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双涡控径向分级燃烧室点熄火及联焰特性
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摘　　　  要：    为探究一种新型双涡控径向分级燃烧室的点熄火及联焰特性，试验研究了不同工作模式下燃

烧室凹腔和主流区的点火联焰机制、稳定燃烧形态以及不同工况下燃烧室的点熄火特性。研究表明：外环凹

腔和主流区单独供油时燃烧室均可成功点火，并且外环凹腔与主流区相互间可实现联焰和稳定燃烧，两种联

焰方式下稳定燃烧火焰形态基本一致，分布在凹腔内及其下游区域和旋流杯下游区域；外环凹腔常温常压贫

油点火油气比最低为 0.009 4，慢车贫油熄火油气比最低为 0.003 4，其相比主流区具有更加优异的点熄火性能。

关　键　词：双涡控；径向分级燃烧室；点熄火；联焰；流场

中图分类号：V231.2　　　　　文献标志码：A

Ignition, extinction and flame crossover characteristics of
dual-vortex-controlled radial staged combustor
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Abstract:   To  investigate  the  ignition， extinction  and  flame  crossover  characteristics  of  a  newly
designed dual-vortex-controlled radial staged combustor，an experimental study was conducted to examine
the ignition and flame propagation mechanisms in the concave cavity and mainstream zone under different
operating  modes， as  well  as  stable  combustion  patterns  and  the  ignition/extinction  characteristics  of  the
combustor  under  various  operating  conditions.  The  results  indicated  that  the  combustor  could  be
successfully  ignited  when fuel  was  independently  supplied  to  either  the  outer-ring concave cavity  or  the
mainstream zone， flame propagation  and  stable  combustion  were  also  achievable  between  the  outer-ring
concave cavity and the mainstream zone. Under both flame propagation modes，the stabilized combustion
flame exhibited consistent pattern，and distributed within the concave cavity，its downstream region and the
downstream of the swirl cup. The outer-ring concave cavity achieved a minimum fuel-air ratio of 0.009 4
for  ignition  and  0.003 4  for  extinction  under  room  temperature  and  atmospheric  pressure  conditions，
demonstrating significantly superior ignition/extinction performance compared with the mainstream zone.
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随着高性能军用飞机技术的发展，对航空发

动机推质比的要求持续提高，由此带来燃烧室既

要满足低工况良好的贫油燃烧稳定性，又要在更

高油气比状态实现高效低冒烟燃烧，并且满足更

加严苛的出口温度分布要求[1-3]。为达到上述性

能要求，除进一步挖掘常规旋流燃烧室的潜力外，

国内外研究者对新型燃烧室技术的探索也从未停

止，譬如智能燃烧室、分级分区燃烧室以及驻涡

燃烧室（trapped vortex combustor，TVC）技术[4]。

驻涡燃烧室技术相比常规旋流燃烧技术形成

的中心回流区进行稳定燃烧有明显创新，其基本

原理是利用独特的气流射流在特定结构的空腔内

形成稳定驻留的回流区，以达到稳定火焰的目的。

从发展历史来看，在 20世纪 90年代为满足美国

IHPTET（integrated  high-performance  turbine  engine
technology）计划中更高推质比军用航空发动机的

需求，空军研究所（Air Force Research Laboratory，
AFRL）和通用飞机发动机公司 （General  Electric
Aircraft Engines，GEAE）共同提出了驻涡燃烧室技

术[5]，并在 1995年开发出第一代驻涡燃烧室[6]，之

后直至 2001年间又相继研制了第二、第三、第四

代驻涡燃烧室。GEAE开展的驻涡燃烧室台架试

验表明：与常规燃烧室相比，点熄火稳定燃烧边

界拓宽 50%以上，同时在更宽（拓宽 40%以上）的

油气比条件下实现燃烧效率高于 99%，NOx排放

相比当时国际民航组织标准 CAEP/2低 40%和

60%[7]。美国于 2007年上半年完成了第一个全环

驻涡燃烧室设计、加工及相关测试，第一个全环

驻涡燃烧室的优化模型推测应于 2008年初完成

加工，尽管目前测试结果尚无公开报道，但其对

驻涡燃烧室技术的研究与应用仍处于世界前列。

驻涡燃烧室因其独特的构型和气流流动特点，

其流场结构和燃烧特性成了近年来国内外学者研

究的热点。何小民等[8] 研究第一代驻涡燃烧室驻

涡火焰稳定器流场特性，获得了符合火焰稳定要

求的驻涡火焰稳定器基本结构参数，为开展热态

研究奠定了基础。蒋波等[9] 采用粒子图像测速仪

（particle image velocimetry，PIV）试验研究并掌握

了低排放驻涡燃烧室主流后方与联焰板后方驻涡

区涡系结构及其随进口马赫数的变化规律。樊未

军[10-11] 利用 PIV技术研究证实了凹腔内双涡结构

有利于降低燃烧室污染排放，并采用大涡模拟方

法研究了凹腔内特定几何条件下驻涡的准周期生

成和破碎。张荣春等[12] 研究表明驻涡燃烧室在

冷热态下呈现明显不同的流场特征，主流区与凹

腔进口速度分布对流场有重要影响。邢菲等[13]、

李瑞明等[14-15]、刘玉英等 [16] 在对驻涡燃烧室流场

影响因素的研究中同样指出，进口射流速度对凹

腔内流场有显著影响，在凹腔底部及主流射流速

度一定的条件下，存在一个凹腔后壁最佳的射流

速度使得凹腔内部产生稳定的回流区并作为稳定

的点火源。金义等[17-19] 采用数值模拟与试验相结

合开展了驻涡燃烧室流场与燃烧特性研究，验证

了高油气比驻涡燃烧室燃烧组织方案的可行性。

赵玉玲等[20] 数值研究表明存在两个影响凹腔涡

系结构的联焰板流向长度临界值。Chen等 [21-23]

探讨了旋流条件下凹腔内涡结构特性与稳定性，

指出凹腔结构在旋流条件下仍然有效。Li等 [24]

将旋流器与双凹腔驻涡燃烧室结合并开展燃烧试

验，验证了双凹腔耦合旋流的驻涡燃烧室良好的

燃烧性能。何小民等[25] 对新型双涡控径向分级

燃烧室流场特性进行了试验研究，获得不同压降

下燃烧室凹腔流场结构及与主流掺混特性。

目前国内外关于驻涡燃烧室的研究主要集中

在结构特征、流动参数对驻涡流场特性的影响及

基本燃烧性能等方面，但缺少对驻涡燃烧室尤其

是凹腔耦合旋流的燃烧室点火与联焰动态过程及

其点熄火特性的研究。基于未来先进航空发动机

对燃烧室更宽油气比范围高效稳定燃烧的需求，

也亟需开发适应更宽油气比范围的先进燃烧组织

技术，本文针对新设计的双涡控径向分级燃烧室

进行点熄火及联焰特性研究，为双涡控径向分级

燃烧技术的工程化应用奠定基础。

 1    研究对象

本文研究对象为如图 1所示的一种双涡控径

向分级燃烧室技术方案，该燃烧室采用了传统富

油旋流杯与内、外环驻涡凹腔径向布局和燃油分

级的组织燃烧形式，利用上下对称的凹腔结构自

身气动特性，再通过独特二次射流设计和油气匹

配设计，在内、外环凹腔内分别形成驻定的内、外

驻涡（双涡）结构（见图 2），可实现燃烧室更宽范

围可靠点火和贫油稳定燃烧；位于中心主流区的

双旋流杯可维持中心回流区稳焰、高效燃烧并实

现向内环凹腔联焰。通过对内外环凹腔、中心级

旋流器油气匹配设计，可实现燃烧室出口温度场

的调控。此外，当燃烧室工作油气比进一步提高

时，可增加额外油路，以多点喷射方式向内、外环
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凹腔后段供入燃油，实现对燃烧室内温度分布及

出口温度场的进一步调控。

在双涡控径向分级燃烧室单头部矩形试验件

上进行点熄火及联焰特性研究，试验件模型和实

物如图 3和图 4所示，主要由机匣、帽罩、火焰筒、

双旋流杯、内外环凹腔等组成。为了观测燃烧室

的点火联焰过程及稳定燃烧形态，在机匣侧壁布

置石英玻璃观测视窗。主流喷嘴安装在机匣上方，

内外环凹腔多点离心式喷嘴及其管路则从侧方伸

入安装在机匣侧壁上。在机匣上方轴向不同位置

布置有两处电嘴安装座，分别用于外环凹腔和中

心双旋流杯单独供油工作时的点火。

 2    试验系统与测量方法

 2.1   试验系统

双涡控径向分级燃烧室试验系统主要由以下

部分组成：供气系统、供油系统、点火装置、燃烧

室试验段、测试采集系统及尾气处理系统等。

如图 5所示，供气系统所需空气首先经双螺

杆压缩机 1压缩，通过质量流量（下文简称流量）

调节阀 2和调节阀 3控制进口空气流量（具体数

值通过下游孔板流量计 4测量），根据试验工况要

求（是否加温）选择性在电加温器 5处对来流空气

进行加热，之后空气经过整流进入燃烧室试验段

8。在燃烧室试验段上游通过测量耙 6和测量耙

7进行来流压力和温度的测量，试验段出口温度

和压力采用测量耙 9和测量耙 10进行测量，燃烧

室出口尾气通过真空泵 13内的防污处理后排入

大气。

供油系统采用稳压罐供油，主要由压气机和

稳压罐构成。燃油储存在两个稳压罐 17中，由两

台压气机 15向稳压罐中供气制造压差，通过控制

稳压罐的出油阀门 16将燃油分别供入燃烧室的

凹腔值班区和中心主燃区中。

点火装置主要包括点火电嘴、导电杆和电缆，

点火能量为 12 J，点火频率为 8 Hz。
 2.2   测量方法

试验中，空气流量通过调节进放气阀控制，并

通过燃烧室试验段上游的孔板流量计测量，空气

流量测量精度为 0.94%；燃烧室进口温度由 K型

 

主燃孔
外环凹腔值班火焰

预混火焰
气流方向

双旋流杯
燃油方向 进口出口

火焰筒 掺混孔 主燃孔 内环凹腔

图 1    双涡控径向分级燃烧室燃烧组织方案

Fig. 1    Combustion organization scheme of the dual-vortex-

controlled radial staged combustor

 

点火电嘴

火焰筒

斜进气孔

凹腔射流孔

前进气缝 多点离心喷嘴

图 2    凹腔流场结构示意

Fig. 2    Schematic view of the cavity flow structure

 

进出口法兰

点火电嘴

主流喷嘴

观察视窗

火焰筒双旋流杯

帽罩

机匣 内外环凹腔

图 3    双涡控径向分级燃烧室试验件模型

Fig. 3    Digital model of the dual-vortex-controlled radial

staged combustor

 

内外环凹腔

点火
电嘴

机匣

火焰筒

主流喷嘴观察视窗 双旋流杯

图 4    双涡控径向分级燃烧室试验件实物

Fig. 4    Physical object of the dual-vortex-controlled radial

staged combustor
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镍铬-镍硅热电偶测量，可测量 0～1 300 ℃ 范围

内的温度，测量精度为标准化允差Ⅰ级精度；进出

口压力通过量程为 0～0.3 MPa的精密压力传感

器测量，测量精度为 0.4%FS（full scale）。燃油喷

嘴供油流量通过供油压力进行准确控制，具体流

量直接由青岛澳威 K015科氏流量计（±0.1%FS）
测量，且流量计接入控制台数字显示区，实现燃

油流量实时监控。

点火、熄火过程及火焰形态采用高速摄像

机进行拍摄，如图 6所示 ，高速摄像机型号为

Phantom v2012，对点火过程进行成像，分辨率为

1 280像素×800像素，帧率为 10 000帧/s。
  

玻璃视窗 气
体
来
流
方
向

高速摄像机

图 6    试验拍摄实物图

Fig. 6    Photograph of test system
 

 3    试验结果与分析

采用高速摄影技术对双涡控径向分级燃烧室

的点火、联焰过程和火焰形态进行拍摄，同时试

验研究外环凹腔单独供油及中心主流单独供油工

作时燃烧室的点熄火极限。

试验工况如表 1所示，其中 Case 1对应点火

试验工况，Case 2和 Case 3对应熄火试验工况，表

中 p3、T3 和 Ma分别表示燃烧室进口压力、进口

温度、进口马赫数。

油气比（fuel-air ratio，FAR，量符号记为 Rfa）根

据式（1）计算得到，燃烧室进口马赫数 Ma根据式

（2）计算得出。

Rfa =
ṁfuel

ṁair
（1）

Ma =
ṁair

ρairA3

√
kRT3

（2）

ṁfuel ṁair

ρair

式中 为燃油流量， 为燃烧室进口空气流量，

为燃烧室进口空气密度，A3 为燃烧室进口面积，

k为比热比，R为气体常数。

 3.1   燃烧室点火过程

图 7（a）和图 7（b）分别为双涡控径向分级燃

烧室单独在外环凹腔和在主流区供油点火过程，

无论是凹腔内点火过程还是主流区点火过程，均

表现为 4个阶段，如图 7（c）所示，其中 [t−1， t0]区
间为点火电嘴产生电火花阶段，t0 代表电火花持

续时间； [t0， t1]区间代表火核形成过程， [t2， t3]区
间为火焰传播阶段，t3 时刻之后火焰发展至整个

燃烧室并稳定燃烧。

具体地，图 7（a）为外环凹腔内点火过程，电

火花放电持续时间 t0=2.2 ms，此后停止放电，通过

 

试验段及数据采集/分析系统 尾气处理装置

供气系统 进口测量 11
14

9 103 1312

8

16 17 18
15 19

高速摄像

数据采集计算机

供油系统 点火系统 测试系统

1

2

4 5
6 7

1 双螺杆压缩机；2, 3 流量调节阀；4 孔板流量计；5 电加温器；6 压力测量耙；7 温度测量耙；8 试验段；9 出口段压力测量耙；

10 出口段温度测量耙；11 数据采集系统；12 排气阀；13 真空泵；14 排气塔；15 压气机；16 出油阀门；17 稳压罐；18 燃油流量计；

19 点火器。

图 5    试验系统示意图

Fig. 5    Schematic diagram of test system
 

表 1    燃烧室点熄火试验工况

Table 1    Test conditions of ignition/extinction

Case p3/MPa T3/K Ma

1 常压 常温 0.015～0.06

2 0.3 423 0.025～0.06

3 0.1, 0.2, 0.3 316 0.06
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火焰图像看出 t1 时刻由电火花形成的初始火核已

在其周围大部分区域扩散。从图 8流场结构可见，

由于在凹腔内存在一个尺度较大、形态稳定的低

速回流涡结构，扩散至该区域的火核迅速点燃凹

腔内的油气混合气并形成稳定的点火源，t2 时刻

火焰已向整个凹腔区域传播并逐步向下游与主流

耦合掺混的区域发展，直至 t3 时刻，火焰面维持

相对稳定，整体形状不再发生大幅度振荡，达到

稳定燃烧状态。同样如图 7（b）所示主流区点火

过程，电火花放电持续时间 t0=1.5 ms，此后停止放

电，主流区火核产生之后 t1 时刻开始随中心旋流

流场沿周向和径向扩散，部分火核到达如图 8所

示中心回流区外围速度剪切层及内部核心区域并

引燃了如图 9所示主流区下游油气混合气， t2 时
刻形成了稳定的点火源，之后火焰进一步向中心

回流区外围传播，t3 时刻火焰面形态和大小基本

维持不变，达到稳定燃烧状态。

图 10给出了常温常压下外环凹腔单独供油

时，不同进口马赫数 Ma下外环凹腔稳定燃烧火 焰形态，可见，燃烧火焰一部分在凹腔射流气作

用下卷吸回外环凹腔中，形成一个稳定的凹腔值

班火焰；另一部分火焰尾迹沿着未燃混气传到主

流区外旋区域，并顺着外壁面直接向下游掺混区

域传播。此外可见，相同 Ma不同时刻下，火焰形

态无明显变化；相同时刻不同 Ma下，随着 Ma增

大，外环凹腔与主流耦合掺混区相互作用增强，

燃烧区域不断收缩，火焰面积逐渐减小，最终收缩

到外环凹腔内部回流涡中，并始终保持稳定燃烧。

图 11为常温常压下主流单独供油时，不同进

口马赫数 Ma下主流旋流杯下游稳定燃烧火焰形

 

t−2=0 ms t0=2.2 ms t1=8.8 ms t2=30.9 ms t3=39.7 ms
(a) 凹腔点火过程

t−2=0 ms t0=1.5 ms t1=6 ms t2=22.8 ms t3=35 ms
(b) 主流区点火过程

启动高速
摄像机

电火花0 电火花n
火核形成 火焰传播 稳定燃烧

t=t−2 t=t−1 t=t0 t=t1 t=t2 t=t3 时间

(c) 点火过程示意图

图 7    双涡控径向分级燃烧室点火过程

Fig. 7    Ignition process of the dual-vortex-controlled radial staged combustor

 

图 8    燃烧室 PIV流场结构

Fig. 8    PIV-measured flow field of the combustor

 

(a) 凹腔单独供油

(b) 主流单独供油

8.0
7.5
7.0
6.5
6.0
5.5
5.0
4.5
4.0
3.5

颗粒直径/10−5 m

颗粒直径/10−5 m

9.5
9.0
8.5
8.0
7.5
7.0
6.5
6.0
5.5
5.0
4.5
4.0
3.5
3.0
2.5

图 9    两种供油模式下油雾分布数值模拟结果

Fig. 9    Simulation results of fuel spray distribution under

two fuel supply modes
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态，可见，旋流器下游形成了一个稳定的主流火

焰，整体呈对称分布。同样可见，相同进口马赫

数 Ma不同时刻下的火焰形态无明显变化；相同

时刻不同进口马赫数 Ma下，随着 Ma增大，主流

区火焰尺度略微缩小，形态基本维持不变。

 3.2   燃烧室联焰特性

图 12为常温常压下外环凹腔引燃主流火焰

传播过程，可见，凹腔单独供油点火形成了一个

高温火核 B，该火核迅速引燃凹腔内油气混合气

并稳定燃烧，火焰发展到凹腔出口下游，在开启

主流供油一瞬间，火焰快速传播到旋流杯出口处

并引燃主流，此时旋流杯出口稳定燃烧区域略偏

向出口外环一侧。图 13为常温常压下主流引燃

凹腔火焰传播过程，主流单独供油点火稳定燃烧

后，当外环凹腔开启供油，火焰在靠近主燃孔掺

混区域内成功引燃外环凹腔未燃混气，形成火核

并迅速发展到外环凹腔内形成稳定凹腔值班点

火源。上述两种联焰方式下火焰形态基本一致，

主要包含凹腔内及其下游区域和旋流杯下游区

域，两个区域的火焰在一定距离后融合，如图 14

 

Ma=0.03

Ma=0.04

Ma=0.05

10 20 30 40 50 时间/ms

图 10    不同进口马赫数下外环凹腔稳定燃烧火焰形态

Fig. 10    Flame pattern of stable combustion in the outer-ring

concave cavity under different inlet Mach numbers

 

Ma=0.03

Ma=0.035

Ma=0.04

10 20 30 40 50 时间/ms

图 11    不同进口马赫数下主流旋流杯稳定燃烧火焰形态

Fig. 11    Flame pattern of stable combustion in the mainstream of

swirl cup under different inlet Mach numbers

 

主燃孔进气

主燃孔进气 主燃孔进气

主燃孔进气

a

B点火电嘴 点火电嘴

旋流器进气
凹腔前进气

凹腔前进气 凹腔前进气

凹腔前进气
(a) 形成火核 (t−1−t0) (b) 凹腔处被引燃 (t0−t1)

联焰

(c) 火焰发展 (t1−t2) (d) 联焰引燃主流 (t2−t3)

a

b

(e) 整个燃烧室被引燃 (t3之后)

点火电嘴 点火电嘴

图 12    外环凹腔向主流联焰过程

Fig. 12    Flame propagation from outer-ring concave cavity to

mainstream

 

主燃孔进气

主燃孔进气 主燃孔进气

主燃孔进气

B B

B

B

B

B

点火电嘴

点火电嘴

点火电嘴

点火电嘴

旋流器进气 旋流器进气

旋流器进气旋流器进气

(a) 形成火核 (t−1−t0) (b) 值班处被引燃 (t0−t1)

联焰

(c) 火焰发展 (t1−t2) (d) 联焰引燃主流 (t2−t3)

(e) 整个燃烧室被引燃 (t3之后)

图 13    主流向外环凹腔联焰过程

Fig. 13    Flame propagation from mainstream to outer-ring

concave cavity
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所示。
 

(a) 凹腔向主流联焰 (b) 主流向凹腔联焰

图 14    两种联焰方式稳定燃烧火焰形态

Fig. 14    Flame pattern of stable combustion under two flame

propagation modes
 

 3.3   燃烧室点熄火特性

图 15为常温常压工况外环凹腔单独供油时

燃烧室的点火特性，可见，燃烧室点火油气比随

着 Ma的增大呈现先减小后增大的趋势，这是由

于 Ma逐步增大，燃烧室空气流量增大，燃油液滴

的气动雾化作用增强，若维持供油流量不变，油

气比降低同时伴随索太尔平均直径（SMD）下降，

对点火更有利，若维持能着火的 SMD不变，供油

流量还要相比原来降低，此时油气比会降得更低；

随着 Ma进一步增大，当燃油液滴已雾化得足够

细时，流速增大则成为影响火核形成和传播的不

利因素，因此需要再增大油气比来提高点火成功

几率，当 Ma再进一步增大，此时流速已成为是否

能成功点火的决定性因素，因此点火特性线既存

在一个贫油点火油气比最低值，也存在一个点火

成功极限马赫数。
 
 

0.015 0.025 0.035 0.045 0.055

0.029

0.026

0.023

点
火

油
气

比 0.020

0.017

0.014

0.011

0.008

Ma

图 15    外环凹腔点火特性

Fig. 15    Ignition characteristics of the outer-ring concave cavity
 

试验中贫油点火油气比最低为 0.009 4，当
Ma=0.053时达到燃烧室的点火极限马赫数，更高

马赫数下继续增大供油流量，均无法在凹腔值班

区内成功着火并稳定燃烧。

图 16为常温常压工况主流副油路喷嘴单独

供油时燃烧室的点火特性，同样可见，燃烧室点

火油气比随 Ma的增大先减小后增大，贫油点火

油气比最低为 0.013 9，在 Ma=0.035 2时达到点火

极限马赫数，更高马赫数下继续增大供油流量均

不能成功着火实现稳定燃烧；与外环凹腔比较而

言，一方面外环凹腔可成功点火的 Ma范围明显

更宽，另一方面外环凹腔成功点火贫油油气比更

低，上述点火特性表明其在点火性能方面具有独

特优势。

图 17为外环凹腔和主流在加温加压工况不

同 Ma条件下分别独立工作时逐步减小供油直至

燃烧室熄火的特性，可见，与点火特性类似，两种

工作模式燃烧室熄火油气比均随着 Ma的增大先

减小后增大，原因同样是因为随着 Ma逐步增大，

燃油液滴的雾化在一定范围内有较明显改善，燃

烧效率提升，可以在相对更低的油气比下维持火

焰稳定，而当 Ma提升至一定程度后，流速太高带

来对火焰吹熄的负面作用占主导，不得不依靠提

 

0.0150

0.0145

点
火

油
气

比

0.0140

0.0135

0.0130
0.030 0.031 0.032 0.033 0.034 0.035 0.036

Ma

图 16    主流区点火特性

Fig. 16    Ignition characteristics of the mainstream

 

0.014
外环凹腔
主流区0.012

0.010

熄
火

油
气

比 0.008

0.006

0.004

0.002

0
0.025 0.035 0.045 0.055 0.065

Ma

图 17    不同工作模式燃烧室熄火特性

Fig. 17    Extinction characteristics of combustor under different

operating modes
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高油气比来继续维持火焰稳定，因此熄火油气比

又逐步增大。

相同 Ma下对比外环凹腔与主流区独立工作

两种不同工作模式下的熄火特性，外环凹腔内熄

火油气比显著低于主流区熄火油气比，且各 Ma
范围内贫油熄火油气比均低于 0.005，贫油熄火油

气比最低仅为 0.003 4，其熄火性能说明外环凹腔

贫油燃烧稳定性优于主流区。此外可见，外环凹

腔与主流区独立工作可维持火焰稳定的 Ma范围

基本相当。

图 18给出了外环凹腔在相同环境温度 T3 条
件下燃烧室熄火特性随环境压力 p3 的变化，可见，

熄火油气比随 Ma增大先减小后增大，相同 Ma下

随着环境压力的增加，燃烧室熄火油气比呈现单

调递减趋势。同时对比图 17和图 18可见，相同

环境压力 p3=0.3 MPa下提升环境温度 T3，燃烧室

贫油熄火油气比减小。
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熄
火

油
气

比

0.008

0.006

0.004
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常温, p3=0.1 MPa
常温, p3=0.2 MPa
常温, p3=0.3 MPa

图 18    环境压力对外环凹腔熄火特性的影响

Fig. 18    Effect of pressure on extinction characteristics of

the outer-ring concave cavity
 

 4    结　论

本文研究了双涡控径向分级燃烧室的燃烧特

性，通过试验观测燃烧室外环凹腔与主流点火、

相互间联焰、火焰稳定形态以及熄火过程，验证

了燃烧室可靠联焰、宽稳定工作范围燃烧性能，

得到以下结论：

1） 双涡控径向分级燃烧室在外环凹腔和中心

主流区均可实现成功点火、相互联焰和稳定燃烧。

2）  外环凹腔和中心主流区相互间联焰后火

焰形态基本一致，分布在凹腔内及其下游区域和

旋流杯下游两个区域。

3）  外环凹腔相比中心主流区具有更优异的

点熄火性能，常温常压贫油点火油气比最低为

0.009 4，贫油熄火油气比最低为 0.003 4。
4）  外环凹腔相比中心主流区具有更优异的

可成功点火 Ma范围，两者独立工作可维持火焰

稳定的 Ma范围基本相当。
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