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摘要: 蒸发式V 型稳定器是一种适用于加力式涡扇发动机加力燃烧室的外涵稳定器,本文在冷态实验中测

量其流阻,同时在热态实验中测量其工作范围,并用大涡模拟对其冷态流场进行了三维全尺寸非稳态的数值

模拟。分析表明,多处的回流区的组织有利于增加稳定器的稳定工作范围。
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　　加力式涡轮风扇发动机具有巡航油耗低,开

加力时推重比大的特点,广泛应用在当代的歼击

机上,预期的下一代推重比15的军用发动机也采

用加力式涡扇发动机方案[1 ]。

火焰稳定器是加力燃烧室内的重要结构,提

高稳定器的性能可以扩大加力燃烧室的点火范围

和稳定工作范围,从而提高发动机的整体性能。特

别在进口气流温度低,压力低,速度高的情况下,

稳定器要有效的使燃气点燃、燃烧稳定并达到较

高的燃烧效率。蒸发式稳定器是适合在加力燃烧

室工作的稳定器形式,新型涡扇发动机的主稳定

器也多采用这种形式。同时,在不开加力的状态,



加力燃烧室内的流阻越小越好,也就是稳定器的

流阻要小。

目前稳定器的研究手段仍然以试验为主,数

值模拟为辅。但是试验耗时费力花费很多,研制周

期也比较长,而且在加力燃烧室中测量稳定器的

流场和温度场几乎是不可能的。随着计算技术的

迅猛发展,数值模拟应该逐渐成为有效的先期研

究手段,得到难以测量的物理量,加快研制进度。

设计所常用的加力燃烧室性能定量计算[2 ]方

法中,稳定器的性能是以简单的经验参数的方式

体现的。对熟悉的燃烧室,这种方法快速而有效,

但对新的设计方案,这种方法的普适性就难以确

定了。采用雷诺应力平均方程计算整个加力燃烧

室[3 ]是比较经济而普适的方法。但是对于稳定器

设计,还需要更细化的方法。大涡模拟,特别是湍

流燃烧的大涡模拟 (L ES)近年来受到越来越多的

重视,相对直接模拟,大涡模拟计算量小,可以模

拟高雷诺数的复杂湍流流动,揭示湍流结构,有利

于增加对湍流和反应相互作用在物理机制上的了

解。对稳定器研究而言,大涡模拟是普适的,并具

有高的计算精度,以及可得到与燃烧震荡等相联

系的非稳态的计算结果。作为第一步研究,本文对

冷热态流动进行了实验研究和对冷态流动进行了

三维全尺寸的大涡模拟研究。

1　冷态和热态实验研究

　　本文研究的蒸发式V 型稳定器原装于斯贝发

动机,结构示意图见图1。稳定器槽宽42 mm ,流向

长度52 mm ,横向长度94 mm ,二股气进气缝宽度

3 mm ,蒸发管直径 12 mm ,蒸发管前方的进气口

宽1415 mm ,高915 mm ,中间有1 mm 的溅板。蒸

发管周向上下对称两孔一组,总共4组。首先进行

冷态试验,试验设备如图 2所示。进气流量 3 360

m 3öh, 表压 7 000 Pa, 试验段宽 100 mm , 高 150

mm。

测量进出口总压采用单点皮托管和U 型水

柱压力计,每个测量截面取一半面积布置测量点,

每个截面布置70个测量点。静压由壁面小孔和和

U 型水柱压力计测量,进口静压与总压的测量点

在同一个截面上,并且与壁面持平。测量中水柱波

动时的读数取波动幅值的算术平均值。冷态测量

结果见表1。截面平均总压是测量截面所有测量点

总压的算术平均值,总压损失就是前后测量截面

的平均总压之差。

热态试验设备见图3。进气由压气机供给,节

流阀调节流量,一部分气流经过加热器用直燃法

图 1　蒸发式V 型稳定器结构示意图

F ig. 1　T he schem e of a vapo r V 2gutter flam e2ho lder

图 2　冷态试验段示意图

F ig. 2　T he schem e of the co ld2flow test
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表 1　冷态测量结果及其与模拟结果比较

Table 1　The compar ison between the cold-f low test and L ES prediction

进口平均总压öPa 出口平均总压öPa 总压差öPa

无稳定器

有稳定器

模拟有稳定器

5 18917

5 60510

5 26213

4 23412

3 59411

3 56117

95515

2 01110

1 70016

图 3　试验设备

F ig. 3　Experim ental set2up

加温,加温后与纯空气掺混达到预定的试验段进

口温度。在试验段前用热电偶测量温度,用三点静

压的平均代表来流压力。来流流量用孔板流量计

测量。试验段宽100 mm ,高150 mm ,稳定器安装

在距试验段进口约150 mm 处。试验用电嘴点火。

图 4　稳定工作范围和点火范围随压力变化

F ig. 4　Stab ilizat ion and ign it ion lim its vs as

the p ressure

参考涡扇发动机加力燃烧室的工作条件,试

验段进口温度是 500℃,流速 90, 120和 110 m ös,

进口压力011, 0108, 0106和0105 M Pa。以进入稳

定器的油量与流道内的全部空气量之比定义的名

义油气比 f 统计试验结果 (见图4和图5) ,点火范

围和稳定工作范围都很宽。热态试验中,在来流

018 M Pa, 40 m ös和 500℃条件下,槽宽相同的普

通V 型稳定器已经不能点火。可见蒸发式V 型稳

定器非常适合在外涵低温低压高速的气流中工

作。

图 5　稳定工作范围和点火范围随速度变化

F ig. 5　Stab ilizat ion and ign it ion lim its vs as

the velocity

2　数值模拟

　　在文献[ 4 ]中,放置在矩形通道中的三角形钝

体很类似加力燃烧室中的V 型稳定器,所以用其

冷态试验数据验证本文的大涡模拟计算程序。

2. 1　数学模型和数值方法

　　隐式过滤后得到的不可压L ES方程组:

5 Θ
5 t

+
5

5 x i
(Θuζ iu

ζ
i) = 0 (1)
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其中的亚网格应力定义为: Σij≡Θu iu j - Θuζ iuζ j , 采

用文献[ 5 ]中的动态Sm ago rin sky2L illy 涡粘性模

型封闭方程组。

验证算例的网格尺寸在 1145～ 2183 mm 之

间,总网格数约 10 万个,模拟算例的网格尺寸在

0125～ 211 mm 之间,总网格数约140万个。稳定

后的计算时间步长是0101 m s,在每一时间步上,

图 6　平均速度

F ig. 6　T he tim e2averaged velocity

图 7　速度脉动均方根值

F ig. 7　T he roo t m ean square value of

fluctuation velocity

迭代收敛不超过25步。用有限容积法离散过滤后

的控制方程,空间和时间都采用二阶格式。压力速

度耦合采用P ISO 算法。运行环境是双310 G In tel

Xeon CPU s, ECC DDR 2 048 M 内存。

2. 2　验证算例

　　图6和图7是计算值与文献中实验值的对比,

说明计算程序是可行的。

3　模拟结果和讨论

　　冷态试验压力损失的对比见表1,总压差的预

报接近试验值,说明计算结果可以作为稳定性分

析的依据。

如果以稳定器的槽宽作为特征尺度,大涡模

拟的冷态流动的雷诺数约为 117×105,是充分发

展的湍流流动。即使是进口120 m ös的情况,来流

马赫数也不超过013,仍然是不可压流场。所以,模

拟得到的冷态流场不但可以分析流阻,而且还可

以对热态试验的稳定性进行分析: 在点火前稳定

器和点火电嘴附近的燃油浓度分布会因为供油量

不同而变化,但速度分布是很接近的。模拟得到的

瞬时速度场和涡量场见图8、图9和图10。从瞬时

速度图可见,稳定器后部的速度场有准周期的变

化,压力场也会随之变化。在测量流阻的时候,稳

定器后方的皮托管的指示数一直在变,测量时是

取压力变化的算术平均值。这也是计算值和实验

值有差别的一个原因。

热态实验的时候,燃油通过供油管喷射到稳

定器前方进气管内的溅板上,主要通过油膜雾化

和进入的空气混合。油气在蒸发管内进一步掺混,

然后从蒸发管后 8 个小孔喷出,进入稳定器后点

火电嘴附近。试验中通过观察窗看到稳定器工作

稳定,点火顺利。在点火和燃烧中随着供油量增

加,蒸发管后部的蓝色火焰向黄色火焰转变,并且

图 8　中心对称面瞬时流向速度等值线图 (m ös)

F ig. 8　T he instan taneous flow 2direction velocity m ap (m ös)
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图 9　中心对称面瞬时涡量等值线图 ( s- 1)

F ig. 9　T he instan taneous vo rt icity m ap (s- 1)

图 10　蒸发管有小孔截面瞬时涡量等值线图 ( s- 1)

F ig. 10　T he instan taneous vo rt icity m ap fo r the case w ith a p revopo rzation tube (s- 1)

随着油量加大,黄色火焰区移向下游。因此猜测使

火焰稳定的回流区不止蒸发管后一处,在二次进

气以及外壁后方都会有回流区结构。从计算出的

涡量图可见,稳定器后部有丰富的回流区结构,在

蒸发管后部,缝隙后部和外壁后部都有回流区结

构。蒸发管喷出的油气第一步可以在小孔形成的

回流区内与周围空气混合,接着,在缝隙后部和外

壁后部的回流区内与新鲜空气混合。可见,当油量

很少的时候,小孔后方就可以形成接近恰当油气

比的混气,使得点火成功,所以在热态实验中这种

稳定器的贫油工作范围很宽。随着油量增加,从缝

隙进来和从外壁后部进来的新鲜空气和稳定器后

的混合油气继续掺混,使得点火电嘴附近的油气

维持在点火油气比之内,从而这种稳定器的富油

工作范围比较宽。

4　结　论

　　 (1) 大涡模拟可以作为涡扇发动机加力燃烧

室外涵稳定器研究的有效工具;

(2) 蒸发式V 型稳定器点火范围和稳定工作

范围宽的原因在于其蒸发管后、二次进气和尾部

多处不同位置回流区的组织。
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