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尾缘吹气式火焰稳定器试验研究
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【摘要】　本文提出了一种新型火焰稳定器—尾缘吹气式火焰稳定器,它具有流线形头部,槽宽小,

尾缘吹气并供油,不加力时流阻很小,加力时吹气扩大回流区,是一种机械与气动稳定结合的稳定

器。对该稳定器进行了试验研究,得到流阻损失、贫熄边界、燃烧效率等性能的初步结果,表明该稳

定器具有优越性,并有希望用于加力燃烧室。

　主题词:　火焰稳定器　加力燃烧　气动稳定
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1　引　言

　　高性能推进系统加力燃烧室,要求稳定器流动损失小,燃烧效率高,稳定范围宽。有些要求

之间常互有矛盾,一般来说,损失大是换取燃烧性能好的代价。

气动稳定器不加力时不吹气,其流阻特别小。有的在射流中加喷燃油,以扩大贫熄边界。

70、80年代美国和印度都进行过研究[1- 3 ]。气动稳定器曾受到相当重视,但至今未见使用。分

析其原因,可能是: (1)用于气动稳定的吹气是一种消耗,引气量大了是不行的; (2)单靠气流稳

定不很可靠。本文在已有工作基础上提出一种新的稳焰装置,并进行了初步的可行性研究。

2　新型火焰稳定器方案

　　尾缘吹气式气动稳定器,见图 1和图 2。稳定器的前部为U 形壳体,后部为大顶角V 形

图 1　尾缘吹气式气动稳定器方案示意图 图 2　新型稳定器与常规V 形稳定器的比较



槽。其尾缘形成吹气窄缝,前后部形成的内腔为混合室,其前端有供气、供油管,其上分别开多

个吹气孔和多个喷油孔,组成气动雾化喷油装置,加力时雾化燃油与空气在混合室形成的油气

混气由稳定器尾缘窄缝吹出形成气动稳定。前端为半圆形的U 形壳体,实际为稳定器的整流

罩。文献[ 4 ]表明U 形稳定器与槽宽相同的各种顶角V 形稳定器相比,压力损失很小。且半圆

形前端对喷油和来流方向不敏感。这是一种新型气动稳定器或机械式与气动式组合的稳定器。

本实验中二元稳定器长 170 mm ,槽宽 36 mm ,在通道内堵塞比仅为 12% ,稳定器沿流向

长 84 mm。吹气缝宽 b可变,实验中选为 3 mm。后部大顶角V 形槽顶角 Α可变,试验中É型
后部为平板 (相当于顶角Α= 180°) , Ê型为 Α= 120°V 形槽。油气混气由尾缘窄缝与主流成 90°

(É型)或 60°(Ê型)吹出。

3　试验设备和测量系统

　　试验由暂冲气源供气,经稳定箱和整流网格使进口流场均匀。加热器加热来流,自动调节

系统保持所需来流参数。试段长 900 mm ,截面 300 mm×170 mm 矩形通道,前后段开有观察

窗。稳定器水平安装在试段管道中心,其前缘与来流方向垂直。前方供油杆在稳定器尾缘上游

295 mm 处,水平安装 (也可垂直安装)顺喷,喷孔直径 015 mm 和 017 mm 两种。高能电点火器

安装于稳定器尾缘附近 10 mm 侧壁上。

气冷多点总温总压组合探针水平固定在试段出口截面,“扫描”测取出口测量截面上总温

和总压分布 (一般总温 45点,总压 54点)。试段进口参数: T
3
1 = 室温～ 600℃,压力 p 1= 常压,

来流速度 v 1= 10～ 100 m ös (加热器不工作) , v 1= 30～ 200 m ös (加热器工作时) ;稳定器内供气

压力: p as= 0～ 0. 6 M Pa (表压) ;加力供油压力: p f = 0～ 2 M Pa (表压)。

4　试验结果分析

4. 1　燃烧状况

　　 (1)稳定器尾缘吹气对燃烧的影响。由照片 (a)可见,火焰在稳定器尾缘缝隙后侧开始,在

射流核心与回流区之间的剪切层中发展。火焰扩张角Β在根部较大,向下游发展逐渐减小,随

着吹气压力 p as的增加, Β明显增加 (比较照片 (a)与 (b) ) ,回流区明显加大,这是由于吹气射流

动量增加,使回流区扩大,有利燃烧。但 p as过高,将造成熄火,这主要是由于射流速度过大,回

流区边缘速度过大,不利于火焰稳定。另外,尾缘油气比过贫也是重要原因。

(2)来流速度 v 1 对燃烧的影响,由照片 (c)和照片 (d)可见,随 v 1 增加 Β减小。

图 3　尾缘吹气对燃烧的影响 ( (a)～ (c) v 1= 50 m ös, T 3 = 597 K, (d) v1= 90 m ös)

(3)不同类型稳定器火焰扩张角 Β不同,在相同来流和吹气供油条件下, É型的 Β较Ê 型
的为大。É型的吹气射流速度 v j 在纵向的分量大,所造成的回流区也大。Β也就更大。但Ê型
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的火焰由于底部V 形槽的存在而更加靠进尾缘。两种稳定器在吹气时Β均较槽宽相同的常规

图 4　7 随 v 1的变化

(p as= 0, T 3
1 = 298 K)

V 形稳定器的大,回流区宽度增加,焰面覆盖宽,表明新型火

焰稳定器燃烧状况改善。

4. 2　流阻损失

　　分别用总压恢复系数 Ρ3 和压力损失系数 7 来表示流阻
损失。Ρ3 = p

3
1 öp

3
2 , 7 = (p

3
1 - p

3
2 ) ö(Θ1v

2
1ö2) ,其中 p

3
1 和 p

3
2

为进出口气体平均总压, Θ1v2
1ö2为进口平均动压头。

由图 4～图 7 可以看出: (1)不加力时,新型稳定器流阻

损失比相同槽宽的V 形稳定器的还略小,按照文献[ 4 ],将比

B g 为 30%的 30°V 形稳定器流阻损失小至少 50%。 (2)加力

时,新型稳定器流阻损失随吹气量增加而增加,相当于一个槽

宽更大的V 形稳定器,以流阻损失增加为代价,换得回流区加大,燃烧性能改善。(3)新型稳定

图 5　Ρ随 v 1的变化 　图 6　7 随 p as的变化 　图 7　7 随 v 1的变化

(p as= 0, T 3
1 = 597 K) (v 1= 50 m ös, T 3

1 = 597 K) (p as= 2 M Pa, T 3
1 = 597 K)

器是一个可变堵塞比的可调稳定器。(4) Ê型较É型流阻损失略小,但所产生的回流区也略小。

4. 3　贫熄边界

　　用总当量比 5 = L 0 (mα
f + mα

f s) ö(mα
al + mα

as)来表示油气比,其中mα
f s与mα

as分别为稳定器中

油、气流量,mα
f 与mα

al分别为稳定器前油、气流量。

图 8　贫熄边界 (T 3
1 = 597 K)

由图 8可以看出: (1)吹气式新型稳定器的贫熄边界与槽宽大一倍的V 形稳定器的大体

相当 (H = 74 mm ,V 形稳定器贫熄油气比为 0102左右[5 ])。比均匀混气情况下的贫熄范围宽
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10倍[5 ]。 (2)吹气过大,不利于贫熄。 (3)随着速度增加,新型稳定器的贫熄范围变宽。

4. 4　燃烧效率

　　图 9和图 10可以看出: (1)新型稳定器的燃烧效率较槽宽相同的V 形稳定器显著提高,

　图 9　Γ随 p as的变化 　图 10　Γ随 v 1的变化

(v 1= 50 m ös, T 3
1 = 597 K) (p as= 2 M Pa, T 3

1 = 597 K)

吹气压力为 012 M Pa, v 1 = 50

m ös时É型稳定器燃烧效率较
槽宽相同的V 形高 15%。 (2)

新型稳定器的燃烧效率随吹气

压力增加和来流速度增加而增

加, 这对组织燃烧有利。随着

v 1 提高, 燃烧室出口温度 T
3
2

增加。这是由于供氧充分,湍流

强度增加,燃烧强化。同时作用

于油气射流的气动力增大, 使

燃油雾化、蒸发混合改善,有利

燃烧。随 v 1 增大,回流量增加,卷吸到回流区中的燃油量也增加。这些因素均使火焰变得更旺。

但 v 1 过高,则稳定器边缘速度过大,加之油气比过贫,则火焰将被吹灭。

5　结　论

　　 (1)新型气动稳定器是一个可变流阻损失系数的火焰稳定器。不加力时流阻损失很小。

(2)新型稳定器的贫熄边界与堵塞比大一倍的V 形稳定器的贫熄边界相当。随来流速度增加,

新稳定器的贫熄范围变宽。 (3)新型稳定器由于稳定器中供油显著改善点火性能。 (4)新型稳

定器回流量大,尾缘浓度合适,尾缘附近火焰扩张角大,既有利于火焰稳定,也有利于提高燃烧

效率。与一个相同几何堵塞比的V 形稳定器相比, 新型稳定器的燃烧效率高 15%～ 30%。

(5)新型稳定器由于内部通气而得到冷却,将适合在更高进气温度下工作。(6)新型稳定器尾缘

吹气量较少。控制用气量 1%～ 2% ,以减小对主机性能的影响。(7)新É型与新Ê型相比, Α大
则吹气对燃烧性能改进更显著,但流阻损失要大些。设计时需求得折中。

初步试验表明,新稳定器具有新的特点和优点,是有希望的,应进一步进行研究。
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by the fo rm er researcher on rubb ing of ro to r and sta to r. T he vib ra t ion characterist ics fo r

som e types of rubb ing fo r the dual- shaft engine are analyzed and discu ssed. T he theo ret ica l

resu lts are con sisten t w ith data m easu red on a dual- shaft a ircraf t engine.

Key W ords　Doub le spoo l jet engines　Co llision s　V ib rat ion analysis

STRESS ANALY SIS OF TRAPEZO ID TOOTH BEL T W ITH FEM
W u Cong, W ang Y ong, D ing W e ip ing, W ang Buy ing

(D ep t. of M echan ica l Eng ineer ing , N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an 710072)

ABSTRACT　　　　T he geom etric non linearity of synch ronou s trapezo id too th belt is

taken as the po in t of departu re. A non linearity f in ite elem en t so lu t ion of the synch ronou s belt

is p rovided on the basis of elast ic linear f in ite elem en t m ethod to so lve tw o - dim en sional

st ress d ist ribu t ion p rob lem. T he level st ress d ist ribu t ion fo r a too th of the synch ronou s belt

is researched w ith help of th is m ethod. F inally, fo r an examp le, a m ax im um stress po in t and

stress d ist ribu t ion s of a synch ronou s belt too th have been found ou t and compared w ith its e2
last ic linear so lu t ion.

Key W ords　Gears st ress　D istribu t ion　N on linearity　F in ite elem en t analysis

NUM ER ICAL PRED ICT ION OF COLD

FLOW F IELD BEH IND EBM C FLAM EHOLD ER
Y ue L ian j ie, Yang M aol in , Huang Y ong, Xu Hang

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A num erica l p redict ion of the co ld flow field beh ind a novel f lam e2
ho lder- Edge B low ing M ix tu re Cu rta in (EBM C) in tw o - D im en sion duct w as comp leted by

u sing a modif ied k- Εmodel and S IM PL ER m ethod. T he influence of the airf low param eters

and the flam eho lder geom etrica l param eters on the recircu la t ion zone w as also studied. T he

p redict ion p rovides basis fo r design ing the novel f lam eho lder and studying its com bu st ion

perfo rm ance.

Key W ords　A erodynam ic stab iliza t ion　F lam e ho lder　F low field　P redict ion

EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION ON EBM C FLAM EHOLD ER
Yang M aol in , Quan Zhong, Ba i X ingyan , Zhang P in j ie

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A novel f lam eho lder is p resen ted, as nam ed Edge B low ing M ix tu re

Cu rta in (EBM C) flam eho lder. It has a st ream line fo rm head, sm all base w idth, w ith air and

fuel m ix tu re flow ing from the slo ts a t it’s edges in to the m ain flow. It has sm all co ld p ressu re

lo ss w ithou t reheat and variab le b low ing on reheat so as to en large recircu la t ion zone and im 2
p rove com bu st ion perfo rm ance. A n experim en ta l invest iga t ion of th is f lam eho lder w as carried
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ou t, and its p ressu re lo ss、 lean flam e b low off range and com bu st ion eff iciency w ere re2
searched. It seem s that the EBM C flam eho lder is superio r to the conven t ional V - type one.

Key W ords　F lam eho lders　A fterbu rn ing　A erodynam ic　Stab iliza t ion

NUM ER ICAL MOD EL ING OF TURBUL ENT FLOW AND

HEAT TRANSFER IN A P IN- F INNED CONVERGENT

PASSAGE OF GAS TURB INE GU ID ING VANE
L iu D ong, Gu W e izao, L iu W enyan

(Ins titu te of Eng ineer ing Therm op hys ics. A cadem ia S in ica , B eij ing　100080)

D eng Huayu (Gas Turbine Es tablishm en t　)

ABSTRACT　　　　A num erica l model of coo ling air f low and heat t ran sfer in a p in-

f inned convergen t passage of gas tu rb ine gu id ing vane w as set up , w h ich emp loyed a tu rbu2
len t k- Εmodel, a 3D Body F it ted Coo rdinates (BFC) , the S IM PL EST A lgo rithm and the

w ho le field so lving m ethod of convect ion- conduct ion con jugate heat t ran sfer p rob lem , tak2
ing the in terlink s among the flow field, p ressu re field, the temperatu re field, the p roperty

varia t ion and the effects of comp ressib ility and 3D heat conduct ion in side a gu id ing vane shell

in to con sidera t ion. T he compu ta t ion resu lts are in a good agreem en t w ith experim en ta l data.

Key W ords　B lades　Coo ling　H eat t ran sfer　N um erica l sim u la t ion

RESEARCH ON EFFECT OF CHEM ICAL - EQU IL IBR IUM

ON THERMODY NAM IC CYCL E PERFORM ANCE

OF GAS TURB INE ENGINES
Tu Qiuye, W ang Zhanxue, W ang Shu, Tang D iy i

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A qu ick ly convergen t a lgo rithm to so lve the chem ical equ ilib rium

equat ion s is adop ted and new sub rou t ines are developed to serve as in terfaces betw een the

h igh temperatu re componen ts rou t ines and the chem ical equ ilib rium rou t ines. T he effect of

chem ical equ ilib rium on each individual componen t is a lso given quan t ita t ively and the m ech2
an ism is analyzed. F inally, an engine perfo rm ance w ith con sidering the chem ical equ ilib rium

is compared w ith one w ithou t con sidering the chem ical equ ilib rium.

Key W ords　Chem ical equ ilib rium　Gastu rb ine engines　Perfo rm ance
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