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某型全环燃烧室点火特性试验
丁国玉1，马    丹2，高    雅1，陶焰明1，刘达兵1

（1.  中国航发湖南动力机械研究所，湖南 株洲 412002；
2.  中国航发南方工业有限公司，湖南 株洲 412002）

摘　　　  要：    对某型全环燃烧室进行了模拟地面起动和高空状态下的点火性能试验，研究表明：着火及联焰

油气比均随燃烧室进口马赫数的增大而减小；随着模拟点火高度增加，点火变得越来越困难，特别是在试验

工况中的低进口马赫数状态下；着火、联焰边界对应的油气比均随换算参考速度的增加而减小，且符合幂函

数的函数形式，通过拟合得到着火、联焰边界对应的油气比与换算参考速度之间的函数关系式，经与试验值

对比，着火、联焰边界预估值的误差大多分别不超过 10%和 15%。

关　键　词：全环燃烧室；着火边界油气比；联焰边界油气比；点火特性；换算参考速度

中图分类号：V231.3　　　　　文献标志码：A

Experiment on ignition performance of a full annular combustor
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Abstract:   Experiments  were  conducted  to  study  the  ignition  performance  on  a  full  annular
combustor  by  simulating  the  ground  start  and  high-altitude  ignition  parameters.  The  test  results  showed
that  the fuel-air  ratio  of  both the stable  flame establishment  and the flame propagation from the ignition
dome  to  the  unburned  dome  decreased  with  the  increasing  inlet  airflow  Mach  number;  ignition  became
more  and  more  difficult  with  the  increase  of  simulating  ignition  height， especially  at  low  inlet  Mach
number condition; the fuel-air ratio of stable flame establishment limit and the light around limit decreased
with  the  increase  of  corrected  reference  velocity， and  there  was  a  power  function  relationship  between
them; the functional relationship was obtained by fitting; if compared with the test values，the errors of the
estimated  fuel-air  ratio  of  stable  flame  establishment  limit  and  light  around  limit  were  mostly  less  than
10% and 15%，respectively.
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fuel-air ratio of the light around limit；ignition performance；
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对航空发动机而言，迅速、可靠起动极其关

键，特别是在低温、低压等恶劣条件下的可靠起

动。从燃烧的角度来讲，发动机的可靠起动首先

需要燃烧室的可靠点火作为支撑。对于航空发动

机燃烧室的点火问题，其本质上是气液两相间的

液雾强迫点火和火焰传播问题。
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在航空发动机燃烧室点火方面，国内外开展

了大量的研究，对燃烧室点火设计具有较好的指

导作用。这些研究工作主要体现在：①点火基础

研究。Lefebvre在点火基础研究方面做了较为全

面的工作，系统研究了压力、温度、速度、油雾参

数、油气比等对点火的影响[1]，并根据多个型号发

动机燃烧室的点火数据建立了燃气轮机燃烧室的

点火经验关系式[2]；Read等 [3] 对低温、低压条件

下燃烧室中受湍流作用影响的点火过程及流场结

构进行了分析。②单头部/多头部燃烧室点火。

近些年在单头部/多头部燃烧室点火方面开展了

大量的点火试验研究，研究了各级旋流器旋流

数[4-5]、空气流量分配 [6]、预燃级旋流组织 [7]、套筒

出口形状[8]、主燃孔轴向位置 [9] 等对点火性能的

影响。③全环燃烧室点火。李继保等[10] 对某全

环燃烧室开展了贫油点熄火试验研究，发现火焰

筒头部局部富油可拓宽贫油点熄火边界；赵明龙等[11]

对比了单头部、扇形和全环燃烧室的点火性能，

并基于 Lefebvre点火模型，通过数据拟合获得了

各试验件贫油点火边界的经验公式，并得到它们

之间的换算方程；王高峰等、令狐昌鸿等[12-13] 总

结了环形燃烧室周向点火机理基础研究进展，并

采用高速摄像技术对 16头部环形燃烧室的点火

和火焰传播过程进行了试验研究，分析了两种不

同点火模式下点火过程的火焰形态和发光强度；

Boileau等 [14] 采用大涡模拟的方法对一个环形回

流燃烧室的点火过程进行了数值仿真，为预测点

火，许多研究者[15-17] 也开展了基于大涡模拟的点

火仿真；肖为等[18] 基于点火恢复时间建立了燃烧

室点火边界预测模型，并对预测模型的精度进行

了验证。从已有的研究来看，在全环燃烧室点火

方面开展的研究还比较少，主要原因在于开展全

环燃烧室点火试验代价较大，尤其是模拟高空点

火试验，而仿真计算模型又缺乏试验数据校核。

此外，国内外对全环燃烧室高空点火性能及其变

化规律的研究相对较少，尤其是在工程上缺少精

度较高的经验/半经验公式。

本文针对某型发动机燃烧室开展全环燃烧室

模拟地面起动和高空点火试验，通过对试验数据

的分析与处理，得到着火、联焰边界曲线，为更全

面地认识全环燃烧室点火过程、点火性能规律变

化与工程上实用的点火性能预测提供技术支持。

 1    燃烧室模型、试验系统和研究参数

 1.1   燃烧室模型

研究中设计了某型燃烧室全环模型，图 1为

燃烧室模型示意图。该燃烧室为环形回流燃烧室，

由火焰筒、燃烧室机匣、燃油总管、燃油喷嘴、点

火电嘴等组成，其中在位于燃烧室外环通道的燃

烧室机匣上布有引气环。在该燃烧室中，火焰筒

头部布有若干进气孔和旋流片，这种设计一方面

是为了在火焰筒头部形成冲击+气膜冷却，以保

护火焰筒头部不被烧蚀，另一方面可在火焰筒内

头部区域形成切向流动，有利于头部联焰；燃油

喷嘴轴向位置位于主燃孔与冲击气膜孔之间，轴

向位置位于两主燃孔正中间，为双油路离心喷嘴，

全环共有 6个燃油喷嘴，该喷嘴主要由喷嘴座、

隔热罩、主/副喷口和油滤网等零件组成；全环燃

烧室采用一个点火电嘴点火，该点火电嘴为高能

点火电嘴，点火能量不小于 2 J，火花频率不小于

1.9 Hz，点火电嘴位于火焰筒外壁面，轴向位置上

与燃油喷嘴位置基本一致，周向位置上位于相邻

两个燃油喷嘴中间；火焰筒壁面上开有主燃孔、

掺混孔和冷却孔，其中火焰筒壁面冷却方式为多

斜孔冷却。
  

燃烧室机匣

燃烧室空气进口

燃烧室燃气出口

掺混孔

进口空气 高温燃气 出口燃气

主燃孔 燃油喷嘴

火焰筒

图 1    燃烧室模型

Fig. 1    Combustor model
 

 1.2   试验系统

图 2为试验系统示意图，试验系统主要包括

燃烧室全环试验件、供气系统、供油系统、点火

系统和测试系统。供油系统由油泵、阀门和喷嘴

组成，试验所用燃油为 RP-3航空煤油；点火系统

含高能点火器、电缆和点火电嘴；测试系统包括

测试装置、补偿导线和数据采集设备等，空气流

量采用标准质量流量喷嘴测量，燃油流量采用质

量流量计测量，燃烧室进出口压力参数通过压力

受感部进入 PSI9016压力测量系统进行测量，燃

烧室进出口温度参数测量采用热电偶接入 VXI
总线测试系统（VXIbus testing system）。试验中所

有压力、温度、流量等测量参数均通过 PSI9016
压力测量系统、VXI数据采集系统进入数据采集

计算机进行采集处理，试验中所用测量设备的测

量范围及精度如表 1所示。
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图 3为进口测点分布示意图，进口总压通过

3支沿周向 120°均布的总压管测量，每支 1点，共

3点；进口静压通过 3个沿周向均布的壁面静压

孔进行测量，共 3个测点；图 4为出口测点分布示

意图，出口总压通过 3支沿周向 120°均布的梳状

总压耙进行测量，每支 3个测点，共 9点；出口静

压通过梳状总压耙上的静压孔进行测量，每支 1
个测点，共 3点；进口总温通过 3支沿周向均布的

热电偶进行测量，每支 1点，共 3点；出口总温通

过 3支沿周向均布的梳状热电偶进行测量，每支

4个测点，共 12点。其中，进口参数测量位置位

于燃烧室进口上游 60 mm处，出口参数测量位置

位于燃烧室出口截面。

 1.3   参数及方法

研究中开展了模拟地面起动和模拟高空点火

状态下点火性能试验，如表 2所示，主要包括 5个

状态：模拟地面点火、模拟 4 500 m点火、模拟

6 000 m点火、模拟 7 500 m点火和模拟 8 500 m

点火。对于不同的状态，还考察了燃烧室进口空

气流量对点火性能的影响。

试验研究中确定燃烧室贫油点火边界的方法

如下：保持燃烧室进口空气参数不变，起动点火

电嘴的同时开始计时，并开始数采燃烧室进出口

参数，2～3 s后给燃烧室按等流量方式供油，如果

点火成功，则保持燃烧室进口空气参数不变，逐

步减少燃油流量，继续进行点火试验，直到点火

不成功为止；如果点火不成功，则继续保持燃烧

 

表 1    主要测试设备

Table 1    Main measurement device

参数名称 测试设备 测量范围 精度

进出口压力 PSI9016 （0.2～1.5）×105 Pa ±0.5%
进口温度 K型热电偶 （−60～100）℃ ±1℃

出口温度 B型热电偶 （100～1 700）℃ ±5℃

燃油流量 流量计 （1～100）g/s ±0.5%

空气流量 质量流量喷嘴 （0.05～2.0）kg/s ±1.0%

燃油温度 K型热电偶 （−60～100）℃ ±1℃

 

标准质量流量喷嘴

计算机

压缩机

阀门

试验件

油桶

K型热点偶

B型热电偶

图 2    全环燃烧室试验系统示意图

Fig. 2    Experimental system diagram of full annular combustor
 

 

40° 40°

静压测点(三点均布)

总压测点(三点均布)

总温测点(三点均布)

图 3    进口测点分布示意图

Fig. 3    Diagram of inlet measuring points
 

 

出口总压测点
出口静压测点
出口总温测点

60° 60°

图 4    出口测点分布示意图

Fig. 4    Diagram of outlet measuring points
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室进口空气参数不变，逐步增加燃油流量，继续

进行点火试验，直到点火成功为止。

需要说明的是，由于该试验件为燃烧室全环

试验件，从点火的过程来看，全环燃烧室成功点

火主要存在两个步骤：第一步是高能点火器打火

形成核心火团后，核心火团点燃点火电嘴对应头

部的主燃区，形成稳定火焰，本文中将该过程称

为着火；第二步是着火头部向未燃头部的火焰传

播，待所有的头部都出现稳定的火焰，即认为点

火成功，本文中将该过程称为联焰。也就是说，

本文所说的点火包括着火和联焰两个过程，试验

中判断着火、联焰成功的标准如下：从供油开始

到燃气温度开始上升时的时间不超过 20 s，则认

为着火成功；从供油开始到燃烧室出口热电偶每

支温度测点均有不低于 250 ℃ 温升的时间不超

过 35 s，即认为联焰成功。

 2    试验结果及分析

下文中的着火/联焰边界对应的油气比是指

着火/联焰边界对应的燃油流量与所在状态下空

气流量的比值，特此说明。

 2.1   着火、联焰特性

在航空发动机起动过程中，点火电嘴对应的

头部着火与整个燃烧室的联焰成功对发动机起动

成功至关重要，也是发动机起动成功的必要条件。

图 5、图 6分别示出了着火、联焰边界对应的油

气比随燃烧室进口马赫数的变化，由图可以看出

1） 在试验参数范围内，随着燃烧室进口马赫

数增大，各状态下着火边界对应的油气比均呈现

下降的趋势，这就意味着：对应不同的点火高度，

随着空气流量的增加，点火难度降低。分析认为

这种规律特性是受两方面共同作用的结果：一方

面，空气流量增加意味火焰筒头部区域平均流速

增大，由于速度增加加速了核心火团向附近区域

的散热，故不利于核心火团的形成和存活，另外

速度增加对火焰稳定也是不利的，因此，空气流

量增大存在对着火不利的影响；另一方面，空气

流量增加以后，点火时所需的燃油流量亦会增加，

那么点火时燃油喷嘴的供油压差会得到提高，对

离心喷嘴而言，供油压差提高可以改善低供油压

差时的燃油雾化粒度索太尔平均直径（SMD），同

时流速的增加也会进一步强化气动力对燃油雾化

的效果，这都会使得 SMD进一步减小，而 SMD
越小，按照液滴蒸发 D2 （D为液滴直径）定律，油

珠更易蒸发，从而就会使得核心火团温度高、释

 

表 2    点火试验状态参数

Table 2    Ignition test parameters

状态名称
进口空气流量/

（kg/s）
进口空气
总温/℃

进口空气
总压/kPa

模拟地面起动
0.100

室温 室压0.200

模拟 4 500 m
0.137

−14.3 57.70.206

模拟 6 000 m

0.073

−24.0 47.20.112

0.169

模拟 7 500 m

0.062

−33.8 38.30.091

0.137

模拟 8 500 m 0.118 −40.3 33.1
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0.015
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0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.10

油
气

比
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fa

进口马赫数Ma

模拟地面着火 模拟高空4500 m着火
模拟高空6000 m着火 模拟高空7500 m着火
模拟高空8500 m着火

图 5    着火边界对应的油气比随进口马赫数的变化

Fig. 5    Fuel-air ratio of stable flame establishment limit versus

inlet Mach number
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油
气

比
R
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进口马赫数Ma

模拟地面联焰 模拟高空4500 m联焰
模拟高空6000 m联焰
模拟高空8500 m联焰

模拟高空7500 m联焰

图 6    联焰边界对应的油气比随进口马赫数的变化

Fig. 6    Fuel-air ratio of light around limit versus inlet

Mach number
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热速率大，着火也就会变得更容易。从试验结果

来看，燃油雾化的作用占据主导地位，从而呈现

出着火油气比随进口马赫数增加而减小的趋势。

2） 随着模拟点火高度增加，着火、联焰油气

比有所增加，也就意味着点火变得越来越困难，

特别是在试验工况中的低进口马赫数下，点火十

分困难，例如在 8 500 m高度下，低进口马赫数下

不能实现点火。这主要是由于随着模拟点火高度

的增加，燃烧室进口压力、温度均降低，相同马赫

数下的空气流量亦减小，一方面会使得燃油雾化

粒径增大、燃油的蒸发比例减小，另一方面化学

反应速率降低，这对点火均是不利的，因此高空

点火比较困难。

3）  着火边界对应的油气比与联焰边界对应

的油气比（记为 Rfa）随进口马赫数的变化规律是

一致的，但相同进口参数下联焰边界对应的油气

比更高，这主要是由于：一方面，火焰传播过程中

会受到空气流动的影响对外散热，着火边界对应

的油气比所释放的热量不足以为未燃头部点火提

供足够的能量；另一方面，着火时燃烧效率较低，

尤其是在高空状态下，这也意味着已燃头部向外

散出的热量不足，因此要实现联焰，需要已燃头

部释放更高的热量才可以作为其它未燃头部点火

源所具备的能量。

 2.2   点火性能综合分析

为更全面地分析着火特性和联焰特性，充分

考虑各个状态下进口压力、温度、空气流量对着

火和联焰特性的影响，引入换算参考速度这一概

念，换算参考速度的计算公式如下：

Vc =
qm,a

ρAp
· pt3

101 325
· t3+273.15

288.15
（1）

其中 Vc 为换算参考速度，单位为 m/s；qm,a 为燃烧

室进口空气流量，单位为 kg/s；ρ为空气密度，单

位为 kg/m3；Ap 为燃烧室参考截面面积，单位为 m2；

pt3 为燃烧室进口总压，单位为 Pa； t3 为燃烧室进

口总温，单位为℃。

图 7示出的是着火 /联焰边界对应的油气比

随换算参考速度的变化，可以看出：由于换算参

考速度综合考虑了空气流量、进口压力、进口温

度对点火性能的影响，在引入换算参考速度后，

着火/联焰边界对应的油气比随换算参考速度的

变化呈现出规律性，均是随换算参考速度的增加

而减小。对本文研究的燃烧室全环试验件而言，

可将换算参考速度大致分为 3个区域：①Vc 不超

过 1 m/s的区域，本文称之为剧变区，在这个区域，

随着换算参考速度的减小，着火/联焰边界对应油

气比急剧增加。②过渡区，对应换算参考速度为

1～1.5 m/s的区域，在该区域，随换算参考速度的

变化，着火/联焰边界对应油气比的变化幅度有所

减小，变化率不再像剧变区那么大。③当换算参

考速度超过 1.5 m/s后，着火 /联焰边界对应油气

比随换算参考速度的变化趋于平缓，变化的幅度

较小，本文将该区域称之为缓变区。从上述变化

规律来看，着火/联焰边界对应油气比与换算参考

速度之间的函数关系可按幂函数进行拟合，由此

得到着火/联焰边界对应油气比与换算参考速度

之间的函数关系式。

着火边界函数关系

Rfa,1 = 0.021 5Vc
−0.864 （2）

联焰边界函数关系

Rfa,2 = 0.025 7Vc
−0.767 （3）

采用上述两个经验公式反算各状态下的着火

边界和联焰边界，并与试验值对比（如图 8、图 9
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图 7    着火/联焰边界对应的油气比随换算参考速度的变化

Fig. 7    Fuel-air ratio of stable flame establishment limit/light

around limit versus corrected reference velocity
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所示），可以看出：着火边界的预估值的误差

为±10%，联焰边界的预估值的误差为±15%。可

见，上述函数关系式对于该燃烧室试验件的贫油

点火性能具有较高的预测精度。

 3    结　论

研究中设计了某型燃烧室全环试验件，针对

地面起动和高空点火对应的状态参数，开展了不

同燃烧室进口空气流量下的贫油点火特性试验研

究，在本文研究的参数范围内，获得了如下结论：

1） 该燃烧室可实现模拟高空点火高度 8 500 m

的着火、联焰，在模拟高空点火高度为 8 500 m的

进口状态参数下，当燃烧室进口马赫数为 0.076

时，该型燃烧室的着火、联焰边界对应的油气比

均不超过 0.03。

2） 在试验参数范围内，各状态下着火/联焰边

界对应的油气比均随进口马赫数的增大而减小。

3） 随着模拟高空点火高度增加，着火/联焰边

界对应的油气比均有所增加，特别是在试验工况

中的低进口马赫数状态下，着火/联焰十分困难，

当模拟点火高度超过 7 500 m时，较低的进口马

赫数状态下无法成功点火。

4） 各状态下着火/联焰边界对应的油气比均

随换算参考速度的增大而减小，从规律特性来看

符合幂函数关系，并由此得到了两者之间函数关

系式。
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