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不同结构多点喷射燃烧室冷态流场研究
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摘 � � � 要: 用数值模拟的方法对旋流数、文氏管间距、扩压器与头部的间距等多点喷射燃烧室设计中的关

键参数进行研究, 来获取它们对多点喷射燃烧室回流区的影响规律. 结果表明: 旋流数由 0. 82 提高到 1. 24,

回流区最大负速度和长度分别增加了 52%和 34% ,最大负速度随旋流器叶片安装角是线性变化的;文氏管间

距由 0 增加到 0. 4 倍的文氏管出口直径时, 回流区半径增加了 33% , 长度增加了 43% ; 增大扩压器出口面积

和头部与扩压器间距有利于旋流器之间流量分配均匀.
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Investigation of cold flow field of a multi�injection combustor

with different geometries
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Abstract: A numerical invest igat ion w as conducted to study some key par ameters o f

mult i�inject ion combustor, including sw irl numbers, space betw een venturis, distance be�
tw een the dome and the diffuser. The inf luence law o f these parameters on the multi�injec�
t ion combusto r�s recirculat ion zone w as concluded. This show s that , w ith increase of the

sw ir l number, the reverse velocity of the recirculat ion zone w ill rise. When the sw irl number

increases from 0. 82 to 1. 24, the max imal reverse velocity is 52% gr eater and the recircula�
t ion zone is 34% longer . When the space betw een ventur is changes from 0 to 0. 4 t imes the

exit diameter of venture, the radii of r ecir culation zone is 33% bigger and the leng th is 43%

larg er. With the increasing area of inlet of the dif fuser and the g row ing distance betw een the

dome and the diffuser , the dist ribut ion of the flow is mor e unifo rm.

Key words: mult i�inject ion combustor; gas tur bine combusto r; cold f low f ield;

sw irl number; numerical simulation

� � 随着技术的发展, 要求航空发动机具有低污

染、高可靠性和长寿命等特点.常规的单头部燃烧

室常用的做法是提高增压比和涡轮前温度来提高

循环功,但是压力和温度的提高会增加 NO x 的生

成,而且常规燃烧室在提高出口温度分布等方面

有很大的局限性
[ 1]
. NASA(美国航空航天局)提

出的贫油喷射系统 LDI( lean direct injecto r)燃烧

室是贫油预混预蒸发模型( LPP)的一种变形. 不

同于贫油预混预蒸发模型的是,贫油喷射系统中

燃油是直接射入燃烧区,因此没有 LPP 模型与生

俱来的自燃和回火隐患[ 2] .正因为燃油没有经过

预混和预蒸发过程, LDI低污染燃烧室以贫油状
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态将燃油直接喷射到主燃区与空气混合进行燃

烧,降低主燃区的温度,从而降低 NOx 的排放.

为了进一步提高 LDI 燃烧室低污染、好的温

度出口分布的能力, NASA 又提出一种贫油多点

喷射 LDI燃烧室模型,即在燃烧室头部采用多个

旋流器和喷嘴实现分级分区供油,当低工况时, 仅

部分级或区供油燃烧; 当高工况时,所有级或区都

供油燃烧.因此这种燃烧室能在不同工况下实现

分级控制燃油量,从而有利于扩大其稳定工况范

围、缩短燃烧室长度、便于控制燃烧室中的温度分

布及降低氮氧化物的排放, 从而提高燃烧室性

能[ 1�3] . NASA 格林实验室和辛辛纳提大学的

Cai J等人在对多点喷射燃烧室实验研究中提

到
[ 4]

,目前对于多点喷射燃烧室大多采用 3 � 3的

结构. 研究发现, 相对于单头部旋流器的流场, 多

点喷射燃烧室头部的每个旋流器都产生各自的回

流区,在流场下游发生强烈的掺混和相互干扰. 在

流场下游,这些小的回流区逐渐融合并最终形成

一个类似于单头部的大回流区,这个回流区的长

度要小于单头部产生的回流区,但是回流区强度

更强
[ 3]
.在研究回流区时,一般用回流区轴向最大

负速度的绝对值来比较回流区的强度, 在本文中

简称为最大负速度. Cai J等人还改变了局部几个

旋流器的旋转方向, 并把这时的流场同之前的结

果作了比较, 发现改变方向后旋流器之间的干扰

变强,中心旋流器的回流区缩短[ 4] .格林实验室和

辛辛纳提大学用N CC( nat ional combust ion code)

程序对离散孔结构的多点喷射燃烧室流场作了模

拟,结果同实验数据有一定的差距,特别是没有捕

捉到对多点中心回流区长度要长于其他位置的回

流区这一重要特性[ 5�6] .托雷多大学的 Davoudza�
deh F 等人分别采用基于 RANS( Reynolds�aver�
aged Navier�Stokes)和 LES ( large eddy simula�
t ion)两种模型的 NCC 来模拟 LDI多点喷射燃烧

室,通过对轴向、切向速度在不同位置 RAN S 和

LES结果的比较得出,在相同的网格和硬件条件

下 RANS结果要优于 LES[ 7] .北京航空航天大学

的邓甜等人用数值的方法研究了装有轴向旋流器

的多点喷射燃烧室流场, 发现主燃孔会使流场产

生三维效应, 从而很大程度上影响了回流区的形

状,得到了主燃孔对多点喷射燃烧室流场的影响

规律[ 8�10] .

航空发动机燃烧室稳定工作, 靠的是旋流器

产生的一个稳定、强大的回流区,燃烧室的每次重

大进步都是伴随着回流区质量的提高而产生

的[ 6 ] .对于多点喷射燃烧室,由于采用了多个头部

并列放置,相互之间存在复杂的相互作用,所以以

前针对单头部的研究经验不能真实的反映多点的

特点.同时, 旋流器产生的流场之间存在着强烈的

干扰,这就影响到各自的回流区,初步分析这种干

扰同文氏管的间距有密切的联系.此外,前方来流

的状态会对不同位置旋流器的气量分配产生影

响,也会影响到回流区的大小和强弱.而且现有的

数值模拟与实验的结果符合得不尽如人意, 存在

着模型选取和计算准确度得问题.所以很有必要

用一个比较准确的数值模拟方法对多点喷射燃烧

室旋流数、文氏管间距、扩压器与头部的间距这些

重要参数对流场影响规律进行研究.

1 � 数值模拟方法及其验证

� � 在用数值模拟的手段研究问题时, 必须对采

用的数值模型和网格等进行检验,以确保模拟结

果的正确性.

1. 1 � 数值方法及边界条件

� � 基于 FLUENT 6. 3程序,采用 RANS 模型,

Realizable 形式的 k��方程, 速度压力耦合的

SIMPLE ( semi�implicit method fo r pressure�
linked equat ions)算法,二阶迎风差分格式, 隐式

分离求解器,标准壁面函数.验证用的结构是由一

个轴向旋流器和一个方腔燃烧室组成, 其中轴向

旋流器叶片安装角是 60 , 旋流数是 1. 0. 计算域

取旋流器和整个燃烧室, 燃烧室的长为 230mm,

示意图如图 1, 详细结构见文献[ 11] . 该旋流器结

构与本文研究用的旋流器结构非常相似, 从而验

证的结果有较高的说服力.

图 1� 单头部旋流器示意图和计算网格

F ig. 1� Sing le sw ir ler and computational g rid
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验证用的网格是采用混合网格技术处理的网

格,方腔燃烧室用六面体网格,旋流器用四面体网

格,如图 1,网格总数是 65万.边界条件的进出口

设置为速度进口和压力出口, 进出口的压降是

4%的大气压,空气的质量流量是 0. 007 kg/ s.

1. 2 � 数值模拟结果和实验结果的对比

� � 图 2给出了以文氏管出口为起点, 不同截面

上的轴向速度沿 x 坐标轴的分布,从上到下依次

是距离文氏管出口 3, 9, 15, 36mm 处的轴向速度

分布曲线. 图中 paper 是文献 [ 7] 模拟的结果,

CFD(计算流体动力学)是本次模拟的结果. 可以

看到,本次模拟的结果不仅模拟出了流场变化的

趋势,而且与实验值吻合得很好, 误差要比文献

图 2� 旋流器下游 xy 平面上的轴向速度分布

F ig . 2 � Ax ia l velocity of the single sw ir ler

downstream along x and y

[ 7]模拟结果的误差小很多.这就证明选取的计算

模型和网格是合理的. 同时还能发现,在靠近计算

域壁面附近的位置, 数值模拟的结果同实验值还

是有一定的差距,说明标准壁面函数在处理这种

带有强旋流特点的近壁面流场时能力有限. 但是

鉴于其计算的成本较低, 本次研究的结构比较复

杂,而且用它模拟的结果还可以接受,所以在研究

中仍选用标准壁面函数.

2 � 多点喷射燃烧室流场的数值模拟

2. 1 � 多点喷射燃烧室物理建模和数值模拟方法

� � 本文研究用的多点喷射燃烧室,主要由头部

和方腔燃烧室组成,其中头部采用 3 � 3单级轴向

旋流器, 具体结构见图 3, 计算域见图 4. 由上可

知,影响多点喷射燃烧室回流区性能的主要参数

有旋流数、文氏管间距和头部与扩压器之间的距

离,为了比较这些参数对多点回流区的影响,研究

中设计如下几种结构, 见表 1和表 2, 其中旋流器

的结构来自文献[ 11] .

图 3� 多点头部结构、旋流器编号和

� 增加间隔后的头部结构

Fig . 3 � Differ ent g eometr ies of the dome
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图 4� 多点计算域和计算网格

F ig. 4� Computational domain of multi�injection

combustor and g rid

表 1 � 多点喷射燃烧室头部结构参数

Table 1 � Structure parameters of multi�injection

combustor�s dome

参数 数值

叶片安装角 �/ ( ) 50 55 60 65

旋流数 0. 687 0. 823 1 1. 236

间隔/ mm 0 0
0

10
0

表 2 � 扩压器结构参数

Table 2� Structure parameters of diffuser

参数 数值

头部与扩压器间距

L / mm
30 60 90 120 150

扩压器出口面积

A= 30mm � 30mm
! ! ! ! !

扩压器出口面积

A= 50mm � 50mm
! ! ! ! !

注: ∀ !#代表研究中选用的结构参数.

求解模型采用上面验证过的计算模型, 网格

采用六面体和四面体混合网格,如图 4.网格总数

在 260万左右,模型在奔腾四核计算机上求解.

边界条件设置,进口采用速度入口,空气质量

流量是 0. 062 kg / s, 出口设置为压力出口,其他设

置同验证时的设置.

2. 2 � 旋流数修正

� � 本文研究用的旋流器的结构来自文献[ 11] ,

在研究旋流数对回流区影响时, 发现用经验公式

S =
2
3
∃ 1- (R i/ Ro )

3

1- (R i/ Ro )
2 tan ( 1)

和

S =
1

2(1- !)
∃
1 -

R i

R o

4

1 -
R i

R o

2 tan o ( 2)

其中 R i , Ro 分别代表旋流器内径和外径[ 1 2] , 见

图 5, 计算出来的旋流数与文献[ 11] 中引用的

NASA 常用的旋流数之间差别很大,所以有必要

重新推导旋流数计算公式.

图 5� 轴向叶片式旋流器结构尺寸

F ig . 5 � Structur e of ax ial sw ir ler

根据旋流数的定义

S =
G!

G xR
( 3)

� � 且现在常用的旋流器大都采用扭转叶片, 根

据线性扭转规律, 任意半径 r 位置的扭转角同安

装角的关系是

tan = r
R o

tan o ( 4)

� � 又切向速度

w = utan o ( 5)

� � 所以可得切向动量为

G!o = %
R
o

R
i

( w r ) ∀u 2#rdr =

1
Ro%

R
o

Ri

∀u 22#r3 dr = 2#∀u 2 tan o R
4
o - R

4
i

4Ro
( 6)

� � 轴向动量

Gxo = %
R
o

R
i

u∀u2#rdr = #∀u 2
( R

2
o - R

2
i ) ( 7)

� � 所以新的旋流数公式为

S =

2#∀u
2
tan o

R
4
o - R

4
i

4Ro

#∀u2
( R

2
o - R

2
i )

=
1
2
∃
1-

R i

Ro

4

1-
R i

Ro

2 tan o

( 8)

� � 以上各公式计算结果同 NASA 提供的结果

的对比如表 3所示.
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表 3� 不同叶片安装角旋流器的旋流数

Table 3 � Swirl numbers for dif ferent tip vane angles

叶片安装

角�/ ( )

经验

公式( 1)

经验

公式( 2)

导出

公式
NASA

40 0. 621 0. 576 0. 484 0. 48

45 0. 740 0. 696 0. 576 0. 58

50 0. 882 0. 848 0. 687 0. 69

55 1. 057 1. 046 0. 823 0. 83

60 1. 282 1. 321 0. 999 1

65 1. 587 1. 738 1. 236 1. 23

通过比较不难看出,用经验公式( 1) , ( 2)算出

的结果明显要偏大,与 NASA 用的数据相比较差

别很大,而本文推导的公式的计算结果则很符合

NASA 的数据.

3 � 多点喷射燃烧室的计算结果

3. 1 � 旋流数的影响

� � 图 6是不同旋流数下,旋流器 A, B1 , C1 中心

线轴向速度的变化, 图注中的数字是叶片安装角

的大小, 代表相应的旋流数, 字母是旋流器的编

号,各旋流器的编号详见图 3. 三个旋流数下, 轴

向速度随中心线的变化总趋势是一致的. 对于不

同旋流器的回流区, 55 和 60 时所有的回流区长

度和最大负速度(回流区强度)基本相同; 65 时中
心回流区的长度要长于其他位置的回流区, 并且

最大负速度也比其他位置的要大. 图 7单独比较

了旋流器 A 在不同旋流数下中心线轴向速度的

变化.从图中能够很清楚地看到随着旋流数的增

加,回流区的最大负速度在增加.表 4列出了多点

图 6� 旋流器 A, B1 , C1 的回流区

F ig. 6� Recirculation zones for sw ir ler s A, B1 and C1

图 7 � 不同旋流数下旋流器 A 的回流区的比较

F ig. 7� Recirculation zones for the sw ir ler A

喷射燃烧室回流区特性的具体数值, 相对于 55 

时的情况, 60 , 65 的回流区, 最大负速度增加

27%, 52%, 湍动能增加 40%, 91%. 图 8是回流

区最大负速度随旋流器叶片安装角的变化曲线.

数值模拟中发现, 叶片角为 45 的多点喷射燃烧

室没有回流区,这时旋流数比较小,属于弱旋流的

缘故. 50 时不能形成稳定的回流区,旋流数虽然

大于常用的强弱旋流的分界线( S = 0. 6) ,但不足

够强,文氏管对旋流的削弱作用使得回流区不够

稳定.当叶片角提高到 55 以后形成稳定的回流

区,并且最大负速度随叶片安装角大致呈线性变

化规律.

表 4� 不同旋流数的性能

Table 4� Parameters for diff erent swirl numbers

性能参数
S(�/ ( ) )

0. 823( 55) 1( 60) 1. 236( 65)

最大湍动能/ ( m2 / s2 ) 311. 94 435. 85 594. 72

最大轴向负速度/ ( m/ s) 9. 635 12. 267 14. 675

旋流器 A回流区长度/ mm 19. 05 22. 69 25. 45

旋流器 B1回流区长度/ mm 18. 91 22. 01 22. 32

旋流器 C1回流区长度/ mm 18. 46 21. 76 22. 78

图 9中列出了不同旋流数下编号为 A 的中

心旋流器回流区的半径随轴向距离的变化曲线,

原点取在文氏管喉道位置. 55 的回流区起点在喉

道之后,终止在距离喉道大约 23mm 处, 60 的回

流区位置靠前, 65 的回流区从喉道处就已经开始
了,并且终止的位置比 55 的回流区更远. 由回流
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区的形成可知,回流区是随切向速度增加, 逆压力

梯度增强到一定程度后形成的, 旋流数增大,意味

着切向速度变大,那么在同样来流情况下大旋流

数的旋流器形成的回流区开始的位置就要早. 图

中还能看到, 叶片角是 55 的回流区面积最小, 65 

的最大,但是之间的差别很小,说明旋流数对回流

区的大小影响不大.结合表 4,也能发现随着旋流

数的增加,相对于 55 时的情况, 60 , 65 的旋流数

增加了 22%, 51%, 而回流区长度分别只增加了

19%, 34%.

图 8� 轴向最大负速度随叶片角变化的规律

Fig . 8 � Max imal rever se ax ial v changes with

tip vane angles

图 9� 不同旋流数下旋流器 A 的回流区半径

随轴向距离的变化

F ig . 9� Radii of r ecirculation zone fo r sw irler A

with differ ent sw ir l number s

通过以上分析, 可以发现旋流数主要影响回

流区的强度, 对回流区的形状和大小影响不显著.

3. 2 � 文氏管间距的影响

� � 图 10是文氏管间距为 0和 0� 4 倍的文氏管
出口直径时(设 D是文氏管间距与文氏管出口直

径的比值,即 D= 0和D= 0� 4时) ,不同位置的旋

流器产生的回流区形状.当增加间距后,回流区在

长度和半径方向上有了的明显增加. 图 11是间距

增加前后旋流器 A , B1 , C1 的回流区轴向速度沿

轴向距离变化的曲线. 两种工况的回流区几乎都

是在 z= 8mm 时出现了最大回流负速度,且在达

到最大负速度前, 两者的曲线几乎重合,说明改变

间距对回流区的前半段基本没什么影响.

图 10� 两种间距下的回流区

F ig . 10 � Recir culation zone wit h differ ent D

图 11� 两种间距下旋流器 A, B1 , C1 的回流区

F ig . 11 � Recir culation zone for sw ir ler s A, B1 , C1

w ith different D

图 12和图 13 具体比较了间距变化前后, 中

心回流区的半径和轴向速度随轴向距离的变化情

况.图 12中,取文氏管喉道位置为坐标 0点,两个

回流区的起点都是在距离喉道大约 2mm 处, 随

着轴向距离的增加回流区的半径在增加, D = 0

回流区先达到最大半径, D = 0. 4 回流区的最大

半径位置则落后了 4mm.表 5列出了间距变化前

后回流区的参数. 增加间距后 D = 0. 4 回流区的

最大半径增加了 2. 5mm, 增幅是 33% ,长度增加

了 43%.由以上不难发现, 当增加了旋流器之间

的间距以后, 回流区的体积增大了.分析原因, 增

加文氏管的间距就减少了旋流器后流场之间的干

扰,这一现象通过图 14中的速度矢量分布能直观

的表现出来.在没有增加文氏管间距时,从不同旋

流器流出的气流在交界处相遇后,形成了两个比

较大的涡,这两个涡的体积比较大,对主流道的堵

塞就比较严重,这种气流之间的干扰和阻碍就影
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响了回流区的充分发展. 对比图 14就能发现, 增

加间距干扰和阻碍就要小很多. 在图 11和表 5中

也能得到增加间距对回流区强度的影响, 增加间

距后回流区的最大负速度只增加了 5%、湍动能

增加 3%, 所以增加文氏管间距对回流区的强度

基本没有带来太大变化.

图 12 � 两种间距下旋流器 A 的回流区半径

随轴向距离的变化

Fig. 12 � Radii of recirculat ion zone fo r sw ir ler A

w ith different D

图 13� 两种间距下旋流器 A 的回流区长度的比较

F ig. 13 � Recir culation zones fo r sw irler A

w ith different D

表 5� 间距为 D= 0和 D= 0. 4 时的回流区性能

Table 5 � Parameters for different swirlers

with different D

性能参数
D

0 0. 4

最大湍动能/ ( m2 / s2 ) 435. 85 447. 1

最大轴向负速度/ ( m/ s) 12. 267 12. 822

旋流器 A 回流区长度/ mm 22. 69 32. 48

旋流器 B1 回流区长度/ mm 22. 01 31. 52

旋流器 C1 回流区长度/ mm 21. 76 31. 33

� � 通过以上分析, 文氏管间距的增加能减弱不

同位置旋流器间流场的干扰, 从而增加回流区的

体积,但几乎不影响回流区的强度.

图 14 � 相邻旋流器交界处速度矢量

F ig . 14� Vector of velocity of different D

3. 3 � 头部与扩压器间距的影响

� � 图 15和表 6 给出了扩压器出口面积 A =

30mm � 30mm 时,编号为 A, B1 , C1 旋流器产生

的回流区形状随头部与扩压器间距 L 变化的云

图和流量分配情况. 图 15, 中心位置旋流器 A 的

回流区长度随着 L 的增加在减小, 原因是 L 的增

加会使旋流器前的流场分布趋向均匀, 不同位置

的旋流器分配到的流量就趋于一致. 这一现象从

图 15� 扩压器出口面积 A= 30 mm � 30 mm 时的回流区

F ig . 15 � Shapes of r ecirculat ion zones w ith

A= 30mm � 30mm

表 6 � 扩压器出口面积 A= 30mm� 30mm时的

流量分配(单位:kg/ s)

Table 6 � Flow distribution for swirlers with

A= 30mm� 30mm ( unit: kg/ s)

L / mm 旋流器 A 旋流器 B1 旋流器 C1

30 0. 00889 0. 00633 0. 00640

60 0. 00864 0. 00640 0. 00627

90 0. 00864 0. 00663 0. 00636

120 0. 00861 0. 00658 0. 00639

150 0. 00853 0. 00661 0. 00645
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表 6的流量分配情况上也得到反映, 不同位置旋

流器进口流量的差异随着 L 的增加在减小. 不过

中心旋流器的流量减小的幅度比较小, 其他位置

旋流器的流量增加有限, 使得不同位置旋流器流

量差异达到了 23% ~ 29% , 根本原因是前置扩压

器的出口面积太小使得射流强度太大, 核心流长

度太长,从而对中心旋流器 A 的冲击比较大.

图 16 和表 7 是前置扩压器出口面积 A =

50mm � 50mm 的流场情况. 对比扩压器出口面

积 A = 30mm � 30mm 时的结果,在图16中,不同

位置旋流器之间的回流区长度差异减小了, 处在

非中心位置旋流器的回流区长度和强度都得到加

强.表 7不同位置旋流器的流量分配的差异也比

较小,差异最大是 7%,并且随着 L 增加差异进一

步减小到 3%. 在参与比较的两个工况中,扩压器

出口面积增大 1. 8 倍, 随之对旋流器流量分配的

最大和最小差异减小到原来的 1/ 4和 1/ 8. 由以

上分析可以得到,扩压器的出口面积对流量分配

影响是不可忽视的,在满足设计要求时,适当增加

扩压器的出口面积有助于旋流器之间的流量分配

更加均匀,同时 L 的增加也有利于减小旋流器之

图 16� 扩压器出口面积 A = 50 mm � 50 mm 时的回流区

F ig . 16 � Shapes of r ecirculation zones w ith

A= 50mm � 50mm

表 7 � 扩压器出口面积 A= 50mm� 50mm时的

流量分配(单位:kg/ s)

Table 7 � Flow distribution for swirlers with

A= 50mm� 50mm ( unit: kg/ s)

L/ mm 旋流器 A 旋流器 B1 旋流器 C1

30 0. 00712 0. 00681 0. 00665

60 0. 00689 0. 00674 0. 00655

90 0. 00687 0. 00676 0. 00668

120 0. 00689 0. 00677 0. 00665

150 0. 00688 0. 00673 0. 00664

间的流量差异.但是经过比较发现,不同位置回流

区的长度依然有比较明显的差异.这说明了回流

区的长度不仅和流量有关系, 而且与旋流器前流

场的流动状态有关, 虽然扩压器出口的面积有所

增加,但是流场仍然不可避免的有核心流,核心流

对处在与其垂直位置的中心旋流器有一定的冲击

作用,造成旋流器 A 的回流区长于其他位置的回

流区.

由以上分析可知, 前置扩压器的存在会造成

多点喷射燃烧室不同旋流器之间流量分配的差

异,增加扩压器的出口面积(即扩压比)和头部与

扩压器的距离有利于减少这种差异.

4 � 结 � 论

� � 影响多点喷射燃烧室回流区性能的参数主要

有旋流数、文氏管间距和头部与扩压器间距,影响

规律如下:

1) 旋流数的不同会造成多点回流区的变化,

增加旋流数会提高多点喷射燃烧室回流区的最大

负速度值和回流区的强度. 相对于旋流数为

0� 823时的情况,旋流数是1, 1. 236的回流区, 最

大负速度增加 27% , 52% ; 当旋流数大于 0. 823

时,回流区最大负速度随旋流器叶片安装角的变

化是线性的;同时旋流数的增加使得回流区开始

的位置提前, 也会在一定程度上增加回流区的

长度.

2) 文氏管间距也会对多点回流区有很大影

响,这种作用主要反映在对回流区体积的影响上,

文氏管间距由 0增加到 0. 4倍的文氏管出口直径

时,回流区的长度要增加 43%、半径增加 33%, 而

对回流区的强度影响不大.

3) 扩压器出口的面积和头部与扩压器间距

会影响旋流器之间的流量分配和回流区长度. 增

大扩压器出口的面积和头部与扩压器间距有利于

旋流器之间流量均匀的分配; 从扩压器后流场的

核心流会对处于中心位置的旋流器产生冲击

作用,从而造成该位置的回流区长于其他的回

流区.
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