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尾缘吹气稳定器与前方溅板式喷油匹配试验
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摘 � � � 要: 使用了一种作为主流供油的侧喷挡板喷油杆, 研究了主流供油与尾缘吹气稳定器局部供油的燃

油匹配规律,揭示了尾缘吹气稳定器的性能特点 .同时,为了验证侧喷挡板这种新的燃油匹配方式是否具有优

越性 ,使用两种不同型式的火焰稳定器作为主稳定器, 将其与一种逆喷挡板匹配方式的燃烧性能进行了对比

分析.结果表明, 在试验参数范围内,使用吹气稳定器作为主稳定器,侧喷挡板的燃烧性能好于逆喷挡板.
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holder and frontal atomizing platelet injectors
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Abstract: An experimental study on the fuel match o f main fuel and local fuel of EBMC

Flame ho lder w as conducted using a main atom izing platelet injector. Meanwhile, the per�
formance character ist ics of EBMC Flame ho lder w ere pr esented. In or der to demonst rate the

advantage of this new type of atomizing platelet injecto r by w hich fuel w as injected into the

cro ss f low , tw o dif ferent types o f f lame ho lders w ere used as main f lame ho lders. It s com�
bust ion performance w as compared w ith that of atomizing platelet injector by w hich fuel w as

injected into the oppo sed flow. T he experimental results show that combust ion performance

of the atomizing platelet injectors by w hich fuel w as injected into the cross f low is super io r to

that of the other one w ithin the range of operat ing conditions of this experiment.

Key words: aero space propulsion system ; injector; edge blow ing mixture curtain ( EB�
MC) flame ho lder; inject ion into the cr oss f low ; injection into the opposed

flow

� � 杨茂林等人在 1998年提出了尾缘吹气火焰稳

定器
[ 1]

,并进行了初步的可行性研究, 随后在其燃

烧性能方面做了进一步的工作[ 2] ,研究表明, 它将

机械稳定与气动稳定相结合,有利于燃烧性能的提

高.一般来说, 目前大多数加力燃烧室中的供油由

稳定器单独供油和主流供油组成.由于火焰稳定器

回流区中的空气量有限,因此一般火焰稳定器所负

担的燃油量很少,只占总供油量的 10%~ 15% [ 3] ,

再增加则有可能出现不稳定燃烧和效率的大幅下

降,因此必须恰当匹配稳定器的局部和主流供油.

对于尾缘吹气稳定器,要充分发挥其性能,同样要

匹配好主流与局部供油.

目前,加力燃烧室的主流燃油喷射方式中,应

用较为广泛的是直射式喷嘴侧喷方式[ 4] . 但是,侧
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喷方式的燃油穿透深度会随着发动机工作状态的

变化而改变,根据 Ernst 建立的总的喷射油气当

量比 �和尾迹当量比�的关系式 [ 5]可知,由于穿

透深度的改变较大程度的影响了火焰稳定器上的

燃油收集系数  2 ,从而直接影响火焰稳定器的尾

迹当量比.在文献[ 2]中,虽然对吹气式稳定器的

燃油匹配进行了试验研究,但是,只是在稳定器的

正前方放置了一支顺喷直射式喷油杆. 本文设计

了一种作为主流供油的侧喷挡板喷油杆,一方面

限制了燃油穿透深度, 减小了其对工作条件变化

的敏感程度; 另一方面, 用溅板来改善雾化质量.

基于这种侧喷挡板, 研究了主流供油与尾缘吹气

稳定器局部供油的燃油匹配规律. 同时,为了验证

侧喷挡板这种新的燃油匹配方式是否具有优越

性,使用两种不同型式的火焰稳定器作为主稳定

器,将其与一种逆喷挡板匹配方式的燃烧性能进

行了对比分析.

1 � 试验装置

燃烧试验在北航二元加力试验台上进行. 该

燃烧试验装置如图 1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. 图 2 给出本次

试验燃烧段出口截面的测点分布示意图, 横排 5

个温度测点、6 个压力测点(与温度测点交错排

列) , 纵排 7个测点, 如示意图 2.

1 � 整流孔板; 2 � 热电偶; 3 � 总静压探针; 4 � 静压探针;

5 � 通道壁面; 6 � 火焰稳定器; 7 � 观察窗; 8 � 测量耙

图 1 � 二元加力燃烧试验台示意图

F ig. 1� Schematic of combust ion test facility

2 � 试验件和相应的燃油匹配方案

图 3( a)所示为试验中使用的主稳定器 FH�
A,在燃烧段中的堵塞比为 10%, 不同于文献[ 2]

中的吹气稳定器, 这种稳定器在壳体的前方开有

3个 !10 mm 进气孔,引入一部分来流空气, 与气

动雾化喷油杆喷出的油气在稳定器混合腔内进一

步掺混.在后挡板上也同时开有两排 !1� 5 mm 小

图 2� 燃烧段出口的测点分布示意图

Fig . 2 � Positions o f measured po ints of exhaust outlet

孔,直接在回流区中供油气;其余的油气由稳定器

尾缘供出.图 3( b)所示的 FH�B是在 FH�A 的基
础上加装了径向稳定器,在燃烧段中的投影堵塞

比约为 16% .图 4所示为试验中的 4种燃油匹配

方案,其中使用侧喷挡板为宽挡板,逆喷挡板为窄

挡板. 每支喷油杆都是 3个 !0� 6 mm 的喷射点.

侧喷挡板与喷孔的距离为 4 mm.

图 3� 试验中使用的两种尾缘吹气火焰稳定器

F ig . 3 � Types of EBM C flame holders in the

exper imental study

3 � 试验结果与分析

3. 1 � 尾缘吹气稳定器前方与局部供油比例对燃

烧性能的影响

� � 采用图 4中的燃油匹配方案 A, 稳定器的阻
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图 4 � 试验中使用的 A, B, C, D四种燃油匹配方案

Fig. 4 � Layout o f A , B, C, D four gr oups o f injector s

and flame ho lders

塞比为 10%, 在来流 T = 303 � , V = 80� 0 m / s,

稳定器吹气量 20 g/ s,总供油量 G f= 19. 2 g / s保

持不变,分别使得稳定器的局部供油量占总供油

量的比例 RF= 25% , 33� 3%, 50%(对应的稳定器

局部混合腔油气当量比的估计值分别为 �= 2� 3,
�= 3� 0, �= 4� 5)分别测量三种情况下的燃烧段出
口温度分布和压力分布.

参照图 2所示的测点分布,在三种不同的 RF

下,将燃烧段出口截面数据进行对比,分别给出出

口典型截面 B�B , C�C , D�D 上的温度分布, 如图

5、图 6和图 7所示.从图 5至图 7的温度分布图

中都可以看出,在来流 T= 303 � , V = 80� 0 m / s,

总供油量 G f= 19� 2 g / s的工况下,三种不同供油

比例 RF 下, 温度分布趋势大致相同, 但明显看

出,随 R F 的增加,燃烧温度有很大程度的提高.

为了进一步比较,图 8 描述了随 RF 增加, 出口截

面质量加权平均温度的变化趋势, 由图可以看出,

RF= 50%时的出口平均温度比 RF= 25%时高出

了将近 70 K, 约为 10%. 原因有以下几方面, 第

一,空气流量保持不变,当混合腔内的局部供油增

加时(本次试验混合腔当量比 �从 2� 3 增加至
4� 5) ,回流区油气比逐渐趋于合适,而且不超过一

定范围, 燃烧温度会逐渐增加.第二, 与相同槽宽

的 V形稳定器相比,吹气稳定器的尾缘射流增加

了回流区的卷吸空气量, 另外值得注意的是, 参照

图 3( a) ,本次试验使用的稳定器前方开有三个进

气孔,在后挡板上开有两排 !1� 5的小孔在回流
区中直接供油气, 这样会进一步增加回流区中的

空气量,从而使得稳定器 RF= 50%时,燃烧温度

仍然高于 R F= 25%和 33� 3%时的燃烧温度. 因

此,初步看来, 这种型式的吹气式稳定器可以在局

部负担比 V 形稳定器更多的燃油量,而仍然保持

较好的燃烧性能.

图 5 � B�B 截面的温度分布对比(方案 A)

Fig. 5� Comparison of temperature distribution

in line B�B ( L ayout A )

图 6 � C�C 截面的温度分布对比(方案 A)

Fig. 6� Comparison of temperature distribution

in line C�C ( Layout A )

图 7 � D�D 截面的温度分布对比(方案 A)

Fig. 7� Comparison of temperature distribution

in line D�D ( Layout A )
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图 8� 出口截面质量加权平均温度随 RF 的变化

Fig . 8 � Effect o f RF on mass�w eighted

aver age temperature o f exhaust outlet

图 9表示随着 RF 的增加, 燃烧段出口总压

的径向分布, 可以看出, 随着 RF 的增加, 燃烧温

度有所增加,但是总压分布变化很小,总压损失变

化不明显;图 10是总压恢复系数随 RF 的变化曲

线,可以看出,随着 R F 的增加总压恢复系数只是

略有下降. 一般来看,燃烧温度增加会增加热阻,

但是由本次试验结果来看,热阻增加的程度远没

有燃烧温度增加的幅度大,这是因为,较大幅度的

改变 RF 值, 也就较大程度的改变了燃烧段内的

燃油质量分数分布状态, 质量分数分布改变, 也会

影响通道内的流动阻力, 可能增加 RF 获得的燃

油质量分数分布有利于减小流阻, 与热阻的增加

相抵消, 因此, 会使得温升增加较大, 而流阻增加

很小.

图 9� 出口总压的径向分布

Fig . 9 � Radial distr ibut ion of to tal pr essure of

exhaust outlet

3. 2 � 前方采用侧喷挡板和逆喷挡板的燃烧性能
初步对比

� � 本次试验使用了一种侧喷挡板喷油的主流供
油方式,为了初步验证其性能,将其与一种逆喷挡

板供油方式进行了燃烧性能对比. 在对比中使用

图 10 � 总压恢复系数随 RF 的变化

F ig. 10 � Effect o f RF on ∀

了两种不同型式的主稳定器: 稳定器FH �A 和带
有径向稳定器的 FH �B, 具体的匹配方式参照图
4,分别将燃油匹配方案 A、B及燃油匹配方案 C,

D进行了对比.

在 T= 303 � , V= 80� 0 m/ s, G f= 19� 2 g / s,

RF= 25%的工况下, 方案 A 与 B的对比结果,如

图 11至图 14所示.图 11至图 13分别给出出口

典型截面 B�B , C�C , D�D 上的温度分布, 可以看

出,当 R F 保持在 25%时侧喷挡板的燃烧温度要

高于逆喷挡板, 但出口总压下降很小(见图 14) ;

方案 C 与 D虽然改变了主稳定器的型式, 并改变

RF 为 50% ,但相应的对比结果, 如图 15 至图 18

所示( T = 303 � , V = 80� 0 m/ s, G f = 19� 2 g / s,

RF= 50%) ,基本反映了同样的规律. 即侧喷挡板

供油方式可以比逆喷挡板达到更高的燃烧温度,

但阻力增加不明显.

图 11 � B�B 截面的温度分布对比

(方案 A 与 B的对比)

Fig . 11� Compar ison of temperature distr ibution

in line B�B ( Comparison o f layout A and B)

为了进一步量化分析, 将这几种匹配方式工

作时的出口质量加权平均温度和总压恢复系数进

行对比,见表 1. 由表 1看出, 在方案 A、B 的对比
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图 12� C�C 截面的温度分布对比

(方案 A 与 B的对比)

Fig . 12� Com par ison of temperature distr ibution

in line C�C ( Com par ison of layout A and B)

图 13� D�D 截面的温度分布对比

(方案 A 与 B的对比)

Fig . 13� Com par ison of temperature distr ibution

in line D�D ( Compar ison of layout A and B)

图 14 � 周向总压的径向分布

(方案 A 与 B的对比)

F ig . 14� Radial dist ribution o f total pr essure o f

exhaust outlet ( Compar ison of la yout A and B)

中, RF= 25%时, 侧喷挡板的出口平均温度比逆

喷挡板增加 0. 93%, 总压恢复系数只减少了

0� 05%;在方案 C、D的对比中, R F= 50%时, 侧喷

图 15 � B�B 截面的温度分布对比

(方案 C 与 D的对比)

Fig . 15� Compar ison of temperature distr ibution

in line B�B ( Compar ison of layout C and D)

图 16� C�C 截面的温度分布对比

(方案 C 与 D的对比)

Fig . 16� Compar ison of temperature distr ibution

in line C�C( Compar ison of layout C and D)

图 17� D�D 截面的温度分布对比

(方案 C 与 D的对比)

Fig . 15� Compar ison of temperature distr ibution

in line D�D ( Compar ison of layout C and D)

挡板的出口截面平均温度比逆喷挡板增加

2� 92%,总压恢复系数只减少了 0. 05%.

以上结果初步说明, 在此次试验的工况范围
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图 18 � 出口总压的径向分布

(方案 C 与 D的对比)

F ig . 18� Radial dist ribution o f total pr essure o f

exhaust outlet( Comparison o f lay out C and D)

内,侧喷挡板匹配方案的性能要好于逆喷挡板,提

高燃烧温度的同时, 阻力增加并不明显. 参照图

4,一方面喷嘴侧喷可以在横向气流作用下,较快

的破碎、雾化, 再加上垂直于燃油射流的挡板,因

此,其雾化效果较好,因此会在一定范围内,使得

燃烧效率有所提高. 另一方面,与图 4中的逆喷挡

板相比, 侧喷挡板的迎风面积小一些, 因此,侧喷

挡板提高燃烧温度的同时,总的流动阻力增加不

明显.

� � 表 1中的试验结果, 还有一点值得注意,当侧

喷挡板与逆喷挡板两者就提高燃烧温度的程度相

比较时,可以明显看出,主稳定器带径向稳定器与

不带径向稳定器, 侧喷挡板对逆喷挡板的温度提

高比率分别为 2. 92%和 0. 93%,带径向稳定器的

表 1 � 侧喷挡板与逆喷挡板供油的燃烧温度和阻力特性对比

Table 1� Comparison of combustion temperature and flow drag ( Layout A and B, Layout C and D)

燃油匹配方案 A 与 B 的对比

(主稳定器不带径向稳定器) (R F= 25% )

侧喷 逆喷
增加或减少比例

(侧喷比逆喷)

燃油匹配方案 C 与 D 的对比

(主稳定器带径向稳定器) (RF = 50% )

侧喷 逆喷
增加或减少比例

(侧喷比逆喷)

出口截面质量加权

平均温度 T / K
652. 2 646. 2 增加 0. 93% 727. 0 706. 4 增加 2. 92%

总压恢复系数 ∀ 0. 988 6 0. 989 1 减少 0. 05% 0. 988 3 0. 988 8 减少 0. 05%

方案要比不带的方案高出将近两个百分点.这一

点很好理解,根据文献[ 4] ,径向侧喷的供油方式,

其燃油质量分数分布能够较好的与径向稳定器相

匹配,因此会有以上结果.

最后,从本文的试验结果来看,侧喷挡板的性

能好于逆喷挡板; 但是, 侧喷挡板一方面, 需要在

更广的工况参数范围内进行进一步的验证;另一

方面,在进一步的工作中, 需要进行雾化试验,对

其结构参数进行优化、对其雾化特性和燃油质量

分数分布特性进行进一步的对比分析.

4 � 结 � 论

( 1) 本次试验使用的吹气稳定器, 随着 R F 从

25%增加到 50% , 出口平均温度单调增加; RF=

50%时的平均温度比 RF = 25%时的平均温度高

出 70 K,但阻力增加不明显;稳定器前方开孔,后

挡板上开有两排小孔在回流区中直接供油气, 进

一步增加了回流区中的空气量,初步看来,这种型

式的吹气稳定器可以在局部负担比 V 形稳定器

更多的燃油量,而仍然保持较好的燃烧性能.

( 2) 使用了一种侧喷挡板喷油的主流供油方

式,选择了两种型式的主稳定器,将其与逆喷挡板

供油方式进行了燃烧性能对比. 初步试验结果说

明,在此次试验的参数范围内,侧喷挡板匹配方案

的性能要好于逆喷挡板, 提高燃烧温度的同时,阻

力增加不明显.但下一步还需进行雾化试验,对其

雾化特性和燃油质量分数分布特性进行进一步的

研究和对比分析.

( 3) 本次试验工况范围内,主稳定器带径向

稳定器与不带径向稳定器两种情况下, 侧喷挡板

对逆喷挡板的温度提高比率分别为 2. 92% 和

0� 93%,可以看出,侧喷挡板的供油方式比较适合

与带径向稳定器的吹气式稳定器配合工作.
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2006年度中国科技论文统计结果发布会在京举行

2007年 11月 15日,国家科学技术部中国科学技术信息研究所在北京国际会议中心举行∀ 2006年

中国科技论文统计结果发布会#.

2006年度,我国国际科技论文数量增长显著, 我国作者发表在国际主要科技期刊和会议上的论文

共 17. 2万篇,占世界论文总数的 8. 4%,比 2005年的 15. 3万篇增加 12. 4% .按照国际论文数量排序,

我国跃居世界第 2位,仅次于美国,较 2005年的第 4位,上升了两位.

根据本次发布的科技论文统计结果, 航空动力学报!在 2006年工业技术类期刊高被引指数,五年

载文数 731, 五年被引频次为 322, 五年影响因子 0. 440, 被引率 0. 290, 被引 50% 文章累积指数为

44� 75,被引 50%作者累计指数 1. 57,被引 50%机构累计指数 62. 25,单篇文章最高被引次数为 6次,学

科高被引文章分布数为 5.我期刊在 2006年学科高被引西文期刊的总被引频次为 121,引用刊数为 50,

被引半衰刊为 7. 25, 2006年中国科技期刊被引用指标中 航空动力学报!总被引频次为 423,影响因子

为 0. 318,即年指标为 0. 031, 他引率为 0. 75,引用刊数为 110,扩散因子为 26,学科影响指标为 0. 63,学

科扩散指标为 4. 58,被引半衰期为 4. 6.在 2006年航空、航天技术类 41种期刊中总被引频次和影响因

子排序中名列前茅, 总被引频次数值为 423,影响因子的数值为 0. 318.

随着中国科技论文数量快速的增长,论文质量越来越受到重视,  航空动力学报!将继续注重发表论

文的质量,争取以后更好的发展.统计报告还列出了 2006年度学科高被引作者的名单,其中我刊的多位

作者也列在其中.

2006 年度航空、航天学科高被引作者(总被引频次/被引文章篇数)

朱仁璋( 18/ 8) 赵凤起( 18/ 8) 董彦非( 16/ 4) 符小卫( 15/ 3)

季路成( 14/ 10) 刘 � 刚( 13/ 5) 林来兴( 13/ 2) 邓旺群( 12/ 7)

帅 � 平( 11/ 6) 洪伟良( 11/ 5) 易 � 彦( 11/ 2) 林雪原( 10/ 4)

高 � 晖( 10/ 2) 刘宝杰( 10/ 4) 杨 � 刚( 10/ 4) 李晓斌( 9/ 2)

连葆华( 9/ 4) 王江峰( 9/ 5) 吴 � 虎( 9/ 6) 杨 � 博( 9/ 3)

2006 年中国科技论文统计结果发布会会场

1983


