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一级旋流器旋流数对燃烧室 
点/熄火边界的影响 

张 宽，郑明新，杨会评，曾宇晖，吴 悠，李银怀 
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）  

摘 要： 双级轴向旋流器是航空发动机主燃烧室设计中产生合适回流区的装置，其一、二级旋流器旋流强度将直接 

影响主燃烧室的性能。利用扇形燃烧室试验件，试验研究了一级旋流器旋流数对主燃烧室点火、熄火性能的影响。 

结果表明：地面点火状态下，随着一级旋流器旋流数增大，点火性能逐步改善；高空状态下，一级旋流器旋流数对主 

燃烧室贫油点火性能的影响存在1个临界值，当旋流数小于该临界值时其贫油点火性能有所改善，当旋流数超过该 

临界值时点火性能变化较小；在所研究的一级旋流器旋流数范围内，随着一级旋流器旋流数增大，燃烧室贫油熄火 

性能逐渐恶化。 
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Influence of the first stage swirler number on the aero-engine  
combustor ignition/blow-out performance 

ZHANG Kuan, ZHENG Mingxin, YANG Huiping, ZENG Yuhui, WU You, LI Yinhuai 

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China) 

Abstract: The two-staged axial swirler is a device commonly used to generate a suitable recirculation flow 
field in the design of the aero-engine combustor, and the swirl intensity of the first and second swirler has a 
significant impact on the performance of the combustor. The ignition and lean blow-out performance of the 
combustor affected by the first swirler was investigated on the sector combustor. The results show that the 
aero-engine combustor ignition performance gradually improves with the increasing of the first stage 
swirler number at aground condition. For high-altitude, there is a critical swirler-number value of the first 
swirler number which has an important influence on the lean ignition performance of the combustor, and 
when the first stage swirler number is less than this critical value, the ignition performance of the combustor 
will be improved, while the critical value is exceeded, the ignition performance almost remains stable. As 
the swirl number of the first stage swirler number increases in the range of studied number, the lean blow- 
out performance will gradually deteriorate. 
Key words: combustor; two-staged axial swirler; swirler number; lean ignition; lean blow-out; aero-engine  

1 引言 

主燃烧室是航空发动机的核心部件之一，其点 

火及熄火性能对发动机起动性能有直接且重要的影 

响，特别是当发动机高空再起动时，其对发动机的安 

全可靠性影响更甚[1]。在主燃烧室点火工况下，由 

于进口空气温度、压力及流速较低，喷嘴雾化性能也 
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较差，其成功点火较为困难，因此如何改善其点火性 

能 是 航 空 发 动 机 主 燃 烧 室 设 计 的 一 个 难 题 。  

LEFEBVRE[2]通过总结不同型号发动机的点火、熄 

火性能参数，分析了燃烧室进口参数、火焰筒燃烧区 

容积及喷雾特性等对主燃烧室点火、熄火性能的影 

响。为了能有效改善航空发动机燃烧室大工况下的 

排气冒烟和出口温度分布，同时兼顾小工况下的点/ 
熄火等稳定燃烧性能，通常采用双级或多级旋流器 

设计，其中双级旋流器设计在许多先进航空发动机 

上得到了广泛应用，如民用发动机CFM56、GE90，军 

用发动机F110、F414等[3−4]。 

针对双级径向或一级斜切孔/二级径向旋流器 

的设计，国内外开展了大量研究，研究工作主要集中 

在旋流器的文氏管长度、套筒出口长度及形状等参 

数对主燃烧室流场、出口温度场分布、点火和熄火性 

能的影响。李尚维[5]选取了21种不同旋流器，优化 

组合旋流器旋向、面积和叶型等参数，利用矩形试验 

件在常温常压下完成了各参数对点火、熄火性能影 

响的试验研究。代威等[6]研究了二级径向旋流器 

旋流数对主燃烧室点火及贫油熄火性能的影响，结 

果表明二级径向旋流器旋流数对燃烧室点火性能无 

影响，但减小旋流数能明显改善贫油熄火性能。康 

尧等[7]针对不同旋流杯文氏管和套筒结构开展了 

点火试验研究，并对2种方案的燃烧室头部进行了气 

流速度场的粒子图像测速仪（PIV）测量及喷雾分布 

和粒径的测量。刘爱虢[8]、罗国良[9]等利用单头部 

试验件开展了旋流杯套筒混合段长度和出口形状等 

参数在常温常压条件下的点火性能试验研究，结果 

表明套筒混合段长度及形状对头部流场及油雾场分 

布有很大影响，过长的套筒混合段长度和平滑形的 

出口造成喷雾锥角减小，从而使点火性能变差。 

XIE等[10]在双级径向旋流器对燃烧室熄火性能影 

响的试验研究中发现，随着一级径向旋流器流通面 

积的减少，熄火性能逐渐改变。 

总结上述工作发现，以上研究主要针对双级径 

向旋流器，本文则主要利用试验与理论分析相结合 

的手段，探究了双轴向旋流器一级旋流数对主燃烧 

室点火、熄火性能的影响。 

2 研究对象 

研究对象为双级直叶片式轴向旋流器（图1）。 

研究中保持二级旋流器不变，改变一级旋流器旋流 

数，研究方案共3种，包括基准方案、一级旋流器旋流 

数增加15%方案、一级旋流器旋流数增加30%方案。 

后文为方便叙述，将3种方案依次编号为方案A、方 

案B和方案C。研究中旋流数S n的计算公式为：  

S r R
r R

= 2
3tan 1 ( / )

1 ( / )
(1)n

3

2

式中： 为旋流器叶片安装角；r为旋流器叶片通道内 

径；R为旋流器叶片通道外径。 

各方案一级旋流数见表1。方案设计中通过改 

变一级旋流器叶片安装角获取不同的一级旋流数， 

同时调整叶片厚度等参数保证进气面积基本一致， 

二级旋流器等其他相关参数保持不变。 

3 试验系统及试验件 

3.1 试验系统 

点/熄火特性试验设备空气系统如图2所示。试 

验系统主要由总进气手动阀、放空阀、进气电动调节 

阀、流量测量装置、加温炉、掺混阀、稳压箱及排气阀 

等组成。试验时空气系统工作原理为：打开进气手 

动阀，压缩机组提供的压缩空气依次进入设备进气 

管道、电动调节阀、流量测量装置、加温炉，经过放空 

阀进行放空，并通过掺混阀调节进气温度以获取满 

足试验参数要求的空气，试验空气进入试验件进行 

图1 双级轴向旋流器结构示意图 
Fig.1 Structure diagram of the two-staged axial swirler  

表1 旋流器叶片角度以及旋流数 
Table 1 Swirl numbers and vane angles of the first stage swirler 

方案 一级旋流角度/（°） 一级旋流数 

A 32 0.63 

B 37 0.73 

C 42 0.84 
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试验，之后试验产生的尾气通过排气管道进入消声 

塔后放空。 

3.2 试验件 

试验采用多头部扇形主燃烧室试验件，试验件 

主要由进气测量段、多头部扇形燃烧室、出口测试段 

等组成。其中扇形燃烧室燃油喷嘴采用离心式燃油 

喷嘴，采用高能点火电嘴直接点火。试验件照片见 

图3。 

4 试验结果及分析 

研究开展了地面条件下点火性能试验、高空条 

件下点火性能试验和地面标准天条件下熄火试验。 

其中，地面完成了标准天（常温常压）及非标准天条 

件下（进气温度为255 K，压力为1个大气压）的点火 

性能试验，高空完成了进气压力为负压条件下的点 

火性能试验。 

为得到3个方案在不同进气条件下的点火余气 

系数，试验中保证每个状态进口温度、压力不变，通 

过改变燃烧室进口气流速度进而改变燃烧室相对压 

差，从而获得不同相对压差条件下的点火余气系数。 

其中，相对压差的定义如下：  

p p p
p= ( ) × 100% (2)3 4

3

式中： p3为燃烧室进口压力； p4为燃烧室出口压力。 

4.1 不同压差条件下点火试验结果及分析 

图4为3个方案在地面负温条件下和高空条件下 

的点火试验结果。可以看出：在试验研究工况范围 

内，3个方案的贫油点火边界随燃烧室相对压差的变 

化趋势基本一致，即随着燃烧室压力损失的增大（进 

口空气流量增加），贫油点火余气系数变大，贫油点 

火性能得到改善。这是因为一方面随着燃烧室进口 

空气流量增加，燃油喷嘴燃油流量增加（供油压力增 

加），喷嘴喷雾性能得到改善；另一方面随着燃烧室 

压力损失的增大，燃烧室空气流量增加，燃油液滴的 

韦伯数（We，具体定义见式（3））增大，这也会改善燃 

油的雾化。在以上2个因素的共同作用下，燃烧室的 

点火性能得到改善[11]。  

We v D= (3)a a2

式中： a为进口空气密度；va为雾化空气流速； 为燃 

油表面张力；D为喷嘴直径。 

图2 试验台空气系统原理图 
Fig.2 Schematic diagram of the air system of the test rig  

图3 多头部扇形燃烧室试验件照片 
Fig.3 Photo of the sector combustor  
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4.2 地面条件下点火试验结果及分析 

图5为地面条件时不同空气流量下的3种旋流器 

方案贫油点火边界试验结果。可以看出：在相同燃 

烧室压力损失的情况下，3个方案中方案C（旋流数 

0.84）的点火性能最优，随后依次为方案B（旋流数 

0.73）、方案A（旋流数0.63），即随着一级旋流器旋流 

数的增加，燃烧室的贫油点火性能逐渐得到改善。 

由于本研究只改变了一级旋流器的旋流数，各验证 

方案的燃烧室结构参数一致，可认为燃烧室常数一 

致，各验证方案在相同的试验状态下，进口参数和喷 

嘴雾化性能一致；式（4）为Lefebvre点火经验关系 

式[2]，由该式可知，影响点火性能的参数主要为燃 

烧区容积及燃油的雾化质量。  

q
Af
V

Ma
p T

d
LCV

d
d

= exp( / 300)
(4)

T T

T

e
pz

c 3
1.3

3

0
2

0, =

0, =277.5 K

2
f

式中：Vc为燃烧区容积；Afpz为燃烧室常数，与燃烧室 

结构相关；d0为燃油的平均滴径直径（索太尔平均直 

径，SMD）； 为燃油的有效蒸发常数；LCV 为燃油的 

低热值。 

图6、图7分别为地面条件下3种旋流器方案的单 

头部模型在燃烧室压力损失为3.7%时的冷态流场 

计算结果和冷态油雾场计算结果。从图6中可以看 

出：随着一级旋流器旋流数的增加，旋流空气的剪切 

力增强，燃烧室头部的压力损失增加，导致主燃孔的 

图4 不同进气条件下点火性能随相对压力损失的变化 
Fig.4 Ignition performance varies with  different relative pressure losses  

图5 地面条件下贫油点火边界与一级旋流器旋流数的关系 
Fig.5 The leanignition performance vs. the first swirl number at a ground condtion  
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空气在火焰筒流场的穿透深度逐渐增加，文氏管出 

口处平均空气流速减小。在方案A的流场中，通过 

主燃孔空气的穿透深度大概为0.75的火焰筒高度， 

文氏管出口空气轴向流速在50~85 m/s之间；方案B 
主燃孔的穿透深度大概为0.80的火焰筒高度，文氏 

管出口空气轴向流速在42~72 m/s之间；方案C通过 

主燃孔的空气穿透深度更深，大约在0.90火焰筒高 

度左右，文氏管出口空气轴向流速也降为35~60 m/s 
之间。而主燃孔空气的穿透深度增加和文氏管出口 

处平均空气流速的减小将有利于在火焰筒内形成一 

个旋流范围更大的流场，从而导致火焰筒内燃烧区 

容积的增加，改善点火性能[12−14]。图7的油雾场计 

算结果也表明：从方案A到方案C，油雾在燃烧室内 

的分布呈现出越来越广，越来越均匀的趋势，均有利 

于点火性能的改善。 

对比图5中常温条件下和负温条件下的点火试 

验结果还可以看出：常温条件下，燃烧室点火边界对 

于一级旋流器旋流数的变化更为敏感。在相对压力 

损失为3.7%时，地面常温条件下，随着旋流数的增 

大（方案A~方案C），点火余气系数增加22%左右；而 

在地面负温条件下，随着旋流数的增大，点火余气系 

数仅增加15%左右。这主要是由于在地面点火状态 

下，温度的增加会极大地增强燃油雾化，其燃油 

SMD会随着温度的升高呈现减小的趋势，这对于燃 

烧室点火性能的改善非常有利[15−16]。 

4.3 高空条件下点火试验结果及分析 

图8为高空条件下的点火试验结果。可以看出： 

与地面点火性能随一级旋流器旋流数增加而逐渐改 

善不同，在高空条件下，随着一级旋流器旋流数的增 

加，点火余气系数呈现出先小幅度增加后不变的 

特性。 

在高空条件下对3个方案的单头部燃烧室模型 

在压力损失为5.5%时的速度场和油雾场进行了仿 

真，见图9、图10。从图9中可以看出：高空条件下冷 

态流场的变化趋势与地面负温点火基本一致，即随 

着一级旋流器旋流数的增加，主燃孔的空气穿透深 

度更深，火焰筒内流场的旋流范围更大。从图10中 

则可以看出：在高空状态下，由于空气流量很低，燃 

油液滴的韦伯数很小，空气对燃油的雾化作用很弱； 

加之高空条件下温度很低，燃油本身的蒸发雾化也 

很弱，燃油液滴主要集中在喷嘴出口附近。此时燃 

油的雾化成为影响燃烧室点火性能的决定因素，因 

此随着一级旋流数的增加，即使回流区大小及形态 

发生变化，点火余气系数也会保持不变或者变化 

较小。 

图6 地面条件下3种旋流器方案速度场分布 
Fig.6 Velocity distribution of three swirler schemes  

at a ground condition  

图7 地面条件下3种旋流器方案油雾场分布 
Fig.7 Fuel distribution of three swirler schemes  

at a ground condition  

图8 高空条件下贫油点火边界随一级旋流器旋流数的变化 
Fig.8 Lean ignition performance with different first-stage 

swirler number at high altitude  
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4.4 地面条件下的熄火试验结果及分析 

图11为3种旋流器方案的地面熄火试验结果。 

由图可知，随着一级旋流数的增大，熄火余气系数 

逐渐降低，燃烧不稳定性增加。这主要是由于随着 

一级旋流器旋流数逐渐增加，在燃烧室几何容积一 

定的情况下，其回流区会逐步增大，下游非燃烧区 

域有更多的新鲜空气进入回流区，造成燃烧室头部 

当量比降低；同时，在初始雾化较好时，较强的剪切 

作用使得燃油分布过于均匀，无法形成稳定的点火 

源，导致燃烧放热小于热耗散，从而引发燃烧室熄 

火[13，17−18]。 

5 结论 

利用多头部扇形燃烧室试验件，并结合理论分 

析，研究了一级旋流器旋流数对燃烧室点火、熄火性 

能的影响，研究结果表明： 

（1） 在所研究的范围内，随着燃烧室压力损失 

的增大（进口空气流量增加），贫油点火余气系数逐 

渐改善。 

（2） 地面条件下，随着一级旋流器旋流数的增 

加，点火性能均能得到较大改善，且地面常温条件下 

的点火性能较地面负温条件下的点火性能改善更为 

明显。 

（3） 高空条件下，由于空气流量和进口温度均 

较低，随着一级旋流器旋流数的增加，点火余气系数 

呈现出先小幅度增加后不变的特性；由于地面和高 

空进气条件不同，旋流数对点火性能影响不完全一 

致，设计中需结合实际情况采取相应的改进措施。 

（4） 在所研究范围内，随着一级旋流器旋流数 

的增大，熄火余气系数逐渐降低，燃烧不稳定性 

增加。 
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