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摘 要：为了研究一种适用于亚燃冲压发动机燃烧室的蒸发式火焰稳定器方案，采用 

PDF燃烧模型对其燃烧特性及供油匹配进行了流动及两相燃烧数值模拟与分析，重点研究了 

不同主燃区／局部供油匹配以及不同主燃区供油浓度分布等对燃烧性能的影响，获得了燃气温 

度峰值与均匀性相对优化的供油方案。 
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Abstract：To study an evaporative flame—holder suitable for the ramjet combustor．the numerical 

simulation and analysis of two--phase combustion flow field for combustion characteristics and the fu．- 

el supply matching was carried out based on PDF combustion mode1．The influence of different main 

combustion zone／local fuel·-feeding matching and fuel--feeding density distribution in different main 

combustion zone on the combustion performance were studied emphatically．An optimization fu— 

el-feeding scheme for peak value and uniformity of gas temperature were obtained．The calculation 

result of the scheme is rationa1．It has an important significance for the optimization design  for the fu- 

el·feeding scheme of the evaporative flame—holder． 
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0 引言 

火焰稳定器是冲压燃烧室的核心部件之一 ， 

作用是形成低速回流区提供稳定持续点火源。它 

对发动机的主要性能，如燃烧效率、稳定性、流 

阻损失及耗油率等都起着决定性的作用。火焰稳 

定器的设计好坏，直接关系到燃烧室乃至整台发 

动机是否成功【 。蒸发式火焰稳定器具有燃烧效 

率高，贫油熄火范围宽，点火性能好等优点，在 

工作状态多变的加力燃烧室和亚燃冲压燃烧室中 

得到普遍应用 。该类稳定器一般采用局部供油 

和主燃区供油相结合的供油方式，主燃区／局部供 

油匹配及主燃区供油浓度分布是决定燃烧室性 

能的关键因素。其中郑殿峰基于斯贝蒸发式稳 

定器新设计了 5种蒸发式稳定器 ，提高了点火 

性能、火焰稳定性和燃烧效率 ，扩大了低压下 

喷点 A向 

主燃区 

的贫富油熄火边界 。刘鸿、王家骅等对应用在 

AL一31F加力燃烧室的一种先进的特种 v型蒸发 

式火焰稳定器进行了研究 ，揭示了该种稳定器冷 

态下的总压损失特点以及低压稳定性好，贫富油 

熄火边界宽的特点 。 

本文对一种蒸发式火焰稳定器的流动、两相 

燃烧及性能进行了数值模拟与分析，并对不同主 

燃区／局部供油匹配以及不同主燃区供油浓度分布 

等进行了数值优化研究。 

1数学物理模型 

1．1研究问题 

本文所研究的蒸发式稳定器的几何结构及喷 

油方案如图 1所示。此稳定器置于二元通道内， 

选取堵塞比0．32，采用局部和主燃区匹配供油的 

方案 

图 1局部供油与主燃区供油的喷点布局 

Fig．1 Layout f0r local and main fuel一~eding i ectors 

1．2 数值方法 

计算采用有限体积方法和迎风格式对气相 

N—S控制方程进行离散。压力和速度的耦合采用 

SIMPLE方法。标准 一 模型提供湍流封闭，近 

壁区采用标准壁面函数处理。采用守恒标量的 

PDF模型处理扩散燃烧问题。煤油喷雾采用离散 

相模型，在全流场中用拉格朗日方法跟踪液滴的 

运动和输运 。 

1．3计算区域及网格划分 

如图 2所示，燃烧流场计算区域共划分为 5 

个区：稳定器单独划分为一个分区，网格适当加 

密；稳定器前方为一个分区，由于假设来流均 

匀，该区网格可适当减少；稳定器上、下方各为 

一 个分区，网格大小介于前两个分区之间；稳定 

器后部为一个分区，为精确捕捉稳定器后回流区， 

靠近尾缘部分应适当加密。网格总数约 60万。 
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(a)计算域分区网格划分 (b) 蒸发式稳定器表面网格 

图2计算域及网格划分 

Fig．2 Computational domain and meshing 

1．4 边界条件给定 

1．4．1进口 

速度进口，给定来流空气速度，平均混合分 

~y--o，混合分数脉动值 =0。 

1．4．2 出口 

压力出口，回流平均混合分数 =0，回流混 

合分数脉动值 —__O。 

1．4．3燃料进 口 

采用 DPM模型，给定煤油喷嘴的位置、液 

滴的速度、直径、静温和流量。 

1．4．4 壁面 

绝热，无滑移。 

具体模拟工况 ：进口气流 Ma=O．28；进口速 

度 V=123．5 m／s；油气比f=o．02。 

1．5 喷油方案简化 

1．5．1局部供油 

为了获得良好的燃烧数值模拟效果，将蒸发 

管的2排出气孔等面积简化为 2条狭缝面，计算 

时直接在狭缝面上定义局部供油喷射面。 

1．5．2 主燃区供油 

为了降低网格划分难度，减少网格数量，在 

对流场分布影响不大的前提下，将主燃区喷油杆 

忽略，计算时可以在真实喷油杆位置定义上、下 

2个喷射面。喷射面面积可按下式求得 

mf=pvAo 

式中：m 为燃油流量；P为燃油密度； 为燃油 

喷射速度；A。为喷射面面积。按文献 [11]给出 

的溅板喷嘴雾化角和气流速度、溅板槽宽关系及 

溅板喷嘴初始段平均直径 SMD和气流速度 关 

系，估算出喷嘴雾化角以及初始段索太尔平均直 

径 SMD：雾化角 20。，SMD~90 Ixm。 

2计算结果与分析 

2．1流场特征 

首先对局部／主燃区供油匹配 10％ s 90％的 

工况进行计算。 

由图3可见，蒸发式稳定器后部出现明显的 

回流区，由一对稳定的涡对组成 ，与文献 【12] 

给出的流型图一致。该回流区是由于主流卷吸稳 

定器尾缘死区形成，流场特性与常规 V型稳定器 

基本相似。由于从稳定器平板进气孔进来部分气 

流，减小了主流卷吸能力，回流区的气动力有了 

较大变化，回流区的负压有所降低，因此该回流 

区比同样槽宽的常规 V型稳定器的小，且略移向 

下游。 
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料与氧化剂的混合极为有利； 

2)通过局部供油 ，使稳定器尾缘出油气， 

可保证回流区气态燃油浓度较高，对于点火、组 

织燃烧比较有利； 

3)局部供油 10％时对应的稳定器后部高温 

区峰值最高，火焰后方各轴向截面温度分布更为 

均匀； 

4)除主燃区供油分布按 20％一60％一20％给 

定外，其余主燃区供油方案的温度分布与给定均 

匀燃油分布时相差不大，均可用均匀燃油分布简 

化近似模拟。 
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