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超声速旋流器内气相流场的数值模拟
刘    仪，丁    畅，孙万林，姜克建，黄言理

（浙江理工大学 机械与自动控制学院，杭州 310018）

摘　　　  要：    为了研究旋流对超声速喷管内流场的影响，在现有旋流器的基础上，通过简化模型而设计出一

套前置式超声速旋流器装置，并建立不同旋流器下的三维几何模型，利用计算流体动力学 (CFD)软件 Fluent，

结合 realizable k-ε湍流模型对气相流场进行数值模拟。结果表明：在保持入口总压恒定时，随着进气道数量

的减少，气体在旋流器中产生的最大切向速度会增大，但不会改变喷管流动具有组合螺旋涡的特性；由于气

体的角动量是以减小轴向动量为代价，切向速度的增大，导致出口截面处的平均轴向速度减小；入口总压增

大时，气体速度与静温在收缩段的分布接近，在扩张段，气体速度和马赫数增大，而静温减小，并且切向速度

在出口截面沿径向方向上呈现出几乎相同的分布。
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Numerical simulation of gas flow field in supersonic swirler

LIU Yi， DING Chang， SUN Wanlin， JIANG Kejian， HUANG Yanli

（School of Mechanical and Automatic Control，
Zhejiang University of Science and Technology，Hangzhou 310018，China）

Abstract:   To  interrogate  the  effects  of  the  swirling  inlet  on  the  supersonic  nozzle  flow  and  its
characteristics， a  set  of  front-mounted  supersonic  swirlers  were  designed  on  the  basis  of  the  existing
swirler by simplifying the model. A three-dimensional geometric model of the swirler was established and
integrated with a supersonic nozzle. The flow field of the whole system was then numerically simulated by
using a computational fluid dynamics （CFD） software Fluent，and the realizable k-ε turbulence model. It
was shown that when keeping the inlet total pressure constant，the maximum tangential velocity rate of the
flow  generated  in  the  swirler  increased  with  the  decrease  of  intake  passages.  However， the  nozzle  flow
clearly exhibited the characteristic of spiral vortexes. As the angular momentum decreased at the expense
of  the  axial  momentum， the  increase  of  the  tangential  velocity  led  to  the  decrease  of  the  averaged  axial
velocity  at  the  nozzle  exit  plane.  It  was  also  discovered  that  when  the  inlet  total  pressure  increased， the
distribution  of  gas  velocity  and  temperature  in  the  converging  section  was  close.  Meanwhile， the  gas
velocity  and  Mach  number  increased  as  the  static  temperature  decreased  along  the  nozzle  diverging
section.  In  addition， the  tangential  velocity  displayed  almost  an  identical  distribution  across  the  radial
direction at the nozzle exit plane.

Keywords:   front-mounted swirler；supersonic nozzle；intake passage；spiral vortex；
angular momentum
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超声速旋流器主要由旋流器、超声速喷管两

部分组成，其中旋流器的作用是使气体产生旋转，

超声速喷管使气体加速至超声速。超声速旋流器

因结构轻巧、安全可靠、操作简单被应用于超声

速旋流分流、蒸汽涡轮机等多个领域，近年来更

是扩展用于 DNA（deoxyribonucleic acid）新型药物

与疫苗的无针注射系统。但国内对该技术的研究

才刚刚起步，其中超声速天然气脱水技术仅处于

试验和初步应用阶段[1-2]，以及现阶段应用于无针

注射的超声速旋流器的性能研究[3]，虽然在一些

领域中，该技术已经存在商用的实例，但由于关

键部件的设计依然缺乏完整的理论计算方法和其

他条件的制约，还未能全面普及。因此，对超声

速旋流器各部件的理论分析和优化设计的相关研

究是必要的。

迄今为止，旋流器有两种方式的放置方法，后

置式与前置式。其中杨志毅[4] 详细分析了后置式

旋流器的几何参数的设计方法。刘兴伟等[5] 通过

结果与数据变化趋势的比较，表明 realizable k-ε
湍流模型对超声速旋流器内流场旋转与膨胀具有

很好的预测效果。蒋文明等[6] 利用后置式超声速

旋流器，对天然气进行脱水测试的现场试验，考

察不同压损比对脱水系统工作性能的影响。然而，

后置式超声速旋流器不仅对于旋流器的几何设计

十分严格，而且实际依然存在着容易产生激波，

流场不均匀等问题。

在此基础上，前置式超声速旋流器[7] 应运而

生，Jassim等[8-9] 先分析了超声速喷管内天然气的

流动特性，再从真实气体和喷嘴几何形状、旋流

两部分对超声速喷管性能的影响进行研究。Liu等[10]

等利用前置式超声速旋流器提出应用于无针注射

的新型给药系统（CST）概念，以获得空间均匀化

的微小颗粒分布。Wang等 [11] 提出 4种不同类型

的前置式超声速旋流器，详细分析不同旋流器对

喷管流场的影响。Wen等 [12] 等提出了应用于天

然气脱水的新型前置式超声速旋流器，利用离心

力的作用，获取壁面四周均匀的水蒸气和重组分，

以达到分离的效果。不仅如此，朱玉厚[13] 还从操

作参数和旋流结构两个主要方面考察对前置式超

声速旋流器内水蒸气的凝结与气液分离的影响。

此外，Boerner等[14] 用解析和实验方法研究了旋流对

超声速喷管内质量流率和速度场的影响，通过改

变叶片角度以获得不同旋流对流场的影响，并且

实验验证了理论分析与实验结果有很好的一致性。

现阶段前置式和后置式旋流器的研究基本上

都是通过旋流叶片或超声速翼使气体旋转，对几

何结构要求严格，此外，后置式超声速旋流器存

在容易产生激波，流场不均匀等问题得不到解决。

本文基于旋流器装置实现流场参数均匀化的思想，

通过简化旋流器模型，同时避免后置式旋流器存

在的问题，提出一套结构简单的前置式超声速旋

流器装置，并为了满足工程需求，提供一种使气流

从轴向转变成切向进入旋流器的方式。为了研究

不同旋流器几何结构对流场参数均匀化的效果以

及关键参数的影响规律，利用商业软件 Fluent平
台，对超声速旋流器内气相流场进行数值模拟，

通过获得不同进气道和入口总压对超声速旋流器

内流场影响的结果，来为旋流器的设计和超声速

喷管的操作运行提供一些详细资料，并为多个领

域包括气固、气液两相流的诸多应用奠定基础。

 1    气体流动的数值模拟

 1.1   几何模型

超声速旋流器的基本结构如图 1所示，结构

分为入口段、圆盘、旋流器以及超声速喷管 4个

部分，其中旋流器包括 3种不同的几何结构，图

中 a～ f表示截面编号。超声速旋流器总长度为

22.5 mm，入口段长度为 2 mm，截面由长为 3.5 mm，
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图 1    超声速旋流器及进口结构示意图（单位：mm）

Fig. 1    Schematic diagram of supersonic swirler and inlet structure （unit: mm）
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宽为 3.2 mm的长方形以及两端半径为 1.75 mm
的半圆组成；圆盘直径为 11 mm，长度为 0.5 mm；

喷管收缩段长度为 5 mm，扩张段长度为 12 mm，

入口直径为 6 mm，喉部直径为 1.40 mm，出口直

径为 1.75 mm；旋流器截面中心是与喷管入口等

直径的圆，沿圆切向的通道连通着轴向的进气道，

切向通道宽为 1.5 mm，轴向进气道截面是半径为

1 mm的圆，长度为 4 mm，并根据对中心圆切向等

分的方式建立二进气道、四进气道和六进气道下

3种不同的旋流器结构。

 1.2   控制方程

喷管内部的可压缩流动由 Navier-Stokes（N-S）
方程以及质量、动量和能量守恒方程所约束，控

制方程式（1）～式（12）表示。

质量方程为

∂

∂t
ρ+

∂

∂x j

(
ρu j

)
= 0 （1）

动量方程为

∂

∂t
(ρui)+

∂

∂x j

[
ρuiu j+ pδi j−τ ji

]
= 0

i = 1,2,3
（2）

能量方程为

∂

∂t
(ρe0)+

∂

∂x j

[
ρu je0+u j p+q j−uiτi j

]
= 0 （3）

式中 ρ为气体密度；uj 和 ui 为气体速度的分量；p
为气体静压；δij 为罗内克尔函数，当 i=j时，其值

为 1，否则为 0；e0 为总的能量。

黏性应力 τij 为

τij = 2µS ∗i j （4）

式中µ为动力黏度。

S ∗ij应变率 为

S ∗ij ≡
1
2

(
∂ui

∂x j
+
∂u j

∂xi

)
− 1

3
· ∂uk

∂xk
δi j （5）

热通量 qj 为

q j = −κ
∂T
∂x j
≡ −cp

µ

Pr
· ∂T
∂x j

（6）

式中 T为气体温度，cp 为比定压热容，κ为导热系数。

层流普朗特数 Pr为

Pr ≡
cpµ

κ
（7）

比热比 γ为

γ ≡
cp

cV
（8）

完全状态方程为

p = ρRT （9）

式中 R为完全气体状态常数。

比内能 e为

e = cVT （10）

cp− cV = R （11）

e0 ≡ e+
ukuk

2
（12）

式中 cV 为比定容热容。

 1.3   湍流模型的选取

Fluent中提供了几种适应不同场合的湍流模

型，每个都有自身存在的优势和限制。其中零方

程和一方程模型计算时间短，但精度不高；雷诺

应力模型精度高，但计算工程量大；而二方程模

型在两者之间，精度不仅满足工程应用，而且计

算量能够被大多数计算机所承受，因此，在大多

数工程应用上，更多选择二方程模型。此外，对

于有旋的流动，realizable k-ε湍流模型比标准 k-ε
湍流模型表现出更好的作用，并且已经得到证实[15]。

因此，本文选择 realizable k-ε湍流模型 [16] 用于流

场分析。

对于耗散率 ε

∂

∂t
(ρε)+

∂

∂xi

(
ρεu j

)
=
∂

∂x j

[(
µ+
µt

σε

)
∂ε

∂x j

]
+

ρC1S ε−ρC2
ε2

k+
√

vε
+C1ε

ε

k
C3εGb+S ε

（13）

C1 =max
[
0.43,

η

η+5

]
, η = S

k
ε
, S =

√
2S i jS i j

式中 Gb 为浮力产生的湍动能；σε 为耗散率的湍

流普朗特数；C1ε 和 C2 是常数；Sε 为用户定义的源

项。常数 σε=1.2，C1ε =1.44，  C2=1.9。湍流黏度公

式为

µt = ρCµ
k2

ε
（14）

 1.4   数值方法及边界条件

超声速旋流场属于高速可压缩流动，因此本

文采用密度基耦合隐式算法，并选取 2阶迎风格

式求解流动方程，湍动能和耗散率均采用 1阶迎

风方程求解。边界条件分别采用压力入口、压力

出口以及无滑移、绝热壁面，其中入口总压 p0=

3 039.75 kPa，入口总温 T0=300 K，出口压力为环境
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压力，并指定湍流强度和黏性比分别为 0.05和 10。
对于高速可压缩流动，操作压力对截断误差影响

不大，因此设定操作压力为零。此外，雷诺数描

述黏性流体力学最基本的参数，表征惯性力与黏

性力量级的比，关系式如下：

Re =
ρud
µ

（15）

式中 u为特征速度，d为特征长度。这里取特征

速度为出口速度，特征长度为喉部直径，根据公

式计算可知，此时特征雷诺数约为 1.4×104。
 1.5   网格划分与无关性验证

本文使用 ANSYS ICEM软件对计算域进行

划分，鉴于结构化网格生成质量高、更容易收敛[17]，

因此本文采用结构化网格来划分。此外，由于壁

面流动情况变化很大，对壁面边界层进行网格加

密，为保证 30<y+<200，调整第 1层网格高度为

0.01 mm，其中四进气道下超声速旋流器的网格具

体如图 2所示。为了验证网格的无关性，对四进

气道建立了 3种不同密度的网格，grid 1（总网数

为 21万；喷管网格数为 8万）；grid 2（总网数为

55万；喷管网格数为 19万） ； grid  3（总网数为

86万；喷管网格数为 44万），进行稳态模拟计算。

图 3显示了不同网格密度下沿喷管中心轴线

的静压分布与出口截面沿径向方向上的马赫数分

布，可以看出，随着网格密度的增大，grid 2的网

格密度和 grid 3的网格密度所计算出的结果相差

很小，表明中等密度的网格已经符合网格无关性

的要求，同时，在网格划分方法不变的情况下，对

二、六进气道进行同样的工作。对此，为兼顾时

间成本与数值计算准确性，最终各超声速旋流器

都采用中等密度的网格进行后续计算。具体分别

为：二进气道（51万），四进气道（55万），六进气道

（62万）。
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图 3    不同网格密度下沿喷管中心轴线的静压分布与出口截面沿径向方向上的马赫数分布

Fig. 3    Static pressure distribution along the central axis of the nozzle and the Mach number distribution along the radial direction of the

outlet section under different grid densities
 

 2    结果与分析

 2.1   进气道对流场的影响

在本节中，为探究不同旋流对喷管内流场的

影响，通过改变旋流器几何结构来引入不同旋流

强度的旋流，这里旋流强度定义为切向速度与轴

向速度之比。在此，不同进气道设计引入的旋流

强度分别为：0.45（二进气道），0.34（四进气道），

0.24（六进气道）。

模拟中，保持入口总压 p0=3 039.75 kPa，分别

对二、四、六进气道下喷管内流场进行探究。图 4
显示了不同进气道下沿喷管中心轴线的静温、气

体速度和静压分布，从整体趋势可以看出，静压

和静温不断减小，而气体速度不断增大，这是由

于旋流器放在喷管收缩段之前和入口压力的影响，

管内没有出现激波，并且气体的膨胀会导致压能

和内能不断转化成动能，使气体动能不断增大。

随着静温和静压的不断减小，引起的低温低压环

境对气体的膨胀过程产生影响，造成流动的不稳

 

图 2    四进气道下超声速旋流器的网格划分

Fig. 2    Grid of supersonic swirler under four intake passages
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定，使其在扩张段参数变化趋于平缓。

单取中心轴线的参数分布还不足以说明流场

整体的变化，因此，本文取不同截面沿径向方向

上的参数分布来提供详细的流动特性和见解。在

此取 6组代表性的截面，这些截面具体为：距离入

口处 5.0 mm的旋流器中心截面 a，距离入口处

7.5 mm的截面 b，距离入口处 10.5 mm的截面 c，
喷管喉部截面 d，距离入口处 16.5 mm的截面 e，

最后就是出口截面 f （参照图 1）。
图 5显示了不同进气道下旋流器截面 a的切

向速度云图，可以看出，由于 3种不同的进气布局，

在旋流器中心附近产生不同大小的旋流，随着进

气道数量的减小，气体在旋流器中产生的最大切

向速度会增大，但都存在着不均匀的现象。最大

切向速度具体分别为：二进气道为 355 m/s，四进

气道为 197 m/s，六进气道为 82 m/s。
 
 

Tangential velocity/(m/s) Tangential velocity/(m/s) Tangential velocity/(m/s)

−355 −260 −164 −69 26 −146−197 −96 −45 5 −82 −54 −27 0 28

(a) 二进气道 (b) 四进气道 (c) 六进气道

图 5    不同进气道下旋流器截面 a的切向速度

Fig. 5    Tangential velocity of swirler section a with different intake passages
 

图 6和图 7显示了不同进气道下喷管各截面

沿径向方向上的切向速度和轴向速度分布，可以

看出，不同进气道下喷管内切向流场相似且保持

良好的对称性，这是由于在旋流器产生的旋流和

喷管汇流的共同作用下，喷管内形成组合螺旋涡

流，内涡为准螺旋强制涡，外涡为准螺旋自由涡

（图 8），各截面大致呈现 Rankine组合涡现象。在

同一截面下的准螺旋强制涡内，切向速度随着到

轴心距离的增大而增大，在准螺旋强制涡与准螺

旋自由涡之间交界线上的切向速度达到最大值，

而在同一截面下的准螺旋自由涡内，切向速度随

着到轴心距离的增大而减小至壁面达到最小值

0  m/s。此外，进气道数量较小时，喷管中各截面

的切向速度相对较大。根据角动量守恒定律，气

体沿喷管收缩段轴向流动，其旋转半径越来越小，

导致切向速度增大至喉部达到最大值（图 9）；在

扩张段中，由于黏性损失，切向速度沿轴向方向

逐渐降低，此外，在出口截面 f处产生均匀的切向

速度流场（图 10）。同一喷管截面下，不同进气道

轴向速度沿径向方向上的分布基本一致，但是，

随着进气道数量的减小，平均轴向速度不断减小，

在出口截面处的总角动量、平均轴向速度大小具

体分别为：7.51×10−11  kg·m²/s、 1 208 m/s（二进气

道 ） ；7.07×10−11  kg·m²/s、 1 218 m/s（四 进 气 道 ） ；
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5.28×10−11 kg·m²/s、1 225 m/s（六进气道），这是由

于气体的角动量是以减小轴向动量为代价的。由

此可见，相对于六进气道，二进气道设计的旋流

器在超声速喷管出口截面处可增强大约 42%的

角动量。

图 11和图 12显示了不同进气道下喷管各截

面沿径向方向上的静压和静温分布，可以看出，

首先，二进气道下静压与静温通过喷管各截面不

断减小，并且，在同一横截面上，壁面上的静温和

静压达到最大值，而在轴心上达到最小值，整体

流场呈现出中间低两边高的规律，值得注意的是，

在出口截面 f处沿径向方向上的静压分布随着到

轴心距离的增大呈现出先增大后减小的规律。其

次，四、六进气道下的静压和静温与二进气道下
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图 6    不同进气道下喷管各截面沿径向方向上的切向速度分布

Fig. 6    Tangential velocity distribution along the radial direction of the nozzle sections under different intake passages
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图 7    不同进气道下喷管各截面沿径向方向上的轴向速度分布

Fig. 7    Axial velocity distribution along the radial direction of the nozzle sections under different intake passages
 

 

(a) 二进气道 (b) 四进气道 (c) 六进气道

图 8    不同进气道下超声速喷管的流线图

Fig. 8    Flow diagram of supersonic nozzle under

different intake passages
 

 

Tangential velocity/(m/s) Tangential velocity/(m/s) Tangential velocity/(m/s)

−588 −403 −218 −33 152 −448 −307 −167 −26 114 −309 −204 −99 6 111
(a) 二进气道 (b) 四进气道 (c) 六进气道

图 9    不同进气道下超声速旋流器的切向速度剖面图

Fig. 9    Tangential velocity profiles of supersonic swirler with different intake passages
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的整体流场趋势相同，但在喉部截面 d处都出现

了不同的现象。具体而言，随着到轴心距离的增

大，静压呈现出先增大后减小的现象，而静温的

现象更为复杂，首先，静温在六进气道下出现先

减小后增大的现象，其次，在六进气道的基础上，

四进气道的中心区又出现了增大的现象。随着进

气道数量的减少，喉部截面 d处的旋流速度不断

增大，喉部沿径向方向的参数变化会更趋向于整

体流场变化。在此提到，在相同条件下，无旋流

与六进气道下超声速喷管喉部截面静压与静温沿

径向方向上的分布呈现出相同的趋势，而无旋流

呈现出这种趋势的原因是喷管喉部区域几何截面

的突变，导致流线重新布置很剧烈，加剧内部扰

动所引起的。推断不同进气道喉部截面沿径向方

向上的参数变化是由于旋流和几何截面突变两方

面原因所影响的，旋流速度不断增大，参数变化

会不断体现出旋流的特征；反之，旋流速度不断

减小，旋流特征会不断降低，减小到一定数值，与

无旋流的参数变化趋势相同。

 2.2   入口总压对流场的影响

本文取 3组入口总压  （3 039.750、3 546.375、
4 053.000 kPa）  对流场进行模拟。又因不同入口

总压对各进气道下超声速喷管内流场的影响是相

似的，在此单取二进气道下喷管内流场作参数分

 

Tangential velocity/(m/s)
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(a) 二进气道

Tangential velocity/(m/s)

−308 −231 −154 −77 0

(b) 四进气道

Tangential velocity/(m/s)

−219 −164 −109 55 0

(c) 六进气道

图 10    不同进气道下喷管出口截面 f的切向速度云图和流线示意图

Fig. 10    Tangential velocity and flow diagram of nozzle outlet section f with different intake passages
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图 11    不同进气道下喷管各截面沿径向方向上的静压分布

Fig. 11    Static pressure distribution along the radial direction of the nozzle sections under different intake passages
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图 12    不同进气道下喷管各截面沿径向方向上的静温分布

Fig. 12    Static temperature distribution along the radial direction of the nozzle sections under different intake passages
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析。图 13和图 14分别显示了不同入口总压下沿

喷管中心轴线以及在出口截面 f处沿径向方向上

的参数分布，可以看出，入口总压增大，整体上气

体速度和马赫数增大，无量纲静压 p/p0（静压与入

口总压之比）和静温减小。这是由于入口总压增

大，其总能相应增大，轴线上的静压分布也相应

增大，但弱于入口总压提升的程度，综合效果来

看，无量纲静压会相对减小。另一方面，进出口

压差大约从 2 735 kPa不断增大到 3 647 kPa，意味

着顺压梯度增大，抑制边界层发展的能力得到提

高，降低了气流与壁面间摩擦做功所引起的动能

的损耗，提高膨胀过程中气体的动能，同时，因气

流与壁面间摩擦做功的降低，使得气体温度减小，

当地声速也随之减小，动能的增大与当地声速的

减小两者共同作用导致马赫数增大。但是，在本

文入口总压范围下，入口总压对气体速度、静温、

马赫数影响很小，尤其在收缩段。在收缩段中，

因同时受到面积减小和顺压梯度两方面的影响，

使其严重抑制了边界层的发展，可以近乎等熵条

件，而在扩张段中边界层的厚度近线性增长[18]。

图 15显示了不同入口总压下旋流器截面 a
的切向速度云图，可以发现，入口压力对于旋流
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图 13    不同入口总压下沿喷管中心轴线的无量纲静压、气体速度和静温分布

Fig. 13    Distribution of dimensionless static pressure, gas velocity and static temperature along the central axis of nozzle under different

inlet total pressures
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图 14    不同入口总压下喷管出口截面 f处沿径向方向上的静温、气体速度和马赫数分布

Fig. 14    Distributions of static temperature, gas velocity and Mach number along the radial direction at the nozzle outlet section f under

different inlet total pressures
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图 15    不同入口总压下旋流器截面 a的切向速度云图

Fig. 15    Tangential velocity of swirler section a under different inlet total pressures
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器中心附近产生的旋流也存在影响，入口总压的

增大，最大切向速度也相应增大。同时，在不同

入口总压下，气体通过超声速喷管在出口截面 f
处产生的最大切向速度也会不同（图 16），但在本

文入口总压范围内沿径向方向的切向速度分布接

近，都能产生约为 390 m/s的最大切向速度。
  

T
an

g
en

ti
al

 v
el

o
ci

ty
/(

m
/s

)

Nozzle radial position/mm

−1.0 −0.5 0 0.5 1.0

0

100

200

300

400

400

380

360
−0.8 −0.7 −0.6

p0=3039.750 kPa
p0=3546.375 kPa
p0=4053.000 kPa

图 16    不同入口总压下喷管出口截面 f沿径向方向上的切向

速度分布

Fig. 16    Tangential velocity distribution of nozzle outlet section f

along radial direction under different inlet total pressures
 

 3    适用场景

在药物无针注射中，需要在出口处获得较大

的轴向速度以及适当的切向速度，来同时满足使

药物微粒保持均匀性并且能够穿透皮肤达到表皮

下两个条件，对此，四进气道和六进气道下的超

声速旋流器更适合用于气固两相的无针注射场景。

旋流强度为 0.45（二进气道）的超声速旋流器在出

口处的切向速度最大，而离心加速度与切向速度

成正比关系，其出口处的离心加速度也最大，由

于离心加速度是超声速旋流分离器分离效率的关

键因素之一，离心加速度越大，分离效率就越高，

因此二进气道下的超声速旋流器更适用于超声速

旋流分离场景。

 4    结　论

结合前置式超声速旋流器对几何结构的要求

严格以及后置式旋流器容易产生激波、流场不均

匀等问题，通过简化旋流器模型而设计出一套前

置式超声速旋流器装置，在此基础上，分别建立

不同旋流器下的三维几何模型，并结合 realizable
k-ε湍流模型对超声速旋流器内气相流场进行数

值模拟，详细分析了超声速流动规律及引入不同

旋流对流场的影响，得到以下结论：

1） 静压与静温沿喷管轴向方向不断降低，气

体速度不断增大，并且在喷管收缩段参数变化明

显，在扩张段变化趋于平缓。

2） 随着进气道数量的减少，气体在旋流器中

产生的最大切向速度会不断增大，但不会改变喷

管流动具有组合螺旋涡的特性，并且切向速度在

同一截面下随着到轴心距离增大呈现出先增大后

减小的现象。此外，同一进气道下，切向速度沿

轴向方向不断增大至喉部达到最大值，在扩张段

因黏性损失不断减小；同一喷管截面下，随着进

气道数量的减小，平均轴向速度将不断减小。

3）  入口总压增大时，全局静压增大，气体速

度与静温在收缩段的分布接近，在扩张段，气体

速度和马赫数都增大，而静温减小。此外，切向

速度随入口总压的增大而增大，但在本文条件下，

切向速度在出口截面沿径向方向上呈现出几乎相

同的分布。

数值模拟结果可优化旋流器的结构设计和关

键参数的选取，来进一步开展超声速旋流器气固

或气液两相流动机理的研究。
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