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滑动弧等离子体点火助燃头部激励对燃烧室
点熄火特性的影响
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摘　　　  要：    基于旋转滑动弧等离子体技术，研制了与某型航空发动机适配的点火助燃头部，并在三头部燃

烧室实验平台的基础上开展了点熄火特性实验研究，通过分析旋转滑动弧等离子体点火助燃头部激励对燃

烧室着火过程、点火边界以及熄火边界的影响规律，初步验证了该技术拓展燃烧室点熄火性能的可行性。

结果表明：旋转滑动弧等离子体激励可以显著拓宽点熄火边界，缩短着火延迟时间。相比于常规点火器，在

余气系数为 2，输入电压为 200 V时，着火延迟时间缩短 49.2%；输入电压为 200 V时，贫油点火边界拓宽 18.2%；

输入电压为 240 V时，熄火边界拓宽 7.41%。
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Abstract:   The ignition and assisted combustion dome was developed based on rotating gliding arc
discharge  plasma，and it  was  preliminarily  validated  that  the  ignition  and assisted  combustion  dome can
widen  the  ignition  and  flameout  performance  of  combustor.  Experiments  were  carried  out  on  the
combustion experiment platform with three combustion domes to analyze the effect law of rotating gliding
arc plasma actuation on the combustion of aero-engine，including igniting fire process，lean ignition limit
and lean blowout limit. Results showed that rotating gliding arc plasma actuation can significantly broaden
ignition and lean blowout limit and shorten the delay time of ignition. Compared with conventional electric
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spark  igniter， the  delay  time  was  reduced  by  49.2%  when  the  input  voltage  was  200  V  and  excess  air
coefficient  was  2.  The  ignition  limit  under  lean  oil  condition  was  widened  by  18.2%  when  the  input
voltage was 200 V，and lean flameout limit was widened by 7.41% when the input voltage was 240 V.

Keywords:   aero-engine combustion chamber；gliding arc plasma；
ignition and assisted combustion；igniting fire process；ignition and flameout limit

 

随着航空飞行器的不断发展，其工作包线不

断拓展，在临近包线甚至跨越边界工作时，发动

机工作大幅偏离设计点状态，极易发生空中熄火

或者熄火后二次点火困难。目前分级燃烧[1]、多

旋流[2] 等先进燃烧方案都已经开展了大量的研究，

而等离子体点火助燃作为一种新型主动调控燃烧

技术，可以有效缩短点火延迟时间，拓宽点熄火

边界，也得到航空航天燃烧领域高度关注[3]。

等离子体中携带有大量的高能电子，可以使

原子和分子被激发、离解和电离，产生许多活性

反应组分，并产生有利于燃烧的中间产物，引入

新的反应链改变燃烧反应路径，从而提高燃烧化

学反应速率，增大火焰传播速度，使火焰更加稳

定[4]。研究表明，等离子体的辅助燃烧作用具有

广阔的发展前景。在贫油、低温、低压和高速燃

烧条件下，等离子体对提高燃烧性能具有显著的

效果，可以实现拓宽点熄火边界的作用[5]。文献 [6]
研究表明，瞬态等离子体点火产生的平衡态等离

子体可以将乙烯—空气/丙烷—空气混合物的点

火延迟时间缩短约 1/5。文献 [7]通过大量实验研

究等离子体的热效应与等离子体助燃作用之间的

关系，研究表明纳秒脉冲等离子体放电中产生的

自由基对点火特性具有显著影响，可以使点火温

度降低，点火延迟时间明显缩短。文献 [8]以二

甲醚和正庚烷为燃料，对等离子体辅助低温点火

进行了实验验证，结果表明非平衡等离子体是加

速低温点火和燃料氧化的有效途径。文献 [9]和
文献 [10]研究结果表明，等离子体辅助燃料燃烧

时可以实现极贫条件下的燃烧，有效拓宽熄火边界。

国内针对等离子体点火助燃技术也开展了大

量的研究，文献 [11]和文献 [12]首次在型号发动

机燃烧室上进行滑动弧放电和介质阻挡放电等离

子体助燃实验探究，验证等离子体助燃激励器对

航空发动机燃烧室性能提高的可行性。为了验证

等离子体助燃改善航空煤油贫油燃烧性能的可行

性，文献 [13]进行了大量的验证性实验，结果表

明施加等离子体激励后，多项燃烧性能均有一定

程度的提高，且随着等离子体激励器输入电压的

增加，贫燃熄火边界扩大。文献 [14]进行了模拟

高空环境下的点火实验，实验结果表明施加等离

子体激励后，可有效拓宽点火和贫燃边界。文献 [15]
开展了低温等离子体对汽油机贫燃作用的研究，

结果表明等离子体使其贫燃极限显著增大。文

献 [16]通过使用正癸烷骨架机理作为航空煤油

替代燃料，用零维均质完全混合模型和零维完全

预混模型对等离子体点火和燃烧过程进行计算分

析,研究等离子体中 OH自由基对航煤着火特性

的影响，结果表明添加 OH自由基后，燃料的着火

延迟时间得到显著缩短。文献 [17]设计了基于

激波管实验系统的等离子体放电单元，用于研究

等离子体对甲烷点火特性的影响，结果表明较小

的放电能量即可使甲烷的点火延迟时间显著减少。

文献 [18-19]对旋转滑动弧的放电模式、放电特

性及光谱特性进行了实验研究，得到了电弧的放

电模式和放电特性与激励电压及气体流量的关系，

为滑动弧等离子体激励器研制时的参数设计提供

了理论支撑。

等离子体激励能够改善燃油雾化质量，增强

火焰稳定性，拓宽熄火边界，提高点火能力，进而

实现燃料在更宽广的条件下（低火焰温度、贫油

等）实现稳定燃烧和可靠点火 [20]。目前已有研究

主要集中在等离子体激励特性、点火助燃机理以

及开发新型等离子体激励器等方向[3]。但在技术

研究方面，尤其是在航空发动机燃烧室中的应用

还十分欠缺，比如等离子体点火助燃方式的选择

与优化、激励器与航空发动机燃烧室的一体化设

计以及不同环境条件下的点火助燃特性等。因此，

本文基于三维滑动弧等离子体激励研制了与某型

航空发动机燃烧室适配的点火助燃头部，并以三

头部燃烧室实验平台为基础，开展了在滑动弧等

离子体激励条件下，航空发动机燃烧室在不同工

况下的燃烧性能实验。对比研究其着火过程及着

火延迟时间、分析在输入电压分别为 0（常规点火

器）、160、200、240 V时，施加等离子体助燃时对

点熄火边界的影响，初步验证了等离子体点火助

燃头部激励改善航空发动机燃烧室点火和稳焰特
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性的可行性。

 1    实验装置及测量方法

 1.1   航空发动机燃烧室实验平台

航空发动机燃烧室实验平台由气源系统、三

头部燃烧室实验件、供油系统等组成，图 1为航

空发动机燃烧室等离子体点火助燃实验平台结构

示意图。利用螺杆式空压机（42.8 m3/min，0.8 MPa）
提供气源，经稳压罐、冷干机处理后，进入实验段，

通过电动调节阀（ZDLP-16）控制入口参数。实验

段前安装有内锥流量计（DYNC），以获得气体流

量参数。采用压力式供油系统，配合高精度流量

计（PROMASS A）以获得燃油流量参数。图中 CCD
（charge coupled device）。
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图 1    航空发动机燃烧室实验平台结构示意图

Fig. 1    Schematic of aero-engine combustion chamber experimental platform
 

燃烧室实验段的核心为某型航空发动机燃烧

室三头部矩形实验件，为保证实验得到的主要性

能参数与真实情况更加接近，该燃烧室实验段与

真实燃烧室的结构和尺寸保持一致。如图 2为航

空发动机三头部燃烧室实验段实物图。该燃烧室

为双旋流高温升短环型，配有 3个双油路压力式

燃油雾化喷嘴，本文中考虑到实际供油量较小，

且主要开展点熄火特性实验，所以只使用其中副

油路。

 1.2   实验条件

本文在等离子体点火助燃头部输入电压 U0

为 0（常规点火器）、160、200、240 V的条件下，进

行了余气系数 α为 0.4～2.0（进口气流速度 C3 为

30 m/s）的点火实验、进口气流速度C3 为 40～80 m/s

的点火实验和进口气流速度 C3 为 50～130 m/s范

围内的熄火实验，分别用来对比研究施加等离子

体点火助燃头部激励后的点火延迟、点火边界和

贫燃熄火边界问题，具体情况见表 1。需要说明

的是，受实验条件所限本文中的点熄火特性实验

主要在入口常温常压的条件下开展；实验段进气

口截面尺寸为 240 mm×19.4 mm，计算得进行着

火延迟、点火边界和熄火边界实验的进气流量分

 

燃油喷嘴 原装点火器 热电偶 (11×3)

热电偶 (11×2)

全火焰筒拍摄窗 三头部等离子体强化燃烧实验件

图 2    航空发动机三头部燃烧室实验装置照片

Fig. 2    Photograph of aero-engine three dome combustion

chamber experimental apparatus
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别为 0.140、0.186～0.372 m3/s和 0.233～0.605 m3/s。
 1.3   等离子体点火助燃头部的研制

本文对已有的滑动弧等离子体燃油裂解头

部[21] 结构参数和放电参数进行了优化[22]，提出基

于滑动弧等离子体激励的航空发动机点火助燃头

部，并开展点熄火特性的实验研究。该头部适配

于某型号航空发动机燃烧室，其主要结构如图 3
所示，安装照片如图 4所示。滑动弧等离子体点

火助燃头部主要由一级旋流器、阳极文氏管、二

级旋流器和阴极喇叭口等组成。其中阳极文氏管

接入高压交流电，阴极喇叭口接地，配备独立实

验电源（CTP-2 000 K，0～30 kV），使两者之间击

穿空气放电，在旋流作用下形成稳定的滑动弧等

离子体放电区域。研究表明，燃油初次雾化后形

成的雾锥大部分都经过该滑动弧放电区域，在等

离子体的裂解，电离等作用下，燃油的黏性力降

低，雾化性能增强、反应活化能减小，达到强化点

火、辅助燃烧的作用[23]。

 1.4   助燃方案的设计

本文针对某型航空发动机，其燃烧室为高温

升短环型，20个头部均配备两级离心式旋流器，

每个头部配有一个双油路压力雾化喷嘴，配合扩

压器将雾化后的燃油喷入燃烧室。本文研制的点

火助燃头部可与该型燃烧室原装燃油喷嘴匹配，

并可直接替换原有的头部安装在燃烧室内。

旋转滑动弧等离子体放电可以产生大量的活

性粒子，如 OH、O2、O2（V）、O2（a1Δg）、O（1D）、

O3
[24] 等，研究表明，这些活性粒子在改善燃烧性

能中起着至关重要的作用[24-25]。如图 5所示为等

离子体点火助燃头部放电时活性粒子的流动轨迹

设想图[26]。

 
 

OH

O2(a1 Δg)
O(1D)
O3

O2(V)

O2

图 5    点火助燃头部放电时活性粒子的流动轨迹设想图

Fig. 5    Flow trajectory diagram of active particles under ignition

and assisted combustion dome within electric discharge
 

本文燃烧室实验段中 3个燃油喷嘴均配合安

装有滑动弧等离子体点火助燃头部，接通电源后

可见点火助燃头部放电均匀、稳定，放电效果如

图 6所示。

等离子体点火助燃头部相比于传统点火器，

其点火位置也具有很大优势。该头部的放电位置

尽可能更靠近主燃区，产生的活性粒子可以第一

时间参与燃烧反应，提高其利用率；更重要的是，

该位置的油气比远远高于燃烧室内其他位置，更

有利于燃烧室的点火与着火。图 7为点火方式与

燃烧效果对比照片，其中图 7（a）为点火方式对比

照片，图 7（b）为燃烧效果对比照片。

 

二级旋流

一级旋流

燃油喷嘴

阳极文氏管

滑动弧

燃油喷雾

阴极喇叭口

图 3    点火助燃头部原理图

Fig. 3    Schematic of ignition and assisted combustion dome
 

 

图 4    点火助燃头部安装照片

Fig. 4    Photograph of ignition and assisted combustion dome
 

 

表 1    实验条件表

Table 1    Table of experimental conditions

研究内容
进口速度
C3/（m/s）

余气系数
α

输入电压
U0/V

点火延迟 30 0.4～2.0
0（常规）
160～240点火边界 40～80

熄火边界 50～130
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 2    实验结果分析

 2.1   燃烧室着火延迟时间

航空发动机燃烧室的点火是一个包含多种物

理和化学反应的复杂过程，受到多种因素的相互

作用影响。燃烧室的进口温度、压力、流速和余

气系数等参数随飞行条件及工作状态的变化而发

生变化，进而影响燃烧室内的流场结构和雾化性

能，一旦发生空中熄火，便会造成二次点火困难。

为研究滑动弧等离子体点火助燃头部对燃烧室点

火过程的影响，本文在燃烧室进口气流速度为

30 m/s的工况下，开展了常规电火花点火与点火

助燃头部点火的特性实验研究，利用高速 CCD

相机及 OH（滤片波长（310±5） nm）像增强以 1 000

帧的频率采集燃烧室火焰筒内的点火过程，并计

算出着火延迟时间。

在余气系数 α为 0.4的工况下，燃烧室头部

在常规电火花点火下的着火过程如图 8所示，图

中第 5 ms到第 100 ms的 20张图片展示了点火过

程中 OH信号的动态过程。

点火器工作后电火花形成局部高温点，5 ms
时，在电火花点火的位置附近观测到初始火核，

其 OH强度值最大，随后火核扩散，点燃其周围的

油气混合气，火焰从点火器出口位置向整个燃烧

室传播；20 ms左右时，火焰传播至燃烧室的主燃

区，将从燃烧室头部喷出的油气混合气点燃并快

速向下游扩散燃烧。50 ms左右时，着火前燃烧

室内的未燃气基本被点燃；随着燃料与空气混合

气的快速消耗，燃烧区内出现短暂的低压贫氧贫

油的过渡态，火焰快速熄灭并随流从燃烧室排出，

只有主燃区得到头部的燃料和空气持续供给，维

持燃烧，其间可能伴有多次震荡；60 ms左右时，

由于燃烧室头部两级旋流器的作用，在主燃区形

成较强的回流区，部分已燃高温燃气回流加热从

火焰筒头部进入的空气和燃油混合气直至着火燃

烧，并形成稳定的点火源，火焰再次向下游传播，

此次燃烧相较初次点燃瞬间比较稳定；80 ms左
右时，燃烧室火焰筒内被全部点燃，并形成稳定

的自持燃烧；100 ms时，主燃区、补燃区以及掺混

区的分区燃烧作用逐渐形成，自此燃烧室完成了

一个完整的点火过程。

不难看出，常规的电火花点火时，首先在点火

器附近产生初始火核，然后再向燃烧区扩散传播。

但是，由于传统的电火花点火器本身的结构特点

以及其安装的位置在外环火焰筒的壁面位置，必

然限制了其产生的初始火核的位置在壁面附近，

该位置油气配比不是最佳工况，而且该位置点火

后形成的初始火核需要首先向主燃区扩散燃烧，

当主燃区达到自持稳定燃烧后才能逐渐使得整个

火焰筒内稳定燃烧。更为严重的是，在该位置点

火受流场条件和使用条件的影响较强，点火时常

常处在非最佳设计点工况，特别是在一些极端条

件下，点火边界变窄不利于再次点火。

相比于常规的电火花点火，滑动弧等离子体

点火助燃头部的点火过程和点火机制则明显不同。

在余气系数 α为 0.4，点火助燃头部的输入电压

为 200 V的工况下，着火过程如图 9所示。图中

20张从第 2 ms到第 78 ms的图片展示了点火过

程中 OH信号的动态过程。当点火助燃头部工作

后，预先雾化后的燃油经过滑动弧等离子体放电

 

图 6    三头部燃烧室点火助燃头部放电照片

Fig. 6    Photograph of ignition and assisted combustion dome

three dome combustion chamber within electric discharge
 

 

(a) 点火方式对比照片

(b) 燃烧效果对比照片 

常规点火

常规燃烧

点火助燃头部点火

滑动弧等离子体助燃

图 7    点火方式与燃烧效果对比照片

Fig. 7    Comparison of ignition methods and combustion effect
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图 8    常规点火器点火的着火过程（α=0.4）

Fig. 8    Igniting fire process of conventional electric spark ignition （α=0.4）
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图 9    滑动弧等离子体点火的着火过程（α=0.4，U0=200 V）

Fig. 9    Igniting fire process of gliding arc plasma ignition （α=0.4, U0=200 V）
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区域，与活性粒子碰撞形成小碳链的燃料，既改

善了燃料的雾化质量并使得其与空气良好掺混，

又使能电子碰撞油气混合气直接触发燃烧化学反

应，开始燃烧。在第 2 ms时，在等离子体点火助

燃头部的出口位置观测到初始火核，但其 OH强

度值较小且没有突增，随后火核扩散，点燃其周

围的油气混合气；14 ms左右时，主燃区基本被完

全点燃，火焰继续扩散。22 ms左右时，燃烧快速

扩散至整个燃烧室，之后出现短暂的低压贫氧贫

油的过渡态，造成短暂的震荡；42 ms左右时，主

燃区重新进入稳定燃烧，火焰再次向下游传播；

50 ms左右时，燃烧室火焰筒内被全部点燃，并形

成稳定的自持燃烧且烧强度逐渐增加。

滑动弧等离子体点火助燃头部形成初始火核

的机理与常规的电火花点火明显不同的是，电火

花采用高温触发燃烧化学反应；而滑动弧点火助

燃头部在放电过程中产生非平衡的低温等离子体，

其对空气的加热效应也不过几十度，其主要是利

用高能电子碰撞油气混合气直接触发燃烧化学反

应。同时两者产生初始火核的位置也不相同，电

火花点火时，初始火核在外环火焰筒壁面附近，

而点火助燃头部形成初始火核的位置在主燃区核

心位置，所以其点火与着火的性能明显优于常规

的电火花点火。

本文以燃烧室内某点的 OH亮度值随时间的

变化作为评价着火延迟时间的依据，选取点为燃

烧室火焰筒内，燃烧头部的中轴延长线上，主燃

区中的核心点，如图 9中点 C所示。由此可得到

着火过程中 OH亮度值的散点图，进而二次拟合

出 OH随时间的变化曲线，如图 10为进口气流速

度 C3 为 30 m/s、余气系数 α为 0.4时常规点火与

点火助燃头部点火的 OH信号值变化曲线。实验

采用时序控制系统，控制点火、相机与供油同步

触发，以开始捕捉到 OH信号作为着火的起始点，

并标记为 0 ms时刻位置。由图可知，随着时间的

增加，OH信号值逐渐增大，伴有一定震荡且逐渐

趋于稳定，期间当经历第一个 OH信号峰值时，由

图可见，整个主燃区已经被点燃并扩散至整个火

焰筒，认为此时初步完成着火过程，待几次震荡

以后逐渐进入稳定燃烧状态，判定点火成功，文

中将图 10的 0 ms时刻位置与 OH信号的峰值位

置之间的时间差即定义为着火延迟时间。如图 11
表示的是不同余气系数条件下，着火延迟时间 t
及其缩减量 Δt与输入电压 U0 之间的关系（进口

气流速度 C3 为 30 m/s）。
由图 10可见，在余气系数 α为 0.4的工况下，

常规电火花点火的着火延迟时间为 38 ms；当使

用滑动弧等离子体点火助燃头部点火，输入电压

U0 为 160、200 V和 240 V时，着火延迟时间分别

为 34、26 ms和 33 ms。不同输入电压条件下滑动

弧等离子体点火助燃头部点火的着火延迟时间相

较于常规电火花点火器均有明显缩短，这是由于

滑动弧点火助燃头部的点火位置具有较好的油气

比环境，且滑动弧放电时间远小于点火时间，可

以产生大量的高能电子、亚稳态粒子与活性粒子，

还可以促进燃料裂解为低碳链的烃类化合

物[27]，同时滑动弧放电能够为燃烧提供大量的自

由基与焦耳热，可以强化燃烧室的初始点火过程。

当 U0 从 160 V增加到 200 V时，着火延迟时间进

一步缩短，相较于常规电火花点火器缩短 31.6%；

U0 继续增大至 240 V时，效果减弱。这是因为增
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图 10    常规点火与滑动弧等离子体点火的 OH发射强度随

时间的变化曲线（α=0.4）

Fig. 10    The curve of OH emission intensity of conventional

ignition and gliding arc plasma ignition （α=0.4）
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图 11    着火延迟时间及时间缩减量

Fig. 11    Ignition delay time and reduction
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大 U0 能够提高滑动弧单位时间的能量输入，在一

定范围内增加 U0 可以促进等离子体放电时各种

活性粒子的产生，提高点火助燃头部的点火能力；

但 U0 持续增加直至超出界限，实际放电的击穿模

式会有显著的变化，其中伴随击穿滑动模式会持

续降低[22]，更多的能量用于热耗散中[4]，反而降低

了用于非平衡态等离子体激发的能量，使得在较

高输入电压下辅助点火效果有所减弱。

由图 11可知，进口气流速度 C3 依然为 30 m/s，
随着余气系数 α由 0.4依次增加到 0.8、1和 2，常
规电火花点火的着火延迟时间也分别增至 44、57、
59 ms；使用滑动弧等离子体点火助燃头部点火，

不同余气系数条件下的着火延迟时间相比常规电

火花点火均有明显缩短；在实验工况内，输入电

压 U0 为 200 V时的点火效果最佳，且在 α为 2时

效果最显著，着火延迟时间为 30 ms，较常规电火

花点火缩短约 49.2%；U0 由 200 V增大至 240 V，

由于分配给用于激发非平衡等离子体的能量减少，

导致辅助点火效果有所减弱。

 2.2   燃烧室点火边界

本文研究了燃烧室在贫油条件下的点火性能，

得到了常规电火花点火与滑动弧等离子体点火助

燃头部的点火特性曲线，如图 12所示。实验发现，

在进口气流速度 C3 为 40～80 m/s的范围内，点火

边界随着 C3 的增加而明显减小。采用常规电火

花点火时，当 C3 为 40 m/s左右时，点火边界最宽，

熄火时的余气系数 α达到 6.5，之后点火边界随

着 C3 的增大而减小。在 80 m/s左右时，点火边界

最窄，着火时 α仅有 5.5，受实验条件限制，本实验

中的最大进口气流速度在 80 m/s左右。而在相

同的实验条件下，滑动弧等离子点火助燃头部的

点火边界明显大于电火花点火。
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图 12    常规点火器与等离子体点火助燃头部的点火特性

Fig. 12    Ignition characteristics of conventional igniter and

plasma ignition and assisted combustion dome

热自燃理论认为，着火是否能够成功主要由

反应生热速率 qr 和散热速率 ql 谁强谁弱来决定，

活化能 Ea 和燃料浓度 ρf 等因素均对 qr 有较强影

响，具体关系如下式：

qr = ρ
a
fρ

b
oAe（−Ea/RT）∆hc

式中 ρo 为氧化物浓度；A为指前因子；R为通用气

体常数；T为温度；Δhc 为单位质量燃料的热值；a、
b为相应的反应级数。

谢苗诺夫热自燃理论表明减小反应活化能、

增大可燃物浓度能有效提高生热速率，降低着火

温度，将着火提前[28]。

由点火位置分析，滑动弧等离子体点火助燃

头部的点火位置在燃烧室主燃区靠近头部的位置，

此处的可燃物浓度 ρf 比火焰筒壁面处要高得多，

且非平衡等离子体的裂解作用可以将大碳链的液

态燃料裂解成小碳链的气态燃料，从而降低反应

的活化能 Ea。因此在贫油条件下，使用等离子体

点火助燃头部点火时反应生热速率更大，更容易

点火成功。等离子体点火助燃头部点火位置还有

较强的回流区，创造了良好的点火稳焰的条件，

使其更有利于点火。

从点火机制来看，电火花点火利用局部高温

热源触发燃烧化学反应，而滑动弧等离子体点火

助燃头部主要是利用高能电子碰撞油气混合气直

接触发燃烧化学反应。由此不难发现，等离子体

点火助燃头部的点火与着火的性能明显优于常规

的电火花点火。

图 12表明，在滑动弧等离子体点火助燃头部

的输入电压 U0 为 160 V条件下，进口气流速度

C3 为 40 m/s左右时，成功点火的余气系数 α达到

6.8，而在 C3 为 80 m/s左右时，成功点火的 α为

5.75；在 U0 为 200 V条件下，其效果最为明显，C3

为 40 m/s左右时，成功点火的 α达到 7.3，相较常

规点火扩宽 12.3%，而在 C3 为 80 m/s左右时，成

功点火时 α为 6.5，扩宽约 18.2%；在 U0 为 240 V
条件下，C3 为 40 m/s左右时，成功点火的 α达到

7.1，而在 C3 为 80 m/s左右时，成功点火时的 α为

6.1。
 2.3   燃烧室熄火边界

贫油和富油超出一定限度后都会导致发动机

熄火，熄火边界是常用来表征燃烧室稳定燃烧范

围的特性参数。考虑到富油条件下对测试平台和

测试设备要求较高以及安全性等问题，因此本文

第 9 期 屈美娇等： 滑动弧等离子体点火助燃头部激励对燃烧室点熄火特性的影响 2069



仅研究了发动机燃烧的贫油熄火边界。如图 13
为输入电压 U0=240 V时，临近熄火状态下 OH信

号强度分布，其中图 13（a）为常规燃烧，图 13（b）
为等离子体助燃。由图 13可见，在临近熄火条件

下，常规燃烧的火焰较为分散，OH相对强度较低；

而当施加等离子体激励后，火焰更为集中，且 OH
相对强度更高。
  

(a) 常规燃烧 (b) 等离子体助燃
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图 13    临近熄火状态下 OH强度分布（U0=240 V）

Fig. 13    Intensity distribution of OH approaching flameout

（U0=240 V）
 

如图 14为在等离子体点火助燃头部输入电

压 U0 分别为 0、160、200、240 V时，进口空气流

速 C3 对燃烧室熄火边界的影响。在 U0=0 V，即

未施加等离子体激励时，熄火边界在一定的进口

空气流速的范围内（40～108 m/s）随 C3 的增加而

得到拓宽，且在 C3 为 108 m/s时达到最大，此时余

气系数 α为 24.3，随后继续增大 C3，熄火边界反

而减小。当 U0=240 V，熄火边界有明显地增大，

当 C3 为 118 m/s时，此时余气系数达到最大值，

为 26.1，相比于不施加等离子体激励，熄火边界扩

宽 7.41%。而 U0=160 V和 200 V时，在 C3 较小条

件下，对熄火边界有显著的拓宽作用，随着进口

空气流速的增大效果减弱。这是由于在低输入电

压、较低进口空气流速时，滑动弧放电模式主要

为 A～G模态，空气流速增大，放电模态发生变化，

导致助燃效果减弱[22]。

若不考虑燃烧系统的机械特性，燃料的理论

燃烧反应速率是由其化学动力学速率决定的，活

化能 Ea、反应温度 T等因素对化学反应速率有显

著影响。有研究表明减小总包反应的活化能是提

高化学反应速率的有效手段之一[28]。

非平衡等离子体的裂解作用可以使燃料活化

能降低，从而提高反应速率。非平衡等离子体还

可以直接增大控制链锁反应过程的关键化学反应

的反应速率，来提高总包反应速率，例如：O2（a1Δg）+
H→OH+O等反应速率都远远大于基态粒子参与

反应的反应速率[25]。因此施加等离子体激励时，

燃料的燃烧反应更快，单位时间内产生的热量更

多，在相同的外部条件下（散热速率相同），施加

等离子体激励时系统温度下降更慢，熄火边界得

到扩宽。

实验研究表明，熄火边界的拓展效果和火焰

的稳定性随着输入电压的增加均有显著提升，同

时，燃油的雾化质量也随着流场速度、供油量和

压力的增加而大幅提高，所以进气速度越大，拓

宽熄火边界的效果越明显。

 3    结　论

本文基于旋转滑动弧等离子体技术，研制了

与某型航空发动机燃烧室适配的点火助燃头部，

并在三头部燃烧室实验平台的基础上开展了点熄

火特性实验研究，初步验证了该技术拓展燃烧室

点熄火性能的可行性，分析了滑动弧等离子体点

火助燃头部对燃烧室点火延迟、着火过程以及点

熄火边界的影响规律。得到以下结论：

1）  实验表明，相比于常规的电火花点火，滑

动弧等离子体点火助燃头部的点火过程和点火机

制明显不同，着火延迟时间大幅缩短，当余气系

数 α为 2，输入电压 U0 为 200 V时，点火助燃头部

的着火延迟时间较常规点火器缩短约 49.2%；输

入电压 U0 为 200 V时，滑动弧等离子体点火助燃

头部的贫油点火边界比常规点火器点火边界拓宽

约 18.2%。
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图 14    常规燃烧与等离子体助燃的贫油熄火边界

Fig. 14    Lean flameout limit of conventional combustion and

plasma-assisted combustion
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2）  熄火边界的拓展效果随着点火助燃头部

输入电压的增加有显著提升，相比于不施加等离

子体助燃，在输入电压 U0 为 240 V时，等离子体

助燃激励的熄火边界拓宽约 7.41%。
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