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回流燃烧室流动、火焰及点熄火过程研究
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摘要： 回流燃烧室与直流燃烧室不同，结构复杂，为了研究回流燃烧室内的流动以及燃烧特性，采用粒子图像测

速仪（Particle image velocimetry，PIV）测量对其冷态流场开展研究，通过火焰自发辐射手段得到了燃烧室火焰结

构以及火焰传播过程。研究结果表明：回流燃烧室流场不具有对称性，内外壁面速度分布不相同，压损的改变对

燃烧室流场结构影响较小，随着压损的增加，速度值增加。燃烧主要在主燃区和中间区进行，火焰呈一定的“月

牙”形向外燃烧。燃烧室点火过程可分为火核生成阶段、火核发展阶段、点火成功阶段和火焰稳定阶段 4 个阶段，

回流涡着火是成功点火的关键。熄火时，火核向回流区后部靠近，火焰根部逐渐远离旋流器出口位置，火焰从正

常燃烧时的月牙形结构演变为单股火焰。
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Abstract: The structure of a reverse flow combustor is more complicated than that of a straight flow 
combustor. To study the flow and combustion characteristics of the reverse flow combustor， planar particle 
image velocimetry （PIV） is used to measure the cold flow field， and the flame structure and propagation 
process are obtained by means of spontaneous chemiluminescence signals. It is found that the flow field of the 
reverse flow combustor is not symmetrical， and the velocity distributions near the inner and outer walls are 
different. In addition， the total change has little effect on the flow field structure of the combustor， but the 
velocity magnitude increases with the increase of the total pressure loss. Most combustion takes place in the 
primary combustion zone and the middle zone， and the flame burns out in a certain crescent shape. The 
ignition process of combustor has been divided into four stages， including the flame nucleation generation 
stage， the flame nucleation development stage， the successful ignition stage and the flame stabilization stage. 
It is shown that the ignition of the toroidal recirculation zone is the key to a successful ignition. During the 
blowout process， the flame core approaches the back of the toroidal recirculation zone， and the root of flame 
gradually moves away from the exit of the swirler， and the flame evolves from the crescent-shaped structure 
during the normal combustion to a single flame.
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不同类型航空器对发动机燃烧室工作性能的

要求侧重有所不同，对于小型涡扇，涡轴和涡喷航

空发动机，为了充分利用空间，缩短轴距，常常采

用回流燃烧室。但扩压器来流使回流燃烧室火焰

筒进气的流动匹配较难，易出现积碳、冷却困难等

一系列问题［1］，仍有一定的局限性。对此，为了更

好地掌握了解回流燃烧室性能，国内外学者对回

流燃烧室进行了大量研究。梁志鹏等［2］为了研究

进气畸变对回流燃烧室的影响，通过试验与数值

计算发现进气畸变会导致燃烧室出口温度分布变

差，出口温度分布系数会明显增加。而文献［3］开

展了旋流强度对全环回流燃烧室影响实验，研究

表明：增加旋流强度能改善燃烧室出口切向速度

的均匀性。文献［4］发现燃烧室中心回流区长度

随着旋流数的增加而增加。随着计算燃烧学的迅

速发展，计算机运算能力的逐渐提升，使得数值模

拟研究参与燃烧室设计变得更加可行。李概奇

等［5］采用 k‑ε 湍流模型对某型回流燃烧室进行数

值模拟计算，结果表明，燃烧室的流场与油雾分布

之间存在良好匹配。Shojaeefard 等［6］通过对回流

燃燃烧室内部流动的三维数值模拟计算，对比了

标准 k‑ε 湍流模型和雷诺应力湍流模型，计算结果

表明，数值模拟的流量特性与试验数据相吻合。

Lu 等［7］对比了不同机理对回流燃烧室流场结构，

燃烧组织以及温度分布的影响，发现在不同的反

应机理下，速度场与温度场之间有着很好的匹配，

射流穿透深度和温度具有相似性。燃烧室点熄火

性能直接影响发动机工作的安全性和可靠性，为

了适应不同环境下的正常启动，要求燃烧室具有

更好的点熄火稳定工作范围。尽管国内外对燃烧

室的点熄火特性开展了一系列研究，但对于回流

燃烧室的相关研究仍旧有限。

王晓峰等［8］研究了不同主燃孔位置对回流燃

烧室点火熄火性能的影响规律，试验结果表明，随

着主燃孔位置向下游移动，燃烧室的贫油点火、熄

火边界变宽，点火熄火性能得到改善。史家荣［9］得

出相同结论，主燃区增大，点火更容易，燃烧稳定性

能提升。在上述试验的基础上，杨谦等［10］对回流

燃烧室的低压点火性能进行了试验，试验结果表

明：点火边界的油气比先减小后升高，而对齐主燃

孔的火焰筒方案的低压点火性能优于交错主燃

孔。中科院工程热物理研究所团队［11‑13］针对多级

旋流燃烧室，开展了不同的旋流器结构参数影响燃

烧室点熄火性能试验研究，结果表明，预燃级内级

有旋方案的点/熄火性能优于无旋方案，对于具有

预燃级的分级燃烧室，减弱一级旋流强度、增强二

级旋流强度能提高燃烧室的点熄火性能，相比于无

旋方案，有旋方案能明显拓宽燃烧室点熄火边界。

在国外，Santiago 等［14］详细研究了燃烧室的

点火机理，通过对火核运动轨迹进行分析，研究发

现，电火花的位置决定了燃烧室的点熄火性能。

文献［15‑16］同样发现，火核的运动轨迹很大程度

上取决于回流区内的火花位置。Sitte 等 [17]发现在

燃烧室中，成功的点火与火核向上游移动有关。

文献 [18]发现燃烧室回流区是火核发展过程中的

必要条件，位于化学当量比的点火位置能稳定点

火。Wetzel 等［19］则指出加入热损失计算对燃烧室

的熄火极限预测更加具有说服力。Esclapez 等［20］

针对 RQL 的熄火过程进行数值研究，计算结果发

现，燃烧室熄火时会存在扩散燃烧区以及预混燃烧

区域。文献［21‑23］通过火焰增厚模型对某回流全

环燃烧室点火性能进行了数值和试验研究，总结了

火焰在环形燃烧室内的传播的 3 个阶段，即火核形

成阶段、点火阶段和联焰阶段，但由于点火模拟通

过高温源代替点火器进行计算，使得数值与试验结

果存在较大的误差。Qiao 等［24］通过大涡模拟探究

单头部燃烧室的点熄火性能，发现点火模拟过程与

试验结果吻合较好，但临界点火边界却是实验数据

的两倍。

总体来说，国外对燃烧室的点熄火性能已经开展

了大量的试验和理论研究，但缺乏真实回流燃烧室点

熄火过程的详细数据研究。回流燃烧室结构与常规燃

烧室不同，复杂喷雾下的点熄火研究变得更为困难，而

相关文献的数值计算与试验结果仍有一定的误差，本

文以真实燃烧环境下的回流燃烧室为对象，开展回流

燃烧室流动、火焰结构及点熄火过程试验研究。

1 研究对象与方法

回流燃烧室试验系统如图 1所示，试验系统主要

由供气系统、控制系统、测量系统和单头部回流燃烧

室模型等组成。气源由一台罗茨风机提供，气流从进

气口进入燃烧室内，气路管道上都装有节流阀、压力

表和流量计，通过调节阀门，获得所需的气量，同时，

气路管道上安装有总压管对进出口总压进行测量。

粒子图像测速仪（Particle image velocimetry，
PIV）冷 态 试 验 采 用 NdYAG 型 激 光 器 ，Bob‑
catB2041 型摄像机以及 Micro Pulse725 型同步控

制器，PIV 系统由  La Vision 公司生产，测量精
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度误差为±1%。粒子发生器由粉罐和 ZB‑0.14/
8 型直联式空气压缩机组成，使用平均粒径为

10 μm 的 MgO 示踪粒子。同时，为了增加 PIV
计算中的有效数据率，保证有足够高的撒播密

度［25］，使得示踪粒子在进入燃烧室前与气流充

分混合，增加示踪粒子与新鲜空气的掺混时间，

示踪粒子掺混位置距离燃烧室进口轴向距离达

到 3 m 以上。用于 PIV 拍摄的观察窗为轴向子

午面。 PIV 拍摄频率为 15 Hz，图像放大倍数为

2.6 pixel/mm。PIV 测量系统以及试验的工作原

理在文献［26‑27］中已有相关介绍。

通过高速相机拍摄火焰结构以及火焰传播发

展的过程，相机分辨率为 1 280 pixel×1 088 pixel，
采样频率为 1 000 Hz，为了尽可能减小火焰对拍摄

结果的影响，试验采用波长 430 nm，带宽 10 nm 的

CH*滤光镜片。

回流燃烧室光学测量示意图如图 2 所示，本

文的研究对象来源于某环形回流燃烧室，共有 18
个头部，头部由旋流器和喷嘴组成，旋流器结构如

图 3 所示，本文采用的双级旋流器，一级旋流器由

8 个斜切孔组成，二级旋流器为径向旋流器，由 8
个曲叶片组成。为方便研究，取单个头部回流燃

烧室，通过回流燃烧室试验系统，获取燃烧室内测

量截面的流场，对此需要在燃烧室机匣上开设观

察窗，同时，为了使测量精度得到保证，观察窗需

要一定的大小，便于激光照射，将燃烧室大弯管部

分进行改进，由弯曲段变为直角段。试验需要测

量 a1 纵向子午面和 b1 横向截面，本文燃烧室内轴

向速度 u 与 X 轴方向相同，Y 轴为燃烧室高度 h

方向。

2 实验结果及分析

2. 1　燃烧室稳态流动特性

燃烧室冷态时 a1 子午面在不同总压损失下的

速度云图及流线如图 4 所示，为了便于分析，在流

场图添加了燃烧室的结构示意图，如图 4（a）所示，

图 4（b~d）分别为总压损失 Δp=1%、Δp=2% 及

Δp=3%。可以看出，不同总压损失下的冷态流场

结构基本不变，回流区大小及位置未有较大改动，

主燃孔射流、掺混孔射流穿透深度等均较为接近，

压损的改变对燃烧室流场结构影响较小，随着压损

的增加，速度值逐步增加。火焰筒内外环壁面上分

别开有主燃孔、掺混孔，回流燃烧室与常规燃烧室

的结构不同，子午面上的气流并不具有对称性，外

环上主燃孔射流向上游偏转，内环下主燃孔射流顺

图 1 试验测试系统示意图

Fig.1 Schematic view of test facility system

图 2 光学测量示意图

Fig.2 Schematic diagram of optical measuring sections

图 3 旋流器结构示意图

Fig.3 Schematic diagram of swirler
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主流方向流动，上下主燃孔射流未形成对流，互相

错开，各占据整个燃烧室高度的一半，外环掺混孔

射流强度大，气流速度较高，射流深度深，几乎贯穿

整个燃烧室，有效对来流起到截断作用，利于燃烧

室出口温度分布的调节。由于旋流器以及主燃孔

射流的作用，主燃区存在两个旋向相反的回流涡，

外环回流涡尺寸较大，区域内气流流速低，点火位

置正处于回流涡的附近，有利于快速点火，形成火

核并稳定传播。内环回流涡尺寸较小，位置贴近于

旋流器出口，油气能够在此区域掺混燃烧，燃烧室

头部形成的回流区，使得气流扰动增强，燃油和空

气能够快速掺混，形成燃烧区域，同时回流区内流

速较低，为稳定火焰以及成功点火提供有利条件。

上、下主燃孔射流以及上掺混孔射流在中间区形成

一卷吸涡，不断提供新鲜空气，与燃油混合后进一

步燃烧，合成离解产物。

燃烧室冷态时 a1 子午面上不同轴向位置处的

轴向速度分布如图 5 所示。总压损失 Δp=3%，不

同轴向位置在图 4（a）中所标注。在 x=18 mm 处，

轴向速度分布有较大的改变，负方向速度占据了大

部分区域，此处为上主燃孔射流导致形成，上主燃

孔射流深度深，射流速度大，射流方向与旋流器出

口气流方向相反，使得轴向速度变大，范围变广。

在 x=33 mm 处，此范围在上、下主燃孔附近，负方

向最高速度峰值向外火焰筒壁面位置处靠近，轴向

速度值进一步增加，对应上主燃孔射流出口部分。

在 x=48 mm 处，轴向速度分布趋势与上游相反，

内外壁面附近处的速度值相反，由于掺混孔射流几

乎贯穿整个火焰筒，内火焰筒壁面存在较多的负速

度方向气流，上、下主燃孔气流与掺混孔气流相互

作用掺混，三者之间形成一个逆时针旋转的卷吸

涡，外火焰筒壁面附近为正方向顺流气流。在 x=
63 mm 处，负方向速度峰值到达最大，轴向速度在

12 m/s 左右，此处为上掺混孔射流导致形成，由于

卷吸涡的存在，与部分掺混孔射流作用，燃烧室高

度一半位置为射流边缘附近，形成较小的轴向速

度，轴向速度在零速度线附近波动，分布较为均匀，

速度值变化幅度不大。

燃烧室冷态时 b1 截面在不同总压损失下的

速度云图及流线如图 6 所示，图 6（a~c）分别为总

压 损 失 Δp=1%、Δp=2% 及 Δp=3%。 可 以 看

出，不同总压损失下的冷态流场结构基本不变，

速度值随着压损的增加而增加。从流场图可以

看出，下主燃孔射流深度较深，由于火焰筒壁为

曲面，射流并不是垂直射流，而是带有一定的角

度向前倾斜，在上主燃孔射流与下主燃孔射流的

对流冲击下，向燃烧室头部方向倾斜，射流深度

图 4 不同总压损失下 a1子午面速度流线及分布

Fig.4 Velocity streamline and distribution for 
a1‑meridian‑plane under different total pressures
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较短。来自旋流器的气流以及主燃孔射流和壁

面，在这三者的共同作用之下，在上、下主燃孔射

流之间形成了卷吸涡，卷吸涡承担了射流与周围

混气的动量、质量传递以及交换，促进射流在周

向的快速掺混。

2. 2　火焰结构

由于试验拍摄的为灰色图像，本文通过 Mat‑
lab 对原始图像进行滤波和伪色彩处理，最后得到

CH*自发辐射伪色彩图，燃烧室 a1子午面 CH*自发

辐射图如图 7 所示，K 为归一化后的 CH*强度。由

于不同压损条件下流场，火焰扩张角基本保持不

变［27‑28］，对此，以 Δp=3% 压损，油气比 0.029 工况

进行研究。由上文分析可知，旋流器出来的高速气

流，与上主燃孔、下主燃孔以及内外火焰筒壁面的

共同作用，在燃烧室头部形成一个明显的回流区，

使得气流扰动增强，燃油和空气能够快速掺混，形

成燃烧区域，同时回流区内流速较低，为稳定火焰

以及成功点火提供有利条件。

图 6 不同总压损失下 b1横截面速度流线及分布

Fig.6 Velocity streamline and distribution for 
b1‑cross‑section under different total pressures

图 5 不同位置轴向速度分布

Fig.5 Axial velocity distributions at different locations
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在主燃区内，火焰是以一定扩散角度向燃烧室

下游发展，并且高度逐渐增加，火焰对称，呈现月牙

形状。图 7 中亮度较高的区域表明燃料燃烧时，其

中间产物浓度较高，存在更为强烈的化学反应，从

速度分布图中可看出，高亮度区域主要位于头部主

燃烧区两侧的回流涡附近，此区域存在较高的油气

比，回流区促进了燃料和空气的混合，大大提高了

该区域的油气比，同时增加了混气均匀性。高亮度

区域分布在头部的富油区内，内环火焰筒附近的

CH*的亮度明显强于外环区域，燃烧室上主燃孔和

下主燃孔轴向位置的差异，以及主燃孔射流方向相

反，使得上主燃烧孔的射流尾迹流向下侧回流涡发

展，使该区域内雾化的煤油得到充分燃烧，因此该

区域的燃烧比外环更加剧烈。大量的液滴蒸发不

完全，燃油雾化吸热，化学反应强度减弱，燃烧温度

低，因此燃油喷嘴出口位置处亮度下降。

在中间区，上侧火焰长度较长，受到上主燃孔

射流的影响，部分火焰被截断，在上主燃孔射流位

置后，CH*亮度逐渐减弱，下侧火焰终止于下主燃

孔位置处，燃烧反应区边界位于主燃区与中间区

之间。

在上掺混孔处，产生速度较高的高速气流，截

断了主流的高温燃气，同时大量混气已在主燃区和

中间区完成燃烧，掺混区只存在少数燃油颗粒，难

以形成剧烈燃烧，掺混区并无明显的高亮区域。

燃烧室 b1截面 CH*自发辐射图如图 8 所示，从

图 8 中能看出，内环壁面 CH*亮度较强，由于内环

附近混气形成较好，燃油能够充分燃烧。火焰沿燃

烧室四周呈现圆环形状，燃烧室中心位置处的 CH*

亮度较低，在油压的作用之下，燃油以液膜的形式

射出，液膜喷口处产生一个空心锥，喷嘴的中心部

分是一个无油区域，燃油以环形流状喷射出去。同

时，由于火焰被上下主燃孔射流截断，火焰发展受

到影响，CH*分布较少。

2. 3　点熄火过程

燃烧室点火期间火焰亮度变化过程如图 9 所

示，I为归一化后的火焰亮度。以 Δp=3% 压损，油

气比 0.029 工况进行研究。可将点火过程分为 4 个

阶段，启动火花塞放电，初始火花形成，随后，点燃

附近区域的局部混气，火焰亮度增强，火核在向周

围发展的同时，火核尺寸减小，火核发光亮度降低

（火核生成阶段，t=1~9 ms），这是由于一方面新

鲜混气蒸发而吸收热量，另一方面与周围相对的低

温油气快速混合冷却所致，当混气吸收热量到一定

程度时，其回流涡附近区域的混气开始发生化学反

应，燃烧室内的混气被重新点燃，火焰为了维持自

身稳定，不断向外发展，放热以提高混气温度以及

燃油的蒸发率（火核稳定阶段，t=9~45 ms）。随

后火焰的放热率小于散热率，化学反应强度增加，

火焰逐步在外回流涡稳定后，开始向下游以及内回

流涡传播（图 9 中黑色虚线），回流涡的存在为火焰

发展提供了良好的热和化学物理环境，随着火焰的

不断地扩大，部分火焰已到达主燃孔射流附近，内

回流涡混气已经逐步被点着，在高速射流的掺混作

用下，混气驻留时间缩短，反应速率增加，最终点火

成功（点火成功阶段， t=45~60 ms）。之后燃烧室

达到整体点燃和稳定，火焰持续燃烧，其亮度也稳

定在一个相对低的范围内（火焰稳定阶段，t=60~
99 ms）。

燃烧室点火失败期间火焰亮度变化过程如图

10 所示，在多次试验过程中，捕捉到未能成功点

火过程。开始阶段，其点火过程与成功点火过程

一样，火花塞放电形成初始火核（t = 1 ms），随后

火核尺寸变小（t = 8 ms），进一步火核膨胀（t = 
29 ms），但在火焰不断向外传播中，火焰变化过程

逐渐有所不同。在 t=40~48 ms 时，火焰随着气

流向下游传播，但内回流涡附近并未出现明显的

火团（图 10 中黑色虚线），未能回流进入主燃区燃

图 7 al子午面 CH*自发辐射图像

Fig.7 Radical spontaneous emission images of CH* for al-

meridian-plane

图 8 bl横截面 CH*自发辐射图像

Fig.8 Radical spontaneous emission images of CH* for b1-

cross-section
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烧，虽然燃烧室上半部分已被点燃，而下半部分燃

烧室内的燃气得不到有效燃烧，火焰面积未能扩

大，此区域的火焰并不能持续稳定，随着更多的混

气进入到燃烧室内，燃烧室内温度降低，火焰强度

降低，能量减弱，最后火焰直至减小熄灭（t=55~
62 ms）。可以对比图 9，t=45~50 ms（图 9 中黑色

虚线），在火焰向外发展的同时，下游以及内回流

涡已出现火焰，逐渐形成一定强度、大小的火团，

说明下游以及回流涡已被点着，为后续成功点火

提供了有利条件。

燃烧室熄火期间火焰亮度变化过程如图 11 所

示，以 Δp=3% 压损，油气比 0.029 工况进行研究。

当压损一定时，随着供油压力的降低，供油量减少，

燃烧室内的火焰亮度逐渐降低，燃烧已经进入贫油

状态。进一步减少供油，火焰发生明显变化，火焰

面积以及长度大大减小，油气发热量减小，化学反

应速率减慢，气流散热效果增强，主燃区温度迅速

下降，火核向回流区后部靠近。同时，回流涡内的

图 10 回流燃烧室点火失败过程

Fig.10 Ignition failure process of reverse combustor

图 9 回流燃烧室点火成功过程

Fig.9 Successful ignition process of reverse combustor
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火焰稳定性下降，火焰亮度减小，火焰根部逐渐远

离旋流器出口位置，下回流涡附近火焰已开始熄

灭。最后，火焰从正常燃烧时的月牙形结构演变为

单股火焰，仅存微弱火焰在上回流涡和旋流器出口

附近燃烧，当供油压力继续减少时，火焰已经不能

稳定燃烧，进而熄火。

3 结   论

本文通过 PIV 与高速相机测量，开展了回流燃

烧室流动与燃烧特性试验研究，主要得到以下

结论：

（1）由于回流燃烧室的结构差异，流场不具有

对称性。压损的改变对燃烧室流场结构影响较小，

随着压损的增加，速度值增加。

（2）燃烧主要在主燃区和中间区进行，火焰呈

一定的月牙形向外燃烧。

（3）燃烧室点火过程可分为火核生成阶段、火

核发展阶段、点火成功阶段和火焰稳定阶段 4 个阶

段，回流涡着火是成功点火的关键。熄火时，火核

向回流区后部靠近，火焰根部逐渐远离旋流器出口

位置，火焰从正常燃烧时的月牙形结构演变为单股

火焰。
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