
第 8 卷　第 4期 航空动力学报 Vol. 8 No. 4

1993年 10月 Journal of Aerospace Power Oct .　1993

单侧斜切雾化槽喷嘴的试验研究

中国民航飞行学院　　屈本权
* *

【摘要】　提出了单侧雾化的、斜切槽形状的雾化槽喷嘴结构。对该型喷嘴进行流谱、流阻试验,得

出其低流阻特点; 测试喷嘴的雾场信息,得出其单侧雾场的雾化性能和油雾浓度分布规律。
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1　前　言

　　典型的双侧雾化槽喷嘴的试验研究始于国外 60年代初, 70年代初开始用于国外某些加

力燃烧室
[ 1、2]
。但是,这种喷嘴的雾化机理及具体性能数据均未见报导。到 80年代以来,国内学

者开始对双侧雾化槽喷嘴进行了大量的、卓有成效的研究工作,为它的应用与计算奠定了理论

基础和设计依据[ 3～5] ;同时还建立了一整套的雾场测试设备,并使测试精度越来越高 [ 6、7]。近年

来,由于某些加力燃烧室的火焰稳定器要求喷嘴的雾场呈单侧分布, 以便使雾化与稳定器的

图 1　单侧斜切雾化槽喷嘴示意图

匹配更佳;同时还要求喷嘴的流阻尽可能减小, 以

减小燃烧室的总压损失。为此,作者在以往双侧雾

化槽喷嘴结构的基础上, 提出了一种具有单侧雾

场的、斜切槽形状的雾化槽喷嘴结构,以满足某些

加力燃烧室单侧雾化的要求。单侧斜切雾化槽喷

嘴的结构如图 1所示, 它的雾槽一侧边不为直角,

而斜切了 �度, 喷嘴杆与斜切边靠接,燃油喷出后
只沿雾槽直角边一侧翻越而形成单侧雾化。研究

该喷嘴的流谱、流阻试验,测试其雾场粒子信息和

喷嘴下游的浓度分布, 以寻求这种喷嘴的流场低

流阻特点和单侧雾化特性, 为优化雾化槽喷嘴的

结构提供一些设计依据。

2　试验设备

　　二元水洞试验段截面积为 100×150mm
2, 最大水流速度为16m/ s,用细管引入压缩空气泡

作为示踪粒子。在该水洞中完成喷嘴试件的流谱试验。

二元风洞试验段截面积为 100×150mm2 ,风速为 30～100m / s。该风洞完成试件喷嘴的流

阻试验,常温下的激光测雾试验和浓度分布试验。

激光全息记录系统为透过式扩束富氏变换同轴激光全息光路记录设备。脉冲激光发生
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器功率为250mJ,脉宽为50×10
- 9
s。采用富氏变换透镜组能保证雾场记录的质量

[ 6]
。用该系统

来完成试件喷嘴的雾场信息记录。

激光全息再现及处理系统包括连续激光发生器、摄像、监控屏及图象处理计算机等。利用

该系统完成试件喷嘴常温下雾场的再现、放大及粒子标定等大量信息处理工作
[ 7]
。

图 2　单侧斜切雾化槽喷嘴流谱图

油雾取样与分析系统用于测定试

件喷嘴常温下的浓度分布。该系统包

括取样管、高温催化炉及 CO2 红外分

析仪等。测试中使用专门设计的取样

管头, 在严格的等流动条件下采集雾

场中某点的油雾,以保证得出该点油

气比 f 的精确度。

试验所采用的是单侧斜切雾化槽

喷嘴, 其结构如图 2表示。试件槽宽 W = 8mm ,斜切角 �= 45°, 槽长 b= 95mm, 直角边长 a=

5mm ,喷嘴杆径D = 6mm ,单孔喷口径 d= 0. 6mm ,槽板厚度 �= 1. 5mm。
常温、常压,喷液为航空煤油,燃油压力 P f 为 0. 1～1. 0MPa,气流速度 V g 为 30～95m / s,

喷嘴口距雾槽挡板距离 L 可调节为 5mm 或 15mm。

3　试验结果

3. 1　试件的流场特性

　　图 2表示的是试件喷嘴在水洞中的流谱图。由图 2( a)和( b)可见,在槽外前缘有一稳定的

前回流区, 该回流区不受距离 L 的影响。在雾槽与喷嘴杆之间有一中间回流区, L = 5mm 时,

回流区小而不稳, 当加大L 到 15mm 时,该回流区变大、变稳。在喷嘴杆后有一后流区,它不受

L 变化影响, 始终存在而稳定,其特点是回流涡心偏向喷嘴孔中心线的上方。据此,可得如下结

论: ( 1)单侧斜切雾化槽喷嘴存在稳定的前缘回流区与中间回流区,对单侧燃油的翻越、雾化十

分有利,这与双侧雾化槽喷嘴的单边流谱一致。( 2)适当加大距离 L ,可强化中间回流区,利于

燃油槽内翻越。( 3)后回流区涡心偏向喷嘴口中心线一侧,不与之对称,这与双侧雾化槽喷嘴不

同。

对相同槽宽的斜切试件喷嘴与非斜切试件喷嘴分别进行风洞冷吹风试验,在相同的风速

下( V g= 84m/ s) ,测出它们的总压恢复系数  和阻力系数 !的值, 见表 1。

表 1所列数据中, 能看出斜切槽喷嘴的低流阻特点, 即: ( 1)利用斜切雾化槽喷嘴可以减小

流动损失。( 2)加大喷嘴杆与槽板距离距 L ,会使流动损失增大。

表 1　试验数据

流　动　损　失
L= 5mm L = 15mm

 !  !

喷嘴

形式

斜切槽喷嘴( �= 45°) 0. 9843 0. 3726 0. 9840 0. 3803

非斜切槽喷嘴( �= 0°) 0. 9820 0. 4396 0. 9818 0. 4403
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3. 2　试件喷嘴的雾场特性

　　( 1)图 3是试件喷嘴雾化过程的激光照片。从照片中可以看出喷嘴的燃油射到内槽斜切

图 3　喷嘴雾化过程

挡板上,在中回流涡“推挤”和前回流涡的“卷吸”作用下, 燃油沿内

槽壁膜化并向上扩展, 直到翻越到槽外直角边的前沿,在气流作用

下使油膜失稳而雾化, 形成单侧的油雾场。与此同时,也伴随产生

燃油喷嘴过程中的溅跳雾化和油膜在扩展翻越过程中的失稳雾

化。从图可以看出,这 3种雾化中以油膜在槽外前沿的失稳雾化是

主要的,且雾化角约为 30°。还能看到,雾槽内斜切壁使喷出的燃

油射流趋向雾场一侧, 加大了油膜向上膜化、扩展、翻越的动量,相

对非斜槽喷嘴,斜切挡板更有利于燃油雾化。

图 4给出了试件喷嘴的油珠空间径谱图。从图中可以看到直

径为 20～40∀m 和 40～70∀m的小油珠呈双峰分布;而直径大于 70∀m 的油珠呈单峰分布,且

图 4　雾均油珠空间径谱图

单峰大致处于小油珠双峰之间。这一点与双侧

雾化槽喷嘴单边雾场的油珠分布规律是相似

的。说明大油珠惯性较大, 其运动有自己的轨

道,受气流的影响较小; 而小油珠惯性小,其运

动受气流和前回流区卷动的影响较大, 故小油

珠多分布于大油珠的两侧而形成双峰。由于本

试件喷嘴杆与一槽边相接, 此侧边燃油积存,使

雾化变差,所以油珠直径均偏大。

由试验得出油珠平均直径的分布规律,如

图 5所示( V g= 90m/ s, P f = 0. 5M Pa, x= 0, y=

0)。由图可见,雾场油珠的平均直径的空间分布

近似于正态分布, 同样地说明了燃油雾化后大

油珠居中,小油珠分布两侧的规律。

图 6给出了油珠平均直径 SMD 沿雾槽长的分布试验结果(●V g= 80m / s,○V g= 95m/ s,

图 5　SMD的空间分布 图 6　SMD的横向分布

x= 0)。由图可见,在喷嘴的中心

截面( Y= 0) , 由于油膜最厚, 故

雾化后的油珠最大,随着远离喷

嘴中心截面, 油膜厚度渐薄,故雾

化后的油珠直径渐减。对雾场特

性来说, 单侧斜切雾化槽与双侧

雾化槽喷嘴的单边雾化规律是相

似的。

3. 3　试件喷嘴雾场的浓度分布

　　图 7 给出了喷嘴下游 60mm

处的雾场浓度(油气比 f )的横向分布的测试结果( Z= 0, V g = 50m / s)。由图可见, 在燃油喷孔

截面( Y= 0)处浓度最大,因为这里燃油集中;随着远离喷孔截面, 燃油浓度降低。这与双侧雾
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化槽喷嘴的单边浓度分布规律相似。

图 7　喷嘴下游 60mm 处 f 的横向分布 图 8　喷嘴下游 100mm 处 f 的纵向分布

图 8 是喷嘴下游 100mm 处雾场浓度沿雾槽纵向( Z 向)的分布规律( V g = 80m / s, x =

100mm, y= 10mm)。从图中可以看出: ( 1)雾场浓度分布沿纵向呈不对称性。喷嘴雾化的一侧,

有一燃油浓度锥分布; 而在喷嘴的另一侧, 浓度很快减少,浓度几乎为零。这正好表明了试件喷

嘴的单侧雾化特性。( 2)喷嘴纵向浓度分布的峰值,并不正好出现在喷嘴孔中心线上,而是向喷

油雾化的一侧偏离了一个距离△。这个距离的出现是由于这一侧有后回流区作用,且后回流区

涡心向这一侧偏离的结果, 因而使得浓度峰值也向这一侧偏离。

4　结　论

　　( 1)单侧斜切雾化槽喷嘴的流场结构、燃油雾化机理、油珠的空间分布和油珠平均直径的

变化规律,均与双侧雾化槽喷嘴的单边雾化一侧的规律是相似的。( 2)斜切雾化槽喷嘴的外斜

切面可以减小流体损失,因而具有低流阻特点; 槽内斜切面有利燃油向雾化一侧膜化、翻越。这

点比非斜切雾化槽喷嘴工作有利。( 3)单侧斜切雾化槽喷嘴的燃油浓度分布在雾化槽直角边一

侧,另一侧燃油浓度几乎为零,故这种喷嘴能满足某些加力燃烧室单侧雾化的要求。( 4)单侧斜

切雾化槽喷嘴雾化的一侧, 浓度分布呈不对称形,且浓度峰值向雾化一侧偏离喷油孔中心线一

个距离。
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STUDY ON EXISTENCE AND UNIQUENESS
OF SIMILARITY TRANSFORMATION IN CASCADE

Zhu Niangou ( South China University of Technology )
Xu Liping ( Beij ing University of Aeronautics and Astronautics)

ABSTRACT　　　　Based on the similarity theory and two-dimensional potential equat ion,
the existence of similarity t ransformat ion in a cascade at different inlet Mach numbers has been

considered. It has been shown that only for linearized tw o-dimensional f low s there ex ists an exact

sim ilarity . In the case of full disturbance, only approx imate similarity can be found. The
uniqueness of similarity transformation in accordance w ith inlet M ach number has been also

considered. The conclusion provides some theoretical basis for similarity transformat ion.

　 MISMATCH ANALYSIS BETWEEN COMPRESSOR STAGES
Miao Houwu and Liu Jianhua

( Shenyang Aeroengine Research Inst itute)
ABSTRACT　　　　A new three-stage compressor has been made by scaling up a two-

stage t ransonic compressor and adding a third stage in order to enhance its mass flow and

pressure rat io. Its tests show that serious flow mismatch exists betw een second stag e and third
stage. Factors for the f low mismatch are found out as effect of scaling up coeff icient on flow block

factor, variat ion of it s rotor blade airfoil sect ion stagger ang les due to centrifugal force and the
unsteady effect for supersonic blading w ith low aspect ratio. Ow ing to above mentioned three
factors, the f low capaility of third stage is increased by 6. 3% . Tip-cut of the third stag e

demonst rates that the flow-path-area of the third stage is reduced to 93. 7% and modif ied three-

stage compressor has good flow match betw een the second stag e and third stage, as a result its
surge margin is enhanced by 5. 8%.

EXPERIMENTAL INVESTIGATION OF

A SINGLE-SIDE SLOPE-SLOTTED ATOMIZER
Qu Benquan ( CAAC Flight College)

ABSTRACT　　　　A single-side slope-slotted atomizer has been const ructed for single-

side atomization. The experimental invest igat ion has been carried out on flow pat tern and f low

resistance of this atomizer. The feature of it s low total pressure loss is test ified. The information

on its atomizat ion field has been collected, from which its atomization characterist ics of single-side

atomizing f ield and its fuel atom izat ion density dist ribut ion are obtained. It is show n, that this

atomizer is one of bet ter atom izers for an af terburner of turbofan aeroeng ine.

NEURAL NETWORK APPROACH
TO LIQUID ROCKET ENGINE HEALTH MONITORING

Huang Minchao, Feng Xin, Zhang Yulin
(National University of Def ense Technology )

ABSTRACT　　　　An ART2 ( Adapt ive Resonance Theory) neural network w as t rained
to detect failures in a liquid rocket engine ( LRE ) f rom noisy normal steady-state sensor data.

Pow er spectra of successive w indow s of individual sensor data w ere presented to an ART2 neural

netw ork to learn. T he trained netw ork w as then tested to verify it s ef fect iveness of failure

detection and failure onset detection. Sensor data were collected from ground tests RS61 of the

variable thrust LRE. T he test results show that detected by the neural netw ork corresponds with

that the failure onset determined by experts from their post-test analy ses.
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