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摘　　　要 : 利用激光测雾仪 ( PDA)对尾缘吹气式火焰稳定器尾缘出口的初始雾化场进行了实验研究 ,在

静止空气中测量了尾缘出口下游不同截面上的各点处的液滴直径、速度等参数 ,分析了雾化场结构 ,初步探讨

了初始雾化场的特征 .同时 ,根据初始雾化场的实验结果给出燃烧数值模拟的初始雾化条件 ,并把计算结果与

燃烧实验数据和经验数值计算结果进行对比 ,分析了实验初始雾化场数据对燃烧数值计算的改进效果.结果

表明 ,初始雾化场实验数据对燃烧室出口温度分布及燃烧效率的计算 ,都有一定程度的改进 ,其中对燃烧效率

计算的改进效果更为明显.
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Experimental study on initial spray f ield of EBMC flame holder and

the improvement in the numerical simulation of combustion
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Abstract : An experimental st udy on initial sp ray field of edge blowing mixture curtain

( EBMC) flame holder was conducted using a particle dynamics analyzer ( PDA) . The droplet

diameter and velocity of the sp ray were measured downst ream of t he flame holder at different

locations in static air . The feature of initial sp ray field was analyzed. The initial sp ray condi2
tions for the numerical simulation of combustion was given based on t he experimental result s

of initial sp ray field. The calculated result s were compared with t he experimental data and the

empirical calculated data. The result s indicate t hat the application of initial sp ray field experi2
mental data to t he numerical combustion simulation improves t he calculated result s of tem2
perature dist ribution and combustion efficiency , and t he improvement in t he calculation of

combustion efficiency is especially obvious.
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　　现代航空发动机加力燃烧室技术的发展对火

焰稳定器提出了更高的要求 ,针对这种现状 ,北航

提出了一种机械与气动稳定相结合的尾缘吹气式

火焰稳定器[122 ] ,并做了进一步的研究工作[ 324 ] .这

种稳定器槽宽窄 ,且为流线型头部 ,不加力时流阻

损失小 ;加力时油和气通过稳定器内的喷油杆喷
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出 ,在稳定器腔内互击雾化形成油气混气 ,然后经

稳定器尾缘的缝隙喷出 ,扩大了回流区 ,同时混气

射流在稳定器后形成一定的燃油浓度分布 ,有利

于火焰稳定和燃烧效率的提高.

尾缘吹气式火焰稳定器尾缘出口的初始雾化

场对燃烧性能有着很重要的影响 ,以前尚未对该

雾化场进行过实验研究.本文一方面对初始雾化

场的结构进行了实验和分析 ,为该稳定器的性能

研究提供依据.另一方面 ,将初始雾化场的实验结

果初步应用到燃烧数值计算中 ,并结合经验数值

计算结果 ,分析了实验初始雾化场数据对燃烧数

值计算的改进效果.

1　尾缘吹气稳定器尾缘出口初始雾
化场实验

1. 1　试验件、实验装置

实验所用稳定器为二元流线型 ,展向长 170

mm ,流向长 60 mm ,尾缘吹气缝宽为 1 mm ,稳定

器内的喷油杆上布置了 3 个气动雾化喷嘴 ,喷嘴

之间的间距为 40 mm.气动雾化喷嘴油孔直径为

0. 5 mm ,每个油孔周围布置 4 个气孔 ,气孔直径

为 115 mm.稳定器结构示意图见图 1.

图 1　尾缘吹气式稳定器结构示意图

Fig. 1　Schematic of the EBMC flame holder

实验采用水代替煤油 ,用一个耐压水罐提供

实验所需的液体工质.为了保证实验中的液压稳

定 ,使用一个高压贮气瓶 (最高压力 10 MPa)提供

连续、稳定的压力 ,用减压阀对液压进行调控.由

暂冲式气源和贮气罐提供高压空气 ,用手动球阀

调节空气压力 ,用浮子流量计测量空气流量.

1. 2　测量系统、测量方法

实验的测量仪器采用二维激光测雾仪
( PDA) . PDA的发射镜头和接收镜头固定在二维

位移机构上 ,其位移方向及位移步长由计算机控

制.

实验的测量坐标如图 2所示 ,坐标原点 O位

于稳定器长缝的出口面中心. Z轴垂直缝口平面 ,

测量时 ,沿 Z轴选取多个测量截面. X 轴沿缝宽

方向 , Y 轴沿缝长方向.测量前 ,用手动机构沿 Z

向将光束移动到选定的 Z 截面 ,用计算机分别设

置 X , Y方向的测量起始坐标、位移步长和测量点

数 ,然后就可以由计算机控制 ,沿 X , Y 方向分别

进行自动测量.测量的数据用 PDA 的专用软件

进行处理.

图 2　实验测量坐标系

Fig. 2　Test coordinates

1. 3　实验结果与分析

1. 3. 1　雾化过程分析

参见图 1所示 ,液体喷出气动雾化喷嘴后被

一次雾化 ,然后飞溅到后挡板上被二次雾化 ,再与

气流在稳定器腔内进行掺混后 ,液雾随气流从稳

定器宽度为 1 mm的长缝喷出 ,形成第三次雾化.

由此可见 ,整个雾化过程比较复杂 ,需要综合考虑

多个因素的影响.图 3 是在某典型工况下的从 X

向和 Y 向拍摄的雾化照片 ,从照片可以看出 ,液

雾从稳定器两侧的长缝喷出后 ,形成一个沿长缝

方向的雾化锥.由照片可以看出 ,在稳定器尾缘出

口处 ,并不是喷嘴正对的位置形成雾锥 ,而是在大

约每两个喷嘴之间的位置形成液雾较浓的雾化

锥.这一点也可以从图 4的试验数据中看出.

1. 3. 2　单一液气条件下的雾化场分析

为了分析尾缘吹气稳定器的雾化场结构 ,选

定液压 pL 为 0. 6 MPa ,气压 p为 0. 5 MPa ,分别

在 Z向距离为 10 ,30 ,60 ,100 mm 的截面上 ,沿

X , Y向进行测量 , Z向速度 U 和 S M D 的测量结

果分别如图 4和图 5所示.

从图 4的 Z向速度 U 的变化曲线可以看出 ,
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图 3　某工况下的雾化照片

Fig. 3　Spray pictures

图 4　Z向速度 U的变化曲线

Fig. 4　Dist ribution of velocity U

Z向速度 U 沿 X 呈正态分布 ,在对称面 ( X≈0)

处 ,U 具有峰值 ,随| X| 的增加 ,速度迅速下降 ,但

随着 Z向距离增加 ,速度峰值由大变小 ,沿 X 向

的速度变化趋于平缓.值得注意的是 , Y 向曲线并

没有在雾化喷嘴所在的 Y = 0和 Y = ±40 mm处

出现三个波峰 ,而在大约 Y = ±25 mm 处出现两

个波峰 ,参照图 3的照片和图 2 分析 ,这是因为 ,

当气动雾化喷油杆不置于稳定器内的时候确实在

喷嘴所在的位置形成三个较浓的雾锥 ,但当喷油

杆置于稳定器内的时候 ,雾锥遇到稳定器后挡板

剧烈撞击后 ,液雾会沿 Y 轴向两边喷溅扩散 ,三

图 5　S M D的变化曲线

Fig. 5　Dist ribution of S M D

个雾锥在稳定器后挡板碰撞、叠加后 ,在尾缘出口

长缝上形成偏离喷嘴位置的两个雾锥.

从图 5可以看出 , S M D 随 Z 向距离的增加

而减小 ,当 Z小于 60 mm时 ,S M D减少的趋势很

明显 ,当 Z大于 60 mm以后 ,减少的趋势不大.这

说明雾滴从尾缘的小缝喷出后 ,在气流中继续被

剪切 ,破碎成更小的颗粒.但随着出口距离的增

加 ,气流速度也急剧下降 (可由雾滴 Z向速度 U

的变化看出) ,对雾滴的剪切力减小 ,所以到一定

距离以后 ,雾滴直径变化不大.

从图 5还可以看出 ,随着 Z向距离的增加 ,

雾滴沿 X 向分布的范围变宽 ,当 Z = 10 ,30 mm

时 ,曲线的两端有下降的趋势 ,这是因为在主雾区

的外侧 ,测量的是由气流从主雾区中裹挟出来的

小颗粒 ,所以 S M D比较小.在主雾区内 , S M D总

的变化趋势是靠近对称面减小 ,远离对称面增大 ,

在对称面处 , S M D最小.可见主雾区的中心雾化

好 ,两侧雾化相对较差 ,这是由于气流在中心比两

侧的速度高 (可由雾滴 Z向速度 U 的变化看出) ,

对雾滴的气动剪切力大所致.同时曲线呈不对称

分布 ,在 X > 0 mm处 , S M D比较大 ,说明靠近后

挡板的一侧 ,液雾颗粒较大 ,这可能是碰壁液珠在

挡板处形成的积液 ,在缝口被再次雾化所致.
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从图 5的 Y 向曲线可以看出 ,沿 Y 向 S M D

的变化趋势不明显 ,这说明液体从喷嘴喷出后 ,在

后挡板上飞溅开来 ,然后在稳定器腔内被气体剪

切 ,搅匀 ,从长缝喷出后 ,S M D的分布没有明显的

规律.但随着 Z向距离的增加 , S M D的分布趋于

均匀 ,这由图中可以明显看出.

2　实验初始雾化场对燃烧数值计算
的初步改进

2. 1　燃烧试验

为了验证实验初始雾化场对燃烧数值计算的

改进情况 ,取作者在北航二元加力试验台上进行

尾缘吹气稳定器系列燃烧试验中的两组典型实验

结果作为对比标准.该燃烧试验装置如图 6所示 ,

燃烧室出口温度和压力采用温度压力组合探针来

测量 ,为了与数值计算结果进行对比 ,下面给出燃

烧段出口截面的测点分布 ,横排 5个测点 ,纵排 9

个测点 ,如图 7.

图 6　二元加力燃烧试验台示意图

Fig. 6　Schematic of combustion test facility

燃烧试验在两个工况下进行 :

工况 A :燃烧段进口温度 T = 573 K ,进口速

度 V = 77 m/ s ;稳定器供油量为 14 g/ s ,尾缘吹气

量为 20 g/ s (与初始雾化实验保持一致) .

工况 B :燃烧段进口温度 T = 773 K ,进口速

度 V = 89 m/ s ;稳定器供油量为 14 g/ s ,尾缘吹气

量为 20 g/ s (与初始雾化实验保持一致) .说明 :在

此工况下 ,由于试验数据的对称性较好 ,只测量了

通道出口截面的上半部分 ,试验数据处理时采用

上下对称的方式.

2. 2　燃烧数值模拟

燃烧数值模拟采用 FLUENT6. 1作为计算平

台 ,为了减少计算量 ,以燃烧通道的中心面为对称

面 ,取其一半作为计算域 ,计算网格系统如图 8所

示 ,计算取与燃烧试验完全相同的工况 A和工况B.

图 7　燃烧段出口的测点分布图

Fig. 7　Positions of measured point s

of exhaust outlet

图 8　计算域及网格系统

Fig. 8　Calculation field and meshing

2. 2. 1采用初始雾化场试验数据的燃烧数值模拟

为了将初始雾化实验数据应用于尾缘吹气稳

定器的燃烧数值模拟 ,将尾缘吹气稳定器的尾缘

长缝分为 8个小面 ,如图 9所示 ,垂直纸面向外为

Z轴正方向.取液压 pL 为 016 MPa ,气压 p为 015

MPa时的初始雾化实验结果 ( 主要参照 Z = 10

mm截面的测量数据) ,将其所反映的粒子速度、

大小和通量的数量级和大致分布规律体现在计算

的输入条件中 ,并沿 X轴作对称处理 ,见表 1.

2. 2. 2　经验的燃烧数值模拟

由于尾缘吹气稳定器内采用气动雾化喷油

杆 ,因此 ,以往燃烧数值模拟的尾缘出口初始雾化

条件的给定 ,是根据气动雾化喷嘴的经验数据给

出的.在本文的计算中 ,尾缘气液比为 1143 ,尾缘

射流速度为 50 m/ s ,根据文献 [ 5 ]提供的曲线 ,给

出近似的尾缘粒子 S M D = 70μm ,燃油的 Z向速
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图 9　尾缘吹气稳定器俯视图

Fig. 9　Top view of the EBMC flame holder

度与尾缘的空气射流一致 ,并且认为燃油粒子的

速度、直径和通量沿长缝均匀分布.

表 1　初始雾化条件的给定

Table 1　Data of initial spray f ield

面 Z向速度/ (m/ s) S M D/ (μm) 通量/ (g/ s)

1 15. 8 145 0. 146

2 14 135 1. 167

3 18 110 1. 458

4 5 125 0. 729

5 5 125 0. 729

6 18 110 1. 458

7 14 135 1. 167

8 15. 8 145 0. 146

2. 3　计算结果与燃烧试验结果的对比分析

参照图 7所示的测点分布 ,在 A 和 B两个工

况下 ,将燃烧试验结果与两种计算结果的燃烧段

出口截面数据进行对比 ,分别给出燃烧段出口典

型截面 B 2B , C 2C , D 2D上的温度分布 ,如图 10

至图 15所示.从图 10至图 15的温度分布图中都

可以看出 ,采用初始雾化场实验数据的计算结果

在趋势上与试验结果相同 ,靠近壁面两端的温度

值与试验结果比较接近 ;而经验计算结果与试验

结果的分布趋势相比较 ,在端部都出现了向右的

拐点 ,在工况 A 和 B ,温度值在端部都相差 100 K

以上.在图 10至图 15的大部分图中 ,两种数值模

拟结果的中心温度峰值与试验结果都有较大的差

别 ,但总体来看 ,采用初始雾化实验数据的计算曲

线比经验计算曲线有了较大程度的改进.

图 10　B 2B截面的数据对比 (工况 A)

Fig. 10　Comparison of temperature dist ribution

in line B 2B (case A)

图 11　C2C截面的数据对比 (工况 A)

Fig. 11　Comparison of temperature dist ribution

in line C2C (case A)

图 12　D 2D截面的数据对比 (工况 A)

Fig. 12　Comparison of temperature dist ribution

in line D 2D (case A)
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图 13　B 2B截面的数据对比 (工况 B)

Fig. 13　Comparison of temperature dist ribution

in line B 2B (case B)

图 14　C2C截面的数据对比 (工况 B)

Fig. 14　Comparison of temperature dist ribution

in line C2C (case B)

图 15　D 2D截面的数据对比 (工况 B)

Fig. 15　Comparison of temperature dist ribution

in line D 2D (case B)

　　为了进一步比较 ,表 2给出了 A ,B两个工况

下 ,试验和计算的燃烧段出口截面质量加权平均

温度对比情况.可以明显看出 ,采用初始雾化场试

验数据计算的出口平均温度比经验计算结果更接

近试验值 ,A、B两个工况下的相对误差都大约减

小了一半 ,也就是说 ,采用初始雾化实验数据可以

在一定程度上改进燃烧效率的模拟.

可以理解 ,采用初始雾化场试验数据后 ,数值

模拟的燃油浓度分布和流场应该比经验计算给出

的更合理、更接近真实 ,因此 ,曲线的趋势与温度

值会比经验计算曲线更接近试验曲线.但是 ,比较

图 10至图 15中沿 B 2B至 D2D 三条直线的中心

温度峰值可以看出 ,两种计算结果与试验值的差

别都较大 (在工况B情况下要好一些 ) ,这是因

表 2　不同工况下 ,计算与试验的出口截面质量加权平均温度比较

Table 2　Comparison of computational and experimental mass2weighted average temperature

of exhaust outlet ( case A and case B)

比较内容
A燃烧段出口质量加权

平均温度/ K
相对误差/ %

B燃烧段出口质量加

权平均温度/ K
相对误差/ %

燃烧试验 682 959

用初始雾化场的燃烧数值计算 722. 9 6. 0 978. 8 2. 1

经验数值计算 769. 6 12. 8 1 001. 5 4. 4

为 ,计算采用快速反应 PDF燃烧模型 ,假定反应

迅速达到平衡 ,这与煤油的复杂反应机理还有一

定的差异 ,此外 ,标准 k2ε湍流模型 ,没有体现出

湍流输运的各向异性 ,因此会使计算与实验的温

度峰值有较大的差异 ;但是 ,由表 2中的出口截面

平均温度来看 ,两种计算与试验结果的差异远没

有温度分布的差异大 ,这是因为 ,出口截面的平均

值是湍流、燃烧等计算模型对出口密度、速度和温

度等参数综合作用的结果.本文采用静止空气中

的初始雾化场数据 ,初步探讨是否能对燃烧计算

有所改进 ,结果表明 ,这种方法可以在一定程度上

改进燃烧温度分布的计算和燃烧效率的模拟 ,而
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且对效率计算的改进更加显著一些.

3　结　论

(1) 液雾从稳定器尾缘两侧的长缝喷出后 ,

形成沿长缝方向的雾化锥.液雾在 X 方向的分布

特点是雾锥中心比雾锥边缘的雾化更细.液雾在

Y方向的分布特点是 ,液雾在大约每两个喷嘴中

间的位置形成速度波峰和雾化锥 ,并不是在喷嘴

正对的位置 ;雾化随着稳定器出口下游 ( Z向)位

置的增加趋于均匀.液雾在 Z方向的分布特点是

随着 Z 向位置的增加 ,雾化变好 ,但到了一定位

置以后 ,雾化效果基本不变.

(2) 尾缘吹气稳定器燃烧数值模拟时 ,假设

尾缘出口液雾粒子速度、大小及通量沿长缝均匀

分布是不合理的 ;将尾缘吹气稳定器在静止空气

中的尾缘出口初始雾化场 PDA 测量数据初步应

用于燃烧数值模拟 ,可以在一定程度上改进燃烧

数值计算结果 ,使得计算曲线的分布趋势更接近

试验曲线 ,对效率计算的改进更加明显.下一步可

以采用带有来流空气的初始雾化场的测量数据 ,

可能会进一步改进燃烧计算的结果.
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