高和推力的减小［２］．因

此，就整机性能而言，希望各部件的压力损失降到
最低．燃烧室的压力降主要发生在扩压器、环腔和
火焰筒［３］．火焰筒的压降是燃烧室中必不可少的
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压力损失，是实现头部燃油雾化和主燃孔以及掺
混孔射流的穿透深度及掺混的驱动力，这些对燃
烧室的稳定性、燃烧效率、污染排放以及出口温度
分布起到相当重要的作用，同时它也是保证涡轮
冷却空气正常出流的必要条件［３－６］．
国内外航空发动机主燃烧室研制经验表明：

整个燃烧室的压力降水平基本在５％～１０％之
间［７］．对于火焰筒，目前国内外的设计水平的压力
降在３％～４％之间，以维持燃烧室基本功能的实
现［５，８］．Ｌｅｆｅｂｖｒｅ［９］，Ｍｅｌｌｅｒ［１０］，Ｒｉｚｋ［１１］和Ｓｔｕｒｇｅｓｓ
等人［１２－１３］对航空发动机燃烧室贫油熄火和燃烧

效率进行了大量的研究工作，并得到了相应的贫
油熄火半经验关系式．Ｌｅｆｅｂｖｒｅ按照能量平衡的
观点，提出热平衡模型，认为燃烧室油气混合物熄
火是发生在当主燃区释热率不足以把进入燃烧室的

新鲜混合气加热到所要求的燃烧反应温度时，不能
将新鲜油气混合物点燃，就会发生熄火现象．
关于低压力损失火焰筒对燃烧室燃烧特性的

研究在现有公开文献中还不多见．本文采用的基
准火焰筒压力损失为３．０％，火焰筒为矩形三头
部结构，包含主燃孔、掺混孔及多排壁面冷却孔，
涡流器为双旋流轴向涡流器．以３．０％火焰筒和
涡流器为基准，在流量分配、燃烧室进出口参数不
变的前提下，按照给定结构，通过按比例增大涡流
器、主燃孔、掺混孔和气膜孔等总开孔面积设计压
力损失为２．５％（方案２）和２．０％（方案３）的燃
烧室．

图１　火焰筒二维平面简化模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｌｉｎｅｒ

本文的工作对以３．０％火焰筒压力损失火焰
筒作为基准设计的２．５％和２．０％火焰筒压力损
失的火焰筒，对减小压力损失的火焰筒的贫油熄
火特性和燃烧效率进行试验研究．希望得出降低
火焰筒压力损失对贫油熄火特性和燃烧效率的影

响，总结规律，对以后的设计及试验提供参考．

１　试验系统

慢车贫油熄火试验和燃烧效率试验系统如图

２、图３所示．整个试验系统主要由：空气路、油路、
试验段、燃烧室进口测量段、排气段及采集系统组
成．试验段包含矩形截面机匣、火焰筒、双油路离
心喷嘴和火花塞；空气路主要由高压气源、调节
阀、换热器组成；燃油通过挤压油罐提供，采用哥
氏质量流量计测量燃油流量．

图２　试验系统图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ

图３　试验台实物图

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｓｔ　ｒｉｇ

慢车贫油熄火试验在模拟慢车状态下进行、
慢车贫油熄火试验采用双油路离心喷嘴的副油路

供油，燃烧室进口和出口温度采用Ｋ型铠装热电
偶测量．在每个头部轴线出口处布置１个热电偶

８８６２
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测量出口温度，计算机采集系统同时采集燃油流
量和出口温度值．温度热电偶误差为±１Ｋ，哥氏
质量流量计误差为±０．０５ｇ／ｓ，因而油气比的测
量误差为０．５％以内．利用采集系统的连续采集
能力，采集频率为２～３Ｈｚ，采集熄火前后燃烧室
各状态参数，绘出温度－时间关系曲线，通过观察
温度随时间的变化梯度突跃来判断熄火时间，再
确定该时间下的油气比．
燃烧效率试验在模拟设计状态下进行，燃烧

效率试验采用双油路离心喷嘴主副油路同时供

油．燃烧效率采用燃气分析法获得，燃气成分由

Ｔｅｓｔｏ　２０００型燃气成分分析仪测量．采样探针采
用带水冷的５路采样耙，在燃烧室出口共安装２
个采样耙．如图４所示，燃烧后的气体通过采样耙
前端的５个小孔进入采样耙，每股气流经过带冷
却的细管道流动，实现焠熄作用，冻结燃烧化学反
应，采样耙５个分枝后汇聚成一股气流，各采样耙
汇集到４２３Ｋ温管道进入燃气成分分析仪，进行
成分分析．

图４　燃气成分采样耙

Ｆｉｇ．４　Ｅｍｉｓｓｉｏｎ　ｓａｍｐｌｅ　ｐｒｏｂｅ

前期工作已经对不同压力损失方案的火焰筒

进行压力损失测量和地面起动点火试验研究．确
定本试验采用３种火焰筒试验件的实际开孔面积
及压力损失，为进一步进行燃烧性能试验提供试
验依据．表１给出了３种方案的火焰筒压力损失
的试验结果．

表１　３种方案的火焰筒压力损失试验结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｔｅｓｔ

方案 基准 方案２ 方案３

设计值／％ ３．０　 ２．５　 ２．０

试验测量值／％ ２．９　 ２．６　 ２．１

（Δｐｌ／Δｐ）／％ ５８　 ５５　 ５０

试验结果说明在相同流量的条件下，３种方案的
火焰筒随设计压降的降低，实际测得的火焰筒总
压损失也在减小．相同进口条件下，３种火焰筒的
压力损失占整个燃烧室的总压力损失比例也逐渐

减小，符合研究的初衷，即按比例增大火焰筒开孔
面积之后能够获得较小的火焰筒压力损失，同时
火焰筒的压力损失占整个燃烧室压力损失的比例

也随之减少，从而达到减少整个燃烧室压力损失
的目的．
在本研究中关于比较３种方案地面起动点火

试验发现：在压降小于３．０％的状态，３种方案点
火的贫油边界基本一致．从能够点燃的压力降范
围看，方案２可点燃的范围最宽，达到９％．压力
损失小的火焰筒能够在更大的压力下降条件下点

燃；当压力损失为２．５％时，火焰筒的综合点火性
能最好．

２　慢车贫油熄火试验

针对贫油熄火试验主要关注最小稳定工作状

态的慢车状态的贫油熄火特性，熄火油气比是判
定燃烧室稳定性的重要参数，贫油熄火油气比越
低表明在小状态工作时的稳定性越好．
进行贫油熄火试验时，首先依据模拟慢车状

态的燃烧室进口参数及油气比稳定燃烧，以初始
油气比缓慢减少燃油流量直至燃烧室熄火，记录
熄火时的油气比，即为贫油熄火油气比．每次慢车
贫油熄火试验重复３次，取平均值．
三头部模型燃烧室的模拟慢车状态为ｐ３ｔ＝

０．３７ＭＰａ（绝对压力），Ｔ３ｔ＝４００Ｋ，初始油气比
为０．０１１．
图５、图６分为从３种火焰筒方案试验慢车

贫油熄火总油气比和旋流杯油气比．３种方案火
焰筒熄火总油气比均在０．００６～０．００７之间，不同
压降的火焰筒对于慢车贫油熄火油气比的影响是

比较小．
相对于基准火焰筒来说，方案２（压力降为

２．５％）的火焰筒熄火油气比低６．１％，方案３（压
力降为２．０％）的火焰筒熄火油气比低３．３％．低
压力损失火焰筒慢车贫油熄火油气比比基准火焰

筒略低．这与主燃区射流速度大小有关，虽然火焰
筒压力损失减小，环腔气流经过火焰筒壁开孔的
过孔速度减小一定程度上会影响火焰筒内部油气

混合，降低燃烧室贫油熄火稳定性［３－５］；另一方面
低的过孔速度也有利于形成合适油气比的低速

区，从而增强燃烧室贫油熄火稳定性．两方面平衡

９８６２
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的结果显示，方案２（压力降为２．５％）的火焰筒熄
火油气比最低，也就是说，方案２火焰筒的工作范
围更加宽．而在常压点火的结果中，同样是该方案
的结果比较好．从常压点火和慢车贫油熄火的结
果来看，２．５％的火焰筒具有比较好的性能．

图５　３种方案熄火油气比比较

Ｆｉｇ．５　Ｏｖｅｒａｌｌ　ｌｅａｎ　ｂｌｏｗ－ｏｕｔ　ｆｕｅｌ　ａｉｒ　ｒａｔｉｏ

图６　旋流杯熄火油气比

Ｆｉｇ．６　Ｓｗｉｒｌｅｒｃｕｐ　ｌｅａｎ　ｂｌｏｗ－ｏｕｔ　ｆｕｅｌ　ａｉｒ　ｒａｔｉｏ

３　燃烧效率试验

本文中的燃烧效率也是采用燃气分析法得到

的．通过测量燃烧产物中一氧化碳（ＣＯ）和未燃碳
氢ＵＨＣ（ｕｎｂｕｒｎｅｄ　ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ）的含量经过换

算求出燃烧效率［３－４］．按照燃烧效率的基本定义可

以得到如式（１）

ηｃ＝
Ｅｕ－ＥＣＯ－ＥｕＨＣ

Ｅｕ
（１）

其中ηｃ为燃烧效率；Ｅｕ，ＥＣＯ 和ＥｕＨＣ 分别是航空
煤油燃烧的能量、ＣＯ和未燃碳氢带走的能量．
具体计算公式如

ηｃ＝１－
Ｉｅ，ＣＯＨＣＯ＋Ｉｅ，ｕＨＣＨｕＨＣ

１　０００　Ｈｕ
（２）

其中ＨＣＯ，ＨｕＨＣ 和Ｈｕ 分别是ＣＯ、未燃碳氢和航

空煤油的热值；Ｉｅ 为排放指数（ｅｍｉｓｓｉｏｎ　ｉｎｄｅｘ，

ＥＩ）．其中Ｉｅ，ＣＯ 为每千克燃料燃烧排放ＣＯ的克
数（单位为ｇ／ｋｇ）；Ｉｅ，ｕＨＣ 为每千克燃料燃烧排放
未燃碳氢的克数（单位为ｇ／ｋｇ）．
经过换算可得

ηｃ＝１００－
Ｉｅ，ＣＯ
４３．０２＋

Ｉｅ，ｕＨＣ
８．（ ）７２

（３）

Ｉｅ，ＣＯ ＝２８２９ＣＣＯ
１＋（ｆ／ａ）
ｆ／ａ ×１０－３ （４）

Ｉｅ，ｕＨＣ ＝１６２９ＣｕＨＣ
１＋（ｆ／ａ）
ｆ／ａ ×１０－３ （５）

三头部模型燃烧室的模拟状态为ｐ３ｔ＝０．６ＭＰａ
（绝压），Ｔ３ｔ＝７００Ｋ，总油气比为０．０３５．
图７为３种方案火焰筒燃烧效率试验结果，

可以看出，在同样模拟高温高压状态下，３种方案
的燃烧效率都达到了比较高的水平，即９９．８５％
以上．

图７　３种方案燃烧效率比较

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

比较３种方案火焰筒燃烧效率，相对于基准
火焰筒来说，方案２（压力降为２．５％），方案３（压
力降为 ２．０％）的火焰筒燃烧效率差别均在

０．０６％以内，考虑到燃气分析法燃气测量的误差，
可以认为在高温高压状态下，低压力损失的火焰
筒方案基本不会对整个燃烧室燃烧效率的造成影

响．这可能是由于高温高压状态下，高温作用使得
因压力损失造成的主燃孔、掺混孔射流变化对火
焰筒内部油气混合作用弱化，因而燃烧效率对火
焰筒压力损失不敏感．

４　结论和展望

针对３．０％火焰筒压力损失的火焰筒作为基
准，设计２．５％和２．０％两种低压力损失的火焰
筒．对３种方案慢车贫油熄火和燃烧效率特性进
行了试验研究．得出以下主要结论：

０９６２
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１）在模拟慢车状态下，低压力损失方案均比
基准方案的贫油熄火油气比低，２．５％方案的慢车
贫油熄火油气比最低．
２）在模拟高温高压状态，３种方案火焰筒燃
烧效率对火焰筒压力损失不敏感．
３）综合比较地面起动点火试验结果，在现有
基准火焰筒基础上，３种方案火焰筒的综合燃烧
性能以火焰筒压力损失２．５％较好，在该基准上
将火焰筒压力损失降低至２．５％不会对燃烧室综
合燃烧性能造成影响，下一步还需要考察压力损
失对冷却，出口温度分布的综合影响．
４）根据现有基准燃烧室的压力损失情况分
析，火焰筒的损失最低即为２．５％，降低的潜力已
经接近极限；而对于占整个燃烧室压力损失近一
半的扩压器，帽罩外部流动的损失降低还存在较
大的空间，下一步对外部流动的压力损失降低对
燃烧室的综合性能的影响开展深入的研究．
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