
２０１９ 年 ４ 月

第 ３７ 卷第 ２ 期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ａｐｒ．
Ｖｏｌ．３７

２０１９
Ｎｏ．２

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０１９３７２０３６９

收稿日期：２０１８⁃０５⁃１９ 基金项目：国家自然科学基金重点项目（５１４３６００８）资助

作者简介：陈一（１９８９—），空军工程大学博士研究生，主要从事航空发动机燃烧室等离子体点火与助燃技术的研究。

介质阻挡等离子体对航空发动机燃烧室
特性的影响
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（空军工程大学 航空工程学院， 陕西 西安　 ７１００３８）

摘　 要：建立了航空发动机燃烧室等离子体助燃实验平台，开展了航空发动机燃烧室 ＤＢＤ（ｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃ
ｂａｒｒｉｅｒ ｄｉｓｃｈａｒｇｅ）等离子体助燃在模拟航空发动机燃烧室最大状态条件下的性能实验。 通过正常燃

烧和等离子体助燃的对比实验和分析，研究了等离子体助燃对 ４ 种余气系数和 ５ 种电压条件下的平

均出口温度、燃烧效率、出口不均匀系数的影响。 实验结果表明，与正常工况相比，等离子体助燃后的

燃烧效率有所提高，当电压为 ４０ ｋＶ 时，等离子体助燃时的燃烧效率在富燃料条件下提高了 ２．３１％。
实施助燃后出口温度场均匀性也得到改善，但在富油条件下效果最好，出口温度分布系数的减小量超

过 ５％。 这些结果对未来将等离子体助燃技术应用于航空发动机燃烧室并提高其性能具有一定的参

考价值。
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　 　 为了满足未来先进航空发动机的使用要求，在
高温升燃烧室的设计方面面临 ２ 个较为突出的问

题［１］，一个是在越来越宽的燃料 ／空气比条件下确

保发动机能够高效、稳定地工作，另一个是尽可能提

高出口温度场的均匀性，这些都需要去发展更为先

进的强化燃烧和主动调控燃烧的方法。
等离子体助燃（ＰＡＣ）作为一种新型的强化燃

烧技术，为燃烧领域的研究带来了前所未有的机会，
因此受到广泛关注［２］。 放电等离子体中包含大量

的自由基、激发态的粒子、离子以及电子等活性粒

子，可以为燃烧反应动力以及燃烧过程提供催化作

用，一方面可以降低了燃烧时化学反应所需的活化

能，提高了化学反应速率，扩宽了点火边界，另一方

面增大了火焰的传播速度，保持了火焰的稳定

性［３］。 Ｋｌｉｍｏｖ 等［４］在高速气流条件下，开展了利用

等离子体对碳氢燃料助燃的研究，实验结果表明，采
用等离子体助燃后，丙烷 ／空气混合气体燃烧的化学

反应速率增加了 ５％以上，在亚音速流动（Ｍ＜０．８，

ｐＳＴ ～０．１ ＭＰａ，ＴＳＴ ～ ２ １７０ Ｋ）的条件下，点火延迟时

间减少了 １０％以上，等离子体助燃使得富油丙烷－
空气混合物的燃料重整值接近 １００％。 Ｋｉｍ 等［５］ 对

射流扩散火焰开展了 ３ 种不同类型的等离子体助燃

方案的稳焰实验，实验结果表明，相对于无等离子体

放电，非对称介质阻挡放电使火焰稳定性提高了

５０％，纳秒脉冲放电使火焰稳定极限提高了约

１０ 倍。
空军工程大学何立明等在国内率先开展了等离

子体点火与助燃技术的探索性研究［６］，通过建立

Ｈ２ ／ Ａｉｒ 燃烧的化学动力学模型，计算并分析了气体

放电产生的活性粒子（Ｏ，Ｈ）和活性基（ＯＨ）在不同

初始温度下对燃烧过程的影响，结果表明，等离子体

助燃可以提高反应速率，缩短点火延迟时间，提高燃

烧温度和火焰传播速度。 中国科学院的胡宏斌

等［７］开展了介质阻挡放电产生的非平衡等离子体

助燃低热值气体燃料的实验研究。 结果表明，在等

离子体助燃的情况下，火焰传播速度增大，熄火极限
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有所拓宽，在低当量比下的燃烧效率也有较大提升，
燃烧室的燃烧稳定性更好。 西安交通大学的穆海宝

等［８］开展了对低温等离子体增强燃料燃烧的特性

研究。 结果表明，对燃料混合气体进行等离子体放

电处理后，其火焰传播速度在不同当量比作用下都

有所增强，在当量比为 ０．８５～１．１５ 的范围内，燃烧速

度增大 １７％ ～ ３５％。 因此，等离子体助燃技术在提

高燃烧性能、提高燃烧效率、增强稀薄燃烧时的火焰

稳定性、提高燃烧完备性以及减少排放等方面具有

很大的发展前景。
非平衡等离子体又称为冷等离子体，其特点为

电子温度比气体中的其他组分更高，高能电子撞击

解离和激发产生活性自由基和具有更高的化学活性

激发态物质［９］。 脉冲纳秒放电［１０］、微波放电［１１］ 和

滑动电弧放电［１２］ 都是产生非平衡等离子体的典型

方式，已在强化燃烧、环境保护、生物医学工程等方

面开展研究。 介质阻挡放电（ＤＢＤ）作为一种产生

非平衡等离子体重要方式，具有可用压力范围较

大［１３］、可靠高、体积较小等优点，本文以此来设计可

以应用于航空发动机燃烧室的等离子体助燃激励器

（ＰＡＣＡ）。
目前国内外的研究主要集中在 ＰＡＣＡ［１４⁃１５］的特

性研究和 ＰＡＣ［１６⁃１７］的机理研究，缺乏对 ＰＡＣ 技术在

航空发动机燃烧室上的应用研究。 因此，本文建立

了航空发动机燃烧室等离子体助燃实验平台，验证

了等离子体助燃激励器对于航空发动机燃烧室性能

提高的可行性。 ＰＡＣＡ 安装在扩压器前面并与燃烧

室相邻的位置，使用介质阻挡放电（ＤＢＤ）产生等离

子体。 通过正常燃烧和等离子体助燃的对比实验和

分析，研究了 ＰＡＣ 对 ４ 种余气系数（α，０．８ ～ ４）和 ５
种电压（Ｕｐ－ｐ，２０ ～ ４０ ｋＶ）条件下的平均出口温度、
燃烧效率、出口不均匀系数的影响。

１　 实验装置

１．１　 航空发动机燃烧室扇形实验台

在航空发动机燃烧室扇形实验台（ＦＴＰ）上进行

了实验。 整个实验装置的示意图见图 １，ＦＴＰ 系统

主要由空气供给系统、燃料系统、航空发动机燃烧室

扇形试样和采集和测量系统组成。 入口气流由 ２ 台

空气压缩机提供（最大体积流量约 ４２．８ ｍ３ ／ ｍｉｎ）。
有研究表明，采用扇形实验段替代全环实验段

开展燃烧室性能实验，可以付出很小的实验代价获

图 １　 航空发动机燃烧室实验台整体结构示意图

得较为一致的实验结果［１８］。 因此本文也采用了类

似的方法，该实验台由某型航空发动机环形燃烧室

的双头部扇形段建成，入口内外径分别为 ２７０ ｍｍ
和 ３００ ｍｍ，夹角为 ２５．８°。 火焰筒内环和外环壁面

上加工有主燃孔和掺混孔。 本文采用了该燃烧室原

装的点火装置和压力雾化喷嘴。 设计了超大尺寸的

侧壁观察舷窗，可以观察整个火焰管内的燃烧过程

和火焰传播情况。 航空发动机燃烧室等离子体助燃

实验台如图 ２ 所示。

图 ２　 航空发动机燃烧室等离子体助燃实验台

１．２　 出口温度场采集系统

本文自主开发了出口温度测量系统（ＯＴＭＥ）用
于自动控制热电偶在燃烧室出口截面运动并采集温

度，如图 ３ 所示。 采用 ９ 个铠装型热电偶采集温度

信号（Ｋ 型、０ ～ １ ３００℃的测量范围、±２．５℃ 的可靠

度、１．２ ｓ 的热响应时间、３ ｍｍ 的铠装直径）。 通过

多功能数据采集仪（Ｎｉ⁃ＰＸＩＥ⁃１０５２ 和 ＴＢ⁃４３５３）处理

温度信号。 出口温度测量位置如图 ４ 中圆点所示。
Ｔ１ ～Ｔ９ 和 Ｒ１ ～ Ｒ６ 分别代表 ９ 个周向位置和 ６ 个径

向位置，以保证在每次测量中有 ５４ 个出口温度的采

样点。

·０７３·
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图 ３　 出口温度采集系统

图 ４　 出口温度测量位置示意

１．３　 等离子体助燃激励器

介质阻挡放电过程中会产生大量活性粒子，包
括 Ｏ，Ｏ３，Ｏ２（ｖ），Ｏ（ １Ｄ），Ｏ２（ａ１Δｇ）等［１９］，它们具有

不同的停留时间尺度。 其中 Ｏ２（ａ１Δｇ）和 Ｏ３ 的寿命

最长。 Ｏ２（ａ１Δｇ）是亚稳态的，在 １０１．３ ｋＰａ 和 ３００ Ｋ
的寿命约为 ２０ ｍｓ，而 Ｏ３ 超过 １００ ｍｓ。 本文利用

ＤＢＤ 等离子体的这种特性设计了可以应用于航空

发动机燃烧室的助燃激励器，几何形状如图 ５ 所示。

图 ５　 ＰＡＣＡ 几何结构示意图

放电由正弦等离子体电源（ＣＴＰ⁃２０００Ｓ）驱动，
频率为 ５～２５ ｋＨｚ，调制频率为 １００ Ｈｚ 至 １ ０００ Ｈｚ，
最大峰峰值电压为 ６０ ｋＶ，最大输出功率 ５００ Ｗ。 本

文实验了 ５ 个不同的放电电压 Ｕｐ－ｐ（２０～４０ ｋＶ）。
等离子体助燃激励器安装在燃烧室扩压器之

前。 平板电极与燃烧室入口的导流叶片相结合，每
２ 个相邻电极形成一对等离子体助燃激励器［２０］。 ２
个电极之间的放电间距约 １０ ｍｍ，产生的等离子体，
在上游气流的吹动下进入燃烧室，并参与燃烧反应。
等离子体助燃激励器实验结果如图 ６ 所示，在

１０ ｍｍ间距条件下，随着环境压力的提高，激励器的

击穿电随之快速提高。 根据放电区域和燃烧区之间

的距离和流速，等离子体流经时间约为 １０ ｍｓ，可以

保证较长寿命的活性粒子顺利到达燃烧区。 由

Ｃａｎｎｏｎ３５０ 相机拍摄的 ＤＢＤ 放电过程如图 ７ 所示。

图 ６　 ＤＢＤ 等离子体助燃激励器实验结果

图 ７　 ＰＡＣＡ 的放电效果（Ｕｐ－ｐ ＝ ４０ ｋＶ）

１．４　 实验条件

本文采用模化实验的方法，即在较低的压力和

较低的流量条件下进行燃烧实验，这种方法可以使

用较小的气源条件去模拟真实的燃烧情况，在航空

发动机燃烧室实验与测量领域是被广泛认可

的［２１⁃２２］，本文采用 Ｋａｂａ 模拟准则，Ｋ 由下式表示：

Ｋ ＝
ｍａ

ｐ∗１．１５
３ Ｔ∗

３ Ｄ∗
ｆ

（１）

式中： ｍａ 为入口空气流量；ｐ∗
３ ，Ｔ∗

３ 分别为入口总压

和总温；Ｄ∗
ｆ 是火焰管的直径。 本文中的燃烧室扇形

段的几何尺寸与真实的发动机基本相同。 根据（１）
式可以得到模化实验条件下的进气压力和质量流

·１７３·
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量，来模拟发动机最大状态下的进气参数。 实验条

件如表 １ 所示，实验段的流量为 ０．１０７ ９ ｋｇ ／ ｓ，是整

个环形燃烧室的 １ ／ １４。 余气系数 α 由（２）式得到

α ＝
ｍａ

Ｌ０ｍｆ
（２）

式中： ｍｆ 是燃料的质量流量；Ｌ０ 为航空煤油燃烧的

理论需气量；Ｌ０ ＝ １４．７ ｋｇ ／ ｋｇ。 实验中对 ４ 种余气系

数（α ＝ ０．８ ～ ４） 进行测试。 图 ８为等离子体助燃实

验照片。
表 １　 真实和模化条件下的燃烧工况（全环燃烧室）

工况 ｐ∗
３ ／ ＭＰａ Ｔ∗

３ ／ Ｋ ｍａ ／ （ｋｇ·ｓ－１）

真实条件 ２．３４９ ７７８ ７０

模化条件 ０．１９ ３０５ １．５１

图 ８　 等离子体助燃实验照片

２　 等离子体助燃方案

上文中已经提及，介质阻挡放电可以产生包括

Ｏ３ 在内的大量的活性粒子，这一现象也已经在其他

同行的研究中得到了证实［２３⁃２４］。 有研究表明［２５⁃２６］，
Ｏ３ 等活性粒子在加速化学反应和提高火焰传播速

度方面起着重要的作用。 在介质阻挡放电过程中，
氧原子与 Ｏ２ 迅速结合产生了 Ｏ３，Ｏ３ 比其他激发态

粒子有着更好的稳定性，其在压力为 １０１．３ ｋＰａ 温

度为 ３００ Ｋ 的环境下有着几十到几百毫秒的

寿命［１９］。
为保证 Ｏ３ 到达燃烧区域，助燃激励器安装在燃

烧室前面约 ８０ ｍｍ 位置，等离子体的发生位置距火

焰筒入口约 ２００ ｍｍ，使活性粒子的流经时间小于约

为 ２０ ｍｓ，等离子体助燃激励器的安装效果如图 ９ 所

示。 图 １０ 为 ＰＡＣ 下活性粒子的运动轨迹假想图。
大部分活性粒子从燃烧室头部的旋流器进入主燃

区，参与燃烧反应；其余的从主燃孔进入火焰筒，在
回流的作用下进入主燃区、补燃区以及掺混区。

图 ９　 等离子体助燃激励器的安装示意图

图 １０　 ＰＡＣ 下活性粒子的运动轨迹假想图

３　 实验结果与分析

３．１　 燃烧室出口平均温度及其增量

燃烧室出口温度由 ＯＴＭＥ 采集并由（３）式［２７］

进行校正：

Ｔｏｕｔ ＝
Ｔｔｃ ＋ εσ（Ｔｔｃ － Ｔｗ）ｄ

ｋＮｕ
（３）

式中： Ｔｔｃ 和 Ｔｗ 分别代表燃烧室出口温度和热电偶

附近壁温；发射率 ε 为 ０．２２；σ 为 ５．６７×１０８ Ｊ ／ （Ｋ４·
ｍ２·ｓ）；水粒直径 ｄ 为 ３ ｍｍ；ｋ 为燃气的热导率。

图 １１ 为出口温度场的分布。 在正常条件下，余
气系数 α 为 ０．８～４，电压 Ｕｐ－ｐ为 ０ ｋＶ，而在等离子体

助燃条件下，Ｕｐ－ｐ为 ４０ ｋＶ。 对比实验结果表明，在
ＰＡＣ 条件下，燃烧室出口位置截面的高温区域面积

与正常工况相比有较大的扩展，同时温度场的均匀

性有明显提高。
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图 １１　 正常燃烧和 ＰＡＣ 条件下出口温度场分布

　 　 燃烧室出口截面的平均温度如图 １２ 所示。 首

先，在全部余气系数条件下，平均出口温度均有不同

程度的升高，这表明不是偶然的结果。 由图 １１ 可以

看出，燃烧室出口的高温区域得到极大的扩展，这是

由于等离子体参与燃烧反应，燃料中的化学能充分

释放使得高温区面积增大，进而平均温度得到提高。
其次，实验发现在富油条件下（α ＝ ０．８）平均温度增

量是最大的。 这是由于富油条件下，一部分燃料不

能完全燃烧，活性粒子（Ｏ３ 等）在 ＰＡＣ 条件下产生

并加速了燃烧反应的进行，使得这部分燃料得以参

与燃烧过程释放出更多的热量，而不是蒸发和吸热。

图 １２ａ）中，富油条件下（α＝ ０．８）平均温度的增量为

５９．１９ Ｋ，α 为 １ 时为 ２５．３２ Ｋ，而贫油条件下（α 为 ２
或 ４）平均温度的增量只有几度，没有明显的增加。

另一方面，如图 １２ｂ）所示，在相同的燃烧条件

下，ＰＡＣ 电压越高，燃烧室出口温度的上升就越明

显。 其原因可能是随着放电电压的增加，等离子体

中活性粒子的数量逐渐增多，同时功率的增大使得

向燃烧反应中注入了更多的能量。
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图 １２　 出口平均温度和出口增量

３．２　 燃烧效率

本文中，燃烧效率定义如下：

ηｃ ＝
（ｍａ ＋ ｍｆ）ｃｐｇａｓＴｏｕｔ － ｍａｃｐａＴｉｎ － ｍｆｃｐｆＴｆ

Ｈμｍｆ
（４）

式中： Ｔｉｎ 和 Ｔｏｕｔ 为入口和出口的气体温度；Ｔｆ 为燃

料温度；Ｃｐａｇｓ，Ｃｐａ 和 Ｃｐｆ 分别为出口燃体、入口空气

和燃料的比热；ｍａ 和ｍｆ 是入口空气和燃料的质量流

量；Ｈμ 是燃料的低位热值。
由（４）式获得不同工况下的燃烧效率及其增

量，如图 １３ 所示。 需要说明的是，由于本文是模化

实验，空气流量远小于实际情况，为了保证实验与真

实情况具有相同的 α，供给燃料压力和燃料流量都

比较小。 因此，燃料的雾化质量较差，燃烧不够完

全。 结果表明，实验中燃烧效率低于典型的航空发

动机的水平。 在富燃料的情况下，燃烧效率仅为

２８％左右。
实施等离子体助燃后，燃烧室的燃烧效率高于

正常条件。 尤其是富油条件下（α ＝ ０．８），效率增量

达到当 ２．３１％。 α 为 １ 和 ２ 时，增量分别为 １．２１％和

０．９４％。 通过（３）式可以得出，在相同的进口条件

下，Ｔｏｕｔ越高，理论的燃烧效率就越高。 图 １１ 中的高

温区域的扩大和图 １２ 中平均温度的大幅增加进一

步印证了这一结论，即燃烧室在 ＰＡＣ 条件下可以获

得比正常条件更高的燃烧效率。 然而，在贫油条件

下（α＝ ４），这一增量仅有 ０．３９％。 这一现象的原因

可能是，在贫油条件下，有限的燃料在足量的氧化剂

的作用下几乎完全燃烧，燃料的化学能已经被充分

的释放出来，使得贫油条件下助燃的效果不太明显。
通过图 １２ｂ）可以得到类似的结论，而且 ＰＡＣ 电压

越高，燃烧效率的增加越明显。

图 １３　 燃烧效率及其增量

３．３　 燃烧室出口均匀系数

航空发动机燃烧室作为一种高温上升燃烧室，
为了保证涡轮能在高温、恶劣环境下正常工作，必须

降低出口温度场的不均匀性。 本论文在相同进口空

气流量下，对正常条件和 ＰＡＣ 条件下扇形实验件的

出口温度场分布。 其中 Ｆｏｔｄ 为出口温度分布系数

（ＯＴＤＦ），Ｆｒｔｄ为出口温度径向分布系数（ＲＴＤＦ）可

以定义如下：

Ｆｏｔｄ ＝
Ｔ４ｍａｘ － Ｔ４ａｖｅ

Ｔ４ａｖｅ － Ｔ３ａｖｅ
（５）

Ｆｒｔｄ ＝
Ｔ４ｒｍａｘ － Ｔ４ａｖｅ

Ｔ４ａｖｅ － Ｔ３ａｖｅ
（６）

式中： Ｔ４ｍａｘ，Ｔ４ａｖｅ，Ｔ３ａｖｅ 分别为出口热点的最高温度、
平均温度和入口平均温度；Ｔ４ｒｍａｘ是出口热点径向最

高温度。
图 １４ａ）为正常燃烧和 ＰＡＣ 条件下的 ＯＴＤＦ 和

ＲＴＤＦ。 在正常条件下，当 α 为 ０．８，Ｕｐ－ｐ为 ０ ｋＶ 时，
其 ＯＴＤＦ 和 ＲＴＤＦ 分别达到 ０．２９４ ３ 和 ０．１６３ ６，而当
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Ｕｐ－ｐ为 ４０ ｋＶ 时，ＯＴＤＦ 和 ＲＴＤＦ 分别降低到 ０．２７８ ８
和 ０．１５７ ６。 实验发现，实施等离子体助燃后，燃料

在上游主燃区尽可能地完全燃烧，在下游掺混区靠

近燃烧室出口的位置，二次补入空气将高温燃气掺

混均匀。 所以在 ＰＡＣ 工况下的出口温度场不均匀

系数较小，出口温度场比正常情况下更为均匀，适合

于该燃烧室。 图 １４ｂ）为出口温度分布系数的减小

图 １４　 出口温度分布系数和径向分布系数及其减小量

量百分比，结果表明，在不同的余气系数条件下，
Ｕｐ－ｐ越高则 ＰＡＣ 改善燃烧室出口不均匀性的效果

越明显，而且在富油（α＝ ０．８）条件下效果最好，出口

温度分布系数的减小量超过 ５％。

４　 结　 论

本文建立了航空发动机燃烧室等离子体助燃实

验平台，验证了等离子体助燃激励器对于航空发动

机燃烧室性能提高的可行性，初步探索了介质阻挡

放电等离子体助燃的方式。 等离子体助燃激励器安

装在扩压器前面并与燃烧室相邻的位置，使用介质

阻挡放电产生等离子体。 通过航空发动机燃烧室等

离子体助燃在模拟航空发动机燃烧室最大状态条件

下的性能实验，对比研究在正常条件下和助燃条件

下，ＰＡＣ 对 ４ 种余气系数和 ５ 种电压条件下的出口

平均温度、燃烧效率、出口不均匀系数的影响。
实验结果表明，ＰＡＣ 比正常工况下燃烧效率得

到明显提高，在 α 为 ０．８～４，Ｕｐ－ｐ为 ４０ ｋＶ 的条件下，
ＰＡＣ 的燃烧效率分别提高了 ２．３１％、１．２１％、０．９４％
和 ０．３９％，而且在富油条件下最为显著。 ＰＡＣ 后出

口温度场均匀性也得到改善，但在富油条件下效果

最好，出口温度分布系数的减小量超过 ５％。 这些

结果对未来的航空发动机燃烧室采用等离子体助燃

用于提高燃烧室的性能有一定的参考价值。
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