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摘 � � � 要: 通过数值模拟了后体角为 60�, 120�和 180�三种尾缘吹气稳定器的回流区,试验测试了后两种稳

定器的冷态雾化场、贫熄边界和燃烧效率, 从而研究了尾缘后体角改变对其燃烧性能的影响. 试验结果表明由

于后体角直接影响回流区大小和雾化质量,从而影响稳定器的燃烧性能. 燃烧试验表明 120�尾缘吹气稳定器

贫熄边界和燃烧效率优于后体角为 180�的稳定器和槽宽大 50%的 V 型稳定器.
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Experimental investigation on the effects of base plan angle on

flameholders combustion performance
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Abstract: T he recirculat ing zone of edge blow ing mix ture curtain f lameho lders w ith base

plan ang le 60�, 120�and 180�was simulated numerically . An experimental invest igat ion of the

base plan ang le 120�and 180�f lameholders atom ization, lean limit o f the f lame stabilizat ion

and combustion ef ficiency w as conducted. So, the ef fects of angle variety of edge base plan

on the combustion performance were studied. The test exper iments show that , w hen the

base plan ang le is 120�, the lean limit of the flame stabilizat ion is w ider and combust ion eff i�
ciency is super io r to that of 180�and a V gutter. It is possible to apply in future afterburner .
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� � 众所周知, 火焰稳定装置是加力燃烧室的核

心部件.火焰稳定器设计的好坏,直接关系到加力

燃烧室的高效可靠工作以及整台发动机的性能.

对稳定器的设计要求是加力点火容易, 稳定燃烧

范围宽, 燃烧效率高,流动损失小等. 几十年来发

展了各种各样的火焰稳定器, 其性能各有千秋,满

足了发动机加力室的各种要求. 随着高性能发动

机的发展,需要有适应来流温度更高,速度更快情

况下的高性能低阻稳定器.北航在高性能推进系

统预研中提出了尾缘吹气式稳定器, 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. 初步试验表明尾缘吹气式稳

定器是一种能稳定工作的可控高效低阻稳定器,

尾缘吹气并供油改善了燃烧区燃油浓度分布, 具

有燃烧效率高的优点 [ 1] .气动稳定的提出很早,文
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献[ 2�4]曾对气动稳定器进行过研究,表明气帘扩

大回流区,增加卷吸量,但尚未见实际应用.

文献[ 5]对直挡板(后体角 180�)的尾缘吹气

式稳定器燃烧性能进行了分析研究, 其试验结果

表明尾缘吹气式稳定器燃烧效率优于槽宽大一倍

的 V型稳定器, 具有最佳射流速度和最佳射流油

气比.可见尾缘吹气式稳定器尾缘吹气参数对流

动与燃烧具有明显影响.本文对尾缘吹气式稳定

器进一步研究, 主要通过改变稳定器后体角对原

有稳定器进行了改进, 并在接近应用条件下进行

验证,探讨后体角变化对尾缘吹气式稳定器燃烧

性能的影响.

1 � 稳定器结构参数

如图 1所示,尾缘吹气式稳定器结构是前部

为子弹头型壳体,减小流动阻力,后挡板为直板或

V型板.稳定器尾缘形成吹气窄缝,前后部形成的

内腔为混合室, 气动雾化喷油杆放置其中.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,扩大回流区.

稳定器流向长L 为 60 mm,槽宽H 为30 mm,

缝宽 B为 2 mm,展向长 l为 170 mm, 后体角 �为

120�或者 180�(下文简称前者为稳定器 A, 后者为

稳定器 B) ,以前试验研究[ 2�3] 主要考虑后体角 �为

180�的情况.气动雾化喷油杆上沿轴向均匀排布 3

个气动雾化喷嘴. 每个气动雾化喷嘴, 是由 1个

�0. 5 mm的喷油孔和 4个 �1. 5 mm气孔组成.

如图 2所示, C 型稳定器方案为普通 V 型稳

定器,稳定器流向长 L 为 60 mm, 槽宽 H 为 45

mm, 顶角为30�,展向长 l为 170 mm.由直射式喷

油杆在前方距离稳定器尾部 250 mm 处供油. 直

射式喷油杆上沿轴向均匀排布 3个直径为 0. 5

mm 的喷油孔.

图 1� 尾缘吹气式稳定器结构示意图

F ig� 1� EBMC f lameholder str uctur e sketch map

图 2� C 型稳定器方案示意图

Fig� 2 � F lameholder C pro ject sketch map

2 � 稳定器后体角的设计

稳定器后体角对稳定器结构强度、切向动量、

回流区和尾缘吹气雾化都有明显影响. 从材料力

学结构强度考虑,后体角小于 180�时其后挡板为

V型,抗热应力强度远远高于直板,有利于实际工

程应用.下面将探讨一下后体角对切向动量、回流

区和尾缘吹气雾化的影响.

2. 1 � 后体角对切向动量和回流区的影响

由于尾缘后体角度决定了尾缘射流速度矢量

角度,因此对尾缘吹气动量效应有直接影响.如果

单独考虑尾缘射流速度对来流的动量效应,那么

基本上切向速度越大则尾缘射流气帘作用就越明

显,相应的回流区也就越大,从这个角度考虑后体

角为 180�时尾缘切向动量达到最大, 回流区区域

也达到最大值.但是后体几何结构也直接影响回

流区的形成发展. 当后体角小于 180�时, 后挡板

几何结构成 V 型有利于回流区内气流的循环流

动,从而加大了回流区的长度.因此后体角对回流

区的影响是双方面的, 要结合具体实际情况来进

行考虑.由于 CFD软件对亚声速冷态流场的模拟

计算已经比较成熟, 可以作为工程设计的依据,因

此采用数值模拟的方法来研究后体角对回流区的

影响.

利用 Fluent6. 1 CFD软件采用 RNG k� 湍
流模型模拟在来流常压, !m= 0. 18 T m= 300 K 状

态下, 尾缘射流流量 Gaj = 30 g/ s, 后体角 �为

60�, 120�和 180�尾缘吹气式稳定器的流场,如图 3

所示.由图 3可以看出随着后体角变化,尾缘吹气

式稳定器回流区经历了先增大后减小的变化. 在

尾缘后体角为 120�时, 回流区长度最长. 后体角

为 180�时回流区长度略小, 但尾缘处更加饱满.

后体角为 60�时回流区最小. 因此选用后体角为

120�和 180�的尾缘吹气式稳定器作进一步对比试
验研究.

2. 2 � 后体角对尾缘吹气雾化影响的试验研究

对于尾缘吹气稳定器,内部喷油杆为气动雾
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图 3� 数值模拟在来流 !m= 0. 18, T m = 300 K 状态下,

尾缘射流流量 Gaj = 30 g/ s,随着后体角的

变化,尾缘吹气式稳定器回流区的变化.

F ig� 3 � Numerica l simulation recir culating zone of the

EBMC flameho lders base plan angle var iety

( incoming flow !m = 0. 18, T m = 300 K ,

edge blow ing f lux Ga j= 30 g/ s)

化喷油杆.喷出液体经气动雾化喷嘴一次雾化,经

腔内掺混后,液雾和气流在稳定器长缝处射流而

出,形成二次雾化.由于燃油雾化质量对燃烧有重

要影响,因此通过对尾缘雾化场的测试有助于对

其燃烧性能进行分析.

在冷态下测试了后体角不同对尾缘吹气式稳

定器初始雾化的影响.如图 4所示,雾化实验在静

止空气中进行, 采用 PDA 二维激光测雾仪测量

稳定器尾缘出口初始雾化分布. 供气系统中的气

源采用暂冲式气源. 高压气流通过减压阀被减压

后,通过压力表和浮子流量计进入喷油杆,浮子流

量计用来测量空气流量.因为实验只研究稳定器

尾缘出口的雾化场, 不涉及燃油的蒸发、燃烧,所

以实验中用水代替煤油,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.

试验的测试坐标如图 5所示, 坐标原点 o 位

于稳定器长缝的出口面中心, x 轴沿缝宽方向, y

图 4 � 雾化实验装置示意图

Fig� 4 � Atomization equipment sketch map

图 5 � 雾化测量坐标示意图

F ig� 5� Atomization test coordinat e sketch map
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轴沿缝长方向. 可由计算机控制位移机构, 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.

试验选择某个典型工况(稳定器内喷油杆气

压 0. 4 M Pa,液压 0. 6 M Pa)进行了雾化测试,其

试验结果如图 6、图 7所示.

图 6 所示为气压 0. 4 M Pa, 液压 0. 6 M Pa

时, A, B 型稳定器尾缘出口上方, y = 0, z = 10

mm 处 SMD 沿 x 方向的分布曲线. 由图可见后

体角为 120�的稳定器出口射流沿 x 方向分布的

SMD 较小.经过计算,在 y= 0, z = 10 mm 处, A

型稳定器出口沿 x 方向平均SMD 为 81 ∀m, B型

为 112 ∀m.

图 7 所示为气压 0. 4 M Pa, 液压 0. 6 M Pa

时, A, B型稳定器尾缘出口上方, z= 10 mm , x 为

5 mm 和 0(由于A 喷口相对于 z 向有 30�夹角,所

以 A喷口射流中心 x 坐标需要偏移 5 mm)处

SMD 沿 y 方向的分布曲线. 由图可见后体角为

120�的稳定器出口射流沿 y 方向分布的 SMD 较

小.经过计算, A 型稳定器出口沿 y 方向平均

SMD 为 67 ∀m, B型为 87 ∀m.

A型稳定器出口平均 SMD 比 B型分别减少

了 22. 4%和 23% ,由此可见 A 型稳定器出口射

流雾化质量好于 B型.

这是由于气动喷油杆喷出的液雾大部分随气

流从尾缘射出; 部分会在后挡板撞击破碎;部分会

在后挡板形成液膜, 将在尾缘进行二次雾化. 后体

角为 120�比 180�气流流动更加顺畅,更多液雾从

尾缘喷口直接射出. 而碰壁形成的液膜在气流作

用下会展得更薄,有利于二次雾化,从而雾化质量

更好.

图 6 � p a = 0. 4 MPa, p f= 0. 6 MPa, y= 0, z= 10 mm

处 A, B型稳定器 SMD 沿 x 方向的分布

Fig� 6 � SMD distribution in x direction o f flameholder

A and B ( p a= 0. 4 MPa, p f = 0. 6 M Pa,

y= 0, z= 10 mm)

图 7 � p a = 0. 4 M Pa, p f = 0. 6 MPa, x= 5 mm( A )和 0( B) ,

z= 10 mm 处 A, B型稳定器 SMD 沿 y 方向的分布

Fig� 6 � SMD distr ibution in y direction of f lameholder

A and B ( p a= 0. 4 M Pa, p f = 0. 6 MPa,

x = 5 mm( A) or 0( B) , z= 10 mm)

3 � 后体角对稳定器燃烧性能影响的
试验验证

3. 1 � 燃烧性能试验设备和测试系统

燃烧性能试验在如图 8所示的二元加力燃烧

试验台上进行.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. 3台 VKI 单管加热器

加热来流,通过调节系统保持所需来流参数.试段

长 1 600 mm, 截面 300 mm ! 170 mm 矩形通道,

试验段开有观察窗. 稳定器水平安装在试段管道

中心,其前缘与来流方向垂直.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 = 室温~ 773 K,压力 p= 常压,来流速度系

数 != 0. 1~ 0. 25;稳定器内供气压力: p = 0~ 0. 6

MPa(表压) ;加力供油压力: p = 0~ 0. 6 M Pa(表

压) .

3. 2 � 试验结果和分析

本文在二元加力试验台上模拟加力进口来流

常压,!m= 0. 1, 0. 18, 0. 25, Tm = 573 K, 673 K,

773 K状态下, 对不同后体角的尾缘吹气式稳定

器进行了燃烧试验, 探讨了尾缘吹气稳定器后体

角对燃烧性能的影响. 尾缘稳定器供油量模拟局

部加力供油,设为 G f = 14 g / s. 根据文献[ 9]稳定

器尾缘吹气当量比越接近 3时,燃烧效率越高.因

此在试验中稳定器供气量 Gaj设定为气动喷油杆

在试验条件下能达到的最大供气量30 g / s,小于
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1整流网板; 2热电偶; 3总静压探针; 4静压探针; 5前喷油杆; 6火焰稳定器;

7观察窗; 8位移机构; 9测量靶子(总温总压组合探针) ; 10点火电嘴

图 8 � 试验段结构示意图(单位: mm)

Fig� 8� Exper iment segment st ruct ur e sketch map

来流 2% .通过燃烧试验研究稳定器后体角不同

对流阻特性、贫熄边界和燃烧效率的影响,探讨尾

缘吹气式稳定器后体角在试验条件下的性能特

性,并与槽宽大 50%的 V 型稳定器进行性能相

比.以下各图图标A, B, C分别代表三种稳定器试

验方案.

3� 3 � 燃烧状态下流阻特性

如图 9所示为在来流温度 T m 573 K 下, 三种

尾缘吹气稳定器其总压恢复系数随来流速度的变

化特性.随着速度系数增大,三种稳定器总压恢复

系数减小, A型稳定器高于 B 型, 略低于 C型.由

于后体角变小, 使得切向动量减小,有利于减少流

阻.因此减小后体角有利于减小燃烧状态下的流

阻损失,特别是在高流速下较明显.

如图 10 所示为在来流速度系数 !m = 0. 18

下,三种稳定器总压恢复系数随来流温度的变化

图 9 � 在 T m= 573 K 时, 稳定器总压恢复系数

随来流速度的变化( Gaj = 30 g/ s, G f = 14 g/ s)

Fig� 9 � To tal pressure comeback coefficient v ariety with

different incoming flow speed

( T m= 573 K, Gaj = 30 g/ s, G f = 14 g/ s)

图 10� 在 !m = 0. 18 时,稳定器总压恢复系数

随来流温度的变化 Gaj= 30 g / s � G f = 14 g / s

F ig� 10� To tal pr essure comeback coefficient v ariet y w ith

differ ent incoming flow temperatur e

(!m = 0. 18, Gaj = 30 g/ s, G f = 14 g/ s)

特性.随着来流温度增大,三种稳定器总压恢复系

数有所减小.三种稳定器流阻损失基本相当. A型

稳定器略高于 B型,略低于 C型.

3. 4 � 贫熄边界特性

图 11所示为来流是常压、Tm= 573 K 时, 三

种稳定器的贫熄边界随来流速度的变化特性. 如

图所示,尾缘吹气稳定器后体角为 120�的贫熄边

界较宽.同时, 随着来流速度的增加,稳定器 A 的

贫熄边界优势一直保持.

图 12所示为来流是常压、!m = 0. 18时,三种

稳定器的贫熄边界随来流温度变化的特性.稳定

器 A的贫熄边界均好于槽宽比其大 50%的 V 型

稳定器.

按照回流区点燃模型理论
[ 3]

,回流区燃烧产

物起着点燃可燃气主流的作用. 对于 V 型稳定
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器,当来流速度增加,回流区燃烧产物与主流燃气

接触时间越来越短, 当其小于反应特征时间时候,

则发生熄火. 对于尾缘吹气稳定器, 通过尾缘吹

气,建立气帘,从而扩大回流区,提高停留时间,从

而扩大贫熄边界. 内置气动雾化燃油一方面可以

提高雾化质量, 有助于降低回流区反应特征时间,

从而拓宽贫熄边界; 但另一方面则尾缘燃油分布

较为均匀,局部燃油当量比明显低于普通 V 型稳

定器,从而使得贫熄边界变窄.由图 3可知稳定器

A回流区较大,由图 6、7可知稳定器 A 雾化质量

较高,因此稳定器 A的贫熄边界在三种稳定器中

最宽.稳定器 B 尽管也采用了尾缘吹气技术, 但

是由于其回流区较小, 尾缘燃油分布均匀不利因

素占据主导地位, 因此贫熄边界反而不如槽宽大

50%的普通 V型稳定器.

图 11� 在 T m= 573 K 时, 稳定器贫熄边界

随稳定器来流速度系数的变化( Gaj = 30 g/ s)

Fig� 11� Lean limit of the flame stabilization va riety with

different incoming velocity coefficient ( Tm= 573 K,Gaj= 30 g/ s)

图 12� 在 !m= 0. 18 时,稳定器贫熄边界

随来流温度的变化( Ga j= 30 g / s)

Fig� 12� Lean limit of the flame stabilization va riety with

differ ent incom ing flow temperatur e

(!m = 0. 18, Gaj = 30 g/ s)

3� 5 � 燃烧效率

图 13所示为来流是常压、Tm= 573 K 时, 三

种稳定器燃烧效率随来流速度的变化特性.由图

可见, 尾缘吹气稳定器燃烧效率均高于槽宽大

50%的 V型稳定器. A, B型稳定器由于后体角不

同而燃烧效率有较大差别,可见由于后体角改变

对于燃油雾化效果和回流区大小均有一定影响,

从而影响了稳定器的燃烧效率. 在 T m= 573 K,

!m= 0. 18时, A型稳定器燃烧效率比 B 型和 C 型

分别高出 8%和 24% .

图 13� 在 T m= 573 K 时, 稳定器燃烧效率

随来流速度系数的变化

F ig� 13 � Combustion eff iciency var iety w ith different

incoming velocit y coefficient ( T m= 573 K)

来流速度增加一方面缩短停留时间不利于燃

烧, 另一方面提高湍流度, 增强燃烧反应物掺混,

燃油在来流中破碎雾化被加强,从而有利于燃烧.

尾缘吹气稳定器由于采用了气动雾化的方法, 在

尾缘处喷射的油气混气中燃料液滴明显小于直射

式喷油杆,油气分布更加均匀合理,在有限距离内

燃烧效率大为提高, 因此优于槽宽大 50%的 V型

稳定器. A 型后挡板有利于回流区形成发展和燃

油雾化.因此 A 型稳定器燃烧效率高于 B 型和 C

型.

图 14所示为来流是常压、!m = 0. 18时,三种

稳定器燃烧效率随来流温度的变化特性.如图所

示尾缘吹气稳定器燃烧效率依旧高于普通 V 型

稳定器, A 型稳定器优于 B 型稳定器.

因为采用燃烧方式加热来流一方面升高温度

有利于燃烧,同时也降低了来流的含氧量不利于

燃烧. 同时保持速度系数 !一定时,随着来流温度

的升高,气体来流速度升高,则停留时间缩短不利

于燃烧.尾缘吹气稳定器凭借气动雾化和气动稳

焰的双重手段,使得其燃烧效率高于槽宽比它大
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图 14� 在 !m= 0� 18 时,稳定器燃烧效率

随来流温度的变化

F ig� 14 � Combustion efficiency var iety w ith different

incoming temperatur e ( !m= 0. 18)

50%的普通 V 型稳定器. 在温度升高情况下, A

型稳定器依靠结构取得的回流区和雾化优势有所

减弱.在 Tm= 773 K,!m= 0. 18时, A型稳定器燃

烧效率比 B型和 C型分别高出 3%和 16%.

4 � 结 � 论

本文在模拟工况下对不同后体角的尾缘吹气

稳定器的流动雾化和燃烧性能进行了计算分析与

试验研究,结果表明:

1) 尾缘吹气稳定器后体角对尾缘射流液雾

的 SMD有一定影响.在静态试验条件下, 后体角

为 120�的尾缘射流液雾 SMD小于后体角为 180�

的稳定器,小了约 22% ,雾化质量较好, 有利于燃

烧;

2) 尾缘吹气稳定器后体角加力不工作时无

影响,加力工作时有影响. 在试验条件下, 后体角

为 120�的尾缘吹气稳定器流阻损失更小,在高流

速下较明显;

3)尾缘吹气稳定器后体角影响稳定器的贫

熄边界.在试验条件下, 后体角为 120�的尾缘吹

气稳定器贫熄边界更宽, 优于后体角为 180�的和

槽宽大 50%的 V形稳定器;

4)尾缘吹气稳定器后体角影响稳定器的燃烧

效率.在试验条件下, 后体角为 120�的尾缘吹气

稳定器燃烧效率更高. 在常压, !m = 0. 18, Tm =

573 K状态下,后体角为 120�的稳定器燃烧效率

比 180�的稳定器高 8% ,比槽宽大 50%的 V 形稳

定器高 24% .

试验表明,尾缘吹气稳定器后体角对稳定器

的燃烧性能有重要影响, 后体角为 120�具有流阻
损失更小, 贫熄边界更宽, 燃烧效率更高的优势,

具有在先进加力燃烧室应用的前景.
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