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摘　 要:针对贫油预混预蒸发燃烧室主燃级中横喷液雾现象进行研究ꎬ综合考虑 ＲＰ － ３ 航空煤油横喷液雾的雾化、
蒸发和自燃过程构建自燃预测模型ꎬ基于 ＣＨ基团随时间的变化规律对自燃延迟时间进行预测ꎮ 结合试验测试结

果对模型进行校验ꎬ并进一步分析温度、压力、流速、射流动量比等变量对自燃延迟时间的影响规律ꎮ 结果表明:对
于直射式喷嘴形成的横喷液雾ꎬ其下游的油气分布主要受射流动量比和流动速度的影响ꎬ射流动量比决定了液雾

的总体油气比ꎬ流动速度则主要影响液滴的粒径及其蒸发时间ꎻ随着压力、射流动量比及气流速度的增加ꎬ自燃延

迟时间均会缩短ꎬ相比于预混燃料液雾的自燃延迟时间受负温度效应的影响较弱ꎮ
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引　 言

先进的低排放燃烧室通常采用贫油预混预蒸发

(Ｌｅａｎ￣Ｐｒｅｍｉｘｅｄ￣ＰｒｅｖａｐｒｉｚｉｎｇꎬＬＰＰ)的燃烧组织模式ꎬ
其主燃级通常采用预混段实现燃油与空气的充分掺

混ꎬ可以减少局部高温区并降低 ＮＯｘ 的排放水平ꎮ
但是随着燃气轮机效率和推重比的不断提升ꎬ燃烧

室进口温度和压力也逐渐提升ꎬ预混段内发生自燃

的风险也随之增加ꎮ 而从燃烧系统达到临界着火条

件到发生剧烈的燃烧反应尚需一段时间ꎬ这段时间

称为自燃延迟时间[１]ꎮ
目前ꎬ国内外针对自燃延迟时间的研究主要分

为预混燃烧和扩散燃烧两个方面:(１) 在预混燃烧

方面ꎬ文献[２]采用激波管开展了 ＲＰ － ３ 航空煤油

预混燃料的自燃测试试验ꎬ获得了压力范围 ０. １ ~
２０ ＭＰａ、温度范围 ６５０ ~ １ ５００ Ｋ、当量比 ０. ２ꎬ１. ０ꎬ
２ ０ 下的基础试验数据ꎻ(２) 扩散燃烧方面的研究

成果较少ꎬ文献 [３ － ５]采用流动反应器在更高的工

况下开展了横喷液雾的自燃试验ꎬ其最高温度达

到 １ ０００ Ｋꎬ最高压力达到了 ２. ３ ＭＰａꎬ获得了温度、
压力及射流动量比对自燃延迟时间的影响ꎮ 文献

[６ － ７]提出了单颗液滴自燃预测模型ꎬ通过对液滴

的蒸发过程与化学反应进行耦合求解得到该液滴的

自燃延迟时间ꎮ 然而该模型仅仅是基于单液滴的蒸

发过程构建的ꎬ也未考虑到周围空气的流动ꎬ因此在

液滴群的自燃延迟预测方面也尚有不足ꎮ
ＬＰＰ燃烧室预混段中横喷液雾的自燃过程与扩

散燃烧类似ꎬ需要综合考虑液态燃料的雾化、蒸发、
掺混以及燃油蒸气的自燃过程ꎮ 其对应的自燃延迟

时间包括物理延迟时间和化学延迟时间两部分ꎬ其
中物理延迟时间指的是液态燃料雾化、蒸发以及燃

油蒸气与空气进行掺混所需的时间ꎬ而化学延迟时

间则是燃油蒸气自燃所需的时间ꎮ 本文根据燃烧室

主燃级的雾化过程ꎬ综合考虑了温度、压力、流速及

射流动量比等参数的影响ꎬ构建了横喷液雾的自燃

延迟时间预测模型ꎮ 以期为主燃级预混段的设计提

供了一定的参考ꎮ

１　 液雾自燃模型

主燃级横喷液雾雾化过程如图 １ 所示ꎮ 主燃级

横喷液雾的自燃主要分为雾化、蒸发以及化学反应

三个过程ꎮ 液柱首先会在气动力的作用下会产生

对称反旋涡对(ＣＶＰ)以及涡脱落等复杂涡系ꎬ从
而失稳、破碎形成液雾ꎬ随后又在高温空气的氛围

中形成燃油蒸气 －空气可燃混合物ꎬ进而发生自燃

反应ꎮ

图 １　 主燃级横喷液雾示意图

Ｆｉｇ. １ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｌｉｑｕｉｄ ｊｅｔ ｉｎ
ｃｒｏｓｓ ｆｌｏｗ ｉｎ ｍａｉｎ ｓｔａｇｅ

为模拟该横喷液雾的自燃过程ꎬ构建了如图 ２
所示的自燃预测模型框架ꎮ 采用蒸发和化学反应模

型分别求解液雾中的燃油蒸发吸热率和自燃反应释

热率ꎬ将其作为能量源项计算液雾温度随时间的变

化ꎮ 根据温度和中间自由基浓度随时间的变化规

律ꎬ可以定量衡量横喷液雾化学反应的自燃延迟时

间ꎬ而物理延迟时间则将基于液柱射流的破碎时间

进行求解ꎮ

图 ２　 液雾自燃点火延迟时间预测模型框架

Ｆｉｇ. ２ Ｓｐｒａｙ ａｕｔｏｉｇｎｉｔｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｔｉｍｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌ ｆｒａｍｅｗｏｒｋ

１. １　 控制方程

考虑到横喷液雾的自燃现象涉及雾化、蒸发和

自燃反应等复杂过程的相互耦合作用ꎬ对该问题进

行简化ꎬ提出假设:(１) 假设液柱射流雾化阶段的蒸

发量和化学反应可以忽略不计ꎻ(２) 假设雾化后形

成的液滴粒径完全一致ꎬ而且液滴内外温度基本一

６６
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致ꎬ且已经达到其沸点ꎻ(３) 不考虑控制体内的燃油

浓度梯度ꎬ假设控制体内各处的油气比相同ꎮ
横喷液雾自燃预测模型控制体如图 ３ 所示ꎮ 采

用拉格朗日方法来追踪液雾下游的一段控制体ꎬ在
ｄｔ 的时间间隔内ꎬ燃油液滴蒸发会吸收大量热量ꎬ
同时发生自燃反应又会释放大量热量ꎬ使得控制体

的温度不断增加ꎬ根据控制体内的能量守恒ꎬ可得其

温度演变控制方程为:

ｍ̇ｇｃｐ
ｄＴｇ
ｄｔ ＝ Ｑ


－ ｍ̇ｆｑｅ(Ｔｇ － Ｔｌ) (１)

式中:ｍ̇ｇ—控制体的质量流量ꎻｃｐ—控制体的比定压

热容ꎻＴｇ—气体温度ꎻＱ

—化学反应的热释放量ꎻ

ｍ̇ｆ—液滴的蒸发速率ꎻｑｅ—液滴的蒸发潜热ꎻＴｌ—液

体的温度ꎮ

图 ３　 横喷液雾自燃预测模型控制体

Ｆｉｇ. ３ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｖｏｌｕｍｅ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ａｕｔｏｉｇｎｉｔｉｏｎ

由于蒸发速率主要取决于液滴的粒径ꎬ因此需

要得到喷嘴喷射形成的液滴粒径以便求解吸热项ꎻ
由于横喷液雾会沿流向不断扩散ꎬ因此需要定量得

到其空间分布情况以便求解得到控制体的质量及燃

油分布ꎮ
１. ２　 雾化、蒸发模型

直射式喷嘴由于其有效、可靠的雾化性能被广

泛应用在 ＬＰＰ燃烧室的主燃级中ꎮ 目前ꎬ国内外针

对直射式喷嘴形成的横喷液雾开展了大量的理论和

试验研究工作ꎬ获得了雾化破碎时间、粒径尺寸分布

及空间分布的计算公式ꎮ
１. ２. １　 雾化破碎时间

文献[８]指出ꎬＫＨ波是造成失稳破碎的主要因

素ꎬ结合理论分析结果ꎬ液柱射流破碎时间可以表

示为:

τ ＝ ９. ０２
３. ７２６Ｂ１ ｒ０
ΛＫＨΩＫＨ

(２)

式中:Ｂ１—模型修正系数ꎬ取 １. ７３[９]ꎻｒ０—液柱半径ꎻ
ΛＫＨ—液柱射流表面 ＫＨ 波增长率最大时对应的波

长ꎻΩＫＨ—液柱射流表面 ＫＨ波的增长率最大值ꎮ
１. ２. ２　 液雾粒径模型

文献[１０]的试验结果ꎬ横喷液雾粒径测试粒径

尺寸分布公式为:
ＳＭＤ
ｄ０

＝ ３. ７４５Ｗｅ－０. ４４ｑ －０. ０８ ρｇ
ρｌ

æ
è
ç

ö
ø
÷

０. ３

 μｇ
μｌ

æ
è
ç

ö
ø
÷

－０. １６

(３)

式中:ＳＭＤ—索太尔平均粒径ꎻｄ０—液柱直径ꎻＷｅ—
韦伯数ꎻｑ—射流当量比ꎻμｇ 和 μｌ—气体和液体的动

力黏度ꎻρｇꎬρｌ—气体和液体的密度ꎮ
根据文献[１１]的试验结果ꎬ横喷液雾横截面积

Ａ 沿流向方向的变化公式为:
Ａ
Ａ０

＝ ３. １９６ ６ ｘ
ｄ０

( )
０. ６０５ ４

Ｊ ０. ４０８ ３ (４)

式中:ｘ—喷嘴下游沿流向的轴向距离ꎻＪ—射流动量

比ꎻＡ０—液柱初始面积ꎻｄ０—液柱初始直径ꎮ
因此ꎬ控制体内的总油气比(包括液滴和已蒸

发的燃油蒸气)可表达为:

Ｆａｒ ＝ ０. ３１３ ρｌ / ρｇ
ｘ
ｄ( )

－０. ６０５ ４
Ｊ ０. ０９１ ７ (５)

１. ２. ３　 液雾蒸发模型

单颗液滴蒸发速率的公式[１２]为:

ｍ̇ｆ ＝ ２πρ
λ
ρｃｐ

ｄ０ ｌｎ(１ ＋ Ｂ) (６)

式中:Ｂ—Ｓｐａｌｄｉｎｇ 数ꎻλ—液体导热系数ꎻｍ̇ｆ—液滴

蒸发质量流量ꎮ
因此ꎬ控制体内液滴蒸发吸热项及燃油蒸气油

气比的计算公式可表示为:

Ｑ

ｖａｐ ＝ Ｎｍ̇ｆＲ(Ｔｇ － Ｔｌ) (７)

式中:Ｎ—液滴数量ꎬ可以根据射流动量比以及气流

的密度和速度求解得到:

Ｎ ＝ ρｌ
ρｇ
ＪρｇｕｇＡ０

æ

è
ç

ö

ø
÷ / ＳＭＤ (８)

１. ３　 化学反应模型

采用 ＲＰ －３ 化学反应机理[１３]ꎬ该机理使用正十

二烷、乙基环己烷和正丁基苯组成的 ３ 组分混合物

作为 ＲＰ －３ 航空煤油的替代燃料ꎬ通过 ＭＡＴＬＡＢ 软

件的 ＯＤＥ模块对控制体内燃油蒸气的自燃反应进

行求解ꎮ 在试验和模型分析中通常采用压力脉动、
ＣＨ和 ＯＨ 基团以及温升作为衡量自燃延迟时间的

准则ꎮ 对某一工况的自燃延迟时间进行了验算ꎬ提
取了控制体内 ＯＨ、ＣＨ 基团的摩尔分数及温度ꎬ并

７６
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归一化处理为无量纲信号ꎬ如图 ４ 所示ꎮ 由图可见ꎬ
自燃过程中 ＣＨ 摩尔浓度变化最快ꎬ而温升的变化

则会滞后约 ０. ２ ｍｓꎬ因此在液雾自燃模型中通过监

测 ＣＨ摩尔浓度变化来计算自燃的延迟时期ꎮ

图 ４　 自燃过程中 ＯＨ / ＣＨ 无量纲摩尔

浓度及无量纲温度的变化

Ｆｉｇ. ４ Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ＯＨ / ＣＨ ｍｏｌｅ ｆｒａｃｔｉｏｎ ａｎｄ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｈａｎｇｅ ｄｕｒｉｎｇ ａｕｔｏｉｇｎｉｔｉｏｎ

２　 模型验证及误差分析

２. １　 试验简介

文献[５]采用蓄热式流动反应器在 １. ２ ~２ ３ ＭＰａ
下开展了大量试验ꎬ研究了压力、温度及射流动量比

对自燃延迟时间的影响规律ꎮ 其采用的流动反应

器结构如图 ５ 所示ꎮ 流动反应器内流道截面为矩形ꎬ
尺寸为 ２５ ｍｍ ×６０ ｍｍ ×４６６ ｍｍꎮ 在气流速度 ４０ ｍ/ ｓ
的工况下ꎬ自燃延迟时间的测试范围可达 １１ ｍｓꎮ

图 ５　 流动反应器示意图(ｍｍ)
Ｆｉｇ. ５ Ｓｋｅｔｃｈ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｅｔｕｐ

在试验过程中ꎬ通过光电传感器和光电倍增管

分别检测燃油进入流动反应器的时刻 ｔ０ 以及自燃

反应生成的 ＣＨ 基团的时刻 ｔ１ꎬ将这两者之间的时

间差定义为自燃延迟时间ꎬ信号的采集频率为

１０ ｋＨｚꎬ时间分辨率为 １０ μｓꎬ试验测得的航空煤油自

燃延迟时间结果如图 ６所示ꎮ 在试验过程中ꎬ为了进

行重复性试验ꎬ相同的工况下会进行 ４ 组测试试验ꎬ

最后取其平均值作为该工况下的自燃延迟时间ꎮ

图 ６　 试验测试结果

Ｆｉｇ. ６ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ

２. ２　 模型修正

采用本文开发的模型对试验中的自燃延迟时间

进行预测ꎬ发现与试验数据存在较大偏差ꎬ因此对该

模型的误差进行分析:
第 １ 类误差来源是本文引入的 ３ 条假设:

(１)液雾破碎时间约为 ０. ３ ~ ０. ６ ｍｓꎬ而本文忽略了

在此时间内的燃油蒸发量和化学反应过程ꎻ(２) 采

用索太尔平均粒径来衡量蒸发量ꎬ但是却忽略了液

滴的升温过程ꎻ (３)实际横喷液雾的空间分布并不

均匀ꎬ因此均匀性假设也导致产生一定误差ꎬ液雾分

布的不均匀性是造成误差的主要原因ꎮ
第 ２ 类误差来源是 ＲＰ － ３ 的化学反应机理ꎬ该

机理在 ２ ＭＰａ以上的适用性尚未得到验证ꎬ工作压

力大于 ２ ＭＰａ时可能导致一定的预测误差ꎮ
第 ３类误差来源是液态燃料在自燃过程中会存

在一定的随机性ꎬ基于文献[５]的研究结果ꎬ自燃延迟

时间基本呈现一种正态分布的特征ꎮ 而本次试验样

本数较少ꎬ因此试验结果的准确性上存在一定偏差ꎮ
为了对误差进行修正ꎬ结合文献[５]试验结果ꎬ

对液雾分布的不均匀性系数乘以修正系数 １. １ꎮ 最

终对 １. ７ ~ ２. ３ ＭＰａ的工况进行了模型验证ꎬ试验工

况温度范围为 ７００ ~ １ ０００ Ｋꎬ射流动量比范围为

２０ ~ １１０ꎬ气流流速约 ４５ ｍ / ｓꎬ测试得到的自燃延迟

时间范围为 ２ ~ ９ ｍｓꎮ
模型与试验测试结果对比如图 ７ 所示ꎮ 修正后

的模拟结果与试验结果相比ꎬ误差控制在 ± ３０％的

范围内ꎮ 虽然误差相对较大ꎬ但工程方案设计中通

常需要采用 ２ ~３倍的设计裕度[１４]ꎬ因此也可以给工

程方案的设计提供一些借鉴ꎮ 同时与试验总结得到

的经验关系式相比ꎬ该模型基于详细的化学反应机理

８６
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能够充分考虑航空煤油负温度效应所带来的影响ꎮ

图 ７　 模型与试验测试结果的对比

Ｆｉｇ. ７ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ ａｎｄ ｍｅａｓｕｒｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ

３　 模型应用

３. １　 温度、压力影响分析

温度和压力是影响化学反应快慢的主要因素ꎬ
本文分别采用 Ｃｈｍｅｋｉｎ软件和液雾自燃模型对预混

燃料和横喷液雾的自燃延迟时间进行了计算、分析ꎬ
如图 ８ 所示ꎮ

图 ８　 压力和温度对自燃延迟时间的影响

Ｆｉｇ. ８ Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ａｎｄ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｏｎ ｔｈｅ ａｕｔｏｉｇｎｉｔｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｔｉｍｅ

图中散点为预混燃料(当量比为 １)的自燃延迟

时间ꎬ实线代表横喷液雾(射流动量比为 １００)的自

燃延迟时间ꎮ 其中预混燃料的自燃过程不受蒸发、
掺混等物理过程的影响ꎬ因此其自燃延时间更低ꎮ
随着温度和压力的增加ꎬ预混燃料与横喷液雾的自

燃延迟时间都显著降低ꎮ
３. ２　 射流动量比、气流速度影响分析

本文进一步分析了射流动量比、气流速度对自

燃延迟时间的影响ꎬ从图 ９ 和图 １０ 可以看出ꎬ随着

射流动量比及气流速度的增加ꎬ自燃延迟时间都有

所降低ꎮ 这是因为速度相同时ꎬ高射流动量比会造

成燃油浓度增加ꎬ从而使得自燃反应速率有所增加ꎮ
而射流动量比相同时ꎬ燃油总当量比基本一致ꎬ但气

流速度的增加会增加燃油的蒸发速率从而造成局部

油气比增加ꎮ

图 ９　 射流动量比对自燃延迟时间的影响

Ｆｉｇ. ９ Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｍｏｍｅｎｔｕｍ ｒａｔｉｏ ｏｎ ａｕｔｏｉｇｎｉｔｉｏｎ
ｄｅｌａｙ ｔｉｍｅ

图 １０　 气流速度对自燃延迟时间的影响

Ｆｉｇ. １０ Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ａｉｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｎ ａｕｔｏｉｇｎｉｔｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｔｉｍｅ

３. ３　 典型工况计算结果

使用该预测模型对典型工况下 ＬＰＰ 燃烧室的

自燃延迟时间进行预测ꎮ 所模拟的 ＬＰＰ 燃烧室主

燃级的雾化结构特征如图 １１ 所示ꎮ 在旋流的作用

下ꎬ横喷液雾在主燃级预混段中的实际运动路程 Ｓ
可表示为:

Ｓ ＝ Ｌ / ｃｏｓθ (９)
式中: θ—旋流器叶片的角度ꎻ Ｌ—预混段的轴向

长度ꎮ
在标准的起飞 －降落循环中ꎬ起飞工况燃烧室

的进口压力、温度和油气比最高ꎬ也是最容易发生自

９６
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燃的工况ꎮ 因此对该工况下的航空煤油自燃延迟时

间进行了预测ꎮ 假设压力为 ３. ５ ＭＰａꎬ温度为 ８５０ Ｋꎬ
气流速度为 １００ ｍ / ｓꎬ射流动量比约为 ９２ꎬ计算得到

其自燃延迟时间为 １. ０４ ｍｓꎮ

图 １１　 主燃级旋流气动作用下的横喷液雾

Ｆｉｇ. １１Ｌｉｑｕｉｄ ｊｅｔ ｉｎ ｃｒｏｓｓ ｆｌｏｗ ｉｎ ｍａｉｎ ｓｔａｇｅ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ
ｓｗｉｒｌｉｎｇ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ａｃｔｉｏｎ

基于文献[１４]的经验ꎬ在工程方案设计中ꎬ通
常需要采用 ２ ~ ３ 倍的裕度设计ꎮ 因此对于叶片倾

角为 ４５°的主燃级结构ꎬ需要保证预混段的轴向长

度超过 ２１ ｍｍ才能避免自燃的风险ꎬ这与工程设计

方案的结果基本接近ꎮ

４　 结　 论

根据主燃级的雾化、蒸发过程及其自燃反应机

理构建了横喷液雾的自燃延迟时间预测模型ꎮ 与经

验关系式相比ꎬ该模型能更好地描述航空煤油的负

温度效应ꎬ基于文献[５]的试验测试结果ꎬ该预测模

型预测误差为 ± ３０％ ꎮ 得到的主要结论如下:
(１) 从气动和雾化角度分析ꎬ射流动量比和气

流速度是影响横喷液雾自燃延迟时间的主要因素ꎮ
其中ꎬ射流动量比决定了横喷液雾下游的油气比ꎬ而
气流速度则直接影响了粒径分布ꎬ决定了燃油蒸发

的速率ꎮ 随着射流动量比和气流速度的增加ꎬ横喷

液雾的自燃延迟时间均会显著下降ꎮ
(２) 从化学反应角度分析ꎬ压力和温度对横喷

液雾的自燃延迟时间也存在着一定影响ꎮ 随着压力

的增加ꎬ自燃反应速率不断攀升ꎬ自燃延迟时间随之

显著下降ꎻ一般认为温度增加也会促进化学反应速

率ꎬ但是由于航空煤油在 ７００ ~ ９００ Ｋ时存在着明显

的负温度效应ꎬ使得在这一范围内其自燃延迟时间

对温度的变化并不是特别敏感ꎮ
(３) 针对典型起飞工况的自燃延迟时间进行计

算ꎬ在３. ５ ＭＰａ、８５０ Ｋ工况ꎬ自燃延迟时间的约为１ ｍｓꎮ

在工程设计的过程中还需注意的是ꎬ计算可以

得到主燃级轴向距离的最小值ꎬ但是在设计过程中

仍需要通过 ＣＦＤ 验算燃油液滴在主燃级通道中的

驻留时间ꎬ以防由于预混通道内流通不畅产生积油ꎬ
从而造成主燃级通道的烧蚀ꎮ
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