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摘　　　要：为了研究主燃级旋流数对三级旋流燃烧室内的流动、燃烧特性，设计了两种不同主燃级旋流数

的旋流器，通过粒子图像测速仪（ＰＩＶ）与火焰自发辐射手段得到了燃烧室的流场和火焰结构。研究结果表

明：主燃级旋流数的改变对出口流动以及点熄火极限油气比影响较大，主燃级旋流数增加使回流涡心位置向

中心和上游靠近，中心回流区高度增加，出口涡量强度降低，下游中心回流区内侧的回流速度，湍流强度增加，

火焰结构对称，成功点火时间减少，主燃级旋流数为０．８的点火极限油气比较主燃级旋流数为０．７在进口流

量为２００、２５０、３００、３５０ｍ３／ｈ各工况对应增加了４８％、４１％、２６％、２４％，熄火极限油气比各工况均增加３０％以

上。燃烧时，火焰呈一定的“Ｖ”型张角向外燃烧。点火时，火焰沿着中心回流区边界向内侧发展。
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　　未来先进航空发动机的发展趋势根据侧重点

不同而有所不同。对于军用发动机注重高温升乃

至超高温升燃烧以此提高稳定性及推质比，对于

民用发动机则是低污染、低油耗燃烧。而低污染

燃烧室多工作于贫油甚至极贫油状态下，贫油燃

烧稳定性能差，高温高压的进口条件下容易产生

回火。为了解决燃烧室头部高温升、热负荷大等

难题，拓宽稳定燃烧工作范围、降低污染物排放以

及调节燃烧室出口温度分布，高温升和低污染燃

烧室多采用分级、多级或者分区燃烧技术。

在现代航空发动机中，多级旋流器是一种较

为先进的火焰筒头部火焰稳定装置，具有代表性

的三级旋流器已成为当前的热门课题［１６］。Ｌｉｌ

ｌｅｙ
［７］研究了旋流器旋流强度对燃烧室中火焰性

能、稳定性和燃烧强度的主要影响，发现弱旋流能

增加射流的宽度；强旋流度下，喷嘴出口附近有很

强的径向和轴向压力梯度。Ｌｉ等
［８］重点研究了

三级旋流器下游的流场特征，发现中心回流区具

有轴对称性，但局部有与内部效应相关的不对称

结构。Ｊａｓｕｊａ等
［９］通过三级旋流器研究了喷雾的

雾化特性，发现喷雾一般是不均匀的，并且尺寸、

速度和数密度不均匀性的程度随着测量平面的轴

向距离减小而增加。分级燃烧可分为值班级燃烧

和主燃级燃烧，小工况下仅主燃级工作，大工况下

主燃级和值班级同时工作。Ｄｈａｎｕｋａ等
［１０］研究

了中心分级燃烧室的流动特性，发现主燃级和值

班级同时工作时，流场中湍流度与雷诺应力明显

增加，火焰的存在改善两级气流间的相互作用，此

外，主燃级掺混气容易点燃，主燃级燃烧效率大大

提高［１１］。Ｈａｓｓａ等
［１２］对具有直射喷嘴的主燃级

燃烧室进行研究，发现主燃级的油气能够充分掺

混，形成较为均匀的温度场。

总地来说，国外对多级旋流器已经开展了多

年的试验和理论研究，我国对多级旋流器的研究

起步相对较晚，但目前已有很多学者开展了相关

研究。赵自强等［１３］研究了相同进口条件下，多种

外旋流器旋流数组合旋流器出口流场，发现外级

旋流器旋流强弱不是回流区形成的决定因素。袁

怡祥等［１４］研究发现三级旋流器与双油路离心喷

嘴的结构方案能改善燃烧稳定工作条件。彭云晖

等［１５］对三级旋流器燃烧室的出口温度进行了试

验研究，得出头部油气比和旋流器旋向是影响出

口温度分布系数的关键因素。刘殿春等［１６］对单

环腔中心分级燃烧室进行了数值模拟，发现值班

级旋向对单环腔中心分级燃烧室流场的影响较

小，外旋流器旋流角对单环腔中心分级燃烧室流

场的影响较大。北京航空航天大学团队研究了台

阶高度［１７］、旋流杯套筒扩张角［１８］和供油方式［１９］

对中心分级燃烧室流场性能和燃烧特性的影响，

发现中心分级燃烧室台阶高度越大，贫油点火边

界越宽，同时贫油熄火边界越宽，旋流杯套筒扩张

角变大，ＮＯｘ排放降低，采用值班级单独供油方

式时具有较高的燃烧效率，同时也开展了中心分

级燃烧室雾化特性试验研究［２０］，发现中心分级燃

烧室具有特殊的流场结构及燃油雾化分布规律。

邹博文等［２１］对中心分级模型燃烧室进行贫油熄

火试验，研究发现燃烧室的贫油熄火油气比由值

班级和主燃级共同形成的耦合回流区所决定。

从国内外的研究工作可以看出，由于三级旋

流器燃烧室流动复杂且分级燃烧中存在值班级燃

烧与主燃级燃烧，两者之间的相互作用对燃烧室

整体性能的影响有待进一步研究。同时目前对于

仅有主燃级改变的情况下的流场以及点火过程研

究较少，为了进一步理解主燃级旋流数对三级旋

流燃烧室流动与燃烧特性的影响规律，本文设计

了两种不同主燃级旋流数三级旋流器进行燃烧室

５３６
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的流场结构和燃烧性能的试验研究。

１　试验系统

三级旋流燃烧室试验系统如图１所示，试验

系统主要由供气系统、供油系统、点火系统、控制

系统、测量系统和单头部矩形燃烧室模型等组成。

气源由一台罗茨风机提供，气流分为三路分别从

上、下主燃孔和头部进入燃烧室内。油路由油箱、

油泵、油滤以及喷嘴组成。气路和油路管道上都

装有节流阀、压力表和流量计，通过调节阀门，获

得所需的气量和油量。同时，气路管道上安装有

总压管对进口总压进行测量。点火方式采用电火

花点火。粒子图像测速仪（ＰＩＶ）测量系统在文献

［２２］中已有详细描述。ＰＩＶ可获得某一测量平面

的二维速度场数据，用脉冲激光片光源照射被测

流场，在一段时间内获取多次曝光的粒子图像，得

到示踪粒子的初始和最终位置，通过互相关技术

计算出粒子的速度矢量。对此，试验前，调节激光

束经过所测平面。试验时，先启动风机，调节气路

阀门获取试验工况，打开激光发生器，然后控制粒

子发生器产生一定体积分数的粒子，跟随主流气

流进入到燃烧室内，待相机能够清晰捕捉到燃烧

室内的粒子，此时，控制相机记录一定数量的粒子

图片。最后通过后处理软件得到燃烧室内流场矢

量图。

对火焰结构进行测量时，只需更换ＰＩＶ冷态

试验装置，采用ＰＩＭＡＸ３型相机，拍摄区域为子

午面，拍摄增益为４０，拍摄频率为５０Ｈｚ，各个工

况的图像拍摄数量为１００张。同时，为了减弱火

焰光强的影响以及过滤掉其他粒子，采用中心波

长为４３０ｎｍ，带宽为１０ｎｍ的ＣＨ·滤波片拍摄

ＣＨ·自由基自发辐射图像。

拍摄火焰结构时，相机镜头前需要安装滤波

片，启动风机、油泵，调节气、油路阀门获取试验工

况，控制点火器点火，待点火成功后，控制相机记

录一定数量的火焰图片，通过后处理软件得到燃

烧室火焰结构图。

三级旋流器模型件如图２所示，其中一级和

二级旋流器为轴向旋流器，三级旋流器为径向旋

流器，为了保证旋流器有良好的旋流效果，将每一

级的旋流数设计在０．６以上。本文设计了两种三

级旋流器：第一种为一级旋流数０．６，一级轴向旋

流器由１２个安装角为４０°的曲叶片构成；二级旋

流器旋流数为０．８，由１６个安装角为４３°的曲叶

片构成；三级旋流器旋流数为０．８，由２０个叶片

高度为６．１ｍｍ，安装角为５６°的曲叶片构成，即主

燃级旋流数（犛ｍａｉｎ）为０．８，值班级旋流数为０．６，

记为犛ｍａｉｎ＝０．８。第二种为一级旋流数为０．６，一

级轴向旋流器由１２个安装角为４０°的曲叶片构

成；二级旋流器旋流数为０．７，由１６个安装角为

３７°的曲叶片构成；三级旋流器旋流数为０．７，由

２０个叶片高度为８．１ｍｍ，安装角为５４°的曲叶片

构成，即主燃级旋流数０．７，值班级旋流数０．６，记

为犛ｍａｉｎ＝０．７。改变主燃级旋流数，保证两种旋

图１　系统试验图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｖｉｅｗｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｆａｃｉｌｉｔｙｓｙｓｔｅｍ
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图２　三级旋流器示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｖｉｅｗｏｆｔｈｒｅｅｓｔａｇｅｓｗｉｒｌｅｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

流器相对应的每一级进气流量不变，本设计中主

要研究燃烧室的头部流场，主燃级空气流量与值

班级空气流量占比按照４∶１进行分配，进口为常

温常压，进口流量分别为２００、２５０、３００、３５０ｍ３／ｈ。

２　试验结果与分析

２．１　燃烧室流场特性

由于进口流量的改变对燃烧室的流场结构无

影响，流场结构并不会改变［２２２３］，速度值大小发生

一定的改变，对此，选取在进口流量为３００ｍ３／ｈ

工况进行分析。两种旋流器的速度矢量图如图３

所示，其中图３（ａ）对应主燃级旋流数犛ｍａｉｎ＝０．８，

图３（ｂ）对应犛ｍａｉｎ＝０．７，狓为燃烧室轴向方向，狔

为燃烧室径向方向。从图中可以看出，两种旋流

数模型有相似规律，来自风机的气流，一部分进入

主燃孔，剩下的气流通过旋流器进入燃烧室内，由

于旋流器使气流发生旋转，产生一定的切向速度，

气流的离心力是通过其沿径向的压力梯度来维持

平衡，必然导致外侧的压力高，中心压力低，当两

种压力差达到一定值时，形成逆压力梯度，迫使下

游气流以及外侧气流向中心流动，形成中心回

流区。

同时从速度矢量图还可以看出，经过旋流器

的气流旋转进入燃烧室，旋流器出口位置的高速

气流在与主燃孔射流掺混之后，两种气流相互作

用使得部分高速气流发生偏转，进一步加强回流

涡的形成。由于燃烧室本身结构，上下的主燃孔

射流穿透深度约为火焰筒头部高度的一半，主燃

孔射速很高，形成气柱状射流，使回流涡后滞止点

在主燃孔附近的界面，限制了回流涡的轴向长度。

对比两种不同旋流器的速度矢量图发现，当

图３　矢量场及速度场

Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｆｉｅｌｄａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｆｉｅｌｄ
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进口流量为３００ｍ３／ｈ时，高速区的长度与扩张角

度基本相同，高速气流碰到壁面的位置都在狓＝

４０ｍｍ附近，两种旋流器均能形成较好的中心回

流区和两个回流涡（黄色实线）。中心回流区以及

回流涡的出现对油气掺混非常有利，经值班级气

流形成的中心回流区，在旋流器设计上具备了油

气稳定燃烧的流场特征。从涡心位置来看，对于

犛ｍａｉｎ＝０．８，上下回流涡心坐标分别为（８２，７８）ｍｍ

和（８２，２３）ｍｍ；对于犛ｍａｉｎ＝０．７，上下回流涡心坐

标分别为（８９，８０）ｍｍ和（８８，２２）ｍｍ。说明旋流

数较大时，涡心位置向中心和上游靠近，旋流数的

改变对回流涡心位置有所影响。同时各级气流相

互掺混后，进一步向下游发展，两种旋流器在上下

壁面的出口附近，气流向外扩张的同时各级之间

气流发生剪切，在旋流器出口存在两个对称的回

流区，即角涡（黄色虚线）。角涡的出现对燃烧来

说是极其不利，会产生较强的燃烧噪声，引起火焰

不稳定燃烧。

中心回流区零轴向速度图如图４所示，两种

方案的中心回流区大体相似，类似为椭圆形。可

以看出，犛ｍａｉｎ＝０．８的中心回流区最大高度比

犛ｍａｉｎ＝０．７稍大。在燃烧室上游，犛ｍａｉｎ＝０．８的中

心回流区尺寸大于犛ｍａｉｎ＝０．７，在燃烧室下游则

相反。随着气流向下发展，中心回流区高度沿轴

线方向呈现增大然后减小的趋势。

两种旋流器的切向速度图如图５所示，其中

图５（ａ）对应犛ｍａｉｎ＝０．８，图５（ｂ）对应犛ｍａｉｎ＝０．７。

中心回流区边界外侧为顺流，内侧为逆流，两种旋

图４　中心回流区

Ｆｉｇ．４　Ｃｅｎｔｅｒｔｏｒｏｉｄａｌｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｚｏｎｅ

流器出口附近具有较大速度分布，上下两侧存在

大小一样、方向相反的切向速度。对于犛ｍａｉｎ＝

图５　切向速度及矢量场

Ｆｉｇ．５　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｆｉｅｌｄ

０．８，由于主燃级旋流数大，则具有相对较大的切

向动量，两侧壁面附近的切向速度大，逆压力梯度

高，能在上游提前形成较高的中心回流区边界。

犛ｍａｉｎ＝０．７的出口附近仍具有一定大小的切向分

量，但随着的气流的发展和掺混，切向速度开始减

小，难以形成足够大的逆压力梯度，气流回绕往前

变得困难，进而向下游发展，中心回流区在较下游

形成。

两种不同旋流数下子午面上不同轴向位置处

的轴向速度分布如图６所示，蓝色虚线为零速度

线。从图中可以看出，在两种不同旋流数下，其各

个轴向位置处的轴向速度（狌）分布趋势大体保持

相似，即流场的结构特征不会改变，但是对速度值

产生影响。在狓＝１０ｍｍ处，两种旋流数的轴向

８３６
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图６　不同位置轴向速度分布

Ｆｉｇ．６　Ａｘｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏｃａｔｉｏｎｓ

速度分布均呈现类似“Ｍ”型分布，即中间区域为

逆流，两侧为顺流。在燃烧室高度犺＝５ｍｍ 和

犺＝９５ｍｍ处为负速度，此处有角涡产生，对应图

３中近壁面的角涡，通过两个零速度点之间距离

再次反映出此时犛ｍａｉｎ＝０．８的中心回流区高度大

于犛ｍａｉｎ＝０．７。两种旋流器的最高速度峰值对应

矢量图中的高速射流，犛ｍａｉｎ＝０．７的旋流数小，由

于叶片安装角较小，则具有相对较强的轴向动量，

轴向速度大，最高速度峰值在３５ｍ／ｓ，高于犛ｍａｉｎ＝

０．８的最高速度峰值３０ｍ／ｓ。同时犛ｍａｉｎ＝０．７的

叶片角度减小后，气流容易沿轴向方向流动，致使

轴向速度峰值出现在燃烧室高度中心附近。在

狓＝３０ｍｍ处，两种旋流数的轴向速度分布均呈现

类似“Ｕ”型分布，两种旋流器在回流区范围内轴

向速度差异较小，犛ｍａｉｎ＝０．７仍保持较高的轴向

正速度分布。在狓＝５２ｍｍ处，随着气流向下发

展，各级气之间有着强烈的相互作用，气流速度波

动较大。同时此处为电嘴的所在的轴向位置，可

以看出犛ｍａｉｎ＝０．７在上半部分的轴向速度均高于

犛ｍａｉｎ＝０．８，将会对两种旋流器的点火性能带来不

同的影响。中心回流区内部的轴向负速度值发生

改变，主燃级旋流数较大的犛ｍａｉｎ＝０．８旋流器，其

切向分量产生较强的周向旋流，形成一定强度的

压力差，使得回流气流有较高的动量，轴向负速度

值变大。在狓＝６０ｍｍ处，各级气流相互融合，形

成单股气流，此时回流区边界减小，但两种旋流器

中心回流区内侧的轴向速度值大小达最高，

犛ｍａｉｎ＝０．７的回流速度为９ｍ／ｓ，犛ｍａｉｎ＝０．８的回

流速度为１２ｍ／ｓ。犛ｍａｉｎ＝０．７上下壁面附近的轴

向正速度值大，较强的轴向正速度需要更大的压

差迫使其回流。在压差一定的情况下，轴向负速

度值大小相对处于较低的状态。在狓＝８０ｍｍ

处，旋流数的改变对轴向负速度值的影响并未减

弱，中心回流区内侧的平均轴向速度值大小以及

峰值速度均为犛ｍａｉｎ＝０．８大于犛ｍａｉｎ＝０．７，此时

犛ｍａｉｎ＝０．８有着较强回流强度。

两种不同旋流数下子午面上不同轴向位置处

的切向速度分布如图７所示，蓝色虚线为零速度

线。从图中可以看出，在两种不同旋流数下，其各

个轴向位置处的切向速度呈中心轴对称，说明以

燃烧室中心高度为界，上下两侧存在大小一样、方

向相反的切向速度。在狓＝１０ｍｍ处，处于旋流

器出口位置，两种旋流器具有较高的速度值，两种

旋流器的峰值速度处于不同的燃烧室高度。主燃

级旋流数增大，离心力也随之增大，气流更偏向两

侧流动发展，进而 犛ｍａｉｎ ＝０．８ 的速度峰值较

犛ｍａｉｎ＝０．７向外靠近。在狓＝３０ｍｍ处，中心回流

区内的速度变化不大，两种旋流器的速度峰值都在
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图７　不同位置切向速度分布

Ｆｉｇ．７　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏｃａｔｉｏｎｓ

上下壁面附近达到最大，犛ｍａｉｎ＝０．８旋流器较大的

切向动量使得速度值高于犛ｍａｉｎ＝０．７。在狓＝５２ｍｍ

处，两种旋流器的切向速度值均有所下降，但

犛ｍａｉｎ＝０．８仍具有较大的切向速度。在狓＝６０ｍｍ

处，对于犛ｍａｉｎ＝０．８，其叶片安装角大，主燃级气流

切向动量相对较大，在向下游发展的过程中，气流

不易被值班级气流主导，即气流在下游维持较大切

向动量，切向速度较大。在狓＝８０ｍｍ处，在回流涡

心位置处，气流速度较慢，动量低，但旋转气流仍具

有一定的切向分量，旋流数较大的切向速度大。

湍流强度和涡量对流体运动有重要的影响，

对其进行研究具有实际意义，定义湍流强度狇

狇＝
狌′２＋狑′２

珔狌２＋珡狑槡 ２
（１）

　　二维涡量Ω

Ω＝
狑

狓
－
狌

狔
（２）

式中狌′和狑′为轴向脉动速度和径向脉动速度，珔狌

和珡狑 为轴向速度和径向速度平均值。

不同轴向位置处的湍流强度如图８所示，湍

流强度沿旋流器中心轴线呈对称分布。为便于分

析，取三个典型轴向位置，犛ｍａｉｎ＝０．７主燃级旋流

数较小，在狓＝１０ｍｍ处，对应旋流器出口部分，

较大的轴向速度产生强烈的脉动；在狓＝５２ｍｍ

处，与不同轴向位置轴向速度分布相对应，回流区

内的湍流强度不断波动，近壁面处犛ｍａｉｎ＝０．７三

级气流快速掺混导致湍流强度增加；在狓＝８０ｍｍ

处，在回流区边界内，犛ｍａｉｎ＝０．８的湍流强度值相

对较高，较大切向速度分布产生了一定强度的逆

向压差，回流强度增加。

不同轴向位置处的涡量分布如图９所示，可

以看出涡量呈中心对称分布，即同一轴向位置处，

存在尺寸相同、旋向相反的涡旋和流动相反的气

流。在旋流器出口部分，高速区气流使涡量增加，

高速度的犛ｍａｉｎ＝０．７涡量较强，狓＝５２ｍｍ处的涡

量在零刻度线的变化说明燃烧室内存在大量的有

旋运动，随着气流向下发展，犛ｍａｉｎ＝０．８较大的切

向分量使得下游出口涡量增加。

２．２　火焰结构

试验过程中利用高速相机对燃烧中间产物

ＣＨ·进行测量，由于火焰自发辐射成像的原始图

片是以一种灰色图片的形式输出的，因此为了显

现出图片轮廓，同时提升图片的抗干扰能力，采用

Ｍａｔｌａｂ软件对图片进行后处理。首先对原始图

像进行裁剪和滤波处理，然后平均叠加拍摄的

２００张图片，最后对平均图片进行归一化伪色彩

处理，得到ＣＨ·的分布，进而反映出火焰结构特

征。将点火前冷态时均流场矢量图与火焰图像相

０４６
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图８　湍流强度分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

图９　涡量分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｖｏｒｔｉｃｉｔｙ

叠加，可反映出燃烧室点火过程中流动对火焰发

展的影响。

不同流量进口下的火焰结构仍呈现“Ｖ”型结

构，火焰扩张角基本保持不变［２２］，对此，只对同一

种工况下进行研究，两种不同旋流器结构在进口

流量为３００ｍ３／ｈ，当量比为０．６下的子午面ＣＨ·

分布如图１０所示，犓 为归一化后的ＣＨ·强度，

高体积分数的氢和碳氢自由基等使化学反应能够

持续发生，因此ＣＨ·常常会存在于反应区中，由

此表征火焰结构特征。同时，在贫油条件下ＣＨ·

发光强度减弱，在富油条件下ＣＨ·发光强度极

大增加［２４］，黑色实线为图像边界提取。

通过ＣＨ·自发辐射图还可以发现，两种旋

流器结构对应的ＣＨ·高亮度部分主要集中在主

１４６
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燃区的上、下两壁面回流涡前端，对应着高油气比

区域。回流涡促进了燃油与新鲜空气的掺混，使

得该区域局部油气比增高，说明此处为富油状态，

燃烧火焰呈一定的张角向外燃烧，类似于“Ｖ”型。

同时，上、下回流涡发生卷吸，将大量油气掺混物

带入中心回流区，减弱了此区域的局部当量比，反

应强度下降，近壁面处的上、下角涡区域无高亮亮

光，并没有发生回流燃烧，旋流器的设计合理。

从图１０（ａ）可以看出对于犛ｍａｉｎ＝０．８顺流区

的气流能很好地沿着反应区边界相互作用（红色

虚线），火焰峰面顺滑，ＣＨ·分布较为对称，油气

分布均匀，大量燃油在旋流器出口部分能够燃烧

完全。而图１０（ｂ）中，犛ｍａｉｎ＝０．７上顺流区的部分

气流垂直于作用于反应区边界，油气停驻时间增

加，速度梯度较大，反应强度剧烈，上半部分高亮

图１０　ＣＨ·自发辐射图

Ｆｉｇ．１０　ＳｐｏｎｔａｎｅｏｕｓｅｍｉｓｓｉｏｎｉｍａｇｅｓｏｆＣＨ·

区域较长，ＣＨ·分布具有一定的不对称性，且燃

烧室下游仍有油气燃烧，流场决定油雾场，进而油

雾场决定燃烧室的燃烧状态。对比两种旋流器的

速度矢量场，犛ｍａｉｎ＝０．８的中心回流区以及回流

涡的位置较犛ｍａｉｎ＝０．７向上游和中心靠近，进而

油气分布较犛ｍａｉｎ＝０．７向上游和中间区域集中。

犛ｍａｉｎ＝０．７旋流数小，轴向速度较大，在燃烧室高

度中心区域内轴向气流可以快速通过，油气能够

沿轴向下游迅速渗透，但向其径向扩散缓慢，下游

短距离内无法形成较好的油气混合质量，即相比

于犛ｍａｉｎ＝０．８，犛ｍａｉｎ＝０．７高亮区域向后延伸，部

分油气在下游燃烧。

２．３　点火过程

燃烧室的点火过程如图１１所示。本文试验

中，先是通电点火，然后再通入燃油。图片同样通

过 Ｍａｔｌａｂ进行处理，犐为归一化后的火焰发光强

度。可将点火过程分为三个阶段，从图１１（ａ）可

以看出，对于犛ｍａｉｎ＝０．８旋流器，首先点火电嘴放

电形成一个具有足够大小和温度的火焰核心，温

度上升并加热火焰核心周围的混气，此时为初始

火核（狋＝０ｍｓ）；初始火核在中心回流区边界以内

沿径向传播，并且沿回流区流线向旋流器附近进

行轴向传播，火焰发光强度较低，火焰传播主要分

布在轴向速度较低的中心回流区内，同时由于新

鲜空气和雾化燃油温度上升，吸收火核能量，火核

的放热率小于散热率，使火核尺寸减小，此时为火

核减小阶段（狋＝５ｍｓ）；火核为了维持自身稳定，

向四处不断发展，周围混气被点着，下回流涡开始

燃烧，火核继续膨胀阶段（狋＝４６ｍｓ）；最后火焰向

中心回流区位置处发展，点着燃烧室内的所有混

气，点火完成阶段（狋＝５４ｍｓ）。

从图１１（ｂ）可以看出，犛ｍａｉｎ＝０．７与犛ｍａｉｎ＝

０．８点火过程类似，火花塞放电形成初始火核

（狋＝０ｍｓ），随后火核尺寸变小（狋＝８ｍｓ），进一步

火核膨胀（狋＝３１ｍｓ），最后点着燃烧室内的所有

混气，点火完成阶段（狋＝４４ｍｓ）。

点火过程中火焰发光强度积分随时间变化的

曲线如图１２所示，近似认为点火过程中火焰发光

强度反映燃烧反应的瞬时放热速率［２５］。本文定

义满足以下条件为成功点火时间：①发光强度高

于初始火核时的发光强度；②处于上升峰值最高

阶段。

从图１２中可以看出两种旋流器的火核减小

阶段时间大致相同，短时间内发光强度快速下降，

２４６



　第３期 汤朝伟等：主燃级旋流数影响三级旋流燃烧室流动与燃烧特性试验

图１１　点火过程

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｉｇｎｉｔｉｏｎｉｎｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

图１２　火焰发光强度积分随时间变化的曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｃｈｅｍｉｌｕｍｉｎｅｓｃｅｎｔ

ｉｎｔｅｎｓｉｔｙｏｆｆｌａｍｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

随后发光强度持续增加，由于犛ｍａｉｎ＝０．７点火电

嘴附近有较高的轴向分量，涡量较大，燃油掺混雾

化效果变好，火核能快速引燃周围气体，进而膨

胀，火核尺寸变大时间较短。对于成功点火时间，

犛ｍａｉｎ＝０．８的回流强度较强，能快速将上游和下

回流涡附近的油气点着，同时犛ｍａｉｎ＝０．７的涡心

位置后移使得燃油停驻时间变长，火焰长度有所

增加，回流区尾部发光强度增强，较犛ｍａｉｎ＝０．７的

成功点火时间提前了５ｍｓ，犛ｍａｉｎ＝０．７下游仍有

部分油气，因此，成功点火时间稍长。在发光强度

到达最高的前一刻，燃油已充满整个燃烧室，燃油

的吸热导致发光强度下降，随着时间的推移，火焰

面积不断扩大，化学反应增强，最终成功点火。

２４　点熄火性能

两种旋流器的点火极限油气比（狇ｌｌｏ）如图１３

所示，从图中可以看出，两种旋流器的点火极限油

气比变化趋势相同，随着进口流量的增加先降低

然后上升，最高点火极限油气比均在进口流量为

３５０ｍ３／ｈ处，犛ｍａｉｎ＝０．８的点火极限油气比均高

于犛ｍａｉｎ＝０．７。影响贫油点火极限的主要因素包

括结构参数、气动参数、燃油特性，其经验关系式

如下［２６］：

狇ｌｌｏ＝
犅犳ｐｚ
犞ｐｚ

· 狇犞

狆
１．５
３ ｅｘｐ

犜３（ ）３００

·犇
２
Ｓｍ

λｅｆｆ犺ｕ
（３）

式中狇ｌｌｏ为点火极限油气比；犳ｐｚ为燃烧室气流分

配比例；犅为拟合常数；与燃烧室结构有关；犞ｐｚ为

燃烧室体积；犜３ 和狆３ 分别为燃烧室的进口温度

图１３　点火极限油气比

Ｆｉｇ．１３　Ｌｅａｎｉｇｎｉｔｉｏｎｆｕｅｌａｉｒｒａｔｉｏ

和进口压力；狇犞 为燃烧室空气流量；λｅｆｆ为有效蒸

发常数；犺ｕ 为燃料低热值；犇Ｓｍ为索太尔平均直

径。式（３）右侧第一项表征燃烧室的结构参数，第

二项表征燃烧室工作状态参数，第三项表征与燃

油特性相关的参数。

３４６



航　空　动　力　学　报 第３６卷

从图１３可以看出，进口流量为２００ｍ３／ｈ时，

气流速度较低，点火容易。进口流量为２５０ｍ３／ｈ

时，随着进口流量增加，相对来说，燃油质量减少，

不利于点火，此时加大供油压力，增加燃油质量，

雾化效果得到较大的改善，相比于第二项参数，第

三项燃油特性影响较大，使油气比下降。当进口

流量继续增加时，气流速度大，点火极为困难，燃

烧室工作状态参数占主导因素，油气比上升。主

燃级旋流数减小会提高燃烧室的点火性能，由于

点火电嘴的位置不变，根据前文分析，犛ｍａｉｎ＝０．７

在电嘴附近的轴向速度大，反应速率增加，同时，

轴向速度高，涡量大，使得点火电嘴附近的油气掺

混快，局部油气当量比分布合理，电嘴附近燃油的

雾化效果进一步得到改善，提高点火的稳定性。

两种旋流器的熄火极限油气比（狇ｌｂｏ）如图１４

所示，从图中可以看出，两种旋流器的熄火极限油

气比变化趋势相同，随着进口流量的增加而降低，

犛ｍａｉｎ＝０．８的熄火极限油气比均是高于犛ｍａｉｎ＝

０．７。

图１４　熄火极限油气比

Ｆｉｇ．１４　Ｌｅａｎｂｌｏｗｏｕｔｆｕｅｌａｉｒｒａｔｉｏ

熄火极限油气比狇ｌｂｏ与点火极限油气比类似，

只是熄火极限油气比经验关系式中狆３
１．５变为

狆３
１．３。随着进口流量增加，理论上熄火极限油气

比会增加，但从试验结果来看却反而降低。结合

公式分析是由于进口流量增加，四种进口流量所

对应的熄火时供油压力依次增大，燃油雾化效果

得到改善，即犇Ｓｍ减小，对贫油熄火极限影响更

大，从而熄火极限油气比反而下降。犛ｍａｉｎ＝０．８

的熄火极限油气比高于犛ｍａｉｎ＝０．７，犛ｍａｉｎ＝０．８的

熄火性能较差。主燃级旋流数增加会导致回流涡

以及中心回流区位置向上游靠近，燃烧主要发生

在头部区域，大量油气汇集在燃烧室头部，更容易

出现局部火焰猝熄现象，加剧了燃烧不稳定性。

３　结　论

本文开展了主燃级旋流数影响三级旋流燃烧

室流动与燃烧特性试验研究，主要得到以下结论：

１）主燃级旋流数的改变对出口流动影响较

大。主燃级旋流数的增加使回流涡心位置向中心

和上游靠近，中心回流区最高高度增加，下游中心

回流区内侧的回流速度增加，湍流强度加强，火焰

结构对称，成功点火时间减少。

２）燃烧过程中，气流平行和垂直作用于反应

区边界，火焰呈一定的“Ｖ”型张角向外燃烧，点火

过程中，火焰是沿着中心回流区边界向内侧发展，

火核尺寸先是变小然后再膨胀变大。

３）主燃级旋流数的改变对点熄火极限油气

比有很大影响，犛ｍａｉｎ＝０．８的点火极限油气比较

犛ｍａｉｎ＝０．７在进口流量为２００、２５０、３００、３５０ｍ
３／ｈ

各工况对应增加了４８％、４１％、２６％、２４％，点火

极限油气比各工况均增加３０％以上。
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３３（７）：１７６７１７７８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２６］　ＬＥＦＥＢＶＲＥＡＨ，ＷＨＩＴＥＬＡＷＪＨ．Ｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｃｏｍｂｕｓ

ｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｌｏｎｄｏｎ：ＨｅｍｉｓｐｈｅｒｅＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇ，１９８３．

（编辑：陈　越）
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