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喷嘴匹配方案及火焰筒开孔对燃烧室 

性能影响的试验研究 

林宏军，程 明 

(中航工业沈阳发动机设计研究所，沈阳 110015) 

摘要：基于航空发动机主燃烧室扇形试验，针对点火喷嘴特性以及火焰筒大孔射 

流的改变对主燃烧室性能的改善情况进行 了研究。试验中进行 了点火用喷嘴匹配方案 

对燃烧室熄火性能，以及火焰筒大孔面积变化对燃烧室贫油熄火、燃烧效率和出口温度 

场性能影响的研究。研究结果表明：在供油系统设计中采用放大型点火喷嘴可改善主燃 

烧室贫油熄火性能；增大火焰筒主燃孔的面积可提高燃烧室的燃烧效率，改善出口温度 

场分布，而贫油熄火特性将变差；增大掺混孔的面积可提高燃烧室的燃烧效率，改善出 

口温度场分布，拓宽燃烧室的熄火边界。 
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Abstract：The effect of the ignition injector characteristic and flame tube big holes change on the combustion performance was 

studied based on the sector combustion testing of aeroengine．The effect of ignition injector concepts on the combustion blowout performance 

was investigated．The effect of big holes change for the flame tube on the combustion performance including Lean Blow-Out(LBO)， 

combustion efficiency and outlet temperature performance was studied．Th e results show that LBO is improved by amplified ignition injector． 

Enlarging the primary holes leads to improve the combustion efficiency and outlet temperature distribution，but leads to reduce the LBO 

perform ance，which is improved by increasing the area of dilution holes． 
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0 引言 

随着航空技术的发展，现代民用航空燃气涡轮发 

动机追求超低污染排放，而军用航空发动机则向着高 

温升的方向发展I l，航空发动机总体性能的提升对主 

燃烧室设计提出了更高要求。现代高温升主燃烧室的 

设计，要求在提高温升的同时，确保主燃烧室具有宽 

广的稳定工作范围和较小的出口温度分布系数，以及 

在冷却气量分配减少和冷却气品质下降的条件下，保 

持甚至提高火焰筒的耐久性 。在主燃烧室设计中， 

通常认为燃烧室的工作特性除了与燃料特』生和喷雾 ／ 

掺混程度有关外，在很大程度上将取决于燃烧室内空 
＼ 

气动力学过程的组织网。因此，采取改善燃烧室喷油雾 

化效果或改变燃烧区气动组织结构的方式，将有利于 

提升主燃烧室的性能。 

国内外研究机构已针对主燃烧室内燃油喷射掺 

混 、大孔射流与主燃区 ，掺混区中主流空气的混合 

过程[5-6,Ⅷ，以及大孔射流对燃烧室性能(主要是污染 

排放)的影响【7 开展了数值模拟和试验研究。研究表 

明燃油喷射 ／掺混效果的增强将改善主燃烧室的出 

口温度场分布 】，而火焰筒的大孑L射流对提供燃料 

和空气的均匀混合，增强燃烧效率和降低污染排放具 

有一定的作用191。但是相关研究主要局限于对单头部 

试验件的机理和数值模拟研究，其目的在于研究大孑L 
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射流与燃烧区掺混过程和流场的组织，而对燃烧室宏 

观性能影响的研究相对较少，并未形成支持工程实现 

的燃烧室优化方法。 

本文以常规主燃烧室扇形试验件为研究平台，开 

展喷嘴供油特性、火焰筒大孔射流变化对主燃烧室性 

能影响的试验研究。 

1 试验方案、系统和研究参数 

1．1 试验方案 

研究中采用的主燃烧室扇形试验件由常规燃烧 

室 9O。扇形段(选取主燃烧室连续的 5个头部)改装 

而成，试验件的前置扩压器采用模拟件，并在试验件 

的出口段安装涡轮叶栅模拟段来模拟涡轮叶片对主 

燃烧室出口的堵塞效果。 

试验中针对采用不同点火用燃油喷嘴与基准型 

喷嘴匹配方案的同一燃烧室试验件，开展喷嘴匹配方 

案对燃烧室贫油熄火特性影响的研究，燃油喷嘴的组 

合方案如下： 

(1)7i案 a：3个基准型喷嘴 +2个流量 ／角度均 

放大的点火喷嘴； 

(2)方案 b：3个基准型喷嘴 +2个角度放大的点 

火喷嘴； 

(3)方案 c(基准方案)：5个基准型喷嘴。 

其中方案 a和 b中点火用喷嘴的放大角度相同。 

同时，为研究火焰筒开孔面积变化对主燃烧室性 

能(贫油熄火极限、燃烧效率、出口温度场分布)的影 

响，以开孔面积未改变的原火焰筒为基准方案，在确 

保火焰筒的总开孔面积(有效流通面积 A )不变的前 

提下 ，通过采用减少冷却孔的数量 ，增加主燃孔或掺 

混孔开孔面积的方法 ，达到改变火焰筒开孔方案的目 

的，其具体方案如下： 

(1)方案 A、B、c：火焰筒主燃孔的开孔面积(内、 

外壁)相对于基准型火焰筒分别增大 10％、20％和 

30％，火焰筒的总开孔面积保持不变，火焰筒冷却孔 

数相应减少； 

(2)方案 D：火焰筒掺混孔的开孔面积(内、外壁) 

相对于基准型火焰筒增大 20％，火焰筒的总开孔面 

积保持不变，火焰筒的冷却孔数相应减少。 

上面4个方案中，各气膜段上冷却孔的减少数量 

均依据原有各气膜段冷却开孔面积的比例进行确定。 

1．2 试验系统 

试验在主燃烧室综合性能试验台上进行，试验设 

备(原理如图 1所示 )主要由进 ／排气系统、空气加温 

器 ／换热器、燃料供给系统、试验段、冷却系统、控制、 

数据采集设备等构成。 

l一直接加温器；2一标准流量测量装置；3—进气总管；4一电动阀门；5一试验段 

6一测量段；7一调压电动阀门；8一回热器；9—排气消音塔 

图 1 主燃烧室综合性能试验台设备原理 

采用燃烧加温器直接加温和换热器换热间接加 

温相结合的方式将来流空气加热到试验要求的温度。 

通过测量安装在进气系统中的标准孔板前后的压差 ， 

利用孔板流量计算公式计算获得燃烧室试验件进口 

的空气流量。燃烧室进口参数由布置在进 口测量段后 

部同一截面上沿周向设置的 2个总压耙和 3支温度 

电偶测量获得，所有进口受感元件的总堵塞面积不大 

于通道面积的5％。 

在进行燃烧室燃烧效率和出口温度场试验时，燃 

烧室出口燃气温度由安装在后测量段摆动机构上的 

温度受感部测量，温度受感部上沿径向按等环面的原 

则布置 5个测量点，试验中摆动机构上的受感部按照 

转动 3。测量 1个位置的方式扫描 90。的扇区，单次试 

验可采集 155个数据点 ；而在进行燃烧室熄火试验 

时，则在火焰筒头部所对应的主燃烧室出口位置安装 

测温电偶，通过测量出口的温升来实现主燃烧室熄火 

试验的判定。 

1．3 研究参数 

由于采用降压模拟的方法进行试验，燃烧室进口 

的空气温度控制在 500～800 K；燃烧室的进口流量 

为 2．0～3．6 kg／s(不包含涡轮引气量)；在结构方面改 

变的参数主要包含燃烧室供油喷嘴的组合方案和火 

焰筒的开孔方案。 

2 试验结果及分析 

2．1 慢车贫油熄火极限 

在发动机慢车状态下开展燃烧室扇形试验件贫 
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油熄火特性的试验研究，分析喷嘴组合方案和火焰筒 

开孔方案对主燃烧室贫油熄火特性的影响。 

同一燃烧室扇形试验件在各喷嘴匹配方案下的 

慢车熄火边界随进口流量变化的曲线如图2所示。试 

验结果表明：主燃烧室的贫油熄火油气比随进口流量 

的增加而增大；在相同进口流量下获得的慢车熄火边 

界，方案 a的最宽，方案b的次之，而方案c的最窄。分 

析可知：带有放大型点火喷嘴的主燃烧室与没有安装 

放大型喷嘴的燃烧室相比，抗熄火能力将有较大提升； 

且流量和角度都放大的喷嘴比单一角度放大的喷嘴对 

主燃烧室熄火特陛的影响更加明显。因此，在主燃烧室 

供油系统设计中采用放大型喷嘴点火将改善燃烧室的 

熄火性能，但采用流量和角度都放大的喷嘴还是单一 

角度放大或流量放大的喷嘴，以及点火喷嘴具体的放 

大比例，需根据具体的设计方案进行选择；参考前期的 

研究成果llll，在主燃烧室方案设计中采用放大型点火 

喷嘴虽能改善燃烧室的熄火陛能，但也需考虑放大型 

喷嘴对燃烧室出口温度场带来的不良影响。 
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图 2 不同喷嘴方案下熄火油气比与进口流量的关系 

在一定的试验状态下，不同火焰筒开孔方案的主 

燃烧室熄火油气比随进 口流量变化的曲线如图 3所 

示。从图3中可见，随着主燃孔面积的增大，火焰筒的 

熄火边界变窄，抗熄火性能略有下降，分析认为由于 

主燃孔进气流量增加，使得主燃区的空气增加，在相 

同的燃烧室油气比下，火焰筒头部的油气比相对减 

小，并且火焰筒头部和主燃区进人的空气流量的增加 

使对流场的扰动增大，促使燃烧室的熄火特性变差， 

因此主燃孑L面积的增大将不利于火焰筒熄火性能的 

改善。而当火焰筒掺混孔面积增大时，进入主燃区的 

空气相对减少，在相同的进口条件和燃烧室油气比下 

火焰筒头部的油气比将相对增大，主燃孔空气对流场 

的扰动减小，使得燃烧室的熄火边界变宽。 
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图 3 不同火焰筒方案下熄火油气比与进口流量的关系 

2．2 燃烧效率 

分别测取了试验件在不同开孔方案下的燃烧效 

率，并在试验数据的处理过程中采用燃烧效率随参数 

变化的曲线来研究燃烧效率随试验件不同开孔方 

案的变化规律。 

在 =6．0时，采用火焰筒扩孔方案与基准型方案 

的主燃烧室燃烧效率通用曲线对比如图4所示。试验 

表明：随着主燃孔或掺混孑L开孔面积的加大，燃烧室 

的燃烧效率有所提高。分析认为，主燃孔面积的增大， 

火焰筒头部空气流量相应增加，而可燃空气的增加有 

利于增强燃料的燃烧；主燃孔射流空气量的增大，加 

强了火焰筒头部燃料和空气的掺混，促使燃烧室的燃 

烧效率提高；而掺混孑L开孔面积的增大，将增加燃烧 

室主燃区和掺混区的空气量，一方面为燃烧室头部提 

供了可燃空气，另一方面将增加掺混区空气量，促使 

进入掺混区的未燃燃料在火焰筒后部充分燃烧，从而 

提高了燃烧室的燃烧效率；试验表明：在 =6．0时、相 

同的扩孔比例下，掺}昆孔面积的增大对燃烧室效率的 

提高效果较为明显。 
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图4 =6．0不同火焰筒方案下的燃烧效率通用曲线 

在 =3．0时，方案 B和 D的燃烧效率同基准型 

方案的试验数据的对比如图5所示。从图5中可见， 

在相同试验条件下，方案 B与D的燃烧效率基本相 
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同，比基准型方案燃烧效率的提高并不明显。由此可 

见：在现有的开孔方案下，由于主燃孔和掺混孔进气 

流量的增加有限，同时高油气比下燃烧室温度的提 

高，致使火焰筒内燃油的雾化和蒸发的效果增强，从 

而对燃烧效率的影响增大，致使在高油气比试验中， 

主燃孔／掺混孔面积的增大对燃烧效率提高的影响 

并不明显。 
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图5 =3．0不同火焰筒方案下的燃烧效率通用曲线 

2．3 主燃烧室出口温度场分布 

在试验中保持主燃烧室的进口参数不变，录取不 

同火焰筒开孔方案的燃烧室试验件出口温度分布的最 

大不均匀度( )和出口温度径向不均匀度( )。由 

于燃烧室扇形试验件的侧壁效应明显，在试验数据的 

分析中只考虑中间3个头部的数据进行处理，并对3 

头部的出口温度场分布数据进行对比分析。 

在一定试验温度下，不同火焰筒开孔方案的燃烧 

室试验件出口 和 随余气系数变化的试验结 

果对比如图6、7所示。 
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图 6 不同火焰筒方案下 7 随与余气系数变化曲线 

莉 _1 
薰堡型I - ⋯⋯ ^ 

兰，． -●_一 - - 
1． 

D 

图7 不同火焰筒方案下 7 随余气系数变化曲线 

从图6、7中可见，随着燃烧室余气系数的增大，燃 

烧室的 将有所改善，而出口的 将随余气系数 

的增大而提高。分析认为燃烧室余气系数的增大，火焰 

筒内燃气的掺混将更加充分，燃烧更为完全，因此燃烧 

室出口的z 有所改善；而随余气系数的增大，燃烧在 

主燃区内相对集中，燃烧室出口高温区沿径向分布也 

相对集中，致使燃烧室出口的 7 略有提高。 

同时，随主燃孔进气量的增加，可燃空气的增加 

使燃料的燃烧更为充分，燃烧室的燃烧效率提高，并 

且部分主燃孔空气进入掺混区将帮助燃气掺混，增加 

燃气在火焰筒内的滞留时间，燃气的掺混增强，因此 

出口温度场随主燃孔进气量的增加而改善；而掺混孔 

面积的增大，掺混空气量的增加使燃气与空气在掺混 

区充分混合，使燃气的分布变得均匀，同时部分未燃 

燃气可以在掺混区内燃烧，在一定程度上促使燃烧室 

出口温度 改善。同理 ，随着火焰筒主燃孔 ／掺混 

孔面积的增大，燃烧室出口的 也随之改善。 

2．4 试验误差分析 

除测试误差外，试验误差主要由试验件加工误差 

和试验件扇形结构所引起的特殊流场特性造成。试验 

件状态多，加工的误差不可避免，因此在保证加工精 

度的前提下，对试验件进行加工后的矫形和尺寸校核 

确保试验件的几何尺寸，力求将加工所造成的试验件 

结构误差对试验结果产生的影响降到最小。同时由于 

扇形试验件的结构特点，易产生侧壁效应和近壁涡流 

从而影响到试验件各头部的燃烧流场，以致各头部的 

燃烧特I生有较大差异，但本文的研究主要针对多个试 

验件方案之间的宏观燃烧性能进行对比，因此在试验 

数据的处理过程中，采取刨除靠近侧壁的数据或采用 

中间 3个头部数据等措施(见第 2．3节)，排除侧壁效 

应和试验件变形等因素对燃烧室试验结果的影响，从 

而在宏观上(试验件的整体性能)体现火焰筒开孔变 

化对燃烧室综合特性的影响规律，减小试验误差。 

3 结论 

在主燃烧室扇形试验中，针对不同的喷嘴匹配方 

案对主燃烧室贫油熄火特性，以及火焰筒开孔方案对 

主燃烧室贫油熄火、燃烧效率和出口温度分布特性的 

影啊隋况进行了研究，通过结果分析得到以下结论： 

(1)主燃烧室供油系统设计中适当采用供油流量 

或角度放大的点火喷嘴，燃烧室的慢车贫油熄火性能 

将有较大提高，但放大型喷嘴应依据主燃烧室的总体 

性能需求进行选择； 

(2)在火焰筒总开孔面积不变的前提下，逐步增 

大主燃孔的开孔面积有利于提高燃烧室的燃烧效率， 
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改善燃烧室的出口温度分布，但同时也导致火焰筒的 

贫油熄火特性变差； 

(3)在火焰筒总开孔面积不变的前提下，增大掺混 

孔的开孔面积有利于提高燃烧室的燃烧效率，改善燃 

烧室的出口温度分布，拓宽火焰筒的贫油熄火边界。 

研究表明：点火喷嘴特性的改变和大孔(尤其是 

掺混孔)射流空气流量的增加对于燃烧室性能的提高 

具有积极作用。本次试验中未测量火焰筒面积改变后 

的空气流量分配比例，试验也仅限于降压模拟状态。 

在后续研究中，火焰筒流量分配比例测量与燃烧室性 

能变化相应关系和在真实状态下的燃烧室性能试验 

将成为研究重点。 
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