
第 24卷 第 3期
2009年 3月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 24 No . 3
Mar . 2009

文章编号 :100028055 (2009) 0320483205

多旋流器阵列贫油直喷燃烧室流场的数值模拟
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摘　　　要 : 采用雷诺应力模型 (RSM)对于同旋向多旋流器阵列贫油直喷 (LDI)燃烧室流场进行了数值模

拟.计算结果表明 ,9个旋流器产生的回流区迅速变形衰减 ,在远离旋流器阵列的下游 ,形成了一个大的总体

旋流.流场中存在的多个回流区及强湍流表明该燃烧室有潜力实现良好的燃烧性能.通过将 RSM的模拟结

果与激光多普勒测速仪 (LDV)测量值进行比较发现 ,RSM准确描述了绝大部分流动特性 ,较好地求解了回流

区和高速度梯度问题.
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Numerical simulation of flowf ield in a multi2swirler array lean

direct injection combustor
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Abstract : The flowfield in a lean direct injection (LDI) combustor with co2rotating

multi2swirler array was investigated using Reynolds st ress model ( RSM) comp utationally.

The comp utational result s indicate that t he recirculation zones generated by nine swirlers de2
form and decay rapidly , and a unified and large swirling flow is formed far downst ream of t he

swirler array. The existence of recirculation zones and st rong t urbulence levels indicate t he

potential for excellent combustion performance and low NOx emissions. The RSM2comp uted

result s were compared wit h laser doppler velocimeter (LDV) measurement s. The result s in2
dicate t hat t he RSM accurately describes most of t he flow characteristics , cont ributing to

solve recirculation zones and high velocity gradient s.
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　　航空燃气轮机燃烧室中由于存在复杂的几何

结构、壁面效应、旋流、流动分离等诸多因素的影

响作用 ,因此其内部的流场总是具有强湍流和高

度各向异性的特点.在这些流动现象中 , 旋流是

必须的燃烧室设计特性.现代燃气轮机燃烧室使

用强旋流来促进燃油\空气的混合并产生稳定火

焰的回流区 ,从而达到改善燃烧室性能的目的.在

贫油直喷 (Lean direct injection , LDI)燃烧室中 ,
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一个重要的设计特点是将精细雾化的燃油直接喷

入高度旋流的气流中来产生均匀的贫油混气 ,这

将能够提高燃烧效率 ,同时降低 NOX 和其它污染

物的排放量[123 ] . LDI燃烧室的另一个优点是通过

合理设计旋流器结构来缩短燃烧室长度.因此 ,为

了实现 LDI燃烧室的潜在优点 ,必须充分理解燃

烧室内复杂的湍流旋流流动.

为了有效模拟存在旋流、壁面效应、流动分离

和回流区的流场 ,应该使用高精度湍流模型.目前

使用最为广泛的湍流模型是 k2ε模型[426 ] ,这是由

于 k2ε模型易于使用 ,对处理器和内存要求不高.

然而 k2ε模型在求解具有高速度梯度和旋流的流
动问题时存在很大的缺陷. 这是由于 k2ε模型在
模拟涡粘性时具有各向同性的特点 ,因此对于复

杂流动容易产生不一致和发散的结果 ;此外 , k2ε
模型通常也很难描述旋流和回流中存在的较大梯

度.与 k2ε模型不同 ,雷诺应力模型 ( Reynolds

st ress model , RSM)适于求解各向异性、流线弯

曲、应变率突变及旋流等流动 , 因此 ,为了更好地

理解 LDI燃烧室内部复杂的流动机理 ,这里采用

雷诺应力模型对于带有离散射流同旋向旋流器阵

列的 LDI燃烧室非反应流场进行了数值模拟.

1　数值模拟方法

1 . 1　几何模型和网格划分

　　图 1显示了直角坐标系下多旋流器 LDI燃

烧室的几何结构及计算网格.其中矩形进气道截

面尺寸为 72 mm×72 mm ,长度为 12 mm.头部旋

流器由 9个模块化单旋流器组成 ,并按 3×3阵列

排布 ,如图 2所示.其中每个单旋流器由 8个离散

射流组成 ,射流直径为 3 mm ,离散射流相对于旋

流器纵轴的倾斜角为 35°. 单旋流器中径为 12

mm ,相邻两个单旋流器中心距为 24 mm ,旋流器

轴向长度 6mm.旋流器下游的燃烧室为 72mm×72

mm×220 mm的矩形通道.燃烧室进口平面位于

X = - 18 mm平面 ,进气速度方向为 X轴正向.整

个计算域采用非结构化六面体网格 ,网格数量为

170万.旋流器阵列中所有旋流器的旋向相同 ,均

为逆时针方向 ,如图 2所示.根据图 2中旋流器阵

列的分布 ,9 个旋流器根据其各自位置被分为三

类 ,分别为中心旋流器 (A) 、边壁旋流器 (B)和角

落旋流器 (C) .根据流动机理 ,同类型旋流器认为

是相似的.图 3显示了旋流器阵列的结构及其网

格划分.

图 1　燃烧室计算域网格

Fig. 1　Computational grid of combustor

图 2　旋流器阵列布局

Fig. 2　Multi2swirler array arrangement

图 3　按 3×3阵列布置的离散射流旋流器

Fig. 3　Discrete jet swirlers in 3×3 arrangement

1 . 2　边界条件

　　为了进行比较 ,计算中采用的气流条件与

Iannetti等人研究[7 ]中的参数相同.环境压力为 1

个大气压 ,旋流器前后的压降是大气压力的 4 %

(4 000 Pa) ,进口气流温度为 300 K;燃烧室出口压

力 1个大气压 ,出口温度为 300 K.
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1 . 3　计算方法

　　本研究采用 Fluent 软件应用雷诺应力模

型[ 8 ]对非反应流场进行了数值模拟.研究中应用

有限体积法对控制方程进行离散.压力速度耦合

采用了 SIMPL E算法 ,对壁面处理采用了壁面函

数法 ,对流场中存在的非线性问题采用了欠松弛

的方法.收敛标准取能量方程的残差小于 10 - 6 ,

其余各余项残差小于 10 - 4 .计算中共采用 5 个节

点并行计算 ,每个计算节点的 CPU 主频为 2. 4

GHz ,内存为 1 G ,计算时间 48 h.

2　计算结果与分析

　　本文的主要目的是采用 RSM 模型对于矩形

通道多旋流器 LDI燃烧室流场特性进行数值模

拟和理论分析 ,并通过激光多普勒测速仪 (Laser

doppler velocimeter , LDV)实验测量值[7 ,9 ]对于

计算结果进行比较验证.由于 LDV 实验测量是

在非反应流中进行的 ,因此这里只进行了燃烧室

的非反应流场计算.受实验数据的限制 ,这里对于

X = 3 , 13 mm横向剖面 , Z = 0轴向剖面以及速度

等值面进行了比较分析.

图 4为下游 X = 3 mm处的轴向速度分布图.

从图中可见 ,在这一轴向位置 ,存在四种类型的流

型 :环形射流区、各旋流器的中心回流区、相邻旋

流器之间的低速小回流区 ,以及在侧壁面与端壁

之间形成的角落回流区.首先 , 每个旋流器的 8

个离散射流形成了环形射流区.图中 ,在这一轴向

位置 ,来自旋流器射流孔的射流流型仍然保持 ,射

流最大轴向速度约为 50 m/ s ,由于离散射流尚未

发生充分的膨胀扩张 ,因此旋流器之间的相互作

用较小 ,图中所有旋流器的环形射流区形状都是

相似的.第二 ,在每个旋流器的中心都形成了一个

小回流区 ,这些小回流区是由于射流区形成的强

烈旋流所产生的 ,所有旋流器的回流区都呈圆形.

此外 ,从图中还可以看出 ,靠近边壁 8个旋流器的

小回流区内的轴向速度分布不是围绕每个旋流器

中心的轴对称结构 ,最高反向轴向速度位置偏离

了旋流中心 ,这表明在回流区中的流体不仅来自

自身旋流器 ,也来自周围旋流器.第三 ,在 4 个相

邻旋流器交汇处出现了低速小回流区 ,在这一区

域最高反向速度约为 - 1 m/ s.这些区域中的大部

分流体来自远下游区域 ,在那里各个旋流器形成

的旋流已经汇合在一起.最后 ,在侧壁面及端壁之

间的角落附近形成了一些很小的回流区 ,其最高

反向速度为 - 12 m/ s.这些区域是由高速射流诱

导的二次流产生的.从图中可见 ,在这一轴向位置

剖面 ,采用 RSM 模型计算得到的射流轴向速度

与 LDV实验测量值基本一致 ,此外计算的轴向

速度等值线图的尺寸、形状和强度都与 LDV 测

量值十分吻合 ,说明 RSM 模型计算结果与实验

结果吻合.

图 4　X = 3 mm处轴向速度分布图

Fig. 4　Axial velocity dist ributions at X = 3 mm
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图 5是下游 X = 13 mm 处的轴向速度分布

图.从图中可见 ,当气流从下游 3 mm处运动至 13

mm处时 ,从旋流器射流孔喷射的射流逐渐膨胀

扩张并发生相互作用 ,各个旋流器的离散射流已

经相互接合形成了连续的旋流.由于射流的膨胀 ,

在相邻 4个旋流器交汇处的气流速度增加 ,最初

射流的速度特征连同边壁附近的角落回流区消

图 5　X = 13 mm处轴向速度分布图

Fig. 5　Axial velocity dist ributions at X = 13 mm

失 ,射流的衰减是由于射流下游的相互作用导致

了较高的逆向压力梯度而引起的.从图中还可以

看出 ,不同位置旋流器 (A ,B 和 C)所产生的旋流

具有明显不同的流型. A 型旋流器的轴向速度保

持了轴对称分布 ,在其中心处形成了环形回流区 ;

然而 , 靠近壁面附近的旋流器 (B ,C)的轴向速度

分布不再是轴对称的 ,其产生的回流区出现了变

形、拉伸和扭曲 ,这是由于旋流之间以及旋流与壁

面之间相互作用产生的强剪切而引起的 ;此外 ,由

于回流区的存在 ,流场受到了远下游流场的强烈

影响 ,来自下游的反向流动与来自旋流器的旋流

之间存在较强的相互作用 ,反向流反馈了充足的

角动量来旋转由壁面 8 个旋流器产生的回流区.

在回流区中 ,流场是高度不均匀的 ,并且并不是沿

着每个旋流器轴线对称的.从图中不难看出 ,在这

一截面位置 ,本研究采用 RSM 计算的回流区形

状、位置和大小与 LDV 测量结果基本吻合 ,比较

而言 ,LDV测量的回流区结构更加扭曲.

图 6是 Z = 0 mm轴截面处的轴向速度分布

等值线图.从图中可见 ,随着射流的发展 ,各旋流

器产生的回流区逐渐扩大.在距旋流器阵列出口

下游 10 mm处 ,射流发生相互接合形成环形旋流

图 6　Z = 0 mm处轴向速度分布等值线图

Fig. 6　Axial velocity dist ributions at Z = 0 mm
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图 7　轴向速度为零的等值面

Fig. 7　 Isosurface of axial velocity = 0 m/ s

区 ,随着旋流区的扩张 ,回流区面积逐渐增大 ,流

动结构之间的相互作用也逐渐加强.随后 , 在各

中心旋流之间的区域 ,由于相邻旋流的相反的流

动方向导致了流动的滞止和压力的提高 ,压迫旋

流收缩 ,导致回流区面积变小.从图中可见 ,计算

结果与 LDV 测量值是基本相同的 ,计算得到的

流场形状与回流区长度都与实验测量结果十分接

近 ,计算较为准确地预测了 LDV 测量的较强的

流动特征.

图 7是燃烧室流场中轴向速度为零的速度等

值面图 ,从图中可见 ,中心旋流器产生的回流区最

长 ,并且其形状和位置保持不变 ;而外围的 8个旋

流器产生的回流区长度明显缩短 ,且出现了严重

的扭曲和变形.回流区长度及形状存在差别是由

于旋流器的布局和位置的不同而引起的.此外 ,图

中在每 4个旋流器之间的区域 ,以及在侧壁面与

边壁之间区域存在多个小回流区 ,这与前面的结

果是一致的.从图中不难看出 ,计算和 LDV 测量

得到的两个流场在总体上基本符合 ,等值面是相

似的 ,说明本文采用 RSM 模型的计算结果在总

体上对于燃烧室流场进行了准确的预测.

3　结　论

　　1) 建立了冷流条件下同旋向多旋流器阵列

的 LDI燃烧室模型 ,分析了与同旋向旋流器阵列

相关的复杂流动机理.

2) 同旋向多旋流器阵列的 LDI燃烧室具有

复杂的流场特征 :各旋流器生成的中心回流区出

现了严重的扭曲变形 ;在紧临旋流器出口的上游

流场 ,由于空气射流的混合及相邻旋流之间的相

互作用导致了流场的高湍流水平 ;根据旋流器位

置的不同 ,回流区长度各不相同 ;在远离旋流器阵

列的下游 ,形成了一个大的总体旋流.

3) 流场中存在的多个回流区及强湍流表明

该燃烧室有潜力实现良好的燃烧性能.

4) 雷诺应力模型的模拟结果与 LDV 实验数

据符合良好 ,说明雷诺应力模型准确描述了绝大

部分流动特性 ,较好地求解了回流区和高速度梯

度问题.
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