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火焰筒压力损失对点火特性的影响

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地面起动点火性能的影响，对火焰筒内部流场进行数值模拟．在火焰筒

压力降３．０％以内的空气条件下，３种方案贫油点火边界基本一致，低压力损失火焰筒能够在更宽的压力降条

件下点燃，２．５％方案的综合点火性能最好．结合数值模拟结果：压力损失降低至２．０％，流场结构与基准方案

有较大的区别，对燃烧室的性能开始产生不利影响，２．５％方案与基准方案流场结构较为接近，定量的变化对

燃烧室的性能影响是有益的．
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　　对于燃气轮机定压循环而言［１］，压气机增压
比的提高能够直接提高其热效率，降低油耗，并在
一定的范围内增加循环功输出，对航空发动机来

说则可增大推力．相反，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
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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］．扩压
器和环腔的压力降完全是流动压力损失，应该尽
量小，当然，需要与结构尺寸以及流场敏感度平
衡［３－４］．火焰筒的压力降是燃烧室中必不可少的压
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，因此火焰筒一定的压力
损失是燃烧性能的基本保障，同时它也是保证涡
轮冷却空气正常出流的必要条件［３，５－７］．
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［８］．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［６，９］．Ｒａｖ等对航空发动机燃烧室液雾点火进行
了大量的研究工作，并得到了相应的点火经验关
系式［１０－１５］．但是对于现有燃烧室低压力损失火焰
筒的研究开展还未见诸公开资料，本文的工作就
是在保证燃烧室必须的压力降范围内，尽可能降
低火焰筒的流动压力损失．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，对减小压力降后火焰
筒的点火特性进行试验以及数值模拟，希望得出
降低火焰筒压力损失对点火特性的影响，总结规
律，对以后的设计及实验提供参考．

１　不同压力损失火焰筒方案

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．如图１所示，
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

图１　火焰筒二维平面简化模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｌｉｎｅｒ

总开孔面积来设计压力损失为２．５％（方案２）和

２％（方案３）的燃烧室．
根据流量分配不变，不同方案火焰筒总开孔

面积应满足［３］

ｍ＝ρｕＣｄＡｎ （１）
其中ｍ为火焰筒空气流量，ρ为经过火焰筒开孔
的空气密度，ｕ为过孔速度，Ｃｄ 为火焰筒开孔流
量系数，Ａｎ 为个方案火焰筒面积，ｎ＝０，１，２分别
对应压力降为３．０％，２．５％，２．０％的燃烧室火焰
筒开孔面积，Ｃｄ为各开孔流量系数，根据压力降满足

Δｐｌ＝ρ
ｕ２

２
（２）

　　由式（１）、式（２）可按照压力损失与有效面积
关系，获得各方案火焰筒、涡流器开孔面积

Ａｎ
Ａ０ ＝

Δｐｌ０
Δｐｌ槡 ｎ

（３）

２　试验系统

首先需要对不同压力损失方案的火焰筒进行

压力损失测量，确定本实验采用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．然后在相同的进口条
件下，研究不同压力降火焰筒的点火性能，主要研
究不同进口流量下的燃烧室的地面点火油气

比边界．
压力损失试验、地面点火试验均在常温常压

下进行，试验系统如图２所示．整个实验系统主要

图２　试验系统图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ

０３２２
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由：空气路、油路（针对点火试验系统）、试验段、燃
烧室进口测量段及排气段组成．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．
压力损失试验关注燃烧室进口总压ｐ３ｔ，燃烧

室环腔总压ｐ３１ｔ，燃烧室出口总压ｐ４ｔ，如图１所示，
分别通过２号和３号水排测量压差可以获得燃烧
室进出口总压差ｐ３ｔ－ｐ４ｔ、火焰筒总压差ｐ３１ｔ－ｐ４ｔ，
分别由式（４）和式（５）可以计算出火焰筒压力损失

Δｐｌ和燃烧室的压力损失Δｐ
Δｐｌ＝ｐ３１ｔ－ｐ４ｔ （４）

Δｐ＝ｐ３ｔ－ｐ４ｔ （５）

　　地面点火试验采用双油路离心喷嘴的副油路
供油，燃烧室出口对应３个头部的轴线位置布置

Ｋ型铠装热电偶监控出口温度．点火器采用１２Ｊ
的高能点火器，火花塞安装在中间旋流器的下游，
通过点燃中间的油气混合物来引燃两侧头部油气

混合物实现模型燃烧室的点火．
采用高能点火器的燃气轮机燃烧室，点火器

在火焰筒壁面上安装，通常认为，在点火器打开之
后１０ｓ内还不能点火的即认为点火不成功［５］．在
燃烧室试验器上保持燃烧室进口压力、温度、空气
流量为常数，改变油气比点火，监测出口热电偶温
度来确定该油气比状态下是否点燃，直到列出点
火边界；随后改变空气压力或空气流量，再次得出
点火边界，从而得出１条点火边界线．最终寻找点
火的贫油和富油边界，所有数据均为重复３次以
上的结果．

３　火焰筒流动损失试验

习惯上定义燃烧室总压损失为进口总压与出

口总压之差，而把燃烧室总压损失与进口总压之
比称为总压损失系数［３－５］．总压损失系数定义［３－５］

如下：

σ＝Δｐｐ３ｔ×
１００％ （６）

　　本文关注火焰筒压力损失对点火性能的影
响，所以采用基于火焰筒压力损失的燃烧室进口
流量函数［５］来处理压力损失数据，如式（７）

Δｐｌ
ｐ３ｔ ＝

Ｋ
ｍ
ｐ（ ）３ｔ

２

Ｔ３ｔ （７）

　　图３的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

图３　火焰筒压力损失与流量平方函数关系

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｌｉｎｅｒｓ

火焰筒总压损失也在减小．
３种火焰筒试验结果汇总如表１所示，通过
试验的测量值与设计值比较接近，能够通过试验
定性的分析出火焰筒压力损失对于燃烧性能

的影响．

表１　３种方案火焰筒试验结果（单位：％）

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｔｅｓｔ（ｕｎｉｔ：％）

方案 基准 ２　 ３

设计值 ３　 ２．５　 ２．０

试验测量值 ２．９１　 ２．６７　 ２．１０

Δｐｌ／Δｐ　 ５８　 ５５　 ５０

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．

４　低压力损失火焰筒点火试验

如图４所示，从３种方案的点火结果可以看
出：在常温常压下，３个火焰筒都有比较宽的点火
边界；随着空气流量的增大，点火边界都随之变
窄；当空气流量增加到一定程度以后，贫油点火边
界和富油点火边界相交，构成１条封闭的曲线．
通过比较３种方案可以看出：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．但是，随着空气流量的升高，基准火焰筒的两
条点火边界急速相交，使点火边界缩小很多．而方
案２火焰筒随着空气流量的增加，点火边界变化
缓慢，逐渐接近，可以在较宽的压力损失范围内正
常点火．方案３（压力损失２．０％）火焰筒的贫油点
火边界略低，即在油气比更低的条件下就能点火，

１３２２
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图４　３种方案点火边界比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　３ｌｉｎｅｒｓ

同时富油点火边界比方案２的要低．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

９．０％．点火与头部空气流量密切相关，增大空气
流量，可以改善燃油雾化效果，这对于点火是有利
因素，但同时又会降低局部的油气当量比，这对于
点火是不利因素．因此，尽管空气流量都是增加，

但需要这两种影响因素的作用存在平衡优化，目
前试验结果表明２．５％压力损失火焰筒达到了这
种效果．
通过以上结果综合比较，压力损失小的火焰

筒能够在更大的压力降条件下点燃；当压力损失
为２．５％时，火焰筒的综合点火性能最好．

５　数值模拟

为了更好的分析不同压力损失对火焰筒燃烧

特性的影响，需要分析火焰筒内部流场因火焰筒
压降引起的变化，因此对火焰筒流场进行了数值
模拟．使用ＩＣＥＭ（ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ　ｅｎｇｉｎｅｅｒ－
ｉｎｇ　ａｎｄ　ｍａｎｕｆａｔｕｒｉｎｇ）软件对简化单头部燃烧室
三维模型进行非结构体网格的划分，燃烧室网格
数约为２５０万，局部壁面进行加密．数值模拟常压
点火试验流场，按照基准火焰筒压力降３．０％给
出进口条件，出口条件为常压，进口温度为３００
Ｋ．各方案的进口空气流量及各冷却孔的空气流
量相同，出口压力也相同，由于火焰筒压力损失不
同，进口压力不同．
具体边界条件如下，扩压器进口：质量进口；

燃烧室出口：压力出口；固体边界条件：绝热固定
壁面；采用平移周期性边界．计算采用稳态非耦合
隐式算法求解，湍流模型采用标准ｋ－ε模型．
通过进口总压和环腔总压的压力损失反算扩

压器的损失系数，再根据实际总的进口流量和进

口速度反算扩压器损失修正了燃烧室进口总压，
得出了数值计算的火焰筒压力损失，数值模拟结
果能够与设计值对应，证明数值模拟的结果可以
作为流场分析的依据，如表２中所示．

表２　冷态流场计算结果（单位：％）

Ｔａｂｌｅ　２　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ｕｎｉｔ：％）

设计值 试验值 数值模拟结果

３．０　 ２．９１　 ２．８

２．５　 ２．６７　 ２．５

２．０　 ２．１０　 ２．０

图５～图７是３种主燃区速度矢量图，可以
看出基准和２．５％方案具有对称的回流区，但是
由于射流速度不同，２．５％方案的回流区较大．
２．０％火焰筒的主燃孔射流由于速度较低，向燃烧
室下游偏转较大，形成了不对称的回流区．

图５　３．０％方案冷态流场主燃区速度矢量图

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒｓ　ｏｆ　ｂａｓｅｌｉｎｅ（３．０％）

ｌｉｎｅｒ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｚｏｎｅ

图６　２．５％方案冷态流场主燃区速度矢量图

Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒｓ　ｏｆ　２．５％ｌｉｎｅｒ

ｐｒｉｍａｒｙ　ｚｏｎｅ

２３２２
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图７　２．０％方案冷态流场主燃区速度矢量图

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒｓ　ｏｆ　２．０％ｌｉｎｅｒ

ｐｒｉｍａｒｙ　ｚｏｎｅ

图８～图１０为３种方案燃烧室火焰筒内零
速度区域边界，按照火焰筒内轴向速度为０取出
的包覆面，区域内部的轴向速度为负值，图中彩色
显示为合速度的大小．在主燃区中心的区域内部

图８　３．０％方案冷态流场主燃区零速度边界

Ｆｉｇ．８　Ｚｅｒｏ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｚｏｎｅ　ｏｆ　ｂａｓｅｌｉｎｅ（３．０％）

ｌｉｎｅｒ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｚｏｎｅ

图９　２．５％方案冷态流场主燃区零速度边界

Ｆｉｇ．９　Ｚｅｒｏ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｚｏｎｅ　ｏｆ　２．５％ｌｉｎｅｒ

ｐｒｉｍａｒｙ　ｚｏｎｅ

图１０　２．０％方案冷态流场主燃区零速度边界

Ｆｉｇ．１０　Ｚｅｒｏ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｚｏｎｅ　ｏｆ　２．０％ｌｉｎｅｒ

ｐｒｉｍａｒｙ　ｚｏｎｅ

为轴向速度为负的区域，表征了主燃区内回流区
的大小，挡溅盘后的负速度区是角涡带来的．
比较３种方案燃烧室火焰筒的回流区边界内

零速度区域边界，基准方案和２．５％方案的回流
区的结构类似，形成沿ｚ方向（展向）和ｙ方向（径
向）对称的回流区，回流区的轴向的终点的轴向位
置在主燃孔之前，径向位置高度与涡流器出口套
筒的直径相当，展向逐渐缩小但并未封闭，而是与
相邻头部的回流区贯通，这样能够保证良好的联
焰，从而提高燃烧室的点火和熄火性能．同时２种
方案的头部角涡形成的零速度面比较完整，与轴
线的夹角对称．２．０％方案的主燃区的回流区依然
与相邻头部的回流区贯通；沿径向方向看，回流区
向直径方向大的方向偏移．另外，通过比较可以看
出２．５％，２．０％方案的回流区容积相比基准方案
大，径向的高度略高，在点火的过程中能够较容易
的引入高温燃气，点火性能会因此好于基准方案．
沿涡流器轴线取不同方案轴向速度，如图１１

所示，以涡流器出口作为起点，２．０％火焰筒内部
回流区的长度较前２个方案稍长约５ｍｍ，达到正
速度后３种方案的速度基本一致．比较主燃孔之
前３种方案轴线上轴向速度的分布，２．５％和

２．０％方案的负速度绝对值分别比基准方案小

５．０％和２５．０％，这样对于整个回流区内的回流
量和回流区内的轴向速度都会有较大的影响，也
是造成２．５％和２．０％方案点火边界较基准方案
宽的原因．
同时在回流区内部从涡流器套筒出口至主燃

孔前端，按照轴向距离每隔５ｍｍ共取９条ｚ方向
（展向）的直线，获得直线上的轴向速度分布，可以
获得回流区内轴向速度的分布，如图１２～图１４．
不同轴向距离的速度的刻度相同，３种方案的速

３３２２
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度显示比例也相同，这就可以清楚的获得，同一方
案不同轴向距离上和不同方案相同轴向距离上的

速度分布的定量的比较．

图１１　３种火焰筒轴线上轴向速度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｏｎ　ｌｉｎｅｒ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ

图１２　３．０％方案回流区内轴向速度分布

Ｆｉｇ．１２　Ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂａｓｅｌｉｎｅ（３．０％）

ｌｉｎｅｒ　ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ　ｚｏｎｅ

图１３　２．５％方案回流区内轴向速度分布

Ｆｉｇ．１３　Ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　２．５％

ｌｉｎｅｒ　ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ　ｚｏｎｅ

３种方案在涡流器套筒出口附近中心的负速
度较大，沿轴向方向负速度逐渐减小．在出口中心

图１４　２．０％方案回流区内轴向速度分布

Ｆｉｇ．１４　Ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　２．０％

ｌｉｎｅｒ　ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ　ｚｏｎｅ

由于角落回流区的作用，偏离中心的位置存在正
速度分布，随轴向距离增大，整个直线上的速度分

布都为负值，即进入了上述的贯通的回流区内．基
准方案和２．５％方案的不同轴向位置的速度分布
上，中心的负速度始终最大，形成向轴向负方向凸
的速度分布形式．而２．０％方案在距涡流器套筒
出口２０ｍｍ处中心位置的负速度区域减小很快，

上下两侧速度出现了正速度区域，而且２．０％方
案的负速度较前两个方案都小．主要是２．０％方
案火焰筒压降降低，主燃孔射流穿透弱，因而回流
区的负速度和分布形式都与前２个方案有较大的
区别．
综合比较３种方案的冷态流场，２．５％方案的

结果形式与基准方案比较类似，但是较大的回流
区对燃烧室的性能影响是有益的，然而２．０％方
案虽然回流区较基准方案大，但是由于主燃孔射
流穿透减弱，使回流区内速度分布变化较大，从与
实验结果的比较看，２．０％方案的综合点火性能较

２．５％方案差，这些变化对燃烧室的性能影响是不
利的．

６　结　论

以３．０％火焰筒压力损失的火焰筒为基准，

设计２．５％和２．０％两种低压力损失的火焰筒，对

３种方案地面起动状态贫油点火特性进行了试验
研究，同时对３种方案火焰筒内部流场进行了数
值模拟．得出以下主要结论：

１）在火焰筒压降小于３．０％的状态范围内，３
种方案点火的贫油边界基本一致．
２）低压力损失方案均比基准方案在更宽的
火焰筒压力降范围内点燃，２．５％方案拥有最宽的

４３２２
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可点燃流量范围．
３）２．５％方案的内部流场与基准方案类似，
较大的回流区对燃烧室的点火性能影响是有益的．
４）２．０％方案的内部流场与前两个方案有较
大的区别，从与实验结果的比较看，２．０％方案的
综合点火性能较２．５％方案差，这些变化对燃烧
室的性能影响是不利的．
针对该基准燃烧室而言，火焰筒压力损失降

至２．５％的方案的地面起动点火性能最好．而低
压力损失火焰筒对燃烧室的熄火性能和燃烧效率

等重要性能的影响还需要进一步的研究．
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