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低排放航空燃气轮机

燃烧技术 *
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对于干式低排放燃烧技术，富油急冷贫油燃烧室、贫

油预混预蒸发燃烧室、贫油直喷燃烧室是最值得关注的概

念，同时这些燃烧概念通常也需要与分级概念结合使用。

本文针对当前较受关注的低排放燃烧技术，对其能力、限

制和发展做一个简要而全面的介绍。

比（OPR）大于 50 和燃烧室进口温

度小于 1000K 工况下的低排放燃烧

技术，这就要求当前的富油或贫油燃

烧室技术必须取得革命性的发展，无

论是富油燃烧系统还是贫油燃烧系

统，燃烧室的设计方案必须确保在从

慢车到起飞状态的整个工作范围内，

尽可能避免出现化学恰当比的状态，

以便降低热力型 NOx 的生成量 [2]。近

30 年来，喷水、可变几何燃烧室、催

化燃烧室、分级燃烧室、贫油预混预

蒸发燃烧室、富油急冷贫油燃烧室、

贫油直喷燃烧室成为最重要的低排

放燃气轮机燃烧技术。然而，如喷水、

可变几何燃烧室和催化燃烧室由于

自身的缺点在实际的民航发动机中

已不再采用。对于干式低排放燃烧

技术，富油急冷贫油燃烧室、贫油预

混预蒸发燃烧室、贫油直喷燃烧室是
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当前的空中交通正在飞速增长，

预计到 2020 年，空中交通的运输量

将达到目前的两倍，因此必须考虑航

空对环境的影响。目前，美国和欧盟

都已把航空燃气轮机作为重要的污

染源，联合国国际民航组织（ICAO）

为了控制民航中 CO、UHC、NOx 和烟

气的排放量制定了相应的法规，特别

是对于 NOx 排放量的限制更为严格。

下一代航空发动机燃烧室的发展主

要是由未来对于 NOx 排放量的限制

要求来推动的。此外，未来发动机循

环要求将耗油率和 CO2 排放量降到

最低 [1]，这将使高度负载的核心机燃

烧室进口压力和温度提高，并显著降

低空 / 燃比，从而对燃烧系统的 NOx

排放性能造成负担。因此，新发动

机设计需要折衷考虑提高燃料效率 ,

降低噪声（通过降低风扇压比）和降

低 NOx 排放（通过降低总压比）等多

种因素。研究表明，在获得最低 NOx

排放的设计和获得最低 CO2 排放的

设计中， LTO 循环的 NOx 排放量之

间的差别可以高达 30％。当前航空

发动机循环的发展趋势是要求总压
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最值得关注的概念，同时这些燃烧概

念通常也需要与分级概念结合使用。

本文针对当前较受关注的低排放燃

烧技术，对其能力、限制和发展做一

个简要而全面的介绍。

富油燃烧

富油燃烧技术在过去的 20 多年

里不断优化，已经显著降低了 NOx 的

排放量，这些先进的富油低排放燃烧

室几乎都遵循了 RQL 燃烧室的设计

原理 [3-5]。在 RQL 概念中（图 1） [6]，

燃油首先在良搅拌反应区的受控富

油状态下燃烧，由于反应区温度较

低并且氧气不足，NOx 排放量是有限

的；而后受控冷空气射流形成了淬

熄区，在淬熄区中，富油区燃气与进

入的冷却空气快速均匀混合；最后，

混合物在极贫状态下进行燃烧。在

RQL 燃烧室中，需要注意两个问题。

首先，燃烧从富油向贫油的转换必须

以极快的速度完成，以便跳过化学恰

当区并避免在高温下较长的驻留时

间，从而实现这种燃烧室的全部优

点，否则将会形成大量的碳烟和 CO，

导致大量热传至壁面，引起材料问

题 [7] ；其次，在主燃区中应该避免出

现回流区，以便减小驻留时间并相应

减小 NOx 排放量 [8]。此外，RQL 燃

烧室设计上的复杂性也为其用于航

空发动机提出了许多困难，然而出于

采用先进的淬熄技术，如 PW Talon 

Ⅹ燃烧室。TALON Ⅲ燃烧室于 2003

年 9 月在 JTDP02 燃烧室上进行了试

验验证 [9]，满足了 ICAO CAEP6 制定

的排放标准，CO/UHC 排放量分别比

ICAO CAEP6 标准低 60% 和 95%。

图 2 显示了 TALON 系列燃烧室及其

与常规燃烧室比较 NOx 排放量的大

小 [10]。目前，正在开发 TALON Ⅳ燃

烧室将实现更低的排放和更高的性

能。与常规燃烧室相比，RQL 燃烧

室具有更宽的燃烧稳定范围，也即具

有良好的点火和贫油吹熄性能。

另一种富油燃烧室概念采用了

燃油分级的方式，即富油分级燃烧系

统。富油分级燃烧系统中燃油被分

流流向两倍数量的喷嘴，以便缩窄按

空燃比控制的工作范围。在慢车状

态只有部分燃油喷嘴工作以便在低

功率状态下高效燃烧。当燃油流量

增大时，喷油嘴数量逐渐增多，在全

功率状态，全部喷油嘴开启。这就使

得每个喷油嘴的空燃比都保持在很

窄的范围内。其缺点是在低功率和

部分载荷状态下，只有一部分喷嘴工

作时，横向温度分布曲线不均匀，这

将对高压或者低压涡轮级产生不利

的影响。富油分级燃烧系统可以做

成双环腔燃烧室，如 CFM56 发动机

双环腔燃烧室 [11] ；也可以做成轴向

分级燃烧室，如 IAE V2500 发动机燃

烧室 [12]。所有这些燃烧室都具有两

个独立的燃烧区，即值班级和主燃

级。值班级必须保证实现燃烧稳定

性，防止贫油熄火和高空再点火。它

的设计目的在于实现低功率状态下

的良好工作，并获得足够高的燃烧效

率，因而其燃烧室容积比主燃级大。

主燃级是为了在高功率状态下缩短

燃烧室的驻留时间，从而降低污染排

放（NOx, 冒烟）。轴向分级燃烧室结

构能够改善值班级和主燃级之间的

混合。分级燃烧室使得喷嘴数量加

倍，壁面面积增加并因而增加了冷却

空气量，这都将增大设计的复杂性。

安全性以及整个任务循环内的总体

性能考虑，相对于贫油预混燃烧室而

言，在航空发动机中更倾向于使用

RQL 燃烧室。自 20 世纪 80 年代以

来，NASA、P·W 公司以及 R·R 公

司都对 RQL 燃烧室进行了研究。R·

R 公司已经将 RQL 燃烧室用于 RR 

Trent 发动机和 RRD BR700 发动机

燃烧室上，这就是所谓的第 5 阶段燃

烧室概念。所做的一些技术改进包

括冷却燃烧室头部和位于主燃区的

火焰筒壁面，为了节省冷却空气量、

精确控制当量比以及延长燃烧室寿

命，火焰筒壁面采用了浮动壁结构。

20 世纪 90 年代中期，在 NASA

的资助下，P·W 公司开始为 TALON

系列 （先进低 NOx 排放技术）研制

RQL 燃烧室。TALON Ⅰ被安装到

PW4098 发 动 机 中，NOx 排 放 量 比

ICAO CAEP2 规 定 的 标 准 低 50%。

此后为了满足 ICAO CAEP4 规定的

排放标准，发展研制了 TALON Ⅱ燃

烧室，在该燃烧室中，采用了如气动

雾化喷嘴、优化的稀释孔以及浮动壁

火焰筒等常规方法。在 21 世纪初，

PW6000 TALON Ⅱ燃烧室由于具有

结构简单、总成本降低约 1/3 等优点，

因而实际工作情况很理想，满足民用

客机对于可靠性和安全性的需求。

RQL 原理可以推进到其极限情况，

即使得燃烧室内的驻留时间极短，并

雾化空气

燃油

主燃区 中间区 稀释区

主燃空气

稀释空气

图1  RQL燃烧室工作原理图
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同时，所有这些问题都将增加燃烧室

的成本和重量。需要指出的是，分级

燃烧室结构也可与贫油工作主燃级

结合使用。

 贫油燃烧

贫油燃烧系统工作在有过量空

气供入的主燃区，以便显著降低局部

火焰温度并因而减少 NOx 的生成量，

混合均匀的燃油 / 空气混合物是实

现较低火焰温度的关键因素。先进

贫油燃烧室在起飞状态燃油喷射器

的空燃比在 21~25 之间，总空燃比目

前已降到 30，未预混的空气流量用

作壁面冷却及出口温度分布的进一

步控制，由于油气混合得更加均匀，

因此其出口温度分布通常要优于相

应的富油燃烧室。贫油燃烧室要求

效率极高的冷却方案以便实现对空

燃比的控制，并通常采用燃油分级方

式来克服混合物均匀性引起的对于

燃烧稳定性的不利影响。在高功率

状态下，相对富油状态的贫油喷射器

空燃比已经接近了熄火极限；当向

慢车状态变化时，空燃比增加，燃烧

区将会熄灭。为了实现贫油燃烧系

统的全部工作性能，必须进行燃油分

级，其中在低功率和部分功率状态只

开启值班级。值班级燃烧区在发动

机的整个工作范围内都开启，只是在

值班级和主燃级之间燃油流量的分

配在变化。只有值班级开始工作之

后，所有的或者部分主燃级喷射器才

能接通。在全功率状态下，全部的主

燃级和值班级燃烧区都工作。燃油

喷射器模块的燃油分级需要对喷射

器中的滞止燃油区进行热管理。当

主燃级燃油在进口温度比常规发动

机从慢车状态关闭的情况要高的时

候，主燃级喷射器燃油通道中的滞止

燃油就会发生结焦和分解，这将会堵

塞主燃级燃油通道，为了防止主燃级

燃油的结焦，必须采用值班级燃油进

行冷却，因此值班级燃油在功率高于

慢车状态的时候一直是流动的。或

者主燃级中的滞止燃油由主燃级燃

油通道前后的压差清除掉。热管理

是贫油燃烧技术成功实现的一个主

要研究问题。

1  贫油预混预蒸发（LPP）

贫油预混预蒸发燃烧室（LPP）

和贫油预混部分预蒸发燃烧室（LP

（P））是最有前途的液体燃料低排放

燃烧概念之一 [13-16]。在 LPP 概念中，

燃油首先向上游喷入位于燃油喷射

装置中的预混预蒸发管中，从而建立

了完全混合的油气混合物。然后燃

油蒸汽和空气进入燃烧区，在贫油状

态以较低的火焰温度进行燃烧。LPP

燃烧室的关键特点是在燃烧之前实

现燃油的完全蒸发及燃油与空气的

完全混合。通过避免液滴燃烧，以及

在主燃区进行贫油燃烧，NOx 排放量

急剧降低，这是由于火焰温度相对较

低并且消除了局部热点而造成的。

LPP 表现出了降低 NOx 排放量的最

大潜力 , 但该技术的实施面临着很

大的技术挑战。首先，燃料 / 空气混

合物是均匀的，这是降低 NOx 排放量

所需要的，但同时也对于燃烧的贫油

稳定性产生了十分不利的影响，极大

地缩窄了燃烧室的工作和稳定范围；

而且，LPP 系统易于引起热 - 声不

稳定性，这种不稳定性源自于压力和

放热之间的反馈 [17]。第二，由于较

低的火焰温度和接近贫燃极限的极

贫的油气比，设计者需要解决燃烧室

的再点火问题。第三，进入燃烧区之

前，燃油蒸发所需要的驻留时间导致

了起飞时由于较高的进口温度引起

自动点火和回火问题，这也将取决于

燃料的浓度和流动的速度；与此同

时，高功率下用于建立贫油燃烧所要

求的气流量也会导致在低功率状态

下出现火焰吹熄的倾向。最后，NOx/

CO 排放之间的平衡也是一个重要的

方面，较低的火焰温度导致了较长的

CO 转变特征时间，为了获得 NOx/CO

排放之间的平衡，驻留时间应该足够

长以便确保 CO 和 UHC 的转变；同

时，火焰温度应该保持在较低的值以

便 NOx 排放量不随驻留时间的增加

而增大。上述工作限制对于 LPP 技

术在航空发动机上的推广使用造成

了较大的阻碍，然而为了克服喷雾

燃烧所产生的高 NOx 水平，燃气轮机

设计者仍然希望能够采用 LPP 燃烧

室。为了实现贫油燃烧的目标，LPP

技术已经在几个主要的欧洲研究与

技术创新计划资助下进行研究。在

这些计划中所包含的 LPP 系统涵盖

了宽广的总压比范围，从小发动机的

15 到大发动机的 40，在这些计划中
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也发展了轴向分级和径向分级的概

念（小发动机除外）。根据这些计划

的研究结果，LPP 技术更易于用作低

总压比发动机；而在压比较大的大

发动机工况中，较高的总压比不仅增

加了自动点火的风险，也容易出现良

好混合系统中的不稳定性。为了克

服回火和自动点火的风险，在预混器

和燃烧室设计中已经做了一些尝试，

从而在燃料自发点火之前实现快速

的混合与燃烧 [18-19]。由于点火延迟

时间几乎是随着压力的增加而线性

减小的，因而随着压力的增加，在预

混管中驻留时间必须被缩短。为了

防止出现较大不稳定性的风险，气流

速度不能增大，因此实际的趋势是缩

短预混管的长度。在大部分研究中，

燃油被直接喷入预混器，使得燃油液

滴在贫油状态下蒸发并与空气进行

混合 [20]。由于预混器长度的减小，

预蒸发度降低，这降低了自动点火的

风险（部分预蒸发，LP（P））。此外，

振荡源的各种特征以及发展抑制不

稳定性的控制技术也是当前研究主

要关注的工作。未来 LPP 技术在发

动机燃烧室中的应用必须考虑燃烧

效率、寿命、可维护性以及安全性等

方面的性能。目前，LP（P）燃烧室

已成功用于地面发电。但是，由于在

飞行条件下会存在自动点火、回火以

及气动不稳定性等内在缺陷，以及预

混管所需要的额外的部件，因此 LPP

燃烧技术在飞机推进应用上受到限

制。当前拟投入使用的贫油燃烧系

统主要是贫油直接喷射（LDI）技术。

2  贫油直接喷射（LDI）

由于 LPP 燃烧室存在自动点火

和回火等缺点，因此发展了 LDI 燃烧

室（图 3）来代替 LPP 燃烧室用于航

空燃气轮机。在 LDI 燃烧室中，液

态燃料直接喷入燃烧室中，并在燃烧

室中以尽可能短的距离瞬间蒸发并

与进入的燃烧空气进行混合。贫油

的燃料 / 空气混合物以较低的火焰

温度进行燃烧，因而降低了 NOx 的

排放。在 LDI 燃烧室中最大的挑战

是在燃烧开始之前实现良好的雾化

及燃料 / 空气的迅速混合，以避免能

够导致大量 NOx 生成的局部高温区。

由于 LDI 燃烧室具有尺寸小、结构

简单、燃烧效率高、无自动点火和回

火现象等诸多优点，因而在航空发动

机中应用具有极大的前景。目前，针

对 LDI 燃烧室已经开展了大量的研

究工作 [21-23]，NASA 格伦研究中心已

经发展了几种用于航空燃气轮机燃烧

室的 LDI 概念。罗·罗公司在 ANTLE

计划（先进近期低排放计划）中也发

展了一种单环 LDI（或 DLI）概念 [24]。

在这种燃烧室中，高达 70% 的空气

流量通过气动雾化喷嘴进入以便用

作燃料准备和点火。在燃油喷射器

下游没有任何额外的掺混口，所有的

燃油 / 空气混合都由喷射器模块独

立完成，因而，燃油喷射器的气动和

流体力学设计对于燃烧室的性能是

极为重要的。由于成本，重量和复杂

性等原因的限制，该贫油燃烧系统采

用了相对简单的单环燃烧室结构以

便于在航空发动机应用，而且，单环

燃烧室也提供了较好的面积 / 体积

比。该燃烧室采用燃油分级来实现

全部的燃烧室工作性能和典型的发

动机调节比，在相同的燃烧空间内建

立了两个独立的区域，这就可以实现

高功率和低功率下的燃油分级以便

优化燃烧过程。中心副油路喷嘴在

燃烧室中心线附近建立了相对富油

的区域，从而为低功率工作提供了较

好的稳定性。高功率状态所要求的

另一部分燃油通过外侧的直径较大

的主喷嘴喷入，主喷嘴与副油路喷嘴

是同心的。燃烧室火焰筒采用了冲

击发散式冷却的瓦片结构，其特点是

能够减少壁面冷却空气的用量，以便

能够将空气用于贫油的燃油准备及

燃油喷射器内的化学配比控制。对

于两个燃烧区相互作用的理解是优

化整个燃烧室性能的关键技术问题，

但由于其内部存在放热与气动的相

互作用与耦合，因而分析两种因素各

自的独立影响是相当困难的。

3  双环预混漩流燃烧室（TAPS）

与罗·罗公司相比较，GE 公司

发展了一种十分类似的双环预混旋

流器技术（TAPS）。TAPS 技术的原

理十分简单 [25]，它是一个内部分级

的燃油喷射器，其中心是一个值班旋

流杯混合器，其外侧是一个主旋流预

混器，通过这种结构燃料和空气进行

预混，因而称为双环预混旋流器。该

旋流器形成了十分均匀的燃料 / 空

气混合物，能够在较低温度下燃烧，

从而显著降低 NOx 的排放。TAPS 能

够分别形成值班回流区和预混旋流

燃烧区（主旋流燃烧区）来控制下游

的低功率和高功率工作，在两个燃

烧区之间形成了一个合并的相互作

用的流动区域来优化燃烧性能。燃

烧区工作及相应的燃烧性能受许多

设计特征影响，如旋流器的数量和

方向、喷油嘴以及燃油 / 空气的预混

程度等。TAPS 是一种很有发展前

主燃级
燃油与空气

 值班级
燃油与空气

主燃级
燃油与空气

主燃级燃烧区

主燃级燃烧区

 值班级燃烧区

主燃级 / 值班级
相互作用区

主燃级 / 值班级
相互作用区

图3  LDI（DLI）燃烧室工作原理图
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途的低排放燃气轮机燃烧技术，由

于所有的燃烧空气都从头部及旋流

器进入，在火焰筒上不再需要稀释

孔，这将会降低恶劣工况下火焰筒损

伤，从而延长火焰筒寿命并降低维

护费用。TAPS 技术的发动机试验

验证表明 NOx 的排放出现了实质性

的降低，而未燃烃的排放并未增加。

CFM TAPS[25] 的 NOx 排放量在总压

比（OPR）为 33 时比 CAEP/4 标准规

定的排放量低 50%，但却比 CAEP/6

排放标准高 50% ；与之相比，在总压

比高达 45 时，DAC TAPS[25] 排放量

比 CAEP/6 排放标准低 50%，但后者

的造价明显比前者要高，因而更希望

针对 SAC TAPS 发展降低 NOx 排放

的技术。GEnX 发动机已发展了一

种先进的 SAC TAPS 燃烧室 [26]，它将

成为同一级别内燃烧最洁净的发动

机，该燃烧室将严格遵守现有和即将

实行的 NOx 排放法规。然而，TAPS

燃烧系统仍然面临着很多挑战，如在

可靠性、成本、寿命、重量和复杂性、

在主副油路之间的燃油分级、响应和

可控性、喷嘴清洁等。TAPS 燃烧系

统已经通过了实现“新产品推广”准

备状态（TG6S）所要求的各个技术发

展阶段，但是仍然需要进行大量的研

发工作来深入理解 TAPS 技术以及

新燃料对其排放的潜在影响。

 可变几何

可变几何实际上是将局部空燃

比保持在低排放范围内的另一种方

法 [27-28]。与燃油分级不同，可变几

何是将空气分级，因而从慢车状态提

高到起飞状态时，燃烧区的空气需要

进行分流。在常规燃烧室中，由于主

燃区和稀释区之间空气流量的分配

是固定的，因此工作状态的油气比是

不能够调节的。因而可变几何燃烧

室概念被提出，以便当工作状态变化

时，局部燃气比可以保持在低排放范

围。当功率提高时，气流逐渐从混合

孔转移到燃油喷嘴，这确保了在慢车

状态下的稳定工作以及最大功率状

态下的贫油燃烧。理论上，可变几何

燃烧室可以和预混预蒸发技术结合

使用来避免促进 NOx 生成的局部高

温区和促进 CO 生成的局部低温区。

可变几何概念提供了一种既能降低

污染排放，又不牺牲燃烧室性能的很

具有吸引力的方法。同时，它还有几

个其他的优点，如在低功率状态能够

提高燃烧效率、改善高空再点火性

能、宽广的稳定性极限、燃烧室尺寸

小、重量轻等。可变几何燃烧室的缺

点主要是机械的复杂性和高温燃气

环境中的控制问题，这又会引起成本

和重量的增大及可靠性的降低。目

前可变几何燃烧室技术仍然不成熟，

不适合用于航空燃气轮机，因此航空

发动机燃烧室的中期方案不会采用。

结 论

迄今为止，随着低排放燃烧室技

术的发展，航空燃气轮机燃烧室的污

染排放已经得到了极大的降低。在

过去 30 年里，降低 NOx 排放成为燃

烧技术改进的主要驱动力。最著名

的技术包括喷水、可变几何燃烧室、

催化燃烧室、分级燃烧室、贫油预混

预蒸发燃烧室（LPP）、富油急冷贫

油燃烧室（RQL）和贫油直喷燃烧室

（LDI）。由于喷水、可变几何燃烧室

及催化燃烧室在航空发动机中的应

用存在较大缺陷，因此在实际的民

航发动机中已不再使用。与湿式低

NOx 燃烧室技术和催化方法相比，干

式低 NOx 燃烧室技术具有成本低、

硬件效率高等优点，因而更具有吸

引力。在干式低 NOx 燃烧技术中，

RQL、LPP 和 LDI 燃烧室是最受关注

的概念。虽然以 RQL 为主的富油燃

烧技术已经在实际中得到了应用，并

表现出优越的性能和可靠性，但考虑

到中长期的发展，即使优化过的富油

燃烧技术也不能适应未来发动机污

染排放的要求，因而，当前关注的焦

点在于贫油燃烧技术。LPP 贫油燃

烧技术表现出了降低 NOx 排放的最

大潜力 , 但是由于其具有自动点火、

回火、气动不稳定和燃烧稳定极限窄

等缺点，因而近期在航空发动机的使

用受到限制，然而为了克服喷雾燃烧

所产生的高 NOx 水平，研究者仍然希

望未来能够采用 LPP 燃烧室。当前

拟投入使用的贫油燃烧概念主要集

中在 LDI 技术以及相似的 TAPS 技

术，由于该燃烧技术具有低 NOx 排

放、低发烟、低噪声、燃烧稳定、无回

火等优点，在航空发动机上的应用表

现出很大潜力。双环腔燃烧室、轴向

分级或者径向分级燃烧室结构很复

杂，因此没有表现出很大的市场潜

力；然而基于贫油燃烧技术的单环

腔燃烧室则显示出极大的潜力来满

足未来的市场需求并能够达到降低

排放的目标。需要指出的是，上面提

及的所有技术都有相应的缺点，因而

最终的结果必然是污染排放和其他

燃烧性能的折中。为了满足中远期

的排放目标，需要发展更新的先进低

排放燃烧室技术来进一步降低所有

的污染排放。
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