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摘要 针对航空发动机燃烧室在快速节油条件下扩稳防熄的迫切需求,为验证等离子体助燃(PAC)技术在

拓宽动态熄火边界等方面的显著优势,建立了快速节油单头部旋流燃烧实验平台,并开展了滑动弧等离子体

基于快速节油条件下的熄火特性研究。实验通过采集快速节油燃烧过程中 OH* 化学自发光信号,分析燃

烧室熄火演化过程,对比研究了不同节油速率和流量下滑动弧等离子体激励对熄火特性的影响。研究表明,
在动态节油下熄火边界明显小于准稳态条件下的熄火边界,随动态节油和进气流量的增大,熄火边界变窄;
施加PAC后,助燃效果显著,节油条件下的贫油熄火油气比明显降低,尤其在较大节油速率和流量下仍能维

持稳定燃烧。进气流量为15
 

m3/h、节油速率为0.09/s时边界拓宽最大,由0.064拓宽到0.052,拓宽程度

达到23%。
关键词 旋流燃烧室;快速节油;滑动弧等离子体助燃;滑动弧等离子体放电;熄火特性

 

DOI 10.3969/j.issn.2097-1915.2023.02.005
中图分类号 V231  文献标志码 A  文章编号 2097-1915(2023)02-0033-09

Influence
 

of
 

Gliding
 

Arc
 

Plasma
 

on
 

Flameout
 

Characteristics
 

in
 

Swirl
 

Combustor
 

under
 

Condition
 

of
 

Fast
 

Fuel
 

Reduction

XU
 

Shuying1
 

,
 

CHEN
 

Yi2*
 

,
 

QU
 

Meijiao1,2
 

,
 

HU
 

Changhuai3
 

,
 

WANG
 

Yu1,
 

HOU
 

Haohao1

(1.
 

Mechanical
 

and
 

Electrical
 

Engineering
 

College,Xi’an
 

Polytechnic
 

University,
 

Xi’an
 

710600,
 

China;
 

2.
 

National
 

Key
 

Lab
 

of
 

Aerospace
 

Power
 

System
 

and
 

Plasma
 

Technology,
 

Air
 

Force
 

Engineering
 

University,
 

Xi’an
 

710038,China
 

;
 

3.
 

School
 

of
 

Aerospace
 

Engineering,
 

Xi’an
 

Jiaotong
 

University,
 

Xi’an
 

710049,
 

China)

Abstract Aimed
 

at
 

the
 

problems
 

that
 

aero-engine
 

combustors
 

need
 

urgently
 

to
 

widen
 

stability
 

and
 

prevent
 

flameout
 

under
 

conditions
 

of
 

fast
 

fuel
 

reduction
 

to
 

verify
 

the
 

effect
 

of
 

plasma-assisted
 

combustion
 

(PAC)
 

technology
 

in
 

widening
 

the
 

dynamic
 

limit
 

and
 

other
 

aspects,
 

a
 

swirl
 

experimental
 

platform
 

is
 

established
 

with
 

single
 

dome
 

under
 

conditions
 

of
 

fast
 

fuel
 

reduction,
 

and
 

the
 

dynamic
 

characteristics
 

study
 

is
 

conducted
 

based
 

on
 

gliding
 

arc
 

plasma.
 

Through
 

collecting
 

OH*
 

chemical
 

luminescence
 

signals
 

in
 

the
 

combustion
 

process
 

of
 

fast
 

fuel
 

reduction,
 

the
 

combustion
 

chamber
 

flameout
 

evolution
 

process
 

is
 

analyzed,
 

and
 

then
 

the
 

influence
 

of
 

gliding
 

arc
 

plasma
 

excitation
 

on
 

flameout
 

characteristics
 

is
 

studied
 

at
 

different
 

fuel
 

reduc-



tion
 

rates
 

and
 

flows
 

in
 

comparison.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

the
 

lean
 

blowout
 

limit
 

under
 

dynamic
 

fuel
 

reduc-
tion

 

is
 

significantly
 

smaller
 

than
 

that
  

under
 

quasi-steady
 

conditions,
 

and
 

the
 

lean
 

blowout
 

limit
 

becomes
 

narrower
 

with
 

the
 

increase
 

of
 

dynamic
 

fuel
 

reduction
 

and
 

inlet
 

airflow.
 

After
 

the
 

application
 

of
 

PAC,
 

the
 

assisted
 

combustion
 

effect
 

is
 

significant,
 

and
 

the
 

lean
 

blowout
 

fuel-air
 

ratio
 

of
 

the
 

fast
 

fuel
 

reduction
 

condi-
tion

 

is
 

significantly
 

reduced,
 

especially
 

under
 

larger
 

fuel
 

reduction
 

rate
 

and
 

inlet
 

airflow
 

can
 

still
 

maintain
 

stable
 

combustion.
 

The
 

limit
 

widening
 

is
 

the
 

largest
 

at
 

inlet
 

airflow
 

of
 

15
 

m3/h
 

and
 

fuel
 

reduction
 

rate
 

of
 

0.09/s,
 

widening
 

from
 

0.064
 

to
 

0.052,
 

and
 

the
 

widening
 

degree
 

reaches
 

23%.
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  随着对飞行器机动性能要求的不断提高,特别

是对于需要在高空高速状态下进行快速机动的飞行

器,往往会存在急减速过渡态下熄火的问题。在高

空进行规避动作时,飞行员快速收油门杆,使发动机

由加力状态快速收回到正常状态甚至贫油状态。燃

烧室由于供油量变化过大,转子的惯性使进气流量

来不及与供油量相匹配,从而导致燃烧室的余气系

数变化,超出火焰的燃烧范围,极易造成贫油熄

火[1]。为实现航空发动机拓稳防熄,对其燃烧的调

控显得尤为重要。航空发动机传统燃烧控制技术主

要通过调节供油规律、级间放气以及调节进气道截

面积等机械方法,但难以解决入口油气比参数骤变

条件下的防熄和稳焰等问题[2-5]。因此,为了改善航

空发动机燃烧室快速节油条件下的熄火特性,需要

探索一种新型的燃烧技术来提高燃烧稳定性。

等离子体辅助燃烧技术(plasma-assisted
 

com-

bustion,
 

PAC)通过在气体或气体混合物中放电,产
生大量化学活性粒子,以提高燃烧化学反应速率;同
时PAC其自身放电会产生热量,从而改善燃烧状

况。等离子放电激励能够在空间促进气动运输作

用,提升掺混效果,提高燃料雾化质量。因此可以在

燃烧过程中施加等离子放电激励改善燃烧状态,提
高火焰转播速率,增加燃烧的稳定范围,达到拓宽熄

火边界效果[6-7]。文献[8]对PAC技术在增强推进

系统中的助燃稳定性进行了研究,结果发现由等离

子体放电生成的激发态电子、离子等活性物质能够

改变化学反应活化能,升高温度,加速反应过程。文

献[9]中,对高压脉冲等离子体下贫油预混火焰进行

了研究,亚微秒等离子体放电降低了燃烧过程的整

体活化能,增加了火焰传播速度,为等离子体辅助燃

烧提供了明确证据。文献[10]对甲烷-空气预混气

体进行了滑动弧等离子体辅助实验研究。研究发现

等离子体放电产生的自由基对稳定火焰起到重要作

用,其中羟基的相对数量随着放电功率的增加而上

升。文献[11]研究了PAC技术对丙烷气体与空气

混合物燃烧的影响与变化规律,并对其可燃物质成

分进行了测定。研究结果表明,运用PAC技术使氧

气和一氧化碳体积分数转变速度明显加快,在火焰

温度稳定后,氧气和一氧化碳体积分数明显小于正

常燃烧,同时可燃物量显著增加。而降低释能电压,

提高可燃混合气流速,使等离子体助燃的效应降低。

文献[12]对PAC技术在2
 

400~12
 

000雷诺数范围

内旋流预混燃烧过程进行了研究,验证了位于旋流

出口位置的滑动弧等离子体可以抑制火焰释热速率

的不稳定性,并可以将火焰贫油熄火极限增加15%

~30%。有研究表明滑动弧等离子体对火焰稳定性

提高有明显作用[13],施加滑动弧等离子激励后,可

以提供大量活性自由基,使得振荡、抬高的火焰转变

为稳定的柱状火焰,附着在等离子体柱上,显著提高

了贫油熄火极限。

对于航空发动机急减速过渡态油气比快速变化

状态下的调控和改善,目前一般是通过航空发动机

过渡态控制或燃烧室分级燃烧的方法改善过渡态下

航空发动机贫油熄火问题,但这两种间接的调控方

式都存在调控力度不足和存在其他负面影响的情

况。目前对燃烧本身进行调控的报道和研究中,不

少学者提出运用滑动弧等离子体改善贫油航发燃烧

室火焰燃烧特性,但其中多数还是针对在一定油气

比下稳态燃烧而言的。本文旨在利用滑动弧等离子

体改善燃烧过程,以此来拓宽快速节油条件下的熄

火边界。

1 实验装置及实验方法

1.1 航空发动机燃烧室快速节油实验平台

单头部滑动弧等离子体快速节油实验平台通过

模拟动态节油供油过程,在燃油喷嘴处添加等离子

体激励,以完成滑动弧等离子体助燃作用。其主要
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原理是来流空气与燃油在旋流器作用下进行充分混

合,模拟航空发动机燃烧室的工作过程,并通过在燃

油喷嘴处施加滑动弧等离子体助燃激励,实现油气

混合气与电弧接触,以达到滑动弧等离子体的辅助

燃烧效果。

单头部滑动弧等离子体快速节油实验平台主要

分为单头部滑动弧等离子体实验段,测量系统,气源

系统以及总控制系统。头部旋流器采用了3D打印

的方式进行设计制造,利用聚乳酸材料巧妙的将等

离子体激励与其他金属部件分离,以实现滑动弧在

指定位置放电。该等离子助燃头部由交流等离子体

电源(CPT-2000K)驱动进行放电。所采用电源的

频率为5~25
 

kHz,最大峰值电压为30
 

kV,最大输

出功率为500
 

W,实验输入电压为240
 

V。测量系

统由像增强装置(EyeiTS)和高速CCD相机(Mini-

UX50,分辨率为1
 

960×1
 

080,最高拍摄速率为

20
 

000帧/min,实验拍摄1
 

000帧/
 

min)组成。通

过安装有OH*滤波片(波长为308.4
 

nm)的紫外镜

头,对火焰燃烧过程中的化学自发光OH基信号进

行采集,并将其传至计算机进行记录和分析。实验

连接实物图如图1所示。

图1 快速节油实验平台

实验由螺杆式空气压缩机(普瑞阿斯BK15-8,

排气压力为0.8
 

MPa,排气量为2.4
 

m3/min)作为

气源提供空气,并存储到具有一定压力的储气罐中,

经储气罐的稳压后进入空气干燥机进行干燥。此外

依据实验段入口前所安装的质量流量计(
 

MF3619,

准确度:±1
 

%的读数,±0.5
 

%满量程)测得空气

流量,并通过调节电动调节阀来对进入实验段的气

流进行精确调节。

总控制系统中供油控制系统主要包括2个部

分,一部分是恒定气压的供油控制系统,另一部分是

模拟动态供油系统。恒定气压供油系统利用气压供

油的方法将燃料从燃油储备罐送至燃料室,并调节

储存罐的气压值来改变所输送燃料的流速大小,其
燃油气压范围在0~0.5

 

MPa,燃油流量范围为0~

10
 

g/s。但是单一恒定气压供油方式存在一个明显

的弊端,持续定量供油需要维持储油罐一定的压力,

而且当需要改变供油量时操作相对繁琐,其供油方

式无法满足平台动态节流熄火实验条件,因此需要

增加模拟动态供油系统。模拟动态供油系统是在原

有供油系统的储油罐与燃油流量计之间加装了一个

电动燃油泵,电动泵的转速由输入电压的改变而变

化,通过改变输入到电动泵上的电压就可以实现对

供油量的动态控制。另外,为了实现对电动燃油泵

的精准调控,采用了一台程序可调的直流稳压电源。

在电流一定的情况下,通过预先设定不同时刻的输

入电压值以及稳定电压所持续的时间,便可以实现

供油量的动态调控以及动态和稳态的相互转换,控
制其节油速率误差在±0.002

 

/s。

1.2 实验条件

为探究在不同进气和节油速率条件下PAC对

熄火特性的影响,保证起始状态不熄火情况下,来流

流量Wa 为15
 

m3/h(5.25
 

g/s)、20
 

m3/h(7
 

g/s)
  

2
种工况。根据常规燃烧熄火状况,分别设置起始油

气比和节油油气比,通过控制节油时间得到不同节

油速率下的燃烧状况。节油速率计算公式见式(1),

表1为不同进气条件下的节油速率工况。

A=
Ri-Re

t
(1)

式中:A 代表节油速率;Ri、Re 分别为起始油气比和

节油油气比;t为节油时间。
表1 不同进气条件下的节油速率工况

来流流量

/(m3/h)

节油

时间/s

起始

油气比

节油

油气比

节油速率

/s-1

15
1
2
3

0.092 0.064
0.028
0.014
0.009

20
1
2
3

0.100 0.070
0.030
0.015
0.010

1.3 助燃方案的设计

本文的滑动弧等离子体助燃头部由燃烧室头部

外壳、中心燃油雾化喷嘴、锥型套筒、旋流器等组成。

等离子体电源高压端连接锥型套筒作为高压电极,

燃烧室头部外壳作为接地电极。放电示意图如图2
所示。
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图2 滑动弧等离子体助燃头部放电图

燃烧室头部锥型套筒与燃烧室头部外壳内的上

壁面在同一水平面内,且燃烧室头部与燃烧室头部

外壳两者之间的放电距离处处相等。当等离子体电

源接通后,锥型套筒与燃烧室头部壳体间形成巨大

电势差,之间的空气被击穿,在旋流器作用下,形成

旋转滑动弧等离子体放电,以改善燃烧室的燃烧特

性。该滑动弧等离子体助燃头部消耗功率为200~

300
 

W,其采用的独立电源体积为370
 

mm×100
 

mm×180
 

mm,设备具有功耗和体积小的优势。该

助燃头部与原燃烧室头部的尺寸和结构基本一致,

可以直接替代原装燃烧室头部并与燃料喷嘴相匹

配,更有利于燃油与滑动弧的接触,从而实现在更广

泛的条件下保持稳定燃烧。与传统点火器相比,滑

动弧等离子体助燃头部助燃效果更好,结构更为简

单,放电形式利于与燃烧室结构匹配,可快速响应实

时调节。此外,单头部旋流燃烧室横截面为200
 

mm×200
 

mm,高为400
 

mm的方形柱体,四面为高

温石英玻璃结构,便于测试设备进行记录和测量,同

时防止周围空气卷入,有助于维持旋流火焰的稳定

性。四周有4个螺杆起连接固定玻璃的作用,并用

隔热涂料对各结构件间的缝隙进行密封。单头部燃

烧室如图3所示。

图3 单头部燃烧室

2 结果与讨论

2.1 不同节油速率对火焰熄火特性的影响

为探究不同节油速率常规燃烧和PAC情况下

火焰熄火特性的演化规律,将进气流量分别设定为

15
 

m3/h和20
 

m3/h,并在两种情况不同节气时间

下,通过高时空分辨的 OH* 信号方法对火焰的熄

火过程信息进行采集。其采集的火焰信号图像再进

行伪彩处理,分析火焰的发展演化及动态熄灭过程。

取供油速率开始改变为起始点,即t=0
 

ms时刻开

始节油,其中进气量15
 

m3/h、速率0.009
 

/s的工况

和进气量20
 

m3/h、速率0.01
 

/s取熄火前1
 

s进行

研究,并每隔50
 

ms向后截取一张,如图4~7所示。

动态节油过程中,拍摄的均为瞬态的火焰 OH* 自

发光信号图像,由于火焰波动以及喷嘴燃料的减小

致使主燃区燃料分布不均,导致燃烧不稳定,因此拍

摄的瞬态火焰形态在空间上左右分布非对称。在不

同的节油速率下进行节油操作,火焰的 OH* 相对

强度逐渐变弱,燃烧面积都随着反应的进行而减小。

熄火过程先出现局部熄火,随着熄火频率不断增大,

局部熄火的比例增加,进而出现火焰面断裂,且火焰

随之更为分散直至熄灭[14]。

图4是进气量为15
 

m3/h时熄火演化图。随

节油速率的加快,总体 OH*相对强度值和火焰燃

烧面积减小,火焰更加分散,尤其在节油速率为

0.028
 

/s时火焰状态差,极易熄火。如图4(a)所
示,将火焰区域分为头部燃烧区和主燃区。节油

速率为0.009
 

/s(熄火前1
 

s)时,相对其他节油速

率,熄火过程更为稳定,头部燃烧区和主燃区能维

持较稳定燃烧,火焰相对集中。在0~500
 

ms,火
焰主要分布在主燃区,燃烧处于稳定阶段。550

 

ms左右时,由于油气比的降低,火焰从主燃区向

头部燃烧区过渡,处于熄火过渡阶段,过渡时间

短。在600
 

ms左右,头部主燃区火焰出现局部大

面积熄火现象,进入临近熄火状态。650~700
 

ms
时,火焰微弱,但由于空气和燃油的补充750

 

ms
头部燃烧区恢复较小的旋流锥型火焰,仍维持燃

烧并未熄火。直至950
 

ms时,随着油气比的降

低,无法维持燃烧随后熄火。如图4(b)所示,节油

速率为0.028
 

/s,火焰整体 OH基相对强度值进

一步减弱。0~50
 

ms开始燃烧阶段,火焰还未稳

定燃烧,油气比就迅速减小,主燃区火焰处于不稳
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定燃烧阶段,火焰出现局部熄火,多处火焰面断

裂,火焰呈块状分布。由于节油速率的加快,火焰

从主燃区到头部燃烧区没有明显过渡阶段,200
 

ms时,OH*相对强度急剧减小,头部燃烧区没有

完整的旋流火焰面,火焰暗淡只剩零星分布,处于

临近熄火阶段,不能维持正常旋流火焰。至450
 

ms左右火焰熄灭,节油速率增加,燃烧环境极度

恶化,火焰熄火时间缩短,熄火特性显著变差。

(a)A=0.009
 

/s

(b)A=0.028
 

/s

图4 火焰熄火演化图
 

(Wa=15
 

m3/h,常规)

  如图5是进气量为20
 

m3/h时熄火演化图。在

大流量下,由于部分燃料未及时燃烧而被吹离燃烧

室,因此该情况下着火到熄火过程必须在较恰当油

气比大的情况下进行,以保证研究正常进行。与进

气量15
 

m3/h相比,进气量的增加,在相对较富油

的情况下,OH*相对强度明显增加,火焰更为集中。
如图5(a)所示,节油速率为0.01

 

/s(熄火前1
 

s),

0
 

ms时,火焰稳定燃烧,集中在主燃区和头部燃烧

区,存在较高相对强度的中心火焰团。50
 

ms相对

强度值达到局部最大,但中心火焰团出现局部熄火

断裂。由于节油的进行,100
 

ms时,火焰面减小。

到达150
 

ms时,油气比的降低不足以维持大面积火

焰燃烧,使火焰由主燃烧区过渡到头部燃烧区。200
~650

 

ms火焰一直在头部燃烧区维持燃烧,处于熄

火过渡阶段,过渡阶段时间相对Wa=15
 

m3/h工况

极大增加,火焰稳定性增强。700
 

ms,完整旋流火

焰面出现整体断裂,火焰处于临近熄火阶段。直至

950
 

ms,火焰熄火。如图5(b)所示,节油速率为

0.03
 

/s。0
 

ms时,节油开始阶段,火焰集中分布在

主燃区和头部燃烧区。节油速率的增加使过渡阶段

提前。250
 

ms时,火焰过渡到头部燃烧区。750
 

ms
时,火焰处于临近熄火阶段,随油气比的降低,至

950
 

ms火焰熄火。

进气 量 20
 

m3/h 熄 火 过 程 未 出 现 进 气 量

15
 

m3/h工况下火焰分散现象,火焰在头部燃烧区

可 以 维 持 较 为 集 中 的 旋 流 火 焰,尤 其 在

Wa=20
 

m3/h,A=0.03
 

/s下相对于Wa=15
 

m3/h,

A=0.028
 

/s熄火时间明显增加。
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(a)
 

A=0.01
 

/s

(b)
 

A=0.03
 

/s

图5 火焰熄火演化图
 

(Wa=20
 

m3/h,常规)

  由图6可清晰见到进气量15
 

m3/h、节油速率

0.028
 

/s下滑动弧等离子体助燃的过程,相对常规

燃烧,可见明显放电电弧,火焰波动明显放缓,火焰

稳定性显著增强,OH基相对强度和火焰面积明显

增强,火焰更加集中,整个等离子体火焰成锥型。随

着节油速率的增加,熄火状况有不同程度的恶化。
与常规相比,在0

 

ms施加PAC状态下,火焰抬举高

度减小,随着节油的进行,火焰向头部燃烧区移动,
附着于滑动弧等离子体上[15]。500

 

ms时火焰呈现

熄火过渡阶段,火焰从主燃区收缩至头部燃烧区,在
较低油气比下维持较完整的值班火焰[16]。同时此

时出现火焰面断裂临近熄火,但直到900
 

ms才熄

火,极大拓宽熄火边界。等离子体的化学效应在动

态节油过程中起到了关键性的作用,滑动弧等离子

体放电使燃油和空气裂解产生了大量的 H、O原子

以及OH基团以及裂解的小碳链燃油分子,使得化

学反应动力学进程增强,燃烧速率加快,进一步改善

了火焰的熄火特性[17-20]。
如图7所示,在进气流量为20

 

m3/h、节油速

率为0.03
 

/s时,与进气流量为15
 

m3/h相比,由
于燃烧室头部处于局部富油状态,油气比相近情

况下燃油和空气流量增大。而PAC的施加,其裂

解作用、雾化作用等的存在,提高了化学反应速

率,火焰 更 为 集 中,火 焰 波 动 最 小。在 PAC下,
0

 

ms火焰主要集中在主燃区,和常规燃烧相比,火
焰抬举高度明显降低,并向头部燃烧区缓慢过渡。
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250
 

ms之后火焰维持在头部燃烧区,形成稳定的

值班火焰,火焰无明显波动。到950
 

ms节油操作

结束仍能维持稳定燃烧不熄火,熄火边界拓宽,熄
火特性得到了极大改善。

图6 火焰熄火演化图
 

(Wa=15
 

m3/h,A=0.028
 

/s,PAC)

图7 火焰熄火演化图
 

(Wa=20
 

m3/h,A=0.03
 

/s,PAC)

  为更加清晰研究滑动弧等离子体助燃的效果,对
熄火过程OH基发光强度的变化规律进行了分析。
在进气量为15

 

m3/h下,取节油速率为0.009
 

/s、
0.028

 

/s熄火过程高速摄像图,将其进行灰度处理,
得到每张图像的OH*相对强度值,并对得到的OH
基强度信息进行拟合处理。图8和图9为节油速率

0.009
 

/s、0.028
 

/s下常规和PAC熄火过程火焰

OH*相对强度变化曲线,表征了在该过程中火焰发

展分布特征以及燃烧强度的变化趋势。在进行节油

动作后,燃油流量逐渐降低,此时燃烧室内的空气流

量仍处于较大的水平,因此燃烧室的油气比随之降

低,OH*表征的燃烧强度逐渐减弱。进一步降低燃

油流量,燃烧靠近贫油熄火边界,燃烧室逐渐进入燃

烧的不稳定状态。从火焰形态上来看,临近熄火状态

前,在节油的初期火焰强度有所降低,锥型火焰面可

持续的维持在主燃区,但随着临近熄火边界,火焰面

收缩至旋流器出口,伴随火焰摆动以及火焰从主体火

焰脱落的现象,最终熄火。可见在节油过程中,火焰

中的OH基相对强度值都呈减弱趋势,且节油速率越

快,燃烧室内的油气比减小的速率越大,导致下降的

幅度越明显,拟合曲线下降更加急促。对比常规和施

加PAC后OH基的变化,施加等离子体后,积分拟合

曲线的下降斜率明显降低,更为平稳,熄火情况明显

得到改善,相对强度也有所提升,尤其节油速率为

0.009
 

/s时最为显著。在节油过程中滑动弧的主要

作用机理有2个方面。一是开启等离子体助燃头部
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之后,从燃烧室进入的空气和从喷嘴喷入的燃油在旋

流器出口处初步混合,经过滑动弧等离子体放电区

域,持续稳定的点燃该区域的混合气体,形成值班火

焰。在相同的节油速率下,火焰更加稳定的附着于等

离子体放电头部并维持在主燃区,表现出“稳焰”的作

用。二是滑动弧等离子体在低于常规熄火边界的油

气比下,通过高能电子、燃料活化和热量沉积的作用,
进一步点燃贫油气比的混合气,扩宽燃烧室的熄火边

界,表现出“防熄”的作用。

图8 OH基相对强度变化过程曲线

(Wa=15
 

m3/h,A=0.009
 

/s)

图9 OH基的相对强度变化过程曲线

(Wa=15
 

m3/h,A=0.028
 

/s)

2.2 不同节油速率下PAC对熄火边界的影响

为了更加直观地对比使用滑动弧等离子助燃前

后燃烧效果,在不同的进气压力和节油速率下,得到

等离子体拓宽后的熄火边界,对比研究常规燃烧和

PAC的熄火边界情况。

Semenov燃烧理论认为,燃烧的维持主要由反

应生热Qr和散热Ql来决定。活化能Ea 和可燃物

浓度n 等因素均对Qr有较强影响[21]。降低反应活

化能可以在更低的燃料浓度条件下产生相等的热

量。因此同等散热条件下,施加等离子体激励后,燃
料反应活化能减小,便可以在较小油气比条件下产

生足以维持燃烧的热量,相应的使贫熄油气比降低。
图10为滑动弧等离子体拓宽节油熄火边界图。灰

色箭头为常规准稳态的熄火边界线,通过缓慢调节

供油量,使油气比趋于平衡后得到的稳态贫油熄火

油气比。虚线和点画线为常规和PAC不同节油速

率下的动态熄火边界线。可见,不同节油速率下的

动态熄火边界线都会明显窄于常规准稳态熄火边

界。同时,节油速率越高,熄火油气比应该越高,但
图10(a)、(b)的实际结果却有出入,这是由于节油

速率过快,火焰还未及时感应油气比的变化而熄火,
油气就已近超过理论的极限熄火油气比。两种不同

进气流量下,随节油速率的增加,火焰稳定性极度恶

化,熄火边界变窄。施加PAC后,降低了反应所需

的活化能,熄火时的可燃物浓度减少,即熄火油气比

明显降低,贫熄边界得到明显拓宽,但随节油速率的

增加,PAC效果有所减弱。如图11(a)中进气流量

15
 

m3/h下节油速率0.009
 

/s边界拓宽程度最大,由

0.064拓 宽 到0.052,相 对 拓 宽9.8%。节 油 速 率

0.036
 

/s相 对 拓 宽 减 少 至15
 

%。随 进 气 量 由

15
 

m3/h增加到20
 

m3/h,等离子拓宽贫熄边界程度

减小。同时图11(b)中是0.01
 

/s油气比效果最为明

显,边界相对拓宽13.2
 

%。进气流量增大,压强减

小,电弧滑动模式随气压降低逐渐从稳定电弧滑动模

式(A-G)模式发展为击穿伴随滑动模式(B-G)模式。
在此状态,击穿电压减小,则电弧滑动范围和周期减

小,在快速来流作用下电弧未滑动或者滑动距离很短

就造成耗散,新的电弧开始新的周期[22-24]。对比(a)、
(b)两图,在节油速率和进气量的共同影响下,由进气

流量15
 

m3/h节气变化率0.036
 

/s到20
 

m3/h节气

变化率0.01
 

/s拓宽比例下降明显,由9.8%减低到

3.3
 

%。在其他变量相同的情况下,进气流量越小,
节油速率越小,边界拓宽越明显。

(a)Wa=15
 

m3/h

(b)Wa=20
 

m3/h

图10 滑动弧等离子体拓宽节油熄火边界图
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(a)Wa=15
 

m3/h

(b)Wa=20
 

m3/h

图11 滑动弧等离子体拓宽节油熄火比例图

3 结论

为了探究滑动弧等离子体激励对燃烧室动态节

油熄火的影响规律,本文基于单头部滑动弧等离子

体快速节油实验平台开展了动态节油熄火实验研

究,对比分析常规和施加滑动弧等离子体下,不同的

进气流量和节油速率的熄火过程,得到了滑动弧等

离子体对燃烧室熄火演化特性以及熄火边界的影响

规律,得出以下结论。
1)在常规燃烧情况下,OH*相对强度和火焰面

积都随节油进行而减小。随着节油速率的加快,火
焰波动和熄火过程明显加快,火焰更加分散。由主

燃区到头部燃烧区的熄火过渡阶段变短,甚至在进

气流量为15
 

m3/h、节油速率0.028
 

/s时,直接由主

燃区火焰到临近熄火状态,火焰的稳定性变差,熄火

边界变窄,熄火过程急剧加快。进气流量增加至20
 

m3/h时,富油状态下油气比减少,燃烧更加充分,
火焰较为集中,出现较明显的熄火过渡阶段,熄火稳

定性增强。
2)施加滑动弧等离子体后,相比常规燃烧相同的

情况下,火焰的OH* 相对强度值明显增强,火焰集

中,火焰面积明显加大。可见其熄火过程中火焰中存

在等离子体放电所持续产生的电弧,火焰附着于滑动

电弧上并形成稳定的值班火焰,其火焰波动周期明显

放缓,熄火时间大大延长,“稳焰”效果显著。进气流

量为20
 

m3/h、节油速率0.01
 

/s的条件下,效果最为

明显在较小油气比下仍能维持燃烧。贫油熄火油气

比也明显减小,熄火边界得到拓宽,“防熄”的作用得

以体现。进气流量为15
 

m3/h、节油速率为0.09
 

/s
条件下,熄火边界拓宽最大,由0.064拓宽到0.052,
相对拓宽23

 

%。在相同的情况下进气流量越小,节
油速率越小,边界拓宽越明显。
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