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不同雾化特性下燃烧室贫油熄火特性试验
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摘　　　  要：    为了研究雾化特性对贫油熄火性能的影响，对喷雾火焰进行了试验研究。在双轴向和双径向

旋流器燃烧室中，分别测量了不同喷嘴的熄火极限和出口温度，并估算了燃烧效率。结果表明：①不同结构

和喷嘴的燃烧室熄火性能有很大差异，双径向燃烧室的熄火性能普遍优于双轴向；②雾化特性中的索太尔平

均直径、液滴速度、喷雾空间分布等参数都影响着贫油熄火极限，仅靠索太尔平均直径无法代表所有雾化特

性对贫油熄火性能的影响；③空心喷雾使得火焰根部远离回流区，实心喷雾使得火焰根部集中在回流区；

④不同雾化特性的燃烧室在接近贫油熄火时的燃烧效率和出口温度有很大不同。熄火时的出口温度代表了

理想的贫油熄火极限。燃烧效率反映了燃烧室实际贫油熄火极限与理想熄火极限之间的差距。
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Abstract: In order to investigate the effects of atomization characteristics on the lean blow-out (LBO)
performance，an experimental study was carried out on the spray and the combustion. The LBO limits and
outlet  temperatures  near  the  LBO  condition  of  different  atomizers  were  measured  and  the  combustion
efficiency was estimated in a single dome rectangular model combustor with a dual-radial and a dual-axial
swirl  cup， respectively.  The  results  showed  that， （1）  the  LBO  performance  of  the  combustors  with
different structures and atomizers was very different. The LBO performance of the dual-radial combustors
was generally better than that of the dual-axial combustors. （2）There was no obvious correlation between
spray Sauter mean diameter （SMD）and LBO limit，and SMD alone cannot represent the influence of all
atomization characteristics on LBO performance. （3）The hollow spray kept the flame base away from the
recirculation zone，and the solid spray kept the flame base concentrated in the recirculation zone. （4）The
combustion efficiency and outlet temperature of combustors with different atomization characteristics were
very  different  near  the  LBO.  The  outlet  temperature  at  LBO  represented  the  ideal  LBO  limit.  The
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combustion efficiency reflected the difference between the actual LBO limit and the ideal LBO limit.

Keywords:   atomization characteristics；swirl-stabilized combustor；lean blow-out；
combustion efficiency；outlet temperature rise

 

贫油熄火（lean blow-out, LBO）极限是评价燃

烧室性能的一个重要参数，特别是对于航空发动

机而言[1]。LBO的发生将会严重危害到飞机的安

全运行[2]。因此，燃烧室当量比必须在整个飞行

包线内始终大于 LBO极限，特别是对于新型贫油

燃烧室[3]。在航空发动机设计过程中，LBO极限

作为一项重要参数需要在设计定稿前确定。传统

的试验测试方法需要花费大量的时间和金钱[4]。

因此，开发一种快速预测 LBO极限的方法可以显

著降低成本，加快新型发动机研发进度，并为燃

烧室的改进提供方向。为了实现这个目标，需要

对影响 LBO性能的各种因素进行全面的研究。

基于旋流稳定喷雾火焰的旋流杯燃烧器由于

其较大的负荷能力，在现代燃气轮机中得到广泛

的应用[5]。液体燃料喷雾燃烧过程包括雾化、汽

化、湍流混合和化学反应，每一个步骤都对燃气

轮机燃烧室的燃烧特性有着重要影响[6]。其中，

燃油雾化是喷雾燃烧的第一步，它控制着燃油液

滴的尺寸分布、轨迹和速度等，从而控制了化学

能转换前的油气混合程度[7]。喷雾雾化特性的细

微差别都会极大影响到燃烧过程和污染物排放，

因此喷雾是液体燃料燃烧过程中的关键组成部

分[8-9] 。
Baxter和 Lefebvre[10] 通过试验研究强调了进

口温度和混合气速度对钝体稳定燃烧室液态碳氢

燃料 LBO极限的影响。Sturgess等 [11] 研究了不

同燃烧室负荷下背压对 LBO极限的影响。他们

的研究发现出口背压越高，燃烧室负荷越大，

LBO极限就越低。Lieuwen等[12] 研究了不同燃料

成分的化学动力学时间对贫油预混燃烧室 LBO
性能的影响。对于喷雾火焰，一些作者强调了液

滴直径对燃烧速率和火焰稳定性的影响，特别是

在接近 LBO的工况下。Hayashi等[13] 研究了液滴

大小对乙醇和正辛烷喷雾火焰传播速度和结构的

影响。他们发现在相同的油气比下，大液滴的存

在加快了燃烧速度。Mizutani和 Nakajima[14-15] 向
丙烷-空气混合物中加入了少量煤油液滴来进行

类似的研究。他们发现，当总体油气比不变时，

随着煤油液滴数量的增加，燃烧速度和火焰传播

速度都显著增加，稳定燃烧的面积也得到扩大。

这再次证明了喷雾的多相特性对燃烧性能的重要

性。Levy等 [16] 和 Nicoli等 [17] 在预混燃烧室中观

察到大液滴的蒸发延迟会降低热释放速率以及燃

烧效率。这种蒸发延迟会导致非均相混合物的形

成，以及当量比的波动，从而引发贫油工况下的

燃烧不稳定。

在最近的一项研究中，Muthuselvan等[18] 使用

不同配置的雾化器来表示雾化特性的变化，并测

量了不同初始索太尔平均直径（Sauter mean dia-
meter，SMD）时的 LBO极限。利用时间尺度模型

建立了雾化特性与 LBO极限之间的关系。但这

种模型是经验相关的，缺少实际的物理过程，因

此通用性较差。Alsulami等 [7] 采用结构尺寸可变

的喷嘴控制喷雾性能，研究了燃油特性（如挥发性

和反应性）与燃烧稳定性之间的关系。结果表明，

雾化过程对火焰推举高度和贫油熄火极限起着重

要作用。Duvvur等 [19] 研究了液滴与气体介质之

间相对速度的影响，以确定汽化过程在何种条件

下会造成不稳定。他们发现，当液滴的运动速度

慢于气体时，液滴前方就会形成尾流。这种结构

会影响汽化过程，加剧燃烧不稳定。但当液滴运

动速度快于周围气体时，蒸发过程会减弱燃烧不

稳定。Liu等[20] 通过改变喷嘴结构得到不同的液

滴空间分布，并分析了与液滴空间分布相关的

LBO性能。他们发现在 LBO条件下，喷雾空间

分布、火焰形态与燃烧稳定性之间存在着直接而

密切的关系。Esclapez等[21] 对 3种不同雾化特性

的燃料进行了贫油熄火数值模拟研究。数值模拟

结果表明在接近贫油熄火时，液滴蒸发形成间歇

扩散火焰结构，且由于当量比较低，主燃区平均

温度低，导致液滴蒸发时间长。Sun等 [22] 通过液

体燃料和气体燃料的对比试验来研究液体燃料的

雾化性能对 LBO极限的影响。他们发现，当液体

燃料的 SMD接近 10 µm时，雾化性能就几乎不

对 LBO极限产生影响了。Mishra等 [23-24] 使用数

值模拟的方法来研究喷雾锥角、SMD等雾化特

性对燃烧稳定性的影响。在恒定的工作压力和温

度下，随着喷雾锥角的减小，贫油熄火极限增大。

而当液滴尺寸增加时，液滴完全蒸发所需时间呈

指数增长，这延迟了混合物的加热和随后的引燃，
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导致稳定性降低。Mayhew等[25] 对 3种不同燃料

进行了稳态燃烧试验。他们发现喷雾特性与火焰

位置存在一定的相关性。

通过以上分析可以发现，研究人员已经进行

了各种雾化特性参数对燃烧稳定性影响的试验研

究，并得到了例如 SMD、喷雾锥角等参数对燃烧

影响的定性结论。这些研究的不足之处在于对各

种雾化特性参数影响 LBO极限的物理机理研究

还不够深入，没有能够从喷雾整体的角度去分析

雾化影响 LBO性能的物理过程。物理机理的缺

失导致目前与雾化特性相关的 LBO预测模型只

能采用通用性较差的经验拟合的方法。在此基础

上，本文采用 2种旋流杯结构和 9种丹佛斯商用

喷嘴对燃烧室的 LBO性能和雾化特性进行了研

究，从喷雾整体的角度探究雾化特性影响燃烧稳

定性的物理机理。

 1    单头部旋流稳定燃烧室

采用了单头部旋流杯模型燃烧室。图 1所示

为本文所使用的旋流稳定燃烧室。它是环形燃烧

室 18个头部的其中之一，包括一个压力旋流喷嘴、

两级旋流器和一个文氏管。在燃烧室出口收缩段

安装有一个 Pt100温度计，用来测量出口温度。

燃烧室一侧安装有石英玻璃观察窗，用来捕捉火

焰和喷雾图像。图中 p3、T3 分别为燃烧室进口压

力和温度，p4、T4 分别为燃烧室出口压力和温度，

pf 为燃油压力，使用的燃油为 RP3航空煤油。
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图 1    熄火试验系统及测量系统示意图

Fig. 1    Schematic diagram of the blow-out test system and diagnostic system
 

图 2所示为试验中使用的 2种旋流杯结构，

即双轴向和双径向旋流杯，其中喷嘴出口平面距

离一级旋流器出口平面 A为 1.5 mm，距离文氏管

出口平面 B为 17.7 mm。喷嘴出口与文氏管出口

的距离足够长，使得喷雾可以在文氏管上形成油

膜。图中 B为径向旋流器通道宽度，R为径向旋

流器半径，下标 1、2分别表示一级旋流器和二级

旋流器；θ为套管出口角度；  Dout 和 Din 分别为轴

向旋流器的外直径和内直径；d为文氏管喉道

直径。

单头部旋流稳定燃烧室贫油熄火试验台由以

下 4部分组成：气路系统、油路系统、测量系统和

数据采集系统。气路系统采用一台离心压气机作

为气源。油路系统采用油泵供油，并在管路上设
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置有稳压器，使得供油压力相对稳定。测量系统

采集试验台压力、温度、气体质量流量（下文除特

别指明的体积流量外，质量流量均简称流量）和

油路压力这 4部分数据。测量的压力信号包括

3个，即流量计前压力、试验件进口压力和试验件

出口压力。所有的压力传感器采用压阻式。测量

的温度信号包括 2个，即流量计前温度和试验段

出口温度。采用 Pt100型热电阻测量。测量的气

体流量信号包括 1个，即气路的空气体积流量。

采用 LUGB型涡街流量计测量，量程为 110～
1 100 m3/h，精确度为 1%。本试验中，油路流量是

间接测量得到的。通过对喷嘴进行流量标定试验，

得到喷嘴流量与供油压力的曲线，进而通过压力

传感器测量喷嘴压力来得到油路流量。数据采集

系统包括显示系统和采集系统。所有传感器采集

的信号首先经过显示仪表显示出来，同时这些仪

表能把相应的压力、温度和流量信号转换成

4～20 mA的标准电流信号输出。输出的电流信

号通过数据采集卡采集。数据采集卡采用的型号

为北京中泰研创科技有限公司的 EM9636B，该数

据采集卡的采样频率范围为 0.1～100 kHz，有 16
路采集通道。

 2    试验设置

 2.1   试验方案

为了获得不同雾化特性的喷雾，采用 9种喷

嘴和 2种旋流器组成了 11种不同的燃烧室，如

表 1所示，其中 R代表双径向旋流器，A代表双轴

向旋流器，数字代表喷嘴序号。燃烧室的详细尺

寸参数如表 2所示，其中 δ为旋流器叶片厚度，Ae

为旋流器有效流通面积，n为叶片数量，Sn 为旋流

数，θb 为叶片角度。表 3列出了 9种喷嘴的详细

参数，其中参考体积流量与参考喷雾锥角均在

10 bar的喷嘴压力降下测量得到，由丹佛斯喷嘴

厂家给出，代表喷嘴的型号。为方便读者对照产

品，保留产品手册所用单位，换算关系为 1 USgal=
3.785 411 8 L，1 bar=0.1 MPa。

LBO试验是在相同的工况条件下进行的。

进口空气流量为 0.11 kg/s。进口空气和燃油温度

约为 289 K。燃烧室内绝对压力为 87 kPa。试验

中逐渐降低燃油流量，同时保持空气流量不变，

直至火焰熄灭，从而得到 LBO极限。试验中所用

燃料为航空煤油。

 2.2   光路设置

在得到不同燃烧室的 LBO极限后，利用

5 mW氦氖激光（直径为 10 mm）和 300 mm光学

透镜对不同燃烧室 LBO条件下的 SMD进行了测

 

D
o
u
t

B
1

θ θ

B
2

R
2

R
1

1

2

3

d

4

5A

B

喷嘴 1

2

3

4

5
A

B

喷嘴

1 一级旋流器;  2 二级旋流器;   3 文氏管;   4 套筒;   5 挡油盘。

D
in

图 2    双轴向/双径向旋流杯结构示意图

Fig. 2    Configuration of dual-axial/dual-radial domes
 

 

表 1    燃烧室编号

Table 1    Combustor number

燃烧室编号 旋流器 喷嘴序号

A1 双轴向 1

A2 双轴向 2

A3 双轴向 3

A4 双轴向 4

A5 双轴向 5

A8 双轴向 8

R1 双径向 1

R6 双径向 6

R7 双径向 7

R8 双径向 8

R9 双径向 9
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量。测量是在冷态流场中进行的。测量前对马尔

文粒度分析仪的测量结果进行了验证，误差小

于±5%。测量过程中，直径为 10 mm的激光穿过

喷嘴下游 20 mm处的喷雾，如图 3所示。

采用片状激光系统在 5 Hz的重复频率下产

生持续时间为 8 ns、厚度约为 1 mm的激光脉冲。

脉冲激光的波长为 532 nm，能量为 280 mJ。喷雾

的中心截面被片状激光照亮，并由垂直于激光的

CCD（charge  coupled  device）摄像机拍摄，如图 1
所示。试验在暗室中进行，以避免环境光源的影

响。通过这些截面图，分析了液滴空间分布。

 2.3   误差分析

LBO试验不确定性主要来源于以下几个方

面：①试验仪器的误差；②空气和燃料流量的调

节误差；③信号采集的误差；④试验装置密封性

不好引起的误差；⑤熄火点判定的误差等。由于

熄火油气比是指熄火时的燃料流量和空气流量之

比，所以油气比的误差可以写为

∆qlbo

qlbo
=

√(
∆ṁf,lbo

ṁf,lbo

)2

+

(
∆ṁa,lbo

ṁa,lbo

)2

（1）

ṁa,lbo ṁf,lbo

∆ṁa,lbo ∆ṁf,lbo

qlbo

∆qlbo

式中 和 分别为贫油熄火时空气和燃气的

流量， 和 分别为贫油熄火时空气和燃

气流量的绝对不确定度， 为贫油熄火时的油气

比， 为贫油熄火时油气比的绝对不确定度。

式（1）右侧根号内的第 1项和第 2项分别表示燃

料和空气流量的相对不确定度。

在试验中，燃料流量和空气流量都是通过控

制压力调节，存在手动控制误差。将实际供油压

力输入预先标定的压力旋流雾化器流量曲线公式

中，计算出燃油流量。其中，实际供油压力为输

油管压力表与燃烧室压力表读数之差。因此，燃

油流量误差包括喷嘴标定误差、仪表读数误差、

手动调节误差等。空气流量采用涡街流量计测量。

 

空气

旋流器

燃烧室

小孔

接收器

发射器

图 3    马尔文粒度分析仪

Fig. 3    Malvern spray analyzer
 

 

表 2    燃烧室详细尺寸参数

Table 2    Detailed configuration parameters of the combustors

部件 参数
双轴向旋流杯

参数
双径向旋流杯

一级旋流器 二级旋流器 一级旋流器 二级旋流器

旋流器

Dout/mm 26 34.5 B/mm 5.1 7
Din/mm 19 28 θb/（°） 64 70

θb/（°） 40 45 δ/mm 1.2 1.2

δ/mm 1 1 R/mm 12.5 15

Ae/mm2 147.5 186.6 Ae/mm2 146.7 190.7

n 12 12 n 12 12

Sn 0.992 1.126 Sn 1.09 1.25

文氏管 d/mm 18.5 d/mm 13
套筒 θ/（°） 45 θ/（°） 45

 

表 3    试验所用喷嘴

Table 3    Atomizer used in the experiment

喷嘴序号
参考体积流量/

（USgal/h）
参考喷雾锥角/

（°） 形态

1 2.00 80 实心

2 2.50 80 实心

3 3.00 45 实心

4 3.00 80 实心

5 3.50 45 实心

6 3.50 60 实心

7 4.00 60 实心

8 4.50 60 实心

9 5.00 60 实心
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因此，空气流量的误差包括流量计的校准误差、

仪表读数误差和人工调节误差等。(
∆ṁf,lbo

ṁf,lbo

)2

=
(

1
2

)2 (
∆poutlet pressure gauge

poutlet pressure gauge

)2
+(

1
2

)2 (
∆ppressure gauge of fuel feeding

ppressure gauge of fuel feeding

)2
+(

1
2

)2 (
∆ρvariation of fuel density

ρvariation of fuel density

)2
+

(
∆Vcalibration of fuel flowmeter

Vcalibration of fuel flowmeter

)2
+(

∆terror of reading
terror of reading

)2
+

(
1
2

)2 (
∆pfuel control pressure

pfuel control pressure

)2
（2）(

∆ṁa,lbo

ṁa,lbo

)2

=
(
∆ṁairflow meter

ṁairflow meter

)2
+

(
1
2

)2 (
∆pair control pressure

pair control pressure

)2
（3）

terror of reading poutlet pressure gauge

ppressure gauge of fuel feeding

pfuel control pressure

ṁairflow meter pair control pressure

Vcalibration of fuel flowmeter

ρvariation of fuel density ∆

式中 为时间的读数误差， 为

出口压力测量值， 为供油压力

测 量 值 ， 为 燃 油 手 动 控 制 压 力 ，

为气体流量计读数， 为气体

手动控制压力， 为燃油体积流量

标定值， 为燃油密度变化值，带 的

量表示各量相应的绝对不确定度。

经过分析计算，在本文研究中所设计的燃烧

室结构中，贫油熄火试验测得的熄火油气比的误

差在±3.93%之内，满足试验要求。

 3    结果与讨论

 3.1   LBO性能

不同燃烧室的 LBO性能如图 4所示。每组

试验都在相同的工况条件下进行，只改变了旋流

器和喷嘴。对于每个燃烧室，重复进行了 3次 LBO
试验，来确保结果是可重复的。图 4和表 4中的

LBO极限值是 3次重复试验的平均值。表 4列出

了每组试验 3个重复测量值之间的方均根误差，

可以看出试验具有较高的重复性和准确性。不同

燃烧室的 LBO性能差异较大，说明旋流器和喷嘴

对 LBO性能有显著影响。

由图 4可以看出，1号喷嘴不论搭配双轴向

还是双径向旋流器都具有较好的 LBO性能，而 8
号喷嘴搭配这 2种旋流器都具有较差的 LBO性

能。说明 1号喷嘴的雾化有利于火焰稳定，而 8
号喷嘴的雾化不利于火焰稳定。此外，双轴向旋

流器的 LBO性能普遍差于双径向旋流器。这说

明双径向旋流器产生的流场和喷雾场更有利于火

焰的稳定。

 3.2   喷雾和火焰特性

根据 3.1节给出的 LBO极限值，测量了 LBO

附近工况下不同燃烧室的 SMD，如图 5所示。

需要注意的是，这个数据是喷嘴下游 20 mm

处一条线上的平均 SMD。可以看出，不同燃烧室

喷雾的 SMD有很大差异。Lefebvre[26] 基于贫油

熄火物理模型推导出 LBO半经验预测模型如下：

qlbo =

(
Ãwpz

Vc

)(
ṁa

p1.3
3 e(T3/300)

)(
D2

0

λeffvlh

)
（4）

Ã wpz

ṁa

其中 为由试验确定的常数， 为主燃区空气质

量分数，Vc 为燃烧室体积， 为空气流量，p3 为燃

烧室进口压力，T3 为燃烧室进口温度，D0 为液滴

直径，λeff 为有效蒸发常数， vlh 为燃料低热值。式

（4）中关于雾化特性的参数只有液滴直径 D0 一项。

按照式（4）所给出的关系，LBO极限应该与 D0 的
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图 4    相同空气流量下的 LBO性能

Fig. 4    LBO conditions at constant mass flow rate of air
 

 

表 4    不同燃烧室平均 LBO极限和方均根误差

Table 4    Average LBO limits and RMS errors of different

combustors

燃烧室
编号

熄火时喷嘴
压力降/kPa qlbo

qlbo 方均根
误差

A1 345.9 0.011 409 0.000 096
A2 309.6 0.014 029 0.000 102

A3 222.3 0.014 058 0.000 062

A4 202.7 0.013 325 0.000 057

A5 174.0 0.014 541 0.000 053

A8 192.2 0.022 234 0.000 082

R1 144.8 0.007 403 0.000 107

R6 50.4 0.007 925 0.000 057

R7 44.0 0.008 005 0.000 076

R8 43.1 0.010 612 0.000 049

R9 34.9 0.010 438 0.000 108
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平方成正比，然而从图 5可以看出 SMD与贫油熄

火极限之间的相关性不是特别强。说明只靠

SMD一项不足以代表液体燃料雾化特性对 LBO
极限的影响，液滴空间分布、液滴初始速度等雾

化特性可能也影响了旋流稳定燃烧室的 LBO性

能。例如，当喷雾的 SMD不变时，液滴分布更靠

近中心高温回流区时，可以推测液滴的蒸发速率

会更快，从而优化 LBO性能；而液滴的初始速度

越大则会导致在高温回流区的停留时间越短，蒸

发分数越小，LBO性能恶化。

由于激光系统的频率是 5 Hz，因此每个工况

下使用 CCD相机持续拍摄 20 s来获得 100张喷

雾瞬态图像。如图 6所示，将这 100张喷雾瞬态图

像导入 Matlab中进行时均处理，即对每一个像素

点进行平均最终得到时均的喷雾场。为了清晰地

分辨出喷雾浓度的空间分布，根据图片每个像素

的灰度值进行后处理，得到最终的喷雾空间分布图。
 
 

瞬态图 时均图 喷雾空间分布图

图 6    喷雾图像处理过程

Fig. 6    Processing of spray images
 

LBO工况下双轴向和双径向燃烧室中液滴

的空间分布分别如图 7和图 8所示，图中 x为轴

向，r为径向。图像是在非反应场中拍摄的，是每

个工况下 100张瞬时图片时均的结果。图像中间

的亮线是可视化窗口两片玻璃之间的缝隙所反射

的光线。通过对比图 7和图 8可以发现，旋流器

的结构是决定喷雾空间分布的关键因素。当旋流

器一定时，安装不同喷嘴的燃烧室具有相似的喷

雾空间分布。这是因为在旋流杯雾化系统中，喷

嘴所喷出的大部分液滴撞击文氏管后形成液膜，

随后液膜在气动力的作用下再次破碎成小液滴。

因此喷嘴对喷雾空间分布的影响被大大减弱。

对于双轴向燃烧室，在旋流器出口边缘附近

存在一个液滴浓度较高的区域（r = ±20 mm）。这

是因为大部分燃料以一定的喷雾锥角向外扩散并

撞击文氏管，从而在文氏管及套筒壁面下游重新

雾化，形成高浓度区。由于旋流器出口中心附近

（−20 mm< r <20 mm）液滴浓度较低，所以形成了

一个空心锥形的喷雾分布。当喷雾向下游扩散时，

液滴逐渐分散并充满了中心区域。对于双径向燃

烧室，液滴集中在旋流器出口中心附近（−20 mm<
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图 5    LBO工况下的油气比和 SMD

Fig. 5    Fuel air ratio and SMD at LBO conditions
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图 7    双轴向燃烧室接近 LBO极限时的液滴空间分布

Fig. 7    Spray droplet spatial distributions of dual-axial

combustors near the LBO limits
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r <20 mm），形成了实心锥形喷雾。双径向燃烧室

的喷雾场在旋流器出口附近的分布范围更广、更

分散。由于径向旋流器的结构，旋流器内气流包

含有一个朝向中心的径向速度。气流的径向运动

会阻碍喷雾液滴向外扩散撞击文氏管，因此与图 7
相比，图 8的喷雾在空间分布上更加均匀。由于

不同燃烧室在接近 LBO时的油气比不同，对于相

同旋流器的燃烧室而言，喷雾空间分布的主要差

异在于总体浓度的不同。图 7和图 8分别显示

了 2种不同的喷雾空间分布。燃烧室喷雾空间分

布的不同可能会影响火焰的稳定性。需要注意的

是，2种结构旋流器所产生喷雾均呈现非对称的

结构，这可能是旋流器在安装时与雾化器不同心

所导致的，但喷雾的非对称结构并不影响本文的

一般性结论。

图 9为 LBO条件下双轴向和双径向燃烧室

的火焰图像。图 10为双轴向与双径向燃烧室火

焰稳定根部示意图。具有相同旋流器的燃烧室的

火焰形状是相似的。对于双轴向旋流器，火焰稳

定在旋流器出口边缘和靠近壁面处，如图 9（a）和
图 10（a）所示。对于双径向旋流器，火焰稳定在

旋流器出口中心区域，如图 9（b）和图 10（b）所示。
 
 

(a) 双轴向燃烧室 (b) 双径向燃烧室
x/mm
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图 9    接近 LBO极限时的双轴向与双径向火焰形态对比

Fig. 9    Comparisons of flame pattern in the case of dual-axial

and dual-radial near LBO limits
 

 
 

(a) 双轴向燃烧室 (b) 双径向燃烧室

火焰根部 火焰根部

图 10    双轴向与双径向燃烧室火焰稳定根部示意图

Fig. 10    Schematic of flame stabilization base for dual-axial and

dual-radial combustors
 

图 7、图 8中的喷雾空间分布可以与图 9中

的火焰形态相对应。双轴向燃烧室的燃油液滴主

要分布在旋流器出口的边缘和下游，中心没有燃

油液滴，因此火焰根部也呈现出类似的分布。双

径向燃烧室的喷雾呈实心锥形分布，火焰可以稳

定在燃烧室中心。由于具有相同旋流器的燃烧室

的喷雾空间分布相似，火焰也具有相似的形状。

Liu等[20] 的研究也发现了类似的喷雾分布决定火

焰分布的现象。由于火焰形态和火焰根部的不同，

双径向燃烧室的 LBO性能明显优于双轴向燃烧

室。Stohr等 [27] 在研究模型燃烧室中旋流稳定火

焰的 LBO动力学时，强调了火焰根部在 LBO过

程中对燃烧稳定性起到的关键作用。他们指出，

如果能改善火焰根部处的燃料混合和流场条件，

燃烧室的 LBO性能将会得到优化。由此可见，喷

雾的空间分布通过控制火焰形态从而实现了对

LBO性能的影响。此外，可以发现喷嘴下游 20～
40 mm处为火焰强度比较大的位置。燃料液滴在

这里蒸发混合并燃烧，SMD的大小直接影响到液
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图 8    双径向燃烧室接近 LBO极限时的液滴空间分布

Fig. 8    Spray droplet spatial distributions of dual-radial combus-

tors near the LBO limits
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滴能否在有限的高温火焰区停留时间内蒸发燃烧

完毕。本文选取这个位置测量 SMD有助于后续

分析。

 3.3   燃烧室出口温度和燃烧效率

根据 Longwell等 [28] 提出的均匀搅拌器（per-
fect stirred reactor，PSR）模型，如果燃烧产生的热

量小于在再循环区点燃新鲜可燃混合物所需的热

量，LBO就会发生。在理想情况下（不考虑燃烧

室内的热量损失），燃料燃烧释放的所有热量都

用来加热空气。因此，在接近 LBO状态时，燃烧

室出口温度代表了维持燃烧所需的最小热量释放。

油气比越大，相同空气流量下的燃料流量就越大，

燃烧产生的热量就越多。如果燃料完全参与燃烧

并释放热量，那么 LBO时的油气比与出口温度应

该成正比。

T4,lbo

图 11绘制了 LBO工况附近的双径向和双轴

向燃烧室的油气比和出口温度，图中 表示贫

油熄火时的燃烧室出口温度。对于双径向燃烧室，

可以看出使用不同喷嘴时油气比与出口温度的变

化趋势基本一致。这一结果与上文的猜想一致，

即 LBO工况下出口温度越低，维持燃烧所需的最

小热量越小，LBO工况下的油气比也越低。而对

于双轴向燃烧室，油气比与出口温度的变化趋势

并不一致。例如，A4燃烧室的出口温度是最低的，

这意味着燃烧室维持火焰所需的最小热量也应该

是所有双轴向燃烧室中最小的。然而，试验结果

表明 A4燃烧室 LBO处的油气比并不是双轴向燃

烧室中最小的。这一现象说明燃料液滴在燃烧室

中可能没有完全蒸发和燃烧。部分液滴冲出高温

火焰区，在完全燃烧前就从出口逃逸。这个推论

在试验中也可以得到证实，因为总是可以在出口

处收集到未燃烧的煤油。

本文使用出口温度来估算燃烧效率。Muthu-
selvan等[29] 将燃烧效率定义为

η =
T4,actual−T3

T4,ad−T3
（5）

式中 T4,actual 为燃烧室出口实际气体温度，T4,ad 为
燃料完全燃烧时的理论出口温度。图 12显示了

LBO条件下，不同燃烧室的油气比和燃烧效率。

可以发现，LBO条件下的燃烧效率远低于 100%，

这说明有很大一部分燃料未完全燃烧就从燃烧室

排出。如图 12所示，喷嘴和旋流器的变化都会导

致燃烧效率的变化。可以推断，流场和雾化特性

都会影响燃烧效率，它们对燃烧稳定性的影响需

要综合考虑。双径向燃烧室的燃烧效率约为

0.657±0.1，双轴向燃烧室的燃烧效率约为 0.285±
0.1。对于 A4燃烧室，虽然其出口温度最低，但其

燃烧效率也是最低的。因此，综合考虑出口温度

和燃烧效率时，A4的油气比可能不是最小的。通

常，在实际的 LBO过程中，单独的出口温度和燃

烧效率都不足以表示 LBO极限，只有两者结合才

能准确表示 LBO极限。

此外，在 LBO工况下，双轴向燃烧室的出口
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Fig. 11    Fuel air ratio and outlet temperature at LBO conditions
 

 

0

0.004

0.008

0.012

0.016

0.020

0.8

0.7

0.6

0.5

0.4

0.3

0.2

0.1

0.024

A1 A2 A3 A4 A5 A8 R1 R6 R7 R8 R9

q
1
b
o η

燃烧室编号

q1bo

η

图 12    LBO工况下的油气比与燃烧效率

Fig. 12    Fuel air ratio and combustion efficiency at

LBO conditions
 

第 11 期 王惜伟等： 不同雾化特性下燃烧室贫油熄火特性试验 2509



温度一般较低。由于双轴向旋流器雾化性能较差，

燃烧室出现局部富油区，如图 7所示。因此，即使

低的燃烧效率导致 LBO极限较高，由于局部富油

区的存在，双轴向燃烧室仍能以低的热释放维持

燃烧。

 3.4   雾化特性与 LBO极限之间的关系

喷雾的雾化特性包括液滴的 SMD、喷雾空间

分布和液滴初始速度等。这些特性对控制 LBO
极限在内的燃烧性能起着重要作用。本节将重点

讨论这些雾化特性与燃烧稳定性之间的关系，并

解释这些雾化特性控制 LBO性能的物理机制。

为了保证火焰的稳定燃烧，燃烧产生的热量

不能低于再循环区内新鲜混合物被点燃所需的热

量[28]。雾化特性对燃烧稳定性的影响体现在

LBO工况附近的实际燃烧放热强度。根据 3.2节

的研究，在 LBO条件下，不同雾化特性的喷雾火

焰会表现出不同的火焰性能。其中，LBO条件下

的出口温升代表了维持燃烧所需的最小热量、理

想的 LBO极限和贫油燃烧的潜力。忽略燃烧室

内的热损失和燃油质量，燃烧产生的热量都用来

加热进口空气，则有

Qactual ≈ ṁacp
(
T4,actual−T3

)
（6）

ṁa

cp

qlbo,ideal

式中 Qactual 是燃烧实际放热量， 是进口空气流量，

T4,actual 和 T3 分别是燃烧室实际出口温度和进口温

度， 是比定压热容。假设喷入燃烧室的燃料全

部汽化燃烧，则式（6）中的放热量对应于理想的

LBO油气比

qlbo,ideal ∝ Qactual （7）

由式（6）、式（7）得到

qlbo,ideal ∝ T4,actual−T3 （8）

由式（8）可知，理想的 LBO油气比与出口温

升成正比。根据图 12可以发现，在实际试验中，

qlbo,actual qlbo,ideal

有很大一部分燃料没有完全燃烧，燃烧效率远远

低于 100%，这就导致了实际的 LBO极限。实际

的 LBO油气比 与理想 LBO油气比

之间的关系如下：

qlbo,actual =
qlbo,ideal

η
（9）

如图 13所示，燃烧效率可以用来表示燃烧室

达到其贫油燃烧潜力的程度。燃烧效率越大，潜

力实现得越彻底，实际的 LBO极限也越接近理想

的 LBO极限。SMD、初始液滴速度和流场决定

了燃烧效率。SMD影响燃料液滴完全蒸发所需

的时间。SMD越大，液滴蒸发时间越长，在有限

停留时间内未蒸发燃烧的燃料比例越大。初始液

滴速度越大，液滴在再循环区停留时间越短，浪

费的燃料越多。而流场决定了再循环区的长度，

再循环区越长，液滴停留时间越长，燃烧也就越

完全。
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图 13    LBO性能与燃烧效率的关系

Fig. 13    Relationship between LBO performance and

combustion efficiency
 

综上，LBO工况下的出口温升和燃烧效率是

估算 LBO极限的关键参数。如图 14所示，在

LBO工况下，雾化特性通过分别影响出口温升和

燃烧效率来影响 LBO极限。一个有利于火焰稳
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图 14    雾化特性对 LBO性能影响示意图

Fig. 14    Schematic of effect of atomization on LBO performance
 

2510 航    空    动    力    学    报 第 37 卷



定的喷雾空间分布会导致火焰在熄火时的出口温

升较低。这个较低的出口温升是良好 LBO性能

的前提条件。在此前提下，由 SMD、初始液滴速

度和流场决定的燃烧效率越大，实际的 LBO极限

就越接近理想的 LBO极限。同时满足较低的出

口温升和较高的燃烧效率的火焰才可以获得最佳

的 LBO性能。一方面，较低的出口温升提供了

LBO极限的下限，但火焰最终接近这个下限的程

度还取决于燃烧效率。另一方面，无论燃烧效率

有多高，LBO极限仍然受到火焰本身出口温升所

决定的 LBO下限的限制。

 4    结　论

通过对雾化特性、LBO极限、出口温度以及

燃烧效率的分析，得到雾化特性与贫油熄火特性

之间的如下结论：

1） 不同结构和喷嘴的燃烧室 LBO性能有很

大差异。其中双径向燃烧室的 LBO性能普遍优

于双轴向燃烧室。

2） 雾化特性中的 SMD、液滴速度、喷雾空间

分布等参数都影响着 LBO极限，仅靠 SMD 无法

代表所有雾化特性对 LBO 性能的影响。

3）  双轴向结构的空心喷雾使得火焰根部远

离中心回流区，不利于火焰稳定；双径向结构的

实心喷雾使得火焰根部集中在中心回流区，有利

于火焰稳定；双轴向结构喷雾局部富油区的存在

使得火焰能够在较低的放热量下维持。

4）  不同雾化特性的燃烧室在接近贫油熄火

时的燃烧效率和出口温度有很大不同。熄火时的

出口温度代表了火焰维持燃烧所需的最小热量、

贫油熄火性能的最大潜力，也就是理想的贫油熄

火极限。燃烧效率反映了燃烧室实际贫油熄火极

限与理想熄火极限之间的差距。
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