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无隙锥形旋流器
燃烧室中流场的分叉现象3

清华大学　　焦树建3 3 　李　进　刘　静　陈利如

【摘要】　本文概述了用实验方法验证的在无隙锥形旋流器燃烧室中发生的流场的分叉现象及其

特性,并初步介绍了出现分叉现象的成因,从而揭示了这种燃烧室燃烧火焰脉动的根源。
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1　前　言

　　在我国自行设计制造的机车燃气轮机燃烧室中,曾试验过无隙锥形旋流器,如图 1 (a)所

示 (1喷油嘴, 2环形引气隙缝, 3保护帽, 4出口环形隙缝, 5旋流叶片, 6束腰环)。试验表明[1 ]:

装有这种旋流器的燃烧室的燃烧稳定性是相当差的,它表现为: 在某些低负荷工况下,燃烧火

焰会发生相当强烈的脉动,致使流经燃烧室的空气流率、排气温度 t3 以及火焰管的锥顶壁温 tb

都将发生相应的脉动,燃气轮机就无法在特定的工况下稳定地运行。图 2中给出了后两种参数

的脉动情况。

图 1　新旧旋流器的结构对比 (a)旧“无隙”(b)“有隙” 图 2　t3和 tb的脉动记录

根据观察和试验发现:在这种燃烧室中可以同时存在两层独立的火焰,一层靠近火焰管锥

顶的外侧火焰和另一层偏近于火焰管轴线的内侧火焰。由于旋流器几何尺寸的变异,这两层火

焰的强度将有所不同,它们可以派生出以下 4种火焰形态: (1)外侧火焰与内侧火焰共存的等

强度的双层火焰; (2)以外侧火焰为稳定源,内侧火焰为脉动源的双层火焰; (3)以内侧火焰为
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稳定源,外侧火焰为脉动源的双层火焰; (4)靠近火焰管锥顶的单层外侧火焰。当燃烧室中出现

前 3种双层火焰时,只有在负荷相当高的工况下,燃烧火焰才是稳定的。否则,两层火焰中总会

发生一层火焰的时燃时灭现象,导致火焰的强烈脉动。只有当改用图 1 (b)所示的有隙锥形旋

流器时,火焰的脉动才能消除,那时将只形成一个稳定的偏近火焰管轴线的内侧火焰。

“有隙”和“无隙”锥形旋流器的主要区别是:“无隙”旋流器的中心部位加装了一个保护帽

3,它可以从喷油嘴的周围以及保护帽外侧的环形间隙 2处,向旋流器内导入少量的空气射流。

当把这个起导气作用的环形间隙 2堵死后,“有隙”方案的燃烧特性就与“无隙”方案者基本一

致了。那么,为什么在“无隙”方案中会出现燃烧火焰的强烈脉动现象呢? 这必然与火焰管内气

流的流场有密切关系。试验表明:在无隙旋流器的作用下,火焰管内的气流流场结构会发生分

叉现象,它为火焰的脉动提供了前提。

本文论述用实验方法测定的在“无隙”方案中出现的气流流场的分叉现象及其特性。为判

别出现分叉现象时气流流场变异,用边界探针来测量流场的回流区边界; 用X 型热线风速仪

和五孔测速探针来测量气流的三维速度场。此外,还测定了旋流器前的静压、束腰环出口处的

总压和静压场、流经旋流器的空气流率,以便显示出现分叉现象时工况参数的变化。

2　流动的分叉现象

　　在文献[ 2 ]的试验中发现:由“无隙”锥形旋流器形成的流场结构是会发生分叉现象的。其

外观特征是:当流经旋流器的空气流率和静压调定后,在旋流器束腰环的出口处由火焰管锥顶

所包围的空间域内,会首先形成一个完全稳定的气流流场。那时,该流场的速度分布特性以及

回流区边界是完全确定的。但是,当沿火焰管锥顶的壁面朝火焰管的中心轴线方向,对气流施

加一个“内压性”的扰动,或是沿火焰管的中心轴线方向,对气流施加一个“阻挡性”的扰动,那

么,在上述空间域内的原有流场将被破坏,从而出现一个速度分布特性和回流区边界尺寸迥然

不同的,但也能完全稳定的新流场。其中一个流场的主气流比较偏近于火焰管中心的轴线,流

动噪声较小,流经旋流器的压降较低,而空气流率稍大 (称之谓“第 1种稳态流动工况”) ,另一

个流场的主气流则比较远离火焰管的中心轴线,流动噪声较大,流经旋流器的压降稍高,而空

气流率则略小 (称之谓“第 2种稳态流动工况”)。当气流处于第 1种稳态流动工况时,需要对气

流施加前述那种“阻挡性”扰动,就能使之转化为第 2种稳态流动工况;当气流处于第 2种稳态

流动工况时,则需要对气流施加“内压性”扰动,才能使之转化为第 1种稳态流动工况。

试验进一步表明: 当喷油嘴的进气间隙尺寸 ∆= 3mm ,而束腰环出口的气流平均速度W s

= 20～ 90m ös时,第 1种稳态流动工况和第 2种稳态流动工况都能稳定地出现,经扰动后,彼

此可以相互转化。但是,当束腰环出口流速较高时 (即流经旋流器的空气流率增大时) ,出现第

1 种稳态流动工况的几率却增大,“阻挡性”扰动虽能迫使第 1种稳态流动工况转化为第 2 种

稳态流动工况,但后者的稳定性较差,当它经受了一个微弱的“内压性”扰动后,就会很容易地

转化为第 1种稳态流动工况。这就是说,当流经旋流器的空气流率增大时,分叉现象将渐趋消

失,流场将更多几率地稳定于第 1种稳态流动工况之下。

3　分叉流场的特性

　　图 3～ 5中给出由试验测得的第 1种稳态流动和第 2种稳态流动工况下的回流区边界和

轴向速度场与切向速度场的示图。由这些示图中可以清楚地看出分叉流场的特性。

(1)无论在第 1种或第 2种稳态流动工况下,在旋流器束腰环的出口处由火焰管锥顶包围
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的空间域内,同时会出两个回流区,如图 3所示 (1. 第 2种稳态的外侧回流区边界; 2. 第 1种稳

态的外侧回流区边界; 3. 第 2种稳态的内侧回流区边界; 4. 第 1种稳态的内侧回流区边界)。其

中一个是比较偏近于火焰管中心轴线的内侧回流区; 另一个则是比较靠近火焰管锥顶壁面的

外侧回流区。在第 1种稳态流动工况下,内侧回流区的尺寸较小,而外侧回流区的尺寸较大;但

第 2种稳态流动的情况适得其反,内侧回流区的尺寸较大,而外侧回流区的尺寸较小。

(2)当旋流器出口束腰环上的气流平均速度W s= 30～ 75m ös时,无论是第 1种稳态流动

工况还是第 2种稳态流动工况,各自特有的内、外侧回流区边界基本上都是各自重合的,如图

3所示,它们不会因速度的变化而差异太大。

(3)当旋转射流由旋流器的束腰环出口流出时,由于自身的旋转运动,为内侧回流区的形

成创造了条件。外侧回流区则主要是由于旋转射流在束腰环外缘与火焰管锥顶之间的空域内

发生脱离现象而形成的。

(4)在第 1种稳态流动工况下,由于旋转射流流出束腰环时的自由扩散角比较小 (这一点

可以从图 4 (a)的点划线 2中看得很清楚,图 4 (a)中 1. 外侧回流区边界; 2. 最大顺流速度点的

轨迹; 3. 内侧回流区边界) ,因而它能形成小尺寸的内侧回流区和大尺寸的外侧回流区。但是,

在第 2种稳态流动工况下,由于旋转射流流出束腰环时的自由扩散角会加大很多 (这一点可以

从图 4 (b)的点划线 2中看得很清楚,图 4 (b)中的 1、2、3含义同图 4 (a) ) ,致使能够形成大尺寸

的内侧回流区和小尺寸的外侧回流区。

图 3　两种稳态工况下的两组回流区边界 (W s= 30～ 75m ös) 图 4　两种稳态流动时的轴向速度场 (W s= 45m ös)

(5)当W s= 30～ 75m ös时,无论是第 1种还是第 2种稳态流动工况,在一定程度上反映旋

转射流自由扩散角大小的最大顺流速度点的各自特定的轨迹线,基本上也是各自重合的,它们

也不因速度的变化而差异太大。

(6)在第 1种稳态流动工况下,由于顺向流动的主气流的通流面积尺寸要比第 2 种者小

(如图 4 (a)与 (b)所示) ,因而其轴向速度的绝对值和速度梯度都要比第 2种工况者大。

(7)从图 5中可以看到: 无论是第 1种还是第 2种稳态流动工况,外侧回流区中回流气流

的切向速度都是比较小的; 而内侧回流区中回流气流的切向速度却是比较高的。这个现象说

明:因气流脱离现象而形成的外侧回流与旋转主气流之间的质量交换是比较少的,因而它很难

被旋转的主气流带动。与此相反,内侧回流则是由于主气流的高速旋转所形成的低压效应造成

的,它与旋转主气流之间进行着比较强烈的质量交换,因而它能被旋转的主气流带动着,以稍

高的切向速度一起旋转。
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(8)在两种稳态流动工况下气流的切向速度场也有很大差异 (图 5)。在第 1种稳态流动工

况下,旋转主气流的切向速度要衰减得比第 2种工况者缓慢很多。这是由于前者的内侧回流区

尺寸比较小,因而消耗旋转主气流的切向动能也比较少的缘故。反之,在第 2种工况下,旋转主

气流的切向速度衰减得非常迅速,其中一部份可转化为热能,致使在试验时会感觉到主气流的

温度略有增高的趋势。

　　　图 5　两种稳态流动时的切向速度场 (W s= 45m ös) 图 6　两种稳态流动时Υ1和 Υ2随R e的变化 (∆= 3mm )　　　

(9)当第 1种和第 2种稳态流动工况相互转化时,流经旋流器的空气流率和静压,以及在

旋流器束腰环出口处的总压场和静压场都会自动地发生变化。第 1种稳态流动工况下的空气

流率略大,流阻损失也较小。第 2种工况者则反之。两种工况下流阻损失系数 Υ1 和 Υ2 随雷诺

数R e (按束腰环直径及其流动参数计算的R e数)的变化关系,如图 6所示。图 6中

Υ1 = (p 3
1 - p a) ö〔(1ö2) ΘsW

2
s〕　,　Υ2 = (p 3

1 - p s) ö〔(1ö2) ΘsW
2
s〕

式中, p
3
1 为旋流器前气流的总压; P a 为大气压力; p s为束腰环出口处气流的平均静压; Θs为束

腰环出口处气流的平均密度。显然,图 6所示曲线具有分叉现象的特征。

为什么在“无隙”锥形旋流器条件下会发生气流流动的分叉现象呢?从理论上来讲,由旋流

器产生的气流流场是由非线性的N 2S方程控制的,它具有多重稳定解的内在因素。这是产生

分叉现象的数学基础和必要条件。此外,在流动过程中还必须具备驱使流动体系远离平衡态,

使其出现分叉现象的反馈步骤。这是产生分叉现象的物理基础和充分条件。研究表明:由于锥

形旋流器的迎风面 (参见图 1 (b) )是一个不良流线体,在主气流绕流流入旋流叶片之前,会在

迎风面与喷油嘴之间的空域内形成分离气涡,它们刚好位于喷油嘴间隙 ∆和环形引气隙缝 2

之前。当喷油嘴与旋流器的内轮毂之间存在一个尺寸适当的导流间隙∆时,就会通过这个间隙

向旋流器的内腔提供一定数量的平面射流。因而由无隙锥形旋流器造成的燃烧空间的气流流

场,实际上是由通过旋流叶片的作用而产生的旋转射流和通过导流间隙 ∆的平面射流的相互
组合而形成的。当这股射流的流量一定时就会在束腰环的出口处由火焰管锥顶所包围的空间

域内形成一个特定的气流流场。当这个流场受到“内压性”或“阻挡性”扰动后,旋流器内腔中的

气流压力就会变化,也就是改变了导流间隙 ∆前后的压差,这会促使流入旋流器内腔的平面射

流流量自动发生变化,当然,通过旋流叶片进入旋流器内腔的旋流射流流量相应地也会发生变

化。这两股射流的重新组合就会在燃烧空间形成一个新的气流流场。在旋流器迎风面与喷油

嘴之间的空域内存在的分离气涡,则为两种流动工况相互转化的稳定性提供了保证。也就是

说,一个尺寸合适的喷油嘴导流间隙 ∆以及位于它前面的分离气涡的存在为形成分叉现象的
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反馈步骤提供了物理基础。关于在无隙锥形旋流器条件下,为什么会发生气流流动分叉现象的

实验验证和分析,将在另文中详述。

4　结　论

　　 (1)在无隙锥形旋流器的燃烧室中,于特定的条件下是会发生气流流动的分叉现象的。

(2)由于分叉现象的存在,流动域内将出现两种不同形态的流场,它们都是相对稳定的。当

受到外界扰动后,这两种稳态流场是可以相互转化的。在喷油嘴的导流间隙 ∆= 3mm 的情况

下,当空气流率增大时,出现第 1种稳态流动工况的几率将增大,第 2种稳态流动工况会逐渐

失去其稳定性。

(3)这两种稳态流动的流场特性是完全不同的。第 1种工况:①小尺寸的内侧回流区;②大

尺寸的外侧回流区; ③旋流射流的自由扩散角较小; ④顺流区的通流面积小,主气流的轴向速

度和速度梯度大; ⑤主气流的切向速度衰减缓慢; ⑥旋流器的压降小,空气流率略大; ⑦噪声

小。第 2种工况:①大尺寸的内侧回流区;②小尺寸的外侧回流区;③旋流射流的自由扩散角较

大; ④顺流区的通流面积大,主气流的轴向速度和速度梯度小; ⑤主气流的切向速度衰减得很

快;⑥旋流器的压降略大,空气流率略小;⑦噪声大;⑧主气流的温度略有增高。

(4)显然,流场的分叉现象为燃烧火焰的脉动提供了条件。
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the cascade. T he results show that the modification of the end part at the trailing edge of the
o riginal blade (w h ich is differen t from end2bend) would effectively imp rove the ex it air angle
spanw ise distribution and m eet the need of the in let air angle of nex t row blades, on condition that
the to tal p ressure lose coefficien t does no t change or decrease. T he test results also indicate that
although the cam ber angle of the blades in the end part decreases due to the modification, the
paseage2m ass2averaged value of the cam ber angle changes few. O therw ise, the air flow th rough
the cascade is the sam e to the original o r even better. T h is techn ique has been successfully app lied
to imp roving bo th stall m argin and efficiency of ax ial m ultistage comp resso rs and to dep ressing
the unsteady p ressure disturbance.

A NEW M ETHOD FOR SOL V ING LOCAL FLOW
NEAR L EAD ING OR TRA IL ING ED GE OF AN A IRFO IL

L iu Gaol ian and He Hong
(Shangha i Institute of M echanica l Eng ineer ing )

ABSTRACT　　　　a new algorithm coup led w ith the variational fin ite elem en t m ethod
( FEM ) is p resen ted fo r so lving the local flow near the leading or trailing edge of an airfo il o r
cascade. T he so lution of the local flow is considered as a com bination of two parts. O ne of them
is the app rox im ate analytical so lution of the flow near the stagnation po in t, it abso rbs the greatly
changing part in the o riginal so lution and m akes the rest a more smooth distribution w ith better
analytical nature w h ich can be computed more accurately. T ak ing advan tage of the variational
p rincip les, it is possible to locate the stagnation po in t more p recisely and autom atically. T he
num erical results show that the m ethod described is effective to so lve the subson ic flow
accurately, especially in conditions w ith non2zero angle of attack. T he theory can be coup led w ith
the variational difference m ethod as w ell as the variational FEM.

3-D ANALY SIS
OF C IRCUM FERENTIAL GROOVED CASING TREATM ENT

D u Zhaohui (Shangha i J iaotong U niver is ty)
L iu Zh iwe i (N orthwestern Poly technica l U niver is ty)

ABSTRACT　　　　T he 32D incomp ressible steady tim e2averaged N 2S equation, con tinuity
equation and k2Ε turbulence model equations are app lied to calculating the flow field in the cascade
passage w ith circum feren tial grooved casing treatm en t. T he m echan ism of ex tending stability of
the circum feren tial grooved casing treatm en t is elaborated by m eans of a 32D viscous num erical
sim ulation. It is revealed that a p ressure difference betw een suction side and p ressure side induces
a strong gas flow w h ich is abso rbed in the p ressure side and poured out from the suction side.
T h is flow can blow off the low energy boundary layer efficien tly to retard the stall em ergence.
T he physical model and the flow pattern of the flow fields affected by inductive velocities are
described. T h is is a new app roach to analysis and design of the comp resso r casing treatm en t.

A BIFURCATION PHENOM ENON IN COM BUSTOR
W ITH A NON-SLOT CON ICAL SW IRL ER

J iao Shujian , L ee J in , L iu J ing, Chen L iru
(Tsinghua U nivers ity)

ABSTRACT　　　　A bifurcation phenom enon w as discovered by experim en ts in a gas
turbine com busto r w ith a non2slat con ical sw irler. W ith differen t k ind of perturbation, two
differen t flow patterns m ay be found in the liner of th is gas tubine com busto r separately. T he
characteristics of these two flow patterns are quite differen t as described in great detail in th is
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paper. In addition, a brief analysis of the causes fo r in itiation of th is phenom enon w as m ade on
the basis of the experim en ts. T herefrom it is show n, that th is phenom enon w ill cause flam e
periodical fluctuation.

AN EXPER IM ENTAL STUDY ON FL U ID FR ICTION AND
HEAT TRANSFER IN COM PL EX NONC IRCULAR PASSAGES

Chang Ha ip ing, Huang Ta ip ing, Yang Yan sheng
(N anj ing U nivers ity of A eronautics and A stronautics)

ABSTRACT　　　　D ue to the effect of cen trifugal fo rce in an operating turbine, the
passage betw een the tenon of blade roo t and the mortise of the disk is fo rm ed as comp lex
noncircular flow passage. T he characteristics of flow friction and heat transfer in th is k ind of
noncircular passages are investigated experim en tally. It is discovered that the " m ultip le flow
states" occur in the noncircular passages and som e special features ex ist in the flow friction and
heat transfer characteristics. T he criteria of the flow friction and heat transfer are obtained fo r
th is case.

LOAD INGMOD EL S FOR BIRD IM PACTING ON BLAD ES
Y in J ing, Gao D ep ing, Fan Ern ing

(N anj ing U nivers ity of A eronautics and A stronautics)
ABSTRACT　　　　 In o rder to p redict the blade response to bird impact, it is neccesary to

establish the bird impact loading models at the first. Fo r th is purpose, the fo llow ing research work
has been comp leted: (1) A nalyzing the physical p rocess of the bird impact according to the theory
of h igh2speed stroke dynam ics, (2) accomp lish ing the loading experim en ts of the bird impact, and
( 3) studying the effect of the various facto rs of the bird impact loading on the blade response by

m eans of computer num erical sim ulation. Based on the syn thesis of the above research results,
som e m ethods and p rincip les fo r the bird impact loading models are obtained. T hey are the
m ethod of determ in ing the impulse and loading duration, the m ethod fo r selecting the fo rce2tim e
function and the p rincip les of determ in ing the spatial facto rs of the loading including the load
types, the loading location and the spatial distribution of the loads. T hese m ethods and p rincip les
are app licable to establish ing the bird impact loading models.

REAL -TIM E SIM ULATION OF A TWO -SPOOL TURBOJET
BY PARALL EL PROCESSING

Zeng Qinfu, Zhang Yandong, Guan Yan shen
(N orthwestern Poly technica l U nivers ity)

ABSTRACT　　　　A real2tim e sim ulato r of a two2spoo l turbo jet is in troduced, w h ich is
imp lem en ted w ith a parallel2p rocesso röm icrocomputer system. A PC286 m icrocomputer is used as
the host computer, and four TM S32020 digital signal p rocesso rs are chosen as p rocessing un its of
the parallel system. T he A öD and D öA boards serve as the in terfaces of the hardw are2in2the2loop
sim ulation of the engine con tro l system. For the parallel p rocessing, it is necessary to partition the
aero thermodynam ic model of the two2spoo l turbo jet. T he elem en ts of Jacobian m atrix of N ew ton2
R aph son′s iterative m ethod are calculated parallelly in the 4 p rocessing un its. T he w hole real2tim e
sim ulation w as carried out under the con tro l of the sim ulation support softw are, w h ich guaran teed
synch ronous operation and comm unication betw een differen t p rocessing un its, A öD , D öA , the
disp lay, and the sto rage. T he real2tim e engine sim ulato r has been app lied to the hardw are2in2the2
loop sim ulation fo r an engine digital con tro l system. T he sim ulation fram e cycle tim e is 2916
m illiseconds.
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