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新型预燃室的数值与实验研究

宫继双 范育新 程晓军 齐海帆 王家骅 张靖周

（南京航空航天大学能源与动力学院，南京，２１００１６）

摘要：设计了一种双旋流气动雾化喷嘴、中心点火的结构紧凑的小型预燃室。并利用数值和实验手段研究了预燃

室内部流动特征、油雾的索太尔平均直径（Ｓａｕｔｅｒｍｅａｎｄｉａｍｅｔｅｒ，ＳＭＤ）及稳定点火范围。数值结果显示：由于采

用双旋流设计，在气动雾化喷嘴出口处气流的周向速度很大，在轴向会形成一个稳定的回流区。实验结果显示：

该预燃室气油流量比大于３５时，ＳＭＤ小于１０μｍ；马赫数在０３７～０８４范围内，均可在一定余气系数内完成

点火。
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点火可靠是发动机燃烧室性能的主要指标之

一。常用的点火方式有两种
［１］
，即直接点火和间接

点火。直接点火常用电火花点火，间接点火常采用

预燃室点火。预燃室点火的主要优点在于火炬能量

大，但通常预燃室点火系统比较复杂，尺寸比较大、

重量大。

目前西方国家航空发动机基本采用直接点火

方式，前苏联航空发动机多采用间接点火方式
［１］
。

但随着人们对污染问题的关注越来越高，火焰筒头

部设计朝贫油方向发展；加之新的替代燃料的使

用，蒸发性能下降，这些都使高空点火性能恶化，采

用直接点火变得越来越困难。

设计出结构紧凑、性能可靠的预燃室是解决上

述困难的途径之一。目前加力燃烧室预燃室点火

器主要分为中心点火和旁路点火两类。如ＷＰ６，

ＷＰ７采用的就是中心点火的预燃室，这种预燃室

容积大，是均匀混气的单相燃烧，火舌温度高，加力

点火可靠性好；Ｐ２５，Ｊ７９发动机中都采用了旁路点



火器，前者为单相燃烧，后者为两相燃烧，后者比前

者的贫富油点火范围要宽一些。但无论哪种结构，

燃烧室尺寸都比较大，长度都超过２０ｃｍ。本文根据

燃烧室工作特点和要求，设计了一种新型预燃室，

该预燃室将双旋流气动雾化喷嘴与点火电嘴一体

化设计，电嘴设计安装在双旋流的中心，使整个预

燃室结构紧凑。本文对此结构的预燃室进行了内部

流场分析，并试验研究了双旋流气动雾化喷嘴的雾

化性能及预燃室点火性能。

本文设计的预燃室既可在传统的航空涡扇发

动机、地面燃气轮机上使用，也可在新概念发动

机［２４］
（如脉冲爆震发动机）上使用。

 预燃室设计

喷嘴是燃烧室的主要零件之一［５］
。本文设计的

小型预燃室主要特点是采用双旋流气动雾化喷嘴

为预燃室提供可燃混气及点火条件，如图１所示。

喷嘴由两级旋流器组成，燃油通过喷油杆供入一级

旋流器，在气动力作用下，沿着一级旋流器内部流

动通道壁面及旋流叶片形成油膜，由于一级旋流器

叶片出口设计成整个一级旋流器流动通道的喉道，

所以有部分燃油在此处较高气流作用下被雾化，而

大部分燃油由于一级旋流器旋流周向气动力及液

体表面张力作用，在出口处翻越至文氏管表面形成

具有较大周向速度的油膜；二级旋流器与一级旋流

器旋向相反，二级旋流器出口与文氏管出口位于同

一径向截面，文氏管壁面的油膜在一、二级旋流器

图１ 预燃室结构图

所产生的空气旋流作用下破碎，完成雾化过程。

其中一级旋流器具备３个方面的作用：（１）在

叶片出口处将部分燃油雾化；（２）在旋转气流作用

下大部分燃油在文氏管上形成均匀油膜；（３）旋转

的气流会使中心压力低，形成轴向回流区，回流区

内又存在经一级旋流部分雾化的燃油，这就为成功

点火创造了条件。

为了使喷嘴出口下游的油气比分布满足着火

条件，在喷嘴出口处安装帽罩。

 内部流场分析

预燃室内部流动是非常复杂的三维流动，本文

采用数值研究技术，给出内部流动特点。

 计算模型及边界条件

使用商业建模软件Ｇａｍｂｉｔ建立模拟计算的物

理模型，图２给出了计算域并生成计算网格。计算

域进口位于预燃室进口的远上游，距离大于１０倍

的预燃室最大直径；帽罩出口接一直径为帽罩直径

１０倍的圆柱体，长度大于１０倍的帽罩直径，除与帽

罩相交的面积外，圆柱体的其他面均设为自由出口

边界条件。在生成计算网格时，由于预燃室内部结

构比较复杂，在计算域内分了若干块，每块内均采

用Ｈｅｘ燉Ｗｅｄｇｅ网格类型、使用Ｃｏｏｐｅｒ网格划分方

式生成网格。

图２ 计算模型

数值模拟中采用 Ｆｌｕｅｎｔ中隐式求解器，使用

牑犡紊流模型和ＳＩＭＰＬＥ算法，各参数的离散均采

用二阶迎风格式，解收敛的标准为连续方程残差不

大于１０
－６
。

进口设为压力边界条件（表压 １５０００Ｐａ），出

口设为自由边界，即为环境压力。

 计算结果讨论

图３给出了计算结果后处理的 ４个典型特征

图，分别为总压分布图、过轴向切面的平面流线图、

三维流线图及平面速度等值线图。
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图３ 数值计算结果

从图中可以看出气流流过预燃室时，气流损失

比较大，这是由于轴向气流流过预燃室的一、二级

旋流通道时，首先要沿径向和切向 ９０°转弯（如图

３（ｂ）和图３（ｃ）所示），特别是在一级旋流器内，气流

在向中心运动过程中，由于通道面积逐渐变小，气

流旋转速度越来越快。在流过一级旋流叶片时，通

道又变为扩张型式的，从总压分布图上来看，在一

级旋流器的叶背处发生了流动分离，造成总压损

失；流过二级旋流器的总压损失主要集中于二级旋

流器出口处，这是由于二级旋流器叶片排布间隔较

大，叶片出口处的面积较大，整个二级旋流器流动

通道的喉部位于出口。气流流过二级旋流叶片获得

了周向旋转速度，在流向出口之前通道收缩，周向

旋流速度变大，在出口处获得最大速度，由于与流

过一级旋流器的气流旋转方向相反，因而两股气流

在此处发生强烈的紊流交换，造成很大的流动损

失，但正是由于这部分流动损失，为燃油很好地雾

化提供了帮助，因而这部分流动损失是有益的。

由于流过二级旋流器的流量大于一级旋流器，

气流在二级旋流器出口下游仍然具有较强的周向

旋转速度，在这种周向旋转速度的剪切作用下，周

围环境空气也被带动旋转，轴心会形成低压区，即

形成回流区，为形成稳定点火源创造条件。

综上所述，通过数值分析气流在预燃室内的流

动特征，认为流过预燃室的两级旋流器的气流既提

供了满足气动雾化要求的条件，也提供了满足稳定

点火的条件。

 预燃室的燃油雾化及点火特性实验

 燃油雾化特性实验

３１１ 实验系统、方法及工况

雾化特性是通过实验测量油珠的索太尔平均

直径（Ｓａｕｔｅｒｍｅａｎｄｉａｍｅｔｅｒ，ＳＭＤ）来表征的。实

验系统包括供气系统、供油系统、数据测量及采集

系统及预燃室等，如图４所示。供气系统由一台空

气 压缩机提供一定压力的空气，最高压力 ０７

ＭＰａ，最大流量约为１０５ｇ燉ｓ，通过两个阀门控制供

给预燃室的空气量；供油系统由一台改装的航空油

泵将煤油从油箱泵入供油通路，通过两个调节阀门

控制供给预燃室的供油量；空气和燃油流量通过浮

子流量计测量，在测量前，燃油流量计都经过标定，

空气浮子流量计的读出示数按其说明书提供的公

式给予修正；使用激光粒子分析仪测量油珠的

ＳＭＤ，它是采用信息光学原理，通过测量颗粒群的

散射谱来分析其粒度分布，如图５所示。
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图４ 粒径试验示意图

图５ 实验实物照片

实验工况：实验在常温下进行，使用航空煤油，

分别改变进气压力和供油量，测量不同工况下煤油

滴群的ＳＭＤ值。

３１２ 实验结果讨论

图６～８表示了典型的试验曲线。由图６可知，

ＳＭＤ随空气量的增加先迅速减小，到一定值以后，

ＳＭＤ不随空气量的变化而变化；当空气量达到

１５ｇ燉ｓ后，空气雾化喷嘴下游的ＳＭＤ可达１０μｍ以

下。图７表明，ＳＭＤ随燃油量的增加而持续增加。这

些实验结果与文献［６］中介绍的空气雾化喷嘴的雾化

性能曲线的变化规律一致。这是由于空气雾化喷嘴主

要是由气流动能作用于燃油来完成雾化的。在喷嘴内

部，即文氏管内表面，油膜在湍流气动力作用下形成

图６ ＳＭＤ随供气量的变化规律（煤油流量３．４２８ｇ燉ｓ）

图７ ＳＭＤ随供油量的变化规律

图８ ＳＭＤ随空燃比的变化规律

表面波，由于湍流脉动的随机性决定了表面波波形

的随机性。研究表明，组合参数
牅牃犱牃爺

２
牃牨

２犲爧
是一个表征

气液作用程度的重要参数［７］
。其中

犱牃爺
２
牃

２
是气动力，牨

表征了气液作用的距离（时间），牅牃代表气流紊流程

度，受控于喷嘴几何结构，犲爧代表液体反抗变形能

力大小。该参数越大，液膜表面波波动越剧烈，频率

越高。文献［７，８］中给出了液膜波动波谱分布对液

膜破碎后的液滴尺寸及尺寸分布的对应关系。由于

液膜在波谷处反抗外力变形的能力最弱，在文氏管

出口处，液膜破碎首先发生在波谷间，气流速度越

大，液膜的破碎距离越短，雾化的颗粒就越细。

文中，当在一定的燃油流量下，气流流量越大，

气流的动能也就越大，气体与液体的相互作用越强

烈，ＳＭＤ的值就越小；当在空气流量一定的情况

下，燃油流量增加，在文氏管表面油膜的平均厚度

增加，相关试验研究表明，油膜厚度与ＳＭＤ之间的

关系为ＳＭＤ＝牎
０３９
（忽略了量纲关系）

［７］
。油膜厚度

越厚，雾化后的颗粒越大。流过喷嘴的空气与燃油
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流量比（ＡＦＬ）也是决定燃油雾化效果的关键参

数，图８给出了６种不同空气流量下，燃油液滴的

ＳＭＤ随空燃比的变化情况，总体上看，ＳＭＤ随空

燃比的增加而减小，当空气流量大于１８２ｇ燉ｓ时，

空燃比大于３５后，燃油的ＳＭＤ值可小到１０μｍ以

下，空燃比增加其实质就是增加了气动力作用，从

而使气动雾化性能提高。

 预燃室点火性能试验

３２１ 试验系统、方法及工况

点火可靠是燃烧室设计的要求之一。图９给出

了本文设计的预燃室点火范围实验系统示意简图。

实验系统由供气系统、供油系统、点火系统及测量

系统组成。供气系统由一台罗茨风机及相应的供气

管路组成，最大供气量１５ｋｇ燉ｓ，供气压力最大可

达００７５ＭＰａ。供油系统由油箱、油泵及相应的管

路组成，最大供油压力可到５ＭＰａ。点火采用火花

塞点火，点火能量为０５Ｊ，点火频率５０Ｈｚ。测量系

统主要是测量流过预燃室的空气和燃油流量；流入

预燃室的空气流量可通过总、静压管及温度计示数

计算得出；供入预燃室的燃油量通过标定过的燃油

流量计直接读出。

图９ 点火范围实验系统示意图

实验时，调节气源压力获得一定马赫数的气

流。在来流空气状态一定的情况下，测量贫油点火

极限时，先令火花塞打火，然后缓慢调节燃油阀门

使燃油量缓慢增加，通过观察窗观测到火焰时，记

录下该状态的燃油量；测量富油点火极限时，先打

开燃油阀门使燃油量约为该状态下贫油点火极限

燃油量５～６倍，然后开启火花塞打火，若能迅速点

着，则关闭燃油阀门、电嘴，继续增加燃油量，开启

火花塞重复以上步骤，若５ｓ内仍然点不着火，则关

闭点火电嘴、燃油阀门，将预燃室后段的燃油吹除

后，开启燃油阀门减小供油量，再开启火花塞，直至

点着，记录下此时的燃油量。然后进行下一来流状

态的贫、富油点火极限的实验。图１０给出不同来流

马赫数下的点火范围。

图１０ 不同来流马赫数时点火范围

３２２ 实验结果讨论

从图１０中可以看出：随来流马赫数从０８５开

始减小，点火成功范围呈扩大趋势。但当马赫数较

小（小于０６２）时，随马赫数的减小，点火范围反而

迅速减小。分析认为，当来流马赫数大时，对燃油的

气动力雾化作用强，但不利于火焰的稳定；而当来

流马赫数较小时，对燃油的气动力雾化作用减弱，

但有利于火焰的稳定。当马赫数大于０６２时，气动

力作用已足够大，再增加流速对雾化的改进作用不

大（见图６），此时降低流速对火焰稳定有利，因此随

马赫数的降低，点火范围扩大了。当马赫数低于

０６２时，流过预燃室一、二级旋流器的空气流量均

减少，气动力作用下降，在一级旋流出口处气动雾

化变差，甚至会有离散的大油滴出现，在离心力作

用下，油滴可能会打到壁面上，使得点火点附近油

气比比整个混气的平均油气比偏贫，点火环境变得

恶劣，为了达到电嘴附近混气点燃的油气比条件，

点火极限因而会向富油方向偏转，特别是在贫油

时，由于供油量很少，在气动雾化喷嘴出口形不成

连续均匀的油膜，此时即使气油比很大，也得不到

很好的雾化效果，油气分布很差，造成点火困难。

从以上结果可看出，对于带有气动雾化喷嘴的燃烧

室点火性能，速度增加，不容易建立稳定的点火源，

而另一方面，速度增加使燃油雾化质量改善，有利

于提高点火性能，两者的综合表现视不同的燃烧室

而变化。该预燃室可在很宽的马赫数范围内实现成

功点火，当马赫数为０６２时，预燃室的点火范围最

宽。

 结 论

（１）设计了一小型预燃室，该预燃室采用气动
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雾化喷嘴和中心点火系统一体化设计，节约了空

间；

（２）采用数值模拟研究手段研究了预燃室内部

流动特征，数值模拟显示在双旋流气流作用下，在

预燃室下游形成一对稳定的回流区，该回流区对稳

定点火起到了有益作用；

（３）在双路旋流作用下，燃油能够被很好地雾

化，当空燃比大于３５时，油雾的ＳＭＤ小于１０μｍ；

（４）试验显示，该预燃室能够在马赫数为

０３７～０８４范围内实现点火，在马赫数为０６２时，

该预燃室的可实现点火的余气系数范围最宽为

０６２～２５５。

参考文献：

［１］ 胡正义．航空发动机设计手册［Ｍ］．第 ９册．北京：航

空工业出版社，２０００：１８５２１７．

［２］ ＡｎｔｈｏｎｙＪＤ．Ａ ｒｅｖｉｅｗ ｏｆＰＤＥ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｆｏｒ

ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００７９８５，２００７．

［３］ ＫａｉｌａｓｎａｔｈＫ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆ

ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ ２０００，３８（９）：１６９８

１７０８．

［４］ 范育新，王家骅，宫继双，等．壁面蒸发器对脉冲爆震

发动机工作性能的影响［Ｊ］．航空学报，２０１０，３１（１）：

８２８７．

ＦａｎＹｕｘｉｎ，ＷａｎｇＪｉａｈｕａ，ＧｏｎｇＪｉｓｈｕａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｅｆ

ｆｅｃｔｏｆｗａｌｌｅｖａｐｏｒａｔｏｒｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｐｕｌｓｅｄｅｔｏ

ｎａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２０１０，３１（１）：８２８７．

［５］ 周兵，赵晨光，张宝诚，等．燃气轮机空气雾化喷嘴工

作特性研究及火焰筒头部数值模拟［Ｊ］．航空发动机，

２０１０，３６（２）：５５５８．

Ｚｈｏｕ Ｂｉｎｇ， Ｚｈａｏ Ｃｈｅｎｇｕａｎｇ， Ｚｈａｎｇ Ｂａｏｃｈｅｎｇ，

ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆａｉｒａｔｏｍｉｚｉｎｇｉｎｊｅｃｔｏｒｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｆｏｒｇａｓｔｕｒｂｉｎｅａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｆｌａｍｅｔｕｂｅｄｏｍｅ［Ｊ］．Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ，２０１０，３６（２）：５５

５８．

［６］ ＡｒｔｈｕｒＨ Ｌｅｆｅｂｖｒｅ．Ａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｓｐｒａｙｓ［Ｍ］．

ＷｅｓｔＬａｆａｙｅｔｔｅ：ＨｅｍｉｓｐｈｅｒｅＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＣｏｒｐｏｒａ

ｔｉｏｎ，１９８９：２３８２６１．

［７］ 甘晓华．航空燃气轮机燃油喷嘴技术［Ｍ］．北京：国防

工业出版社，２００６：７３１３７．

［８］ 甘晓华．空气雾化的机理和模型研究［Ｄ］．北京：北京

航空航天大学，１９８９：４１５．

２１３ 南 京 航 空 航 天 大 学 学 报 第４４卷


