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气液比对液体中心式气液同轴离心喷嘴燃烧过程的影响
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摘　要：为了分析气液比对液体中心式气液同轴离心喷嘴燃烧过程的影响，针对一台采用液体中心式气
液同轴离心喷嘴的燃气发生器在不同气液比下进行热试，并对试验结果进行深入分析。结果表明：随着气液

比的增加，燃烧过程存在三种状态———稳定燃烧、稳定燃烧过渡到低频不稳定燃烧、低频不稳定燃烧。这种

低频不稳定燃烧与供应系统的振荡无关，是由气液比增加造成三岔火焰远离喷注面板，当三岔火焰到达喷雾

撞击点后火焰稳定性降低，使得火焰在回流区内前后振荡引起的。
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　　由于具有良好的雾化性能和工况适应性，液
体中心式气液同轴离心喷嘴在 ＲＬ１０－Ａ、ＲＤ－
５７、ＹＦ－７３、ＹＦ－７５等发动机中得到了应用，并
且在低温无毒液氧－甲烷发动机中也是一种备选
应用方案［１］。这种喷嘴由一个液体离心式喷嘴

和同轴气体环缝组成，根据氧化剂和燃料状态的

不同可以选择“液氧 －气燃”和“气氧 －液燃”两
种推进剂组合形式。液体中心式气液同轴离心喷

嘴的燃烧特性主要包括发动机燃烧性能和喷嘴的

火焰结构特性。

由于用气体燃料将液氧包裹在其内部可以避

免液氧溅到燃烧室壁面造成烧蚀，“液氧 －气燃”
这种推进剂组合主要应用于液体火箭发动机。针

对液体中心式气液同轴离心喷嘴对发动机燃烧性

能的影响，国内外开展了大量的研究［２－４］。Ｈｕｌｋａ
等［５－６］指出，增加液氧喷注动量、减小燃料喷注动

量能够增加发动机燃烧效率。Ｓａｓａｋｉ等［７］对比了

液体中心式气液同轴直流喷嘴和液体中心式气液

同轴离心喷嘴的燃烧特性，指出采用液体中心式

气液同轴离心喷嘴的发动机比采用液体中心式气

液同轴直流喷嘴的发动机具有更好的稳定性，因

为液体中心式气液同轴离心喷嘴具有更好的雾化
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性能。Ｊｏｎｅｓ等［８］对比了采用液体中心式气液同

轴直流喷嘴和液体中心式气液同轴离心喷嘴的发

动机燃烧室壁面热流分布情况，发现采用液体中

心式气液同轴离心喷嘴的燃烧室壁面热流分布更

加均匀，两种喷嘴工作时沿轴向壁面热流分布变

化都小于３％。Ｔａｍｕｒａ等［９］指出液体中心式气液

同轴离心喷嘴的燃烧非常靠近喷注面板，燃烧性

能随着混合比的增大而提升。Ｈｏｗｅｌｌ等［１０］发现

燃料的喷注速度对燃烧效率有重要影响，减小燃

料喷注速度是提高燃烧效率的重要手段。Ｚｈｕａｎｇ
等［１１］分析了缩进对液体中心式气液同轴离心喷

嘴火焰的影响，指出缩进会显著改变燃料和氧化

剂的喷注速度和动量比，进一步影响燃烧性能，且

存在最佳的喷嘴缩进长度。

对于“液氧 －气燃”这种推进剂组合下液体
中心式气液同轴离心喷嘴的火焰结构，Ｒａｈｍａｎ
等［１２］用液氧气氢进行了开窗热试，发现火焰驻定

在液氧喷嘴出口。Ｓａｌｇｕｅｓ和Ｋａｌｉｔａｎ等［１３－１４］对比

分析了液体中心式气液同轴直流喷嘴和液体中心

式气液同轴离心喷嘴的液氧甲烷火焰结构。发现

ＯＨＰＬＩＦ和ＯＨ两种信号强度在火焰中的位置
是不同的。液体中心式气液同轴离心喷嘴的燃烧

室压力和燃烧效率要高于液体中心式气液同轴直

流喷嘴，动量比更高的液体中心式气液同轴离心

喷嘴的燃烧效率更高。这是因为燃烧主要受雾化

控制，液体中心式气液同轴离心喷嘴的雾化效率

高于液体中心式气液同轴直流喷嘴，同时动量比

高的喷嘴雾化效率更高。液体中心式气液同轴直

流喷嘴的液核和火焰扩张不如液体中心式气液同

轴离心喷嘴。ＯＨ化学发光位置在液核边缘，在
喷嘴面板附近，发光区非常靠近液膜，并且当向下

游发展时可以明显看到扩张和亮度增强。流场结

构、雾化和混合过程对ＯＨＰＬＩＦ和ＯＨ信号位置
都有重要影响。燃烧区突然膨胀的地方是雾化和

蒸发最快的地方，此处ＯＨ信号较强。这一位置
发生的过程与整个燃烧效率有关，动量比大的液

体中心式气液同轴离心喷嘴之所以性能更好是由

于这些物理过程发生得更早。

“气氧－液燃”这种推进剂被广泛应用于高
超声速地面试验系统的燃气发生器中。目前针对

这种推进剂组合下液体中心式气液同轴离心喷嘴

燃烧特性的研究主要集中在发动机点火和燃烧性

能上。钟战［１５］针对采用液体中心式气液同轴离

心喷嘴的燃气发生器，对比了氧气和空气对燃气

发生器点火和燃烧性能的影响。他指出，以氧气

作为氧化剂时，燃气发生器燃烧效率与液滴蒸发

速率密切相关；以空气作为氧化剂时，气体流速大

导致火焰难以在燃烧室内稳定是燃气发生器点火

困难的主要原因。Ｚｈｏｎｇ等［１６］对采用液体中心

式气液同轴离心喷嘴以及以空气为氧化剂的燃气

发生器的火焰稳定性进行了研究，发现减小喉部

直径、增大燃烧室压力、提高液体燃料喷注压降、

安装Ｖ型槽火焰稳定器可以显著提高燃气发生
器的火焰稳定能力。从这些手段可以看出，火焰

稳定能力主要受气体喷注速度和液滴蒸发时间共

同决定，减小喉部直径、增大燃烧室压力可以降低

气体喷注速度，提高液体燃料喷注压降可以增强

燃料的雾化、减小液滴直径、缩短蒸发时间。张新

桥等［１７］对采用液体中心式气液同轴离心喷嘴的

空气－煤油－水燃气发生器的点火特性进行了试
验，试验中采用Ｖ型槽火焰稳定器，结果表明：实
现可靠点火的余氧系数下限为０５１，水的加入使
点火和火焰稳定困难，可以通过提高余氧系数来

提高点火可靠性和火焰稳定性。张新桥等［１８］对

采用液体中心式气液同轴离心喷嘴的燃气发生器

以氧气作为氧化剂进行点火热试，对试验结果的

统计分析表明：燃气发生器存在低频不稳定燃烧

和粗暴燃烧两种不稳定燃烧形态，其中粗暴燃烧

没有主频，其发生概率高于低频不稳定燃烧，且与

余氧系数存在较强相关性。康忠涛等［１９－２１］对采

用液体中心式气液同轴离心喷嘴的空气－煤油燃
气发生器进行了点火和燃烧性能试验，发现空气

含氧量低、喷注速度太大造成火焰难以稳定，需要

采用Ｖ型火焰稳定器或气体旋流器形成回流区
以稳定火焰。

从以上分析可知，对液体中心式气液同轴离

心喷嘴燃烧过程的研究主要关注喷嘴燃烧性能，

而对燃烧稳定性的研究很少。而不稳定燃烧一直

是困扰发动机研制的世界难题，会对发动机结构

造成剧烈破坏。因此有必要对液体中心式气液同

轴离心喷嘴的燃烧稳定性开展研究，特别是气液

比对液体中心式气液同轴离心喷嘴燃烧稳定性的

影响。

１　试验方法

为了分析气液比对液体中心式气液同轴离心

喷嘴燃烧过程的影响，对一个采用液体中心式气液

同轴离心喷嘴的燃气发生器进行了一系列热试。

１．１　燃气发生器

燃气发生器的构成及工作原理如图１所示。
燃气发生器燃料通过均匀布置在喷注面板上的切

向孔离心式喷嘴喷注进入燃烧室。燃气发生器氧

·３５·
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气通过离心式喷嘴周围的环缝喷注进入燃烧室。

燃料与氧化剂在喷嘴出口相互掺混、蒸发并燃烧。

燃烧室为圆筒形燃烧室，喷管为圆弧过渡收缩喷

管。燃气发生器采用高温热射流点火，点火孔布

置于喷注面板正中心。

图１　燃气发生器示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ

１．２　试验系统

１．２．１　管路与供应系统
燃气发生器热试采用挤压式供应系统。由于

燃气发生器流量较大，需要较大的点火能力，试验

采用高温热射流进行点火。燃气发生器的供应包

括燃气发生器燃料和燃气发生器氧气，以及燃料

和氧气的吹除管路。

１．２．２　测控系统
燃气发生器试验过程中测量的参数有压力和

流量，测量系统包括压力传感器、流量计、数据采

集与处理系统。压力测量精度为 ０５％Ｆｓ，流量
测量精度为１０％Ｆｓ，数据采集频率可调节。控
制系统由工控机和光耦隔离数字输入输出面板及

控制继电器构成，可以实现自动控制和手动控制。

１．３　试验工况

燃气发生器试验工况见表１，一共进行了１３
次热试。试验通过调节燃发器氧气流量来调节气

液比，同时余氧系数也随着气液比的增大而增大。

此外，表１中还给出了通过热力计算得到的完全
反应后的理论燃烧温度。从气液比为０２３１时的
７２５７Ｋ增加到气液比为０３３５时的１１３７４Ｋ。

２　结果与讨论

２．１　试验结果与分类

燃气发生器热试结果见表２。从表２中可以
看出，随着气液比的增加，燃气发生器理论燃烧温

度逐渐升高。对这些热试数据进行归类，可以发

现，随着气液比的增加，燃气发生器燃烧过程可以

分为三种类型：稳定燃烧、稳定燃烧过渡到低频不

稳定燃烧和低频不稳定燃烧。

表１　燃气发生器热试工况

Ｔａｂ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

序号 气液比 理论燃烧温度／Ｋ

Ｈ－１ ０．２３１ ７２５．７
Ｈ－２ ０．２３５ ７３８．８
Ｈ－３ ０．２５８ ８０９．５
Ｈ－４ ０．２５９ ８１３．９
Ｈ－５ ０．２７４ ８６１．１
Ｈ－６ ０．２７８ ８７３．５
Ｈ－７ ０．２８４ ８９３．７
Ｈ－８ ０．２９２ ９２４．４
Ｈ－９ ０．２９５ ９３５．９
Ｈ－１０ ０．３１３ １０２４．４
Ｈ－１１ ０．３１６ １０３９．７
Ｈ－１２ ０．３３４ １１３２．３
Ｈ－１３ ０．３３５ １１３７．４

表２　燃气发生器热试结果

Ｔａｂ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｈｏｔｔｅｓｔｓ

气液比
理论燃烧

温度／Ｋ
试验

结果

燃烧

效率

频率／
Ｈｚ

０．２３１ ７２５．７ 稳定 ０．８２
０．２３５ ７３８．８ 稳定 ０．８０
０．２５８ ８０９．５ 稳定 ０．８３
０．２５９ ８１３．９ 稳定 ０．８３
０．２７４ ８６１．１ 稳定→低频不稳定 ０．８７ ２０．０２
０．２７８ ８７３．５ 稳定→低频不稳定 ０．８７ １８．０７
０．２８４ ８９３．７ 稳定→低频不稳定 ０．８８ １８．５５
０．２９２ ９２４．４ 稳定→低频不稳定 ０．８７ ２１．００
０．２９５ ９３５．９ 稳定→低频不稳定 ０．８０ ２１．９７
０．３１３ １０２４．４ 低频不稳定 ０．８６ ２０．５１
０．３１６ １０３９．７ 低频不稳定 ０．８５ １７．５８
０．３３４ １１３２．３ 低频不稳定 ０．８８ ２０．０２
０．３３５ １１３７．４ 低频不稳定 ０．８０ １９．５３

２．１．１　稳定燃烧
对压力曲线采用燃烧室设计压力进行无量纲

化处理，得到稳定燃烧时的无量纲燃烧室压力、无

量纲氧气喷前压力和无量纲燃料喷前压力曲线，

如图２（ａ）所示。从图２（ａ）中可以看出，试验过
程中燃烧室压力和燃料喷前压力较为稳定，但氧

气喷前压力存在一定波动。对燃烧室压力曲线进

行短时傅里叶变换得到频谱随时间的变化云图，

如图２（ｂ）所示。从图２（ｂ）中可以看出，燃烧室
压力没有明显主频。

２．１．２　稳定燃烧过渡到低频不稳定燃烧
典型的稳定燃烧逐渐过渡到低频不稳定燃烧
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时的无量纲燃烧室压力、无量纲氧气喷前压力和无

量纲燃料喷前压力曲线如图 ２（ｃ）所示。从
图２（ｃ）中可以看出，试验过程中燃料喷前压力较
为稳定，氧气喷前压力一直处于振荡状态，而燃烧

室压力在６２～７１ｓ之间为稳定状态，之后开始振
荡。燃烧室压力频谱随时间的变化如图２（ｄ）所
示。从图２（ｄ）中可以看出，燃烧室在６２～７１ｓ
之间没有明显主频，之后开始出现低频振荡。

２．１．３　低频不稳定燃烧
典型的低频不稳定燃烧时的无量纲燃烧室压

力、无量纲氧气喷前压力和无量纲燃料喷前压力

曲线如图２（ｅ）所示。从图２（ｅ）中可以看出，试
验过程中氧气喷前和燃烧室压力一直存在振荡，

燃料喷前压力略有振荡。燃烧室压力曲线的频谱

如图２（ｆ）所示，从图２（ｆ）中可以看出，整个试验
过程中燃烧室压力为低频振荡。

（ａ）稳定燃烧时的压力曲线
（ａ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｂｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

（ｂ）稳定燃烧时的频谱特征
（ｂ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｓｔａｂｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

（ｃ）稳定向低频不稳定燃烧过渡时的压力曲线
（ｃ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｔｈｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｆｒｏｍｓｔａｂｌｅ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｔｏｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

（ｄ）稳定向低频不稳定燃烧过渡时的频谱特征
（ｄ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｗｉｔｈｔｈｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｆｒｏｍｓｔａｂｌｅ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｔｏｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

（ｅ）低频不稳定燃烧时的压力曲线
（ｅ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓｏｆｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

（ｆ）低频不稳定燃烧时的频谱特征
（ｆ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

图２　三种典型试验结果的压力曲线和频谱特征
Ｆｉｇ．２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓａｎｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｒｅｅｔｙｐｉｃａｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ
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２．２　不稳定燃烧机理分析
通常认为液体火箭发动机中低频不稳定燃

烧是燃烧过程与供应系统耦合产生的，而高频

不稳定燃烧是燃烧过程与燃烧室声学过程耦合

产生的。为了找到燃气发生器中低频不稳定燃

烧产生的真正原因，计算得到了燃气发生器氧

气喷前和燃料喷前压力的频谱特征，如图 ３
所示。

（ａ）稳定燃烧时氧气集气腔压力频谱
（ａ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｅｏｘｙｇｅｎｍａｎｉｆｏｌｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｓｔａｂｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

（ｂ）稳定燃烧时燃料集液腔压力频谱
（ｂ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｅｆｕｅｌｍａｎｉｆｏｌｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｓｔａｂｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

（ｃ）稳定向低频不稳定燃烧过渡时
氧气集气腔压力频谱

（ｃ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｅｏｘｙｇｅｎｍａｎｉｆｏｌｄｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎ
ｔｈｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｆｒｏｍｓｔａｂｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｔｏｌｏｗ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

（ｄ）稳定向低频不稳定燃烧过渡时
燃料集液腔压力频谱

（ｄ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｅｆｕｅｌｍａｎｉｆｏｌｄｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎ
ｔｈｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｆｒｏｍｓｔａｂｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｔｏｌｏｗ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

（ｅ）低频不稳定燃烧时氧气集气腔压力频谱
（ｅ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｅｏｘｙｇｅｎｍａｎｉｆｏｌｄｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎ

ｔｈｅｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

（ｆ）低频不稳定燃烧时燃料集液腔压力频谱
（ｆ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｅｆｕｅｌｍａｎｉｆｏｌｄｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎ

ｔｈｅｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

图３　三种典型试验结果的氧气集气腔和燃料集液腔频谱特征
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｔｙｐｉｃａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｓｏｆｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｎｏｘｙｇｅｎａｎｄｆｕｅｌｍａｎｉｆｏｌｄ
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　　从图３中可以看出，稳定燃烧时，燃料喷前压
力没有明显主频，但氧气喷前压力从氧气开阀到

关阀一直存在一个约４００Ｈｚ的主频。这个主频
是由氧气供应系统造成的，但是燃烧过程对氧气

供应系统的这个中频振荡具有抑制作用，使得这

个中频没有体现到燃烧室压力上来。燃烧室从稳

定燃烧过渡到低频不稳定燃烧时，氧气喷前压力

仍然存在一个约４００Ｈｚ的主频，但是这个主频与
燃烧室压力振荡频率差别较大，这说明燃烧过程

的低频振荡不是由氧气喷前振荡引起的。从燃料

喷前的压力频谱来看，此时燃料喷前受燃烧室压

力振荡的影响还不明显。当燃烧室低频振荡时，

氧气喷前压力仍然存在约４００Ｈｚ的中频。但是
这与燃烧室压力的振荡频率相差很远，这说明燃

烧室压力的低频振荡是由燃烧过程本身造成的。

此时，燃料喷前压力略有低频振荡，这是由燃烧室

压力的振荡引起的。

从上述分析可以看出，试验中形成的燃烧

室低频振荡的主频与氧气供应系统振荡的中频

相差较远，这说明低频不稳定燃烧与供应系统

的振荡无关。从表 ２中可以看出，低频不稳定
燃烧是伴随气液比的增大出现的，说明这种低

频不稳定燃烧主要与工况参数有关。从喷雾的

角度看，工况参数主要影响燃烧室内喷雾锥角、

雾化质量和流场结构。这些参数的变化又会影

响火焰传播速度、火焰扩张角、火焰驻定位置

等。当不稳定燃烧发生后，燃烧室主频约为

２０Ｈｚ，并且基本不受气液比的影响。这表明气
液比等工况参数只决定这种低频不稳定燃烧是

否发生，一旦低频不稳定燃烧发生后，就不再受

气液比的影响，即低频不稳定燃烧发生后其自

维持机制与气液比无关。

燃气发生器喷注面板如图４所示，从图中可
以看出，除了靠近燃烧室壁面的一圈喷嘴外，在

内部每个喷嘴周围都有６个喷嘴。可以将相邻
４个喷嘴构成的“菱形”区域视为一个大的喷注
单元。由于具有对称性，可以认为相邻的大喷

注单元之间没有质量交换，即每个大喷注单元

可以看作是封闭的。在每个喷注单元内部，其

喷嘴出口附近典型的流场结构如图５所示。燃
料和氧气的射流会在两个喷嘴之间形成两种回

流区：一种是离心式喷嘴出口处形成的回流区，

由于喷嘴壁厚较小，此处的回流区尺寸很小；另

一种是在两个喷嘴之间形成的回流区，由于两

个液体中心式气液同轴离心喷嘴相距较远，此

处形成的回流区尺寸比离心式喷嘴出口处的回

流区大很多。

图４　喷注面板示意图
Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｆａｃｅｐｌａｔｅ

图５　燃烧室内喷雾火焰示意图
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｐｒａｙｆｌａｍｅｉｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

Ｓｉｎｇｌａ等［２２－２４］指出，要使火焰稳定在离心式

喷嘴出口处的回流区内，回流区尺寸必须大于火

焰面厚度。本文所采用的离心式喷嘴的喷嘴壁厚

约为１ｍｍ，因此离心式喷嘴出口处的小回流区尺
寸厚度小于１ｍｍ，而火焰面厚度则大于 １ｍｍ。
这是因为采用的燃料分子量显著大于Ｈ２，其火焰
面厚度应大于 ＬＯＸ／ＧＨ２火焰的火焰面厚度。而
Ｈｅｒｄｉｎｇ［２５］通过平面激光诱导荧光（ＰｌａｎａｒＬａｓｅｒ
ＩｎｄｕｃｅｄＦｌｕｏｒｅｓｃｅｎｃｅ，ＰＬＩＦ）测量得到 ＬＯＸ／ＧＨ２
火焰的火焰面厚度约为１ｍｍ。综上，喷雾火焰是
不能稳定在离心式喷嘴出口的小回流区内的，这

个结论也可以从试验后喷注面板的照片上得到，

喷嘴出口没有任何烧蚀的痕迹，燃烧室内的喷雾

火焰为一个脱体的火焰。

对于脱体火焰，由于氧气与燃料有一定的蒸

·７５·
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发、混合距离，可以形成部分预混状态。部分预混

的来流会在燃料喷雾和氧气回流区之间形成一个

三岔火焰，靠近燃料喷雾侧为富燃预混火焰，靠近

氧气回流区侧为贫燃预混火焰，中间为扩散火焰。

当氧气流量较大造成气流速度较大时，三岔火焰

的火焰前锋会逐渐远离喷注面板。当三岔火焰的

火焰前锋接近两个喷雾的撞击点时，两个三岔火

焰就会相互作用，同时三岔火焰与氧气回流区也

会相互作用。由于喷雾撞击点附近流动本身就是

非常不稳定的，这些作用更会显著降低火焰的稳

定性，使得三岔火焰贫燃侧预混火焰在氧气回流

区内前后振荡。当氧气流量进一步增大时，气流

速度也进一步增大，使得三岔火焰的火焰前锋进

一步远离喷注面板，当火焰前锋到达喷雾撞击点

后，火焰被吹熄。

为了验证上述燃气发生器低频振荡机理，

对三岔火焰贫燃侧预混火焰在氧气回流区内的

振荡频率进行估算。首先，采用 ＣＨＥＭＫＩＮ－
ＰＲＯ中的火焰速度计算器计算得到燃料和氧气
预混燃烧的火焰传播速度，如图６所示。从图６
中可以看出，火焰传播速度随着燃烧室压强的

增大而减小，但是减小幅度不大。频率估算时，

取三岔火焰贫燃侧预混火焰的火焰传播速度为

３ｍ／ｓ。然后，对于低速回流区，不考虑其内部的
气流速度，回流区长度取两个喷雾的撞击点距

喷注面板的距离 Ｌｉｍ。最后，根据火焰在回流区
内前后振荡一次的时间可以计算得到火焰的振

荡频率。

ｆｏｓ＝
１
ｔｏｓ
＝
Ｖｆｌａｍｅ
２Ｌｉｍ

（１）

式中，ｆｏｓ为火焰前后振荡频率，ｔｏｓ为火焰振荡周
期，Ｖｆｌａｍｅ为火焰传播速度，Ｌｉｍ为喷雾撞击点距喷
注面板的距离。

图６　火焰传播速度随燃烧室压强的变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｆｌａｍｅｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

至此，只要知道喷雾撞击点距喷注面板的距

离Ｌｉｍ就可以得到火焰前后振荡的频率。Ｌｉｍ可以
根据两个喷嘴的轴线距离 Ｌｉｎｊｅｃｔｏｒ和喷雾锥角 ２β
按式（２）计算得到。

Ｌｉｍ＝
Ｌｉｎｊｅｃｔｏｒ－Ｄ０
２ｔａｎβ

（２）

式中，喷注面板上两个喷嘴间距 Ｌｉｎｊｅｃｔｏｒ＝４４ｍｍ
（“菱形”喷注单元长对角线上的两个喷嘴间距），

Ｄ０为喷嘴直径，根据文献［２６］给出的喷雾参数预
估模型计算得到喷雾锥角２β＝３７６°。计算得到
喷雾撞击距离 Ｌｉｍ ＝５６ｍｍ，火焰振荡频率 ｆｏｓ＝
３

０．０５６×２＝２６７９Ｈｚ。

从表２中可以看出，燃气发生器试验中出现
的低频不稳定燃烧频率与三岔火焰贫燃侧预混火

焰在氧气回流区内的前后振荡频率非常接近，这

表明低频不稳定燃烧确实是由火焰在燃烧室内的

前后振荡造成的。可以看到，模型计算得到的火

焰振荡频率略高于低频不稳定燃烧的主频，这可

能是因为喷雾锥角计算中没有考虑气体喷注的影

响。在实际的燃气发生器中，气体以亚声速喷注

进入燃烧室，会在一定程度上减小喷雾锥角，从而

使得喷雾撞击点距喷注面板的距离增大，计算得

到的火焰振荡频率减小。考虑气体喷注的影响后

计算得到的火焰振荡频率将与试验结果更加

吻合。

２．３　燃烧性能

从表２中可以看出，随着气液比的增大，燃气
发生器从稳定燃烧过渡到低频不稳定燃烧。除个

别点外，发生低频不稳定燃烧后的燃烧效率显著

高于稳定燃烧。燃烧效率的提高一方面可能是由

低频不稳定燃烧引起的，另一方面也可能是由于

气液比增大的同时余氧系数也同步增大，而燃烧

效率随着余氧系数的增大而增大。此外，气液比

的增大也会使得喷嘴雾化效率提高，这也是燃烧

效率提高的重要因素。

３　结论

针对燃气发生器，改变气液比开展了一系列

热试，并对热试结果进行了深入分析。得到的主

要结论如下：

１）随着气液比的增大，液体中心式气液同
轴离心喷嘴燃烧过程存在三种状态：稳定燃烧、

稳定燃烧过渡到低频不稳定燃烧和低频不稳定

燃烧。

２）由于试验中离心式喷嘴出口处的回流区
尺寸小于稳定火焰需要的尺寸，火焰不能在喷

·８５·
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嘴出口驻定，形成一个脱体三岔火焰。随着气

液比的增大，火焰面逐渐远离喷注面板，当火焰

面接近喷雾撞击点时，火焰与火焰、火焰与回流

区的相互作用会减小火焰的稳定性，使得靠近

回流区一侧的火焰前后振荡，形成低频不稳定

燃烧。

３）随着气液比的增大，喷嘴燃烧效率呈增加
趋势，这与雾化效率和气液比增大造成余氧系数

的增大有关。［２７］
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２００９．　
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