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摘　 要:为解决油气比变化时航空发动机燃烧稳定性问题ꎬ针对某型航空发动机短环形燃烧室在不同油气比下进

行试验研究ꎬ利用 ＰＩＶ 测速仪对不同油气比下燃烧室内液雾燃烧流场进行测量ꎻ利用温度传感器对燃烧室出口温

度分布进行测量ꎬ分析了油气比对燃烧室内燃烧流场和出口温度分布影响规律ꎮ 研究结果表明:随着油气比的增

加ꎬ燃烧室回流区长度缩短ꎬ回流区涡心分别向火焰筒上下壁面靠拢ꎬ涡心距离增大ꎻ燃烧室内气流紊流度增大ꎬ速
度轴向分量 Ｕｒｍｓ增大ꎻ燃烧室出口各点的温度 Ｔ 相应升高ꎮ 油气比靠近熄火边界时ꎬ燃烧流场稳定性减弱ꎮ
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引　 言

航空燃气涡轮发动机工作过程包括慢车状态、
巡航状态、额定状态和最大状态等多种状态ꎮ 在实

际飞行过程中ꎬ燃烧室内贫富油状态可能在短时间

内发生变化ꎬ引起燃烧室出现高低功率的交替ꎬ从而

使得燃烧室内流场和出口温度分布发生快速变化ꎬ
影响发动机的出口温度分布和工作稳定性[１]ꎬ甚至

烧坏涡轮叶片和引起熄火停车ꎮ 当飞机快速机动或

飞行员在驾驶飞机时推收油门过快时会引起燃烧室

内油气比急剧变化ꎬ甚至导致过富油或过贫油[２]ꎮ
油气比变化会引起燃烧室内燃烧效率与稳定工作范

围的变化ꎬ过富油或过贫油可能引起发动机熄火停

车ꎮ 因此ꎬ研究燃烧室内油气比变化对燃烧室性能

影响极为重要ꎮ
在燃烧室设计中ꎬ燃烧流场的组织形式通常是

研究的重要内容ꎮ 燃烧流场组织合理才能满足燃烧

效率、火焰筒壁温以及燃烧室出口温度分布要求ꎮ
目前ꎬ粒子成像测速 ( Ｐａｒｔｉｃｌｅ Ｉｍａｇｅ Ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙꎬ
ＰＩＶ)是测量燃烧室内流场组织过程和流场形态的

常用手段ꎮ 由于该技术用激光测量ꎬ不会对所测量

的流场产生干扰ꎬ同时具有对拍摄区内流场的全流

场测量、瞬态测量和定量测量等优点ꎬ广泛应用于燃

烧室内流场的研究中ꎮ Ｅｌ￣Ｋａｄｙ 等人[３] 为了研究燃

烧室主燃孔不同分布位置及流过主燃孔流量对燃烧

室内部流场的影响ꎬ利用 ＰＩＶ 对燃气轮机测量区域

的气体流场进行测量ꎻ党新宪等人[４] 利用 ＰＩＶ 测量

了航空发动机燃烧室主燃孔位置及尺寸变化对燃烧

室内流场的影响ꎻＬｉｎｃｋ 等人[５] 用 ＰＩＶ 测量方法研

究了不同旋流器叶片角时ꎬ双级轴向旋流器燃烧室

内冷态和液雾燃烧流场的变化ꎻＲｅｄｄｙ 等人[６] 通过

测量头部突扩燃烧室内气流的速度分布和燃烧区尺

寸变化ꎬ对燃烧室内不同位置的气体湍流强度和横

向及纵向剪切应力变化进行研究ꎮ
通过试验和数值计算的方式寻求燃烧室出口温

度合理分布的方法也有很多ꎮ 刘凯等人[７] 利用试

验研究掺混孔结构对燃烧室性能的影响ꎮ 党新宪等

人[８ꎬ９]通过温度耙测量研究了燃烧室内旋流器参数

变化和燃烧室主燃孔位置变化对燃烧效率、出口温

度分布的影响ꎮ 严友谊[１０] 研究了进口气流预旋对

燃烧室出口温度场的影响ꎮ

本文利用试验测量的方法对短环形燃烧室内不

同油气比的燃烧性能进行研究ꎮ 利用 ＰＩＶ 测速仪对

不同油气比下燃烧室内液雾燃烧流场进行测量ꎬ利
用温度传感器对燃烧室出口温度分布进行测量ꎬ研
究油气比变化对燃烧室内流场、燃烧室出口温度分

布变化的影响ꎮ

１　 试验方法

１. １　 试验对象

研究对象为某型航空发动机环形燃烧室的一部

分ꎮ 其中ꎬ环形燃烧室由 ２４ 个旋流器和燃油喷嘴燃

烧部件组成ꎬ试验时只取其中 １ / ２４(见图 １)ꎮ 其他

试验件主要由进气通道后的二级扩压器、旋流器、燃
油喷嘴、点火嘴、火焰筒壁和外机匣等部分组成ꎮ 试

验用燃料为 ＲＰ￣３ 航空煤油ꎮ

图 １　 燃烧室试验装置

Ｆｉｇ. １ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

１. ２　 试验方法

用 ＰＩＶ 测速仪测量不同油气比下燃烧室内液雾

燃烧流场的试验系统如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 ＰＩＶ 测量流场试验系统示意图

Ｆｉｇ. ２ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｔｅｓｔ
ｓｙｓｔｅｍ ｍｅａｓｕｒｅｄ ｂｙ ＰＩＶ

试验系统主要由供气系统、测量系统、试验件和

排气系统组成ꎮ 空气经过压气机压缩后ꎬ经加温器

加温后进入试验件前段ꎬ与从示踪粒子发生器进入

０２
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的粒径为 ８ μｍ 的示踪粒子 ＭｇＯ 混合后ꎬ经试验件

入口进入燃烧室突扩段减速增压ꎬ从旋流器进入燃

烧室后与从压力离心喷嘴喷出的燃油混合并燃烧ꎬ
用 ＰＩＶ 测量燃烧室燃烧区内示踪粒子的运动轨迹ꎬ
分析得出燃烧室内油气燃烧流ꎬ用温度耙测量燃烧

室出口温度分布ꎮ 燃烧后的废气经排气口进入废气

处理装置中ꎬ再经净化冷却后排出ꎮ
１. ３　 试验工况

试验测量了一定进气温度和进气质量流量下不

同油气比时燃烧流场分布情况ꎬ试验工况如表 １
所示ꎮ

表 １　 燃烧试验工况表

Ｔａｂ. １ Ｔａｂｌｅ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｔｅｓｔ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

工况
进气质量流量

ｑ / ｋｇｓ － １

进气温度

ｔ / ℃
油气比

Ａ ０. ２４ ２２７ ０. ０１９ ８５

Ｂ ０. ２４ ２２７ ０. ０２２ ２２

Ｃ ０. ２４ ２２７ ０. ０２６ ００

２　 试验结果与分析

２. １　 燃烧流场测量结果分析

根据试验件观测窗的大小ꎬＰＩＶ 流场试验测量

了旋流器中心出口 ＸＹ 平面 ６０ ｍｍ × ８４ ｍｍ 范围内

的燃烧流场ꎬＹ 为 ０ ｍｍ 时的截面为燃烧室的中心截

面ꎬＸ 为 ０ 时对应于套筒的出口截面ꎮ 试验工况 Ｂ
条件下燃烧室内混合油气燃烧速度场矢量分布如图

３ 所示ꎮ 从图中可以看出ꎬ在燃烧室旋流器出口处ꎬ
由于旋流器叶片结构对气流的引导作用ꎬ测量区内

所拍摄的燃烧室气流有明显地向上和向下速度矢量

分布ꎬ且流场速度较大ꎮ 这是由旋流器出口的高速

气流和从喷油嘴喷出的高速燃油锥面相互作用形成

的ꎮ 图 ３ 由于空气经过旋流器后由轴向运动变成旋

转运动ꎬ一方面旋转的气流锥和从燃油喷嘴喷出的

燃油锥面相互激烈掺混ꎬ加速燃油的雾化和气化ꎬ为
后面的快速燃烧创造条件ꎻ另一方面ꎬ从旋流器流出

的气流由于惯性力被甩向四周ꎬ在燃烧室中心形成

低压区ꎬ周围的气流在压力作用下出现回流ꎬ形成回

流区ꎬ使得燃烧室内气流流速减小ꎬ保证油气混合气

可以稳定燃烧ꎮ 由于测量截面正好穿过主燃孔中心

截面ꎬ因此可以看出ꎬ从内外环主燃孔进来的气流具

有相当大的穿透深度ꎬ上下掺混气流相交后与主气

流进行混合ꎬ然后向燃烧室出口流动ꎮ

图 ３　 工况 Ｂ 时燃烧流场速度流场矢量分布图

Ｆｉｇ. ３ Ｖｅｃｔｏｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ
ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｕｎｄｅｒ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｂ

在燃烧室进气温度、进气质量流量、进气压力保

持不变的情况下ꎬ燃烧室进口油气比为 ０. ０２６ ００ 时

燃烧流场流线分布如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 工况 Ｃ 时燃烧流场流线分布图

Ｆｉｇ. ４ Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｕｎｄｅｒ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｃ

从图 ３ 和图 ４ 中工况 Ｂ 和工况 Ｃ 比较可以看

出ꎬ油气比稍微增加ꎬ燃烧室内流场分布基本不变ꎮ
从图 ４ 流线图中可以明显看到ꎬ燃烧回流区和旋流

器出口有明显的交界面ꎬ燃烧室中心有明显的回流

区ꎬ且在主燃孔前有一对小涡ꎮ 图 ５ 为 ＰＩＶ 测得工

况 Ｂ 时燃烧室内冷态流场的矢量分布图[１１]ꎮ
图 ３ 与图 ５ 相比较可以发现ꎬ冷态流场旋流器

出口速度流线相对稀疏ꎬ排列也不如燃烧流场紧密ꎮ
根据试验所拍燃烧流场的图片分析ꎬ图 ３ 和图 ４ 所

拍图片中ꎬ旋流器出口高速射流流线为含有示踪粒

子的旋转气流和燃油喷嘴喷出的燃油锥面相结合的

油气锥面ꎮ 在此锥面中ꎬ油滴和示踪粒子共同对

ＰＩＶ 的激光照射产生散射ꎬ从喷油嘴喷出的燃油在

刚进入燃烧室时其尺寸要远大于示踪粒子ꎬ其形成

的锥形油雾对 ＰＩＶ 所发出的激光有一定的屏蔽作

用ꎮ 因此从测量结果中可以看到ꎬ旋流器出口附近

１２
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有强烈的射流ꎬ这主要是燃油喷嘴喷出的油滴粒子

轨迹ꎮ 随着油气混合气向后流动燃烧ꎬ混合气中的

油滴逐步蒸发、汽化ꎬ油滴尺寸逐渐减小直至其消

失ꎬ油雾锥面对流场测量激光的遮挡慢慢减弱消失ꎬ
所拍摄的画面为示踪粒子运动轨迹ꎮ 经分析后确认

为燃烧流场分布ꎬ因此可以看到在拍摄的图像中有

明显的交界面ꎮ

图 ５　 工况 Ｂ 时冷态速度流场矢量分布图

Ｆｉｇ. ５ Ｖｅｃｔｏｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｏｌｄ￣ｓｔａｔｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｕｎｄｅｒ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｂ

在工况 Ｂ 试验条件下试验测得的不同横截面

冷态速度流场矢量分布图如图 ６ 所示ꎮ 将同一工况

不同截面的流场结果放在一起进行对比ꎬ可以分析

燃烧流场回流区在横向和纵向上的形成、发展和结

束过程ꎬ依此可基本绘制不同油气比下燃烧室内回

流区的三维结构ꎮ

图 ６　 工况 Ｂ 时不同横向截面冷态速度流场矢量分布图

Ｆｉｇ. ６ Ｖｅｃｔｏｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｏｌｄ￣ｓｔａｔｅ

ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｏｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ

ｓｅｃｔｉｏｎｓ ｕｎｄｅｒ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｂ

２. ２　 油气比对燃烧流场回流区的影响

通过对不同油气比下燃烧流场进行测量ꎬ试验

分析油气比对燃烧室中心截面回流区长度的影响ꎮ

图 ７ 为试验工况 Ａ 时 ＰＩＶ 所测旋流器中心横截面

的燃烧流场回流区轴向速度 ｕ 等值云图ꎮ 从图中可

以明显看到回流区(ｕ < ０)的存在ꎬ其回流速度在回

流区中心较大ꎬ向外回流速度依次降低ꎬ直到火焰燃

烧锋面时回流速度 ｕ ＝ ０ꎮ 在处理试验结果时ꎬ主要

对燃烧室回流区的涡心距 ＤＣＲＺ和横向中心回流区

长度 ＬＢ进行分析ꎮ 其中ꎬ中心回流区长度 ＬＢ以轴向

速度 ｕ ＝ ０ 边界线所绘制的区域在ｙ ＝ ０ 的轴线上的

长度为依据ꎮ

图 ７　 工况 Ａ 时旋流器中心横截面轴向速度等值云图

Ｆｉｇ. ７ Ａｘｉａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｃｌｏｕｄ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｃｅｎｔｅｒ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｓｗｉｒｌｅｒ ｕｎｄｅｒ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ａ

从图 ７ 可以看出ꎬ燃烧室中心 ｕ ＝ ０ 的曲线形成

的封闭图形是不规则弯曲和凸凹不平的ꎬ表明火焰

前锋表面是极不规则的形状ꎮ 这是因为ꎬ燃气燃烧

时燃气微团的运动极为紊乱和不规则ꎮ 这种不规则

运动增加了高温燃气与新混合气的接触面积ꎬ使得

新油气混合气与高温燃气之间的热传递加强ꎬ新混

合气的温度能快速升高到着火温度ꎬ从而燃烧ꎮ 这

种燃气微团的紊乱运动形成了弯曲的火焰表面ꎮ 在

紊流程度增大的情况下ꎬ火焰表面弯曲明显ꎬ甚至某

些燃烧的气团可能脱离火焰前锋而进入新混合气

内ꎬ在回流区速度 ｕ ＝ ０ 的边界线外形成许多小的碎

末回流斑ꎮ 同时ꎬ也有部分新混合气团穿入火焰前

锋ꎬ使火焰前锋表面碎裂ꎬ形成犬牙交错的形状ꎬ这
些都大大提高了火焰传播速度ꎮ 正是由于燃气微团

的紊流ꎬ使得图中所测得的各轴向速度等值线极不

规则ꎬ在回流区速度较大的中心区域也可见到许多

不同回流速度的斑块ꎮ
图 ８ 为 ３ 种不同油气比时经燃烧室旋流器中心

纵截面(Ｙ ＝ ０ ｍｍ)的回流区长度 ＬＢ对比图ꎮ 图中ꎬ
横坐标为 ＰＩＶ 所拍燃烧室流场距旋流器出口中心距

离ꎬ纵坐标为流场内流场轴向速度 ｕꎮ 各曲线与轴

２２
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向速度 ｕ ＝ ０ 的两个交点之间的距离即为燃烧室中

心纵截面回流区的长度 ＬＢꎮ 在油气比为 ０. ０１９ ８５ꎬ
０ ０２２ ２ 和 ０. ０２６ ００ 时回流区 ＬＢ 的长度分别为

ＡＡ′ꎬＢＢ′和 ＣＣ′ꎮ 对比不同油气比时回流区 ＬＢ 的长

度可知ꎬ随着油气比的增加ꎬ回流区长度缩小ꎮ 这是

因为ꎬ随着油气比增加ꎬ燃烧更为剧烈ꎬ释放出更大

的能量ꎬ燃烧室流场轴向速度 ｕ 增大ꎻ高油气比时ꎬ
从燃油喷嘴喷出燃油轴向速度增大ꎬ向后压缩燃烧

流场ꎬ使得燃烧室回流区前端逐渐远离旋流器出口ꎮ
出现上述现象的原因是高油气比时ꎬ随着燃油的雾

化、汽化和快速燃烧ꎬ燃烧室内燃气燃烧反应更加剧

烈ꎬ燃烧区燃气温度升高ꎬ燃气的气体粘性和逆向压

力梯度升高ꎬ因此回流区结束的位置则稍微靠前ꎬ回
流区长度缩小ꎮ 同时ꎬ由于回流逆压力的作用ꎬ回流

区内流场的上下涡心被挤向火焰筒壁面ꎬ从而使得

回流区上下涡心之间的距离增大ꎮ

图 ８　 不同油气比时燃烧室中心纵截面回流区长度 ＬＢ

Ｆｉｇ. ８ Ｔｈｅ ｌｅｎｇｔｈ ＬＢ ｏｆ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｃｅｎｔｅｒ ｓｅｃｔｉｏｎ

ｒｅｆｌｕｘ ｚｏｎｅ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｏｉｌ￣ｇａｓ ｒａｔｉｏｓ

２. ３　 油气比对燃烧流场脉动速度的影响

图 ９ 为工况 Ａ 时燃烧流场的轴向脉动速度 Ｕｒｍｓ

分布图ꎮ 从图中可以明显看出ꎬ在旋流器出口以及

回流区开始端火焰燃烧锋面上燃烧流场的轴向脉动

速度 Ｕｒｍｓ较高ꎬ而在回流区中心位置以及燃烧室上

下壁面附近轴向脉动速度较低ꎮ
２. ４　 油气比对燃烧室出口温度分布的影响

图 １０ 为不同油气比时用温度耙测得燃烧室出

口温度分布图ꎮ 为了使对比明显ꎬ在研究中采用油

气比为 ０. ０２６ ００ꎬ０. ０１９ ８５ 和 ０. ０３３ ０８ 的 ３ 种状态ꎬ

试验测量试验件燃烧室纵向中心截面出口温度分

布ꎮ 图中ꎬ纵坐标 ｙ / ｙ０表示各测量点相对于燃烧室

出口的径向位置ꎬｙ 为各测量点高度ꎬｙ０为燃烧室出

口截面高度ꎮ 从图 １０ 中可以看出:在油气比相同时

燃烧室出口温度分布为两端低、中间高ꎬ其温度最高

点位于距离涡轮根部的 １ / ３ 长度处ꎻ随着油气比的

增加ꎬ燃烧室出口总体温度升高ꎬ但燃烧室出口温度

径向分布中间高两端低的规律不变ꎮ 降低油气比ꎬ
当油气比靠近熄火边界时ꎬ燃烧流场稳定性变差ꎮ
这主要是因为ꎬ试验是在保持进气流量不变的情况

下ꎬ通过降低燃油流量来降低油气比的ꎮ 当燃油流

量降低时ꎬ燃烧室内高速不均匀的油气混合物中贫

油熄火范围增加ꎬ由于油气比降低、环境温度下降、
雾化效果降低等因素ꎬ紧靠主燃烧区外围的燃气微

团熄火ꎬ主燃区范围逐渐收窄ꎬ燃烧室燃烧效率

降低ꎮ

图 ９　 工况 Ａ 时燃烧流场的轴向脉动速度 Ｕｒｍｓ分布图

Ｆｉｇ. ９ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ａｘｉａｌ ｐｕｌｓａｔｉｏｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ Ｕｒｍｓ

ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｕｎｄｅｒ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ａ

图 １０　 不同油气比时燃烧室出口温度分布

Ｆｉｇ. １０ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｔ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｃｈａｍｂｅｒ ｏｕｔｌｅｔ ｕｎｄｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｏｉｌ￣ｇａｓ ｒａｔｉｏｓ
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２. ５　 试验误差分析

在本试验测量的过程中ꎬ为增加试验的可靠性ꎬ
采用多次试验进行测量ꎮ 试验的过程是从点火到工

作稳定再到熄火的连续过程ꎬ因此在结果的采集、处
理过程中ꎬ采用计算机瞬时读数、延迟采样、测量结

果多点平均的办法以减小测量误差ꎮ

３　 结　 论

对不同油气比状态下燃烧室燃烧性能进行了试

验研究ꎬ通过试验可以得到以下结论:
(１) 高油气比时燃烧更加剧烈ꎬ火焰锋面极不

规则ꎬ流场紊流强度增大ꎬ回流区逆压力梯度增加ꎬ
挤压回流区轴向长度缩小ꎬ径向向外扩展ꎮ 回流区

内流场的上下涡心被挤向火焰筒壁面ꎬ从而使得回

流区上下涡心之间的距离增大ꎮ
(２) 随着油气比的增大ꎬ燃烧流场中气流的湍

流度加强ꎬ轴向脉动速度加大ꎮ
(３)随着油气增大ꎬ燃烧室出口温度提高ꎬ当油

气比靠近熄火边界时ꎬ燃烧流场稳定性减弱ꎮ
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