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航空发动机离心式喷嘴宏观喷雾特性 *
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摘 要：为探究航空发动机离心式喷嘴的喷雾宏观特性，通过将该喷嘴在高温高压定容弹中进行喷

雾过程的实验，并结合阴影法与纹影法进行光学测量。首先以水作为射流工质，观察不同喷射压力下水

进入大气环境中的雾化角变化，发现喷嘴结构对雾化角有着重要影响，最大雾化角与喷嘴出口的导流结

构夹角相等。其次以正癸烷作为工质，通过不同环境压力和温度下的多组实验测量其它喷雾宏观特性如

液膜破碎长度，结果表明在背压大于1.75MPa的工况下，该离心式喷嘴无法形成清晰稳定的锥形喷雾结

构，此外还揭示了高背压加强了气动力而高环境温度减小了表面张力和粘性力，两者都起着促进雾化的

作用。
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Macro Spray Characteristics of Pressure-Swirl Nozzle
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Abstract：To clarify the macro spray characteristics of pressure-swirl nozzle in aero-engine，a certain type
of pressure-swirl nozzle was used to simulate the fuel injection process in a high-temperature and high-pressure
constant-volume chamber. Optical diagnostic measurements were conducted through backlight illumination tech⁃
nology and schlieren imaging technology. Firstly，water was injected into atmosphere to investigate the change of
spray cone angle at different injection pressures. It was found that the nozzle structure has an important influence
on the spray cone angle and the maximum spray cone angle is equal to the angle of the flow-guiding structure at
the nozzle outlet. Secondly，n-decane was used as spray substance to investigate other macroscopic spray charac⁃
teristics such as breakup length of liquid film at different environmental pressures and temperatures. The results
showed that the pressure-swirl nozzle could not form a clear and stable conical structure when the ambient pres⁃
sure was greater than 1.75 MPa. It was also found that increased ambient pressure promotes atomization by in⁃
creasing aerodynamic forces and increased ambient temperature promotes it by decreasing viscous force and sur⁃
face tension of spray.
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1 引 言

目前的航空涡轮风扇发动机以液态航空煤油作

为燃料，经过喷射、破碎、雾化并与周围环境气体混

合之后，最后发生燃烧。因此，发动机工况下的液体

燃料喷雾研究是探究燃烧现象的前提与基础，燃油

喷嘴的结构、喷射工况以及环境工况都对喷雾结构

和雾化特性有着直接的影响，进而对发动机燃烧效

率、污染物生成、结焦积碳以及温度分布产生重要影

响。液体喷雾作为流体力学的一个分支一直是研究

的难点，喷雾过程不是单纯的流体流动问题，而是涉

及到湍流扩散、蒸发相变、破碎雾化、颗粒碰撞、壁面

效应、管内流动等诸多复杂且相互耦合的两相流动

问题。

航空涡轮风扇发动机主燃烧室中通常采用离心

式喷嘴或者离心喷嘴与旋流器的组合形式（复合喷

嘴），液体燃料经喷嘴出口形成锥状环形液膜，然后

液膜在气流中破碎雾化［1］。不同于 Lin等［2］归纳的四

类液柱破碎雾化形式，液膜的破碎雾化过程以及射

流结构有着其固有的特性，其机理也与液柱破碎有

所不同。目前学术界对液体射流雾化机理的研究，

主要集中在直射式喷嘴柱形射流，对于离心式喷嘴

喷雾场中空心锥形液膜的形成和破碎，至今仍未形

成一套完整的理论体系。Du等［3］通过两相流模型模

拟了离心式喷嘴液滴的分布，结果表明离心式喷嘴

喷雾场的液滴分布主要有三种类型，分别为喷雾中

心处的小液滴、沿喷雾周边的大液滴和夹杂在中间

的中型液滴。Sivakumar等［4］使用离心式喷嘴将航空

燃料喷射到静止环境大气中，获得了雾化角、液膜破

裂和喷雾液滴尺寸分布等特性的定量测量。Wen
等［5］通过对小流量离心式喷嘴的实验研究发现旋流

槽数是离心式喷嘴雾化性能的主要影响因素，旋流

槽数的增多造成雾化角的增大。Song等［6］使用高速

摄影研究了跨临界航空煤油喷雾。该研究采用高速

摄影分析了跨临界状态航空煤油向不同环境中喷射

的过程，随着环境工况的不同，喷雾也呈现出不同的

破碎机理，破碎长度也会随之变化。通过分析得到

环境温度与雷诺数是影响破碎长度的主要因素。

Ghobad［7］综合考虑了离心式喷嘴内部结构和内部流

动对喷雾特性的影响，发现雷诺数的增大会导致液

膜厚度的减小，粘度的增大会导致雾化角的减小。

Kim等［8］研究了离心式喷嘴结构参数对内部气核及

液膜厚度的影响，认为适当的旋流室长径比或足够

的切向入口质量流量有利于形成稳定的气核。Bayv⁃
el等［9］研究了无粘流动下离心式喷油器喷射特性（流

量系数、雾化角和液膜厚度）是单个喷油器尺寸（定

义为喷油器常数）的函数。

综上所述，目前针对离心式喷嘴的液体燃料喷

雾研究主要集中于：（1）喷嘴结构对喷雾场结构和特

性的影响；（2）不同环境工况对喷雾场结构和特性的

影响。鲜有文献将两者对于喷雾特性的影响进行综

合考量和研究，因此在不同环境条件下对航空涡轮

风扇发动机中所使用的离心式喷嘴喷雾特性的研究

显得尤为必要。

2 实验部分

2.1 实验设备

实验系统如图 1所示，主要由以下部分组成：高

温高压定容弹、燃油喷射系统、加热系统、进排气系

统、控制系统光学测量系统。燃油的喷射过程在高

温 高 压 定 容 弹 中 进 行 。 该 定 容 弹 可 视 直 径 为

140mm，设计承受最高瞬态压力为 12MPa，耐受温度

最高为 800K。燃料喷射系统通过高压氮气加压并将

燃料喷射到定容弹中。加热系统包括安装在定容弹

内 部 的 内 置 电 加 热 丝 和 温 控 箱 ，电 热 丝 功 率 为

10kW，能够升温到 800K，温控箱主要用来对定容弹

内部气体温度的精确控制。定容弹内的压力则通过

进排气系统充入高压氮气控制。当定容弹内的压力

和温度达到设定点时，通过控制系统打开电磁阀开

关，燃油被喷入定容弹内，与此同时利用高速摄影拍

摄下喷雾图像。在每次实验开始之前，必须清洁定

容弹以确保其中没有剩余燃料，否则发生雾化的燃

油液滴会附着在玻璃表面而影响观测。

实验选用的压力传感器量程为 0~20MPa，在整个

量程范围内精度为±0.5%。温度传感器响应时间高达

18ms，常温下可受最高压力为 68MPa，精度为±1.6%。

所有采集到的压力和温度数据通过 Labview 程序

记录。

实验选用某型航空发动机中真实使用的离心式

喷嘴，最大运行压力为 20.7MPa（3000psi），以水作为

喷雾介质在 0.69MPa（100psi）运行压力下的流量为

30.3L/h，可以在 6.9MPa（1000psi）运行压力下可以产
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生索特尔平均粒径 SMD<10μm的液滴。喷嘴流道如

图 2所示。该喷嘴有四个旋流槽，出口处有一段渐扩

式导流结构。实验使用耐高压电磁阀控制喷油系统

的开闭，经过多次实验发现，电磁阀开启后 0.1s喷油

状态达到稳定。

考虑到喷射时间过长会导致定容弹内油气过

多，附着在视窗玻璃上影响观测，故设置电磁阀开启

时间为 0.2s，考虑到电磁阀的响应延迟，选取 0.1s~
0.2s的连续稳态喷射照片作为原始图像。

相机选用 Photron Fastcam-Mini APX 高速摄像

机，在本次实验中采用了 1000fps的帧率来进行图像

的拍摄，曝光时间为 1ms，数据采集卡与计算机相连，

输出接口连接高速摄像机和继电器。在计算机中通

过 Labview软件编辑控制程序，触发程序时，数据采

集卡的输出端口两个通道同时发出 TTL信号。一个

通道的信号通过继电器控制电磁阀的开启和关闭，

另一个通道控制高速摄像机拍摄的开始。两者协同

作用，从而获取实验所需的喷雾图像。

2.2 研究方法

2.2.1 光学测量方法

对于常温环境而言，阴影法可以更好地观测喷

雾场的细节，如雾化液滴的分布及射流表面结构等。

而在高温环境下，燃油很快蒸发，燃油蒸气无法通过

阴影法直接观测，需要结合纹影法共同观测宏观射

流特性，阴影法和纹影法光路分别如图 3（a），（b）
所示。

2.2.2 雾化角的定义与测量

Lefebvre等［10］指出，离心式喷嘴出口处形成的初

始锥形角度非常依赖于喷嘴设计特征、喷嘴操作条

件和液体特性。即使将液体射入静止空气中时，由

喷雾本身产生的气流也对其物理结构产生深远的影

响，这是因为离心式喷嘴产生的空心锥形液膜容易

受到周围空气影响，而雾化角的变化会改变液膜在

空气中的暴露程度，从而对射流形态产生影响。对

实际的航空发动机而言，雾化角过大，油滴将会穿出

湍流最强的气流区域而造成混和不良，降低燃烧效

率，此外还会因为燃油喷射到燃烧室壁面上造成结

焦或积碳现象，严重影响传热效果。雾化角过小，则

会使燃油液滴不能有效地分布到整个燃烧室空间，

造成空气/燃料混和不良，燃油会过于集中地喷到缺

氧的回流区，产生更多的热分解。因此雾化角是重

要的喷雾宏观特性。

不同学者对于雾化角的定义也有不同观点。文

献［1］中将雾化角定义为从喷嘴出口到距出口特定

距离为 R的圆弧和喷雾轮廓线相交点与喷孔中心连

线的夹角。Nowruzi等［11］将雾化角定义为从喷射器的

喷嘴尖端开始到液体包裹的最大径向距离的两个点

之间的夹角。

上述两种定义并没有考虑到喷孔面积对雾化角

测量的影响，当雾化角较小或喷孔面积较大的情况

下，上述定义雾化角的方式会使得测量值偏大。本

次研究综合考虑喷雾形态的不对称性和喷孔面积的

影响，将雾化角定义为到距出口特定距离为 10mm的

圆弧和喷雾轮廓线以及喷孔延长线交点的两个夹角

α与 β之和，如图 4（a）所示。为了定量测量图像中的

距离，需要对实验中的尺寸进行标定，标定方法通过

已知喷嘴头部端面直径和图像中断面直径像素点个

数计算对应的比例关系，所需测量的长度则根据图

中截取的像素点个数换算成长度单位即可，标定方

法如图 4（b）所示。

Fig. 1 Experimental system

Fig. 2 Fluid domain of pressure-swirl nozzle

Fig. 3 Light path of backlight illumination technology and

schlieren imaging technology
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2.2.3 液膜破碎长度的定义与测量

由于环境气体对射流产生剪切力的作用，射流

会在离开喷孔后某处分裂、破碎。对离心式喷嘴而

言，环境气体的剪切力会导致液膜的分裂与破碎，本

次研究中，液膜破碎长度定义为从喷孔起沿着其轴

向长度测量的射流的完整部分。根据文献［12-13］
的方法，使用 Matlab的子函数“im2bw”将原始图像转

化为二进制图像。使用Matlab子函数“Graythresh”确
定阈值水平，本次实验最终选定阈值为 0.2。该子程

序基于灰度直方图的第零和第一累积矩，将阈值定

义为灰度直方图斜率等于 1/e的像素强度。获得二进

制图像后，沿喷射方向距离喷孔位置最近的白色区

域的长度即为液膜破碎长度，如图 5所示。值得一提

的是，液膜破碎长度作为参数没有唯一的定义。不

同的定义和测量技术会改变其绝对大小。因此，与

实际绝对值相比，液膜破碎长度随着工况的改变而

变化的趋势相比于具体的数值更具有研究价值。

2.3 实验工况

2.3.1 水的喷雾实验

为节约燃料，首先选用水作为喷射工质，通过改

变喷射压力并将其射入大气环境中（penv=0.1MPa，Tenv=
300K）观察喷雾特性，选取的不同喷射压力工况如表

1所示。

2.3.2 正癸烷常温喷雾实验

航空发动机所用的燃料成份非常复杂，以国内

常见的大庆 RP-3航空煤油为例，它由上千种成份组

成，包括 C7~C16等多种链烃、环烷烃以及芳香族化

合物［14］。正癸烷物理性质与航空煤油接近，且作为

纯净物便于研究，被广泛用于航空煤油模型燃料的

构建［15-17］。因此本节实验选用正癸烷作为航空煤油

的模型燃料，将喷射压力控制在 5MPa并喷入定容弹

内，除了 0.1MPa下的环境背压外，选取的高背压工况

如表 2所示。

2.3.3 正癸烷高温喷雾实验

选用正癸烷作为喷射工质，喷射压力和背压分

别为 5MPa和 1.5MPa，通过改变环境温度观测喷雾特

性的变化。查询美国国家标准与技术研究院（NIST）
数据库，正癸烷在 1.5MPa压力下的沸点约为 590K，
因 此 选 取 的 三 个 环 境 温 度 工 况 为 440K，590K 和

680K，分别代表小于沸点温度、等于沸点温度和大于

沸点温度。

雾化的过程归根结底就是作用在液体上的气动

力、惯性力等外力与表面张力、粘性力等内力之间相

互作用的结果。在高温环境条件下，正癸烷的密度、

运动粘度和表面张力系数等物性参数都将减小，进

而影响雾化的效果。表 3列举了不同温度工况下正

癸烷的物性参数。

Table 2 Different high ambient pressures of C10H22 spray

experiment (pinj=5MPa, Tinj=300K, Tenv=300K)

Parameter

Value

penv（Min）/MPa

0.25

penv（Max）/MPa

2

∆penv/MPa

0.25

Number of
experiments

8

Fig. 5 Measurement of liquid film break-up length (mm)

Fig. 4 Definition of spray cone angle and size calibration

(mm)

Table 1 Different injection pressures of water spray

experiment (penv=0.1MPa, Tinj=300K, Tenv=300K)

Parameter
Value

pinj（Min）/MPa
0.5

pinj（Max）/MPa
5

∆pinj/MPa
0.5

Number of
experiments

10

Table 3 Physical properties of n-decane at different

temperatures (penv=1.5MPa, Pinj=5MPa, Tinj=300K)

Temperature/K
300
440
590
680

Density/
（kg/m3）
735.4733
612.7329
72.7026
46.2388

Kinematic
viscosity/（m2/s）
1.20722×10-6
3.71716×10-7
1.69677×10-7
2.81251×10-7

Surface tension
coefficient/（N/m）
0.026158229
0.010815408

0
0
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3 实验现象和讨论

3.1 水的喷雾实验

不同喷射压力下水的喷雾图像如图 6所示。

选取每次工况下连续 10张照片测量其雾化角，

不同工况下的雾化角大小如图 7所示。

当喷射压力达到 1MPa后，射流雾化角趋于稳

定，此时再增大喷射压力对射流雾化角没有影响，雾

化角约为 87°，与结构图中喷孔外的渐扩式导流结构

的角度（图 2）一致。原因是当喷射压力<1MPa时，升

高喷射压力会增大射流的径向扩散速度，从而增大

雾化角。当喷射压力>1MPa时，由于导流结构壁面的

限制作用，射流会形成与导流结构夹角相同的雾

化角。

3.2 正癸烷常温喷雾实验

不同背压下正癸烷的喷雾图像如图 8所示。

当背压从 0.1MPa增至 1.75MPa的过程中，射流

呈现出稳定清晰的锥形结构，当背压<1.25MPa时，雾

化基本发生在射流下游，随着背压的增大，射流边缘

开始分裂出液丝与液滴，雾化起始位置逐渐向上游

转移。当背压达到 2MPa时，射流的已经不再具有锥

形结构，保持 2MPa背压不变，将喷射压力增大到

6MPa后进一步对比，如图 9所示。

可以看到，当喷射压力增大到 6MPa后，依然无

法在 2MPa的背压下形成稳定清晰的锥形结构，呈现

出一种自由扩散的状态，而同样的压差下，5MPa射入

1MPa环境下的射流就能形成稳定清晰的锥形结构。

原因是由于当喷雾液体离开喷孔形成液膜后，液膜

速度的径向分量不再受孔壁的限制，它们仅受到表

面张力的约束，其中气动力和离心力促使液膜破碎，

而表面张力则阻止这一趋势发生并维持液膜的形

态，当背压不断增大时，气动力不断增大，当气动力

和离心力的合力克服表面张力时，射流就会分解，射

流表面的液雾被离心力甩出，喷雾不再具有稳定的

锥形结构。

3.2.1 雾化角

在背压较高的工况下，射流对周围大气的卷吸

作用十分显著，体现在锥形射流的下游存在明显收

缩。Guildenbecher等［18］的实验结果表明，距离喷孔

下游不同位置处所求得的雾化角有着明显的差别。

因此，本节实验测量喷孔下游三个不同位置的雾化

角，距喷嘴出口距离分别为 10mm，20mm和 30mm的

Fig. 6 Atomization under different injection pressures

(Tenv=300K, penv=0.1MPa)

Fig. 7 The trend of spray cone angle with the increasing

injection pressure

Fig. 8 Atomization under different ambient pressures

Fig. 9 Comparison of spray structure under different

conditions
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圆弧和喷雾轮廓线交点的两个夹角 α与 β之和，分别

记为 θ10，θ20和 θ30。

Dodge等［19］根据实验数据拟合了离心式喷嘴的

雾化角 θ的经验公式，即

θ = 79.8 - 0.918 ρA
ρAO

（1）
式中 ρA为环境空气密度，ρAO为环境空气在常温

常压的密度。从上式可以看到随着背压的增大，ρA不

断增大，ρAO为一定值，雾化角大小随着背压的增大呈

现出单调递减的关系。

图 10展示了本次实验测得的三种雾化角与背压

关系的拟合曲线图。

可以看到不同位置测得的雾化角大小有着明显

不同，距离喷嘴越近处测得的雾化角越大，可见高背

压下喷雾锥形结构的收缩性十分明显。随着背压的

增大，θ10由 0.1MPa背压下的最大值迅速减小至一个

稳定区间后在该范围内波动，并没有出现 Dodge等［19］

实验中出现的单调递减现象。 θ20和 θ30则由 0.1MPa
背压下的最大值迅速减小后又逐渐增大到一个稳定

区间。根据 Ortman等［20］的结论，离心式喷嘴雾化角

随着环境背压的增大而减小，且增大到某个数值后

背压将不再对雾化角产生影响，与 θ10的变化趋势相

一致，而 θ20和 θ30先减小后增大的变化趋势是因为随

着背压的增大，喷雾表面被剥离出大量的液滴，这一

现象在喷雾下游尤为明显，剥离出的大量液滴悬浮

在喷雾表面，增大了喷雾的面积，使得测量的雾化角

偏大。因此选取 θ10作为雾化角定义的标准最为可

靠。在同样的喷射和环境工况下（pinj=5MPa，penv=
0.1MPa，Tenv=300K），正癸烷作为射流工质的 θ10约为

72°，而水作为射流工质的 θ10约为 87°，原因是水的密

度大于正癸烷的密度。根据 Lefebvre等［10］所述，对于

离心式喷嘴，射流工质密度的增大会导致雾化角的

增大。

由于喷雾流体与环境气体之间有动量交换，这

种作用使环境气体的一部分随液雾运动，产生卷吸

效应而导致雾化角收缩，因此，可以通过雾化角收缩

情况衡量卷吸效应的影响。根据伯努利原理，喷雾

中心的气体因为速度增大而压力下降，喷雾内外部

产生压力差使雾化角收缩，将下游测得的雾化角与

上游测得的雾化角差值记为∆θ，下标中第一个数字

表示被减数所代表的雾化角测量位置的十位数，第

二个数字代表减数所代表的的雾化角测量位置的十

位数，如∆θ12=θ10-θ20，∆θ23=θ20-θ30。图 11展示了距出

口不同距离测得雾化角差值在不同背压下的变化趋

势，为了去除高背压工况下大量悬浮液滴对雾化角

测量造成的影响，背压只在 0.1~0.75MPa内选取。

可以看到，随着背压的增大，θ10与 θ20的差值逐渐

增大，而 θ20和 θ30的差值则在 0.1~0.25MPa内增大，在

0.25~0.75MPa内逐渐减小。此外在 0.1MPa的背压

下，雾化角收缩的现象并不显著，而随着压力的增

大，雾化角收缩愈发明显，θ20相较于 θ10收缩的程度比

θ30相较于 θ20更大，原因是在 0.1~0.75MPa内，雾化角

随着背压的增大而减小，液雾中心的气体质量也越

小，因而更容易被压缩而达到液雾内外的压力平衡。

3.2.2 液膜破碎长度

由于喷射过程受湍流扩散以及环境的扰动而产

生不稳定性，这种不稳定性会体现在液膜破碎长度

的波动上，因此在单次实验中选取连续 10张稳定喷

射图像，分别测量出每张图像中的液膜破碎长度，求

得其平均值作为每个工况下液膜破碎长度。图 12展
示了不同背压下液膜破碎长度的变化趋势，由于

0.1MPa背压下液膜破碎长度已经超过了观测的范

Fig. 11 Trend of spray cone angle difference under

different ambient pressures measured at different positions

Fig. 10 Tendency of spray cone angle with the increasing

ambient pressure (pinj=5MPa）
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围，因此，该工况下的液膜破碎长度不纳入本次研究

范围。此外，在每一工况点加入了 10次实验数据的

误差棒，图中蓝色误差棒代表对应时刻液膜破碎长

度数组的标准差，红色误差棒代表最大最小值。可

以看到，随着背压的增大，液膜破碎长度呈现出逐渐

减小的趋势。此外，液膜破碎长度随时间的波动较

为剧烈，可能的原因是射流受湍流扩散和环境扰动，

液膜破碎长度对于这种扰动更为敏感。

关于离心式喷嘴液膜破碎长度的预测模型，Kim
等［21］根据线性不稳定理论得出离心式喷嘴液膜破碎

长度的预测模型，即

L = Ch0 ln (η b /η 0 ) ( ρ g /ρ l ) -1We-1/2 （2）

式中 C为常数，h0为初始液膜厚度，ηb为液膜破

碎时表面扰动产生的振幅，η0为初始扰动产生的振

幅，ρg/ρ l气液密度比，We为喷雾流体韦伯数。其中

ln（ηb/η0）尚无可靠的计算公式，Dombrowski等［22］将

ln（ηb/η0）=12作为经验公式并被广泛应用，而初始液

膜厚度 h0根据 Kim等［21］的研究表明与喷嘴内部结构

相关，因此也可以看作常数。韦伯数代表喷雾流体

惯性力和表面张力效应之比，有 We=ρv2l/σ，假设喷雾

流体不可压缩，对于不同的环境背压，式中发生改变

的参数只有喷雾流体速度项 v2，因此可做进一步简

化。再次强调一下本次研究集中于观察液膜破碎长

度随背压的变化，其变化趋势相比于具体的数值更

有研究的意义。简化后的液膜破碎长度公式为

L = C ( ρ g /ρ l ) -1 v-1 （3）

此外，解茂昭等［23］也提出了液膜破碎长度的计

算模型

L = C [ ρ lσh0 ln (η b /η 0 ) / ( ρ g 2 v2 ) ] 1/3 （4）

式中 C为常数，σ为表面张力系数，将背压改变

的同时保持不变的参数转化为常数，化简后的公

式为

L = C [ ρ l / ( ρ g 2 v2 ) ] 1/3 （5）

根据文献［1］所述，离心式喷嘴流量公式为

m f = μF c 2ρ lΔp （6）
式中 μ为喷嘴流量系数，此处作理想化假设，μ取

1，Δp为压差，Fc为喷孔面积。则有

v = 2Δp/ρ l （7）
喷雾流体及环境气体的密度通过查询美国国

家标准与技术研究院（NIST）数据库得到。两种模

型的常数 C则通过计算∑{ }é
ë

ù
ûC ( )ρ g v/ρ l -1

i

- Li
2

min
与

∑{ }[ ]Cρ l / ( )ρ g 2 v2
1/3

i
- Li

2

min
获得。计算得到的两种模

型与实测液膜破碎长度的对比，如图 13所示。可以

看到，两种模型都能基本预测处液膜破碎长度的变

化趋势，且这两种模型对于液膜破碎长度随着背压

减小的趋势预测偏快。解茂昭［23］的预测模型与 Kim
的模型相比预测值偏差较小。如同前文所述，学术

界对于液膜破碎长度的测量并没有统一可靠的标

准，因此具体的实验数据和预测模型的普适性是存

疑的，而变化趋势是不随测量方法的改变而改变的，

因此可以肯定，两种模型中都纳入变量的 We和气液

密度比 ρg/ρl是影响液膜破碎长度的主要因素，因此这

两种基于线性不稳定性理论提出的模型依然具有一

定的实际价值。

3.3 正癸烷高温喷雾实验

不同环境温度下的阴影法图像如图 14所示，对

应工况下的纹影法图像如图 15所示。

Fig. 13 Comparison of liquid film break-up length and

calculation model

Fig. 12 Trend of break-up length of liquid film with

increasing ambient pressure
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在高温环境下，射流整体有向左偏移的趋势，可

能是因为加热元件安装在定容弹的底部，内部气体

受热不均，形成密度梯度，从而导致内部有热对流的

产生，使射流发生偏移。由于图像只能拍摄到液相

的部分，当环境温度达到甚至超过正癸烷沸点温度

时，射流下游发生相变的部分无法观测到，液相部分

的长度侧面反映了喷雾在高温高压环境下相变过程

的速度，如果液相部分过长，则燃油在主燃区未能充

分雾化，造成燃油空气混合不均形成局部富油区，产

生大量不完全燃烧产物，对热效率以及排放产生不

利影响，实际航空发动机需要尽可能减小液相长度。

在 450K的环境温度下，射流不发生相变，而 590K和

680K 环 境 温 度 下 的 液 相 长 度 分 别 为 34.5mm 和

18.4mm。可见，射流液相部分的长度随着环境温度

的升高而减小，因为环境温度的升高加快了射流工

质吸热升温的速度，使得射流工质更快地达到沸点

而发生相变。

3.3.1 射流轮廓

雾化过程首先在与环境直接接触的射流表面发

生，高温环境会改变射流表面液体的物性，进而对雾

化过程产生影响，射流表面的轮廓也会发生变化，而

当环境温度高于环境压力下的正癸烷沸点温度时，

沸腾相变过程对雾化的影响将大于射流本身湍流扰

动和外部气动力作用的影响，也因为沸腾相变而无

法得到整个射流表面的轮廓图，因此，对于 590K及其

以上的温度工况，不纳入本节的研究范围。图 16展
示了不同工况下的射流表面放大图，均截取于距离

喷孔下游 30mm处。

可以看到，常温常压下的射流表面规则而光滑；

常温高压下的射流表面产生大量液滴，气液界面尚

为规则；而高温高压下的射流表面已经没有规则的

气液界面，也不产生大量液滴，而是在射流边缘出现

液态条带状结构。原因是在低温条件下，射流工质

的表面张力和粘性力较大，气动力只能克服气液分

界面附近的液体表面张力和粘性力并剥离出小液

滴，而高温环境下整个射流充分吸热后表面张力和

粘性力大大减小，气动力直接将大片液体从射流中

剥离出来并拉长，形成条带状的射流表面。值得注

意的是，上述现象均发生在距离喷孔下游一定距离

处，在射流出口处并无此现象，这是因为高温环境下

液体要先经过一个吸热升温的过程。

3.3.2 雾化角

由于高温实验中存在热对流从而对喷雾场产生

扰动，因此每个工况下进行三次实验取平均值作为

该工况下的雾化角大小。此外，与常温实验的雾化

角测量方法相同，θ10，θ20 和 θ30 分别代表距离喷孔

10mm，20mm和 30mm处的雾化角，由于高环境温度

下阴影法无法观测到射流发生相变的部分，雾化角

的测量在纹影法图像上进行。

图 17展示了不同环境温度下不同位置测得的雾

化角的变化趋势。可以看到，四种环境温度下的 θ10
几乎没有变化，而 θ20和 θ30则有明显差别，随着环境温

度的升高，θ20和 θ30明显减小，那是因为射流工质在进

入定容弹前温度较低，首先要经过一个吸热过程，而

θ10距离喷孔出口很近，此时的射流没有充分吸热，雾

化角主要取决于喷嘴内部结构，而距离喷孔更远的

下游处，射流工质经过了充分的加热发生了相变成

为气态，由于离心式喷嘴形成空心锥形喷雾，不同于

液态正癸烷不溶于氮气，气态物质可以互溶，相变的

正癸烷溶于射流中心的气体，使得下游的雾化角减

小。因此，对于离心式喷嘴在高温环境中的喷雾而

言，上游的雾化角主要取决于喷嘴内部结构，而下游

的雾化角主要取决于环境温度和射流工质的物性。

Fig. 16 Spray periphery under different conditions

Fig. 14 Backlight illumination image at different ambient

temperatures

Fig. 15 Schlieren image at different ambient temperatures
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4 结 论

在这项研究中，对航空涡轮风扇发动机所使用

的离心式喷嘴的雾化特性进行了实验。在惰性气氛

中通过阴影法和纹影法进行光学诊断测量，讨论了

射流结构、雾化角和液膜破碎长度等喷雾特性，从中

得到以下结论：

（1）随着喷射压力的提高，雾化角逐渐增大到最

大值 87°，与本研究所用喷嘴喷口外的导流结构夹角

相等。

（2）当背压达到 1.75MPa后，进一步提高喷射压

力，喷雾流体受到的气动力和离心力很快克服表面

张力，破坏了锥形喷雾场结构。

（3）常温环境的工况下，选取 θ10作为雾化角定义的

标准相较于 θ20和 θ30更为可靠，雾化角随着环境压力的

增大呈现出先减小后趋于不变的趋势，与 Dodge等［19］

的结论不完全相符，与Ortman等［20］的结论基本一致。

（4）液膜破碎长度随着背压的增大而减小，与两

种预测模型的预测趋势相符，其中 We数和气液密度

比 ρg/ρl是影响液膜破碎长度的主要因素。

（5）高温环境工况下，θ10的大小主要取决于喷嘴

内部结构，而 θ20和 θ30主要取决于环境温度和射流工

质的物性。

（6）实际航空发动机主燃烧室中的温度高达

2500K，内部也存在高雷诺数的湍流流动，通过电加

热和在定容空间内充入高压气体的方式难以达到温

度和流动工况，要想在后续研究中更好地模拟实际

发动机工况，需要对加热方式进行改进，并对营造高

湍流环境工况提出要求。

致 谢：感谢上海市科学基金的资助。
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