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旋流突扩燃烧室中回流区的嵌套结构

航空航天部第三十一所　　于　强　刘兴洲　司徒明　胡梦觉

【摘要】　本文探讨了一种综合旋流器和钝体结构特点设计的新型旋流室, 并对双股同轴中心旋流

突扩燃烧室模型进行了冷和热态试验。试验结果揭示了一个新的物理现象, 即旋流器造成的旋流

室回流区与钝体形成的突扩燃烧室中心回流区嵌套在一起。热态初步试验表明, 该现象的存在能

提高突扩燃烧室贫、富油工况的燃烧效率。

一、前　　言

本文作者曾提出了一种双股同轴中心旋流突扩燃烧室方案
[ 1]
, 其结构特点是在突扩燃烧

室进口前安装一个综合旋流器和钝体结构特点设计的新型旋流室,使进气道中心来流强旋,而

外层来流仍保持无旋 (即直射流)。试验结果揭示了一个新的物理现象, 即当旋流室与外通道

的流量比不大、外通道气流向外扩张能力增强时, 除了在旋流室内部产生一个旋流器造成的

旋流室回流区外, 在突扩燃烧室内 (旋流室回流区尾部) 还产生了一个由钝体形成的无切向

速度的二维轴对称中心回流区, 两者嵌套在一起。本文对上述物理现象进行了必要的分析, 并

通过进一步的试验, 研究该结构方案对燃烧室性能的影响。

二、试验设备与测量手段

1. 冷态试验模型及测量手段　

图 1　燃烧室模型 ( 1. 外通道; 2. 收扩挡板; 3. 旋流室;

4. 燃烧室; 5. 尾喷管; 6. 后扩张套环; 7. 前锥套)

试验中所采用的模型如图 1所示。该

模型用有机玻璃制成。D a / D = 0. 6,

L / D= 2。旋流室由三个沿圆周均布的

支板固定在外通道内, 旋流器为等角

度平板叶片旋流器, 其叶片数目8个,

角度为 45°, 弦高比为 1。旋流室内收

扩挡块的收扩比为 0. 213, 旋流器和

收扩挡块可在旋流室通道内移动, 使

旋流室长径比L i/ D i 为 0. 4、0. 8、1. 3。

旋流室后扩张套环固定在旋流室出

口, 扩张角 �为 0°、8°、15°, 旋流器

的旋流数S 按下式计算 (旋流器中心体半径 Rh= D h / 2, R i= D i/ 2)

S = ( 2/ 3)〔1 - ( Rh / R i )
3
〕�tan�/〔1 - ( R h/ R i)

2
〕 ( 1)　

本文于 1989年 12月收到。



本试验模型中的 S 约为 0. 7。燃烧室进口雷诺数约为 1. 3×10
5
。

试验采用五孔探针测量系统测量燃烧室时均流场。

2. 热态试验模型　热态试验在加装旋流室的同轴突扩燃烧室试验件上进行[ 2] , D a/ D =

0. 63, L / D= 6, D
2
h / D 2= 0. 65。旋流室结构设计时参考了冷态试验结果。区别是旋流器叶片

采用等角度圆弧型, 同时在旋流室后扩张环对称位置上有二个径向 “V”形槽, 以保证向角回

流区传焰, 其结构参数见表 1, 表中 �是旋流在燃烧室进口处的阻塞比,  是旋流室出口与突
扩截面的间距。

表 1　旋流室结构参数 ( mm)

旋流室 D i L i  � S

A 62 93 18 0. 30 0. 74

B 50 70 5 0. 37 0. 77

　　试验采用烟火点火器点火。旋流室和外通

道分别采用离心式喷嘴和喷油杆供油。根据冲

压发动机工作状态, 试验模拟状态的测量段总

压 P t= 0. 5MPa, 总温 T t= 450K。试验中数据

处理采用测压法计算燃烧效率!c,令 I 02和 I 04为

进气和燃烧室出口的总焓, H u 为燃料低热值, L 0为单位燃油所需理论空气量, 则:

!c = 〔I 04 - I 02〕/〔H u/ ( 1 + �L 0 )〕 ( 2)　

三、回流区嵌套现象分析

首先分析旋流室回流区形成机理。假设流进旋流室的流体是具有稳定压力场的无摩擦和

热传导的不可压轴对称旋流, 根据 Bernoulli理论
[ 3]
, 令

( u
2
+ v

2
+ w

2
) / 2 + p / ∀= H ( #) ( 3)　

r w = c (#) ( 4)　

u、v、w 分别为轴向、径向、切向速度。式中 H 和 c仅是 x 和 r 的函数, x 是到燃烧室进口

的距离, 如图 2所示。在中心线附近, 方程组的解

( u/ U ) r = 0 = ( ∃/ % r ) r= 0 = 1 + ( a
2
/ b

2
- 1) kb/ 2J 1 ( kb) ( 5)　

J 1 ( kb) 为 Bessel函数, a和 b 为旋流通道的半径, % 是常数。

图 2　扩张通道轴对称旋流 图 3　突扩燃烧室流场

不安装旋流室收扩挡块时, 旋流室出口处的流动现象与图 2所示的流动现象类似。此时

若旋流室出口不安装后扩张套环, 从旋流器流出的旋流通过一个直通道流出, 方程解中的a=

b, 等式右边项为 1, 故旋流室内将不出现回流区。安装后扩张套环使旋流室出口呈扩张形, 当

增大出口扩张角 �或延长扩张段使 b大于某一临界值时, kb增加的影响使得 u和 w 首先在轴

线上出现负值, 旋流室内将产生回流区。

由于旋流室对来流具有一定的阻塞作用, 沿后扩张套环 �角方向流出的外通道直射流速
度较高, 再加上突扩燃烧室壁面的限制, 射流速度沿轴向不易衰减, 这相当于使旋流通道扩
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张段进一步增长, 即对从旋流室流出的旋流起较强的引射作用, 从而导致旋流进一步扩张, 并

在突扩燃烧室中心造成狭长的低压区, 当外通道直射流引射能力提高到一定程度时, 突扩燃

烧室中心回流区由此产生, 如图 3所示。

少量来流进入旋流室后所形成的旋流室回流区, 一方面有助于突扩燃烧室中心回流区的

生成; 另一方面, 一旦突扩燃烧室中心回流区形成, 则与旋流室回流区嵌套在一起。旋流回

流区的回流自动地从突扩燃烧室中心回流区头部吸气, 促进回流区内的质量、动量及能量交

换, 从而使回流区比一般钝体所形成的回流区大二到三倍。

分析结果表明, 回流区嵌套现象的出现主要取决于旋流室与外通道的流量比和进气道出

口流场这两个因素。

四、冷态试验结果与分析

1. 旋流室与外通道流量比对燃烧室流场的影响　试验中的流量比通过旋流室收扩挡块或

前锥套调节, 其参数见表 2, 试验结果如图 4所示。从图中看到, 收扩挡块是产生回流区嵌套

现象的关键因素之一。它具有双重作用。安装或不安装收扩挡块不仅影响流量比, 而且也改

图 4　L i/ D i= 1. 3的燃烧室流场 图 5　�= 15°的燃烧室流场

表 2　旋流室与外通道的流量比及阻塞比

参　　数 Fi/ Fo

�

�= 0° �= 8° �= 15°

加前锥套 0. 000 0. 391 0. 470 0. 522

有收扩挡块 0. 043 0. 352 0. 432 0. 483

无收扩挡块 0. 281 0. 199 0. 279 0. 330

变旋流室与外通道出口速度分布规律。如

安装收扩挡块, 旋流室阻塞作用增强, 流

量比 F i/ F o减小, 在相同�角情况下, 出口

速度分布变化的同时, 外通道气流速度明

显增大, 使嵌套现象产生。不安装收扩挡

块及  = 0时, 在图 4所示结构中不会出现

嵌套现象。安装前锥套, 使 F i / Fo= 0, 旋

流室出口处形成纯钝体造成的回流区, 相比之下, 嵌套现象产生的回流区要增大二至三倍。

2. 旋流室出口位置对燃烧室流场的影响　旋流室出口位置后移 24毫米 (  = 24) , 使流
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出外通道气流向外扩张的能力进一步增强, 如图 5所示。当L i / D i≥0. 8时, 即使旋流室内不

安装收扩挡块, 在突扩燃烧室中仍产生嵌套现象。而该结构在 = 0时是不可能产生嵌套现象

的, 如图 5中虚线所示。安装收扩挡块使中心回流区进一步增长到 x= 1. 8D , 如图5b 中点划

线所示。倘若将 �角减小到 8°, 则无论怎样改变 L i/ D i , 嵌套现象始终都未形成。

五、热态试验结果与分析

为了研究回流区嵌流现象对燃烧的影响,对初步设计的旋流室进行了探索性热态试验。燃

烧室壁面静压随加热比的变化为图 6所示。对于A 旋流室, 燃烧室前段区域的 P b随加热比 &
的变化较大。根据冷和热态试验结果, 当旋流室处于流量临界时, F i/ Fo 等于其流通面积比,

当该处流量未临界时, F i/ F o按通道的阻力分配, 故实际流动中的 F i/ F o小于其流通面积比。

当 &增大时, 旋流室前马赫数 Ma 减小, 引起外通道流量增强, 使回流区嵌套现象产生, 同时

外通道气流冲击燃烧室壁面, 导致壁面压力升高。&越大, P b越高。对于 B 旋流室, P b 随 &
变化较小, 说明嵌套现象没有产生。

图 6　壁面静压随加热比的变化 图 7　燃烧室效率随余气系数的变化

图 7表明安装旋流室明显提高了燃烧效率。与纯突扩燃烧室结构相比, 安装A 旋流室, 富

油时的燃烧效率提高约 17% ; 贫油时的燃烧效率提高约 26%。比较安装 A 和B旋流室所得结

果可以看出, 虽然安装 B 旋流室在燃烧室进口处形成的阻塞比要比安装 A 旋流室的大一些,

但其对应的 !c 却低于安装 A 旋流室的结果, 这充分说明回流区嵌套现象有助于提高燃烧效

率, 并使燃烧室总压损失增加的幅度不大。

结论　 ( 1) 综合钝体和旋流器的结构特点, 合理设计旋流室, 突扩燃烧室中能够产生旋

流室回流区与突扩燃烧室中心回流区嵌套的现象。( 2) 旋流室回流区有助于突扩燃烧室中心

回流区的形成。一旦该中心回流区产生, 旋流室内的回流自动地从突扩燃烧室中心回流区吸

气, 加强回流区与外界的质量、动量及能量传输, 使其增大。( 3) 初步热态试验表明, 回流

区嵌套现象的存在能提高贫、富油工况的燃烧效率。
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EMBEDDED STRUCTURE OF RECIRCULATION ZONES

IN COAXIAL DUMP COMBUSTOR

WITH INNER SWIRL INLET
Yu Qiang, Liu Xingzhou, Situ Min, HuMengjue

( The 31th Research Inst itute)

ABSTRACT　　　　T he new sw irling chamber designed by combining sw irlers w ith

bluf f bodies is considered in this paper . T he co ld flow fields in the coax ial dump combustor

w ith inner sw irl inlet w ere measured and invest igated by using five-hole probes. It is found

that when the flow rat io of the sw ir ling chamber to the outer annular channel decreases and

the expansion ability o f outer annular f low s tow ar d the combustor w all is enhanced, a tw o-

dimensional ax isymmetr ical cent ral recir culation zone w ithout tangent ial velocities occur s

behind it in the dump combustor in addit ion to the sw irling chamber recirculation zone. Bo th

recirculat ion zones are embedded in each other. The swirl ing chamber recirculat ion zone not

only tends to create the central recirculat ion zone, but also g enerates the suct ion which makes

the latter bigg er and st ronger. Exper imental results of combust ion show that the high

combustion ef ficiency is obtained as the embedded st ructure exists.

TECHNICAL NOTES

THROUGHFLOW CALCULATION IN AN AXIAL-FLOW

COMPRESSOR STAGE USING AVERAGED

NAVIER-STOKES EQUATIONS
Zhu Fangyuan

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　In order to provide a calculat ion comput ing means of the through-

flow considering viscous inf luence for the qausi-three-dimensional design method o f the

turbomachinery , w e put forw ard the averaged N -S and the zero equations or tw o-equation

models of the turbulent f low to model the viscous f low of the throughf low in the stag e and

mult istage of the turbomachinery. T he applicat ion of the zer o-equat ion model o f the tur bulent

flow is described. An ef fect ive method to handle the end w all condit ions is presented; and th-

en the resul ts of the throughf low calculat ion in the stages of a t ranaonic or subsonic axial

compr essor are given. T he comparison of the computing results w ith the experimental data

show s that the model and method pr ovided are feasible and ef fective.
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