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两级旋流数对中心分级贫油直喷燃烧室
流动特性的影响

周    韬1，李    锋1，赵    凯2，王可夫1，王    多1

（1.  北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 100191；
2.  空军航空大学，长春 130022）

摘　　　  要：    在一种中心分级贫油直喷燃烧室中，对主燃级和预燃级旋流数影响流动特性的规律进行了数

值模拟研究。采用了不同参考截面上的旋流数来衡量两级旋流强度。结果表明，预燃级出口旋流数 Sv 增大

导致主回流区最大宽度和最大回流率的增大。使主回流区回流强度显著增强的 Sv 阈值在 0.6~0.64之间。主

燃级旋流在主回流区涡心上游带动主回流区径向扩张，但主燃级旋流在下游会抑制主回流区，导致回流率的

降低。燃级气流通道出口旋流数 Sn 从 0.46增大到 0.60时流动特性变化较为明显。相对旋流叶片出口截面的

旋流数来说，Sv 和 Sn 可以较好地衡量两级旋流强度等级。
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Effect of swirl numbers on flow characteristics of a concentric staged lean
direct injection combustor
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Abstract: A numerical investigation was conducted to study the effect of swirl numbers of the main
stage  and  the  pilot  stage  on  the  flow  characteristics  of  a  concentric  staged  lean  direct  injection  (LDI)
combustor.  The  swirl  numbers  at  different  reference  cross-sections  were  used  to  measure  the  swirling
intensity  of  the  two  stages  respectively.  The  results  showed  that  the  width  and  reverse  flow  rate  of  the
central recirculation zone (CRZ) increased with the increment of Sv (the pilot stage outlet swirl number).
The  Sv  constituting  a  threshold  for  significantly  enhancing  the  reverse  flow  intensity  of  the  CRZ  was
between 0.60 and 0.64. Upstream the CRZ vortex center, the main stage swirling flow brought about the
radial expansion of the CRZ, but downstream it suppressed the CRZ and reduced the reverse flow rate. The
flow characteristics changed significantly when Sn (the main stage swirl number at the flow passage outlet)
increased from 0.46 to 0.60. Sv and Sn provided a better measure of the swirling intensity levels of the two
stages respectively, relative to the swirl numbers defined at the outlet of the swirler vanes.
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在燃气轮机、航空发动机的燃烧室中，气流

以旋流的方式进入火焰筒参与燃烧，通过离心力

的作用形成回流区，从而降低流速，驻定火焰，稳

定燃烧过程[1]。改变旋流强度会影响燃烧室内的

油气混合和火焰动力学，影响燃烧室出口污染物

排放，甚至还会影响燃烧室的非稳态燃烧性能[2-7]。

而这都与不同旋流强度等级引起的燃烧室内流场

结构的变化密不可分。

研究表明，存在一个旋流强度的阈值使得旋

流流场结构发生根本性变化[8-9]。因此有必要通

过一个无量纲数来确定不同结构的旋流器产生的

旋流强度。产生旋流的方式多种多样，但本质上

都是通过在气流的轴向动量上叠加切向动量来实

现，而旋流数就是通过这一基本定义来衡量各类

旋流器旋流强度的无量纲数。根据定义旋流强度

方式的不同，不同文献中这一阈值对应的旋流数

大小也有所不同[10-12]。

对于贫油直接喷射（LDI）燃烧室 [13] 来说，为

了保持其贫油稳定燃烧，常采用多旋流的分级组

织燃烧形式[14-15]。双级旋流可采用综合旋流强度

衡量其性能[16]。然而在中心分级燃烧室中燃油分

为主燃级与预燃级，各级燃油经由两级旋流分别

混合分级分区燃烧，并在燃烧室下游形成复杂的

流场结构。典型中心分级燃烧室流场结构包括中

央主回流区，主燃级和预燃级两股旋流之间形成

的唇口回流区以及主燃级和壁面之间形成的角回

流区。各级旋流强度对于流场结构有着显著影响。

研究表明，内外两级旋流对于燃烧室回流区

的形成具有不同的影响规律[16-19]。因此对于影响

流场结构变化的阈值需要从各级旋流强度出发分

别探讨。

本文首先介绍了作为研究对象的一种中心分

级的贫油直喷燃烧室以及研究采用的数值方法，

并将实验与模拟结果进行对比以验证数值方法的

可信度。随后的内容先是讨论了能够表征两级旋

流强度的旋流数定义方法；再从关键流场结构，

即主回流区尺寸和回流强度出发，分析了两级旋

流相互作用形成回流区的机制；最后对两级旋流

强弱转换导致其对回流区的影响规律差异进行了

分析，并从引起关键流场特征变化的旋流数阈值

出发考察了前述不同旋流数定义方法的合理性。

 1    研究对象和研究方法

 1.1   研究对象

研究模型为中心分级两旋流 LDI单管燃烧室，

其中旋流器分为一级主燃级旋流和一级预燃级旋

流，两级旋流器均为轴向直叶片，旋向相同。主

燃级空气有部分通过非旋流通道与通过旋流器的

旋流掺混后通过收敛通道进入火焰筒；预燃级空

气通过旋流器后经过收扩通道进入火焰筒。预燃

级燃油喷嘴位于收扩通道喉道位置，主燃级燃油

喷嘴布置在两级旋流出口之间。燃烧室计算域以

及旋流器结构如图 1所示，图中 D 为火焰筒直径，

zmax 为火焰筒长度。
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图 1    旋流器及燃烧室示意图（单位：mm）

Fig. 1    Schematic of swirler and combustor （unit：mm）
 

 1.2   研究方案

以预燃级旋流角度为 35°，主燃级旋流角度

为 60°，主燃级非旋流质量流量（下文简称流量）

与旋流流量比例为 1∶2作为旋流器基准方案。

在保持其他参数不变的情况下，通过改变预燃级

旋流角度、主燃级旋流角度和非旋空气比例的方

法，研究两级旋流对于燃烧室内流动特性的影响

规律。

火焰筒轴向长度为 200 mm，预燃级旋流器内

径为 6 mm，外径为 12.8 mm，主燃级旋流器内径

为 24 mm，外径为 33.7 mm。旋流器轴向长度为

25 mm，本文以旋流器进口为轴向基准 z=0的位置。

燃烧室进口流量为 0.908 kg/s，总压为 1.95 MPa，
燃油流量为 0.026 5 kg/s。为进行无量纲化分析，

文中涉及到的轴向、径向尺寸以燃烧室火焰筒直

径 D=53.5 mm进行归一化处理，各速度分量则以

参考速度 U0 进行归一化处理。

U0 =
√
∆p/ρ3 （1）

ρ3式中 Δp 为燃烧室进出口压降， 为燃烧室进口条

件下的空气密度。

 2    数值模型和验证

 2.1   数值模型

数值模拟采用商业计算流体力学软件 Ansys
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Fluent进行。为了求解时均化的 Navier-Stokes
（N-S）方程组，本文采用了Raynolds Averaged Navier-
Stokes （RANS）方法。RANS求解时的重要问题

即是对 N-S方程进行雷诺平均后新增的雷诺应力

项进行模化求解。通常采用布西尼斯克假设来将

雷诺应力模化为湍流黏度的求解。湍流黏度可通

过湍动能 k 和湍流耗散率 ε进行求解，同时方程

组中还需求解 k 和 ε的输运方程，从而完成对RANS
方程组的封闭。

本文中，湍流模型选取 realizable k-ε（RKE）模
型。RKE模型是为了解决标准 k-ε模型无法捕捉

旋流效应而诞生的，且其在求解热态下的旋流燃

烧室流场时具有更好的数值精度[20]。

由于适用于完全发展湍流的湍流模型与边界

层内分子黏性力占主导的黏性底层不兼容，因此

本文采用标准壁面函数的方法来连接壁面边界与

完全发展的湍流区域。

在贫油直喷燃烧室中，液态燃油（采用航空煤

油的替代燃料 C12H23）通过燃油喷嘴初步雾化后

直接喷射进入火焰筒，经过进一步破碎蒸发后成

为气态燃料，并参与燃烧化学反应。这一过程的

数值模拟可通过两个模型完成：离散项模型（控制

以液滴为代表的液相的运动、破碎、聚合、蒸发

等过程）和燃烧模型（确定由于化学反应导致的组

分质量分数变化、放热等过程）。

离散项模型是用欧拉-拉格朗日方法来模拟

液相与气相之间的相互作用：假定燃油喷嘴喷出

的液态相为离散的液滴，在当前气态连续场的条

件下追踪液滴的运动（拉格朗日方法），使其进一

步破碎、聚合和蒸发，再考虑这一过程对气相的

影响（控制方程中的源项）从而求解气相连续场的

控制方程（欧拉方法）。通过定义喷嘴出口初始的

粒径分布等数据，离散项模型能显著降低两相流

模拟导致的庞大计算量，同时较好地模拟喷嘴下

游流动核心区内的液滴大小和分布及其蒸发情况。

本文采用了离散项模型并考虑了液滴的聚合和二

次雾化过程。

由于燃油与空气以不同相进入反应区域是典

型的扩散燃烧，本文采用了基于化学平衡假设的

非预混燃烧模型。在非预混燃烧模型中，燃料燃

烧的热化学过程被简化为燃料、氧化剂和中间产

物组分的混合问题，流体的热化学状态则与混合

分数有关。通过求解混合分数的输运方程得到混

合分数分布，而瞬时组分质量分数、温度等参数

则与混合分数唯一相关。非预混燃烧模型还需要

求解混合分数方差的输运方程。热化学参数的瞬

时值与平均值通过概率密度函数（PDF）方法联系

起来。本文选定了与实验测得的概率密度函数最

为接近的 β函数，而概率密度函数的具体形状则

由前述输运方程控制的混合分数方差与平均混合

分数决定。

计算域进口采用质量流量进口，出口采用压

力出口，壁面为绝热无滑移壁面。求解器压力速

度耦合采用 SIMPLEC  （semi  implicit  method  for
pressure linked equation-consistant）方法，空间离散

方 法 采用 least  squares  cell  based， 压 力 项 采 用

standard格式，其余项均为 2阶迎风格式。

监测点包括回流区截面平均速度、出口温度、

出口总压。收敛判据为残差小于 0.001，且监测点

数据在 100个计算步内的变化在 1%以内。

 2.2   网格划分方法和无关化分析

由于模型较为复杂，本文采取多面体+六面体

核心的网格划分方式，对于旋流器流道、主燃孔

附近流道等区域进行网格加密。由于壁面函数不

直接求解黏性底层内的流动，因此其第 1层网格

通常如果位于黏性底层会破坏数值精度。同时边

界层区域内又需要一定的网格密度来保证边界层

的求解精度。衡量边界层高度常用的一个无量纲

数是 y*，对于标准壁面函数，其第 1层网格 y*值
通常要大于 15，边界层内需要布置 10～20层网

格[21]。

基准方案的热态计算结果表明，壁面上的第

一层网格厚度 y*值大于 15的网格数比例为 99.5%，

同时壁面上有 95.5%的网格 y*值位于 15～100之

间。高雷诺数下，边界层厚度往往在 1 000 y*以上，

因此本文采用的网格划分可以满足边界层内的网

格精度要求。

以基准方案作为算例，设置了 4种不同的网

格密度，其网格数量如表 1所示。

各网格密度方案在旋流器下游 10 mm处无

量纲轴向速度分量（Vz /U0）与无量纲切向速度分
 

表 1    网格方案节点数

Table 1    Nodes quantities of mesh schemes

方案 节点数/106

M1 11.0
M2 7.0

M3 5.9

M4 5.5
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量（Vy /U0）如图 2所示。在速度分布曲线上，M1

与M2方案初始切向速度较为接近，靠近头部的

回流区中心速度也更为接近。考虑到计算量的问

题，选取M2方案的网格密度方案是合理的。

 2.3   数值模拟验证

以前述提到的网格划分方式对单元贫油直喷

燃烧室[22] 进行网格划分，并采用前文中的数值模

型对其进行数值模拟，本文的模拟结果与文献中

的结果[23-24] 以及热态流场时间平均轴向速度分量

实验数据的对比如图 3所示。图中 CFD表示模

拟结果，Exp.表示实验数据，Patel为文献 [23]中
的结果，Dewanji为文献 [24]中的结果。

将相对误差定义为

δ = ∆Φ/（Φmax−Φmin） （2）

∆Φ式中 表示同一径向位置实验测量与数值模拟

结果的差值，分母为实验测量值最大值与最小值

的差。

从流场关键特征来看，流场中轴线上的轴向

速度的实验数据（Exp.）与模拟结果（CFD）误差在

回流区所在的核心区域 z=29 mm和 z=46 mm处

分别为 3.6%和 10.8%，下游区域不超过 1.4%。切

向速度最大值误差在 z=29 mm和 z=46 mm处分
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Fig. 2    Velocity radial profiles of different mesh schemes
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图 3    数值模拟结果与实验数据在不同位置的轴向速度与切向速度对比

Fig. 3    Computed axial velocities and tangential velocities at various locations compared with measurements
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别为 10.1%和 3.1%。

监测线上回流区宽度误差（即轴向速度为 0
的径向位置）在 z=29 mm处为 2.2%， z=46 mm处

回流区宽度较小（约为 5 mm），按照相对误差估算

的误差极大，因此不考虑此处宽度误差。

模拟结果与实验结果差距较大的部分体现在

两点：①实验结果中表现出的流场轴不对称性

（如 z=46 mm监测线以及近壁面的速度分量有一

定差距）；②近壁面位置误差较大。

将模拟结果与文献 [23-24]中采用大涡模拟

与 RANS的结果对比分析，本文认为导致这种差

距主要有两个原因：一是采用的湍流模型不能捕

捉导致时均流场结构不对称的大尺度湍流结构：

在 Patel等 [23] 采用大涡模拟的结果中提到了由于

旋进涡核等结构导致的流场分布轴不对称现象，

而在 Dewanji等[24] 采用 RANS的模拟结果中速度

型则较为对称；二是没有采用加强壁面处理等更

精细的壁面处理方法。但从前述流动核心区多组

数据误差的分析以及与其他研究的模拟结果对比

来看，所采用的数值模拟精度在本文研究的流场

结构所处于的流动核心区域内比较可靠。

实验采用的单元 LDI燃烧室与本文的研究对

象同样是在采用轴向旋流器的受限流场中，且燃

油采用压力雾化喷嘴直接喷射，燃烧过程为典型

的蒸发-扩散燃烧。同时单元 LDI燃烧室的燃油

采用 Jet-A，以往的研究表明 [23]，采用替代燃料

C12H23 对此模型在反应工况下进行数值模拟研究

是可行的。

综上所述，本文采取的数值模拟方法用于分

析时均流场结构具有一定的可信度。

 3    结果和讨论

 3.1   旋流数随研究参数的变化

旋流数是用于描述旋流强弱的无量纲数，其

定义为流体切向动量的轴向通量与轴向动量的轴

向通量之比。假定旋流器的轴向和切向速度分量

都呈均匀分布，轴向旋流器出口截面的旋流数可

由公式（3）给出[18]。

S ' =
2
3

[
1−（Ri/Ro）

3

1−（Ri/Ro）2

]
tanα （3）

式中 R 为半径，下标 o与 i分别指代外径和内径，

α为叶片偏转角。

同时，不考虑静压项的情况下，旋流数可由定

义表示为

S =Gφ/（GzRo） （4）

式中 Gφ 为切向动量的轴向通量，Gz 为轴向动量

的轴向通量。Gφ 与 Gz 表示为

GΦ =
w Ro

Ri

WrρU ·2πrdr （5）

Gz =
w Ro

Ri

UρU ·2πrdr （6）

式中 W 为切向速度分量，U 为轴向速度分量，ρ为

流体密度，r 为到旋流器中轴线的距离（半径）。

S ' S

通过改变主旋流角和预燃级旋流角，旋流器

出口的估计旋流数 与实际旋流数 随旋流角的

变化如图 4所示，图中下标 p表示预燃级旋流出

口，m表示主燃级旋流出口。
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图 4    不同公式得到的旋流数

Fig. 4    Swirl numbers by different formulas
 

公式（3）估计的旋流数与公式（4）计算得到的

旋流数的差异随着旋流角的增大而增大，特别在

较大的旋流角（预燃级 35°以上，主燃级 60°以上）

时，差异超过 30%。通常在实验条件下，我们很难

取得旋流器出口截面流场的详细数据，因此多采

用公式（3）进行旋流数的计算，而两者旋流数的差

异表明，旋流角较大时，流量系数的降低导致旋

流轴向动量通量降低幅度更大，使得公式（3）估计

的旋流数数值更为偏小。

主燃级旋流数在旋流器出口下游随流向变化

较大，主燃级旋流角从 50°增加到 70°，旋流出口

旋流数 Sm 从 1.13增加到 3.08。但因为旋流与非

旋流的掺混，以及流道变窄，轴向动量增加，主燃

级气流通道出口处的旋流数 Sn 从 0.33增加到 0.35。
非旋流与旋流的比例通过调节主燃级旋流和

非旋流通道内外径并保证主燃级流量比例不变来

实现，改变非旋气流与旋流的比例也可以调节出

口旋流数，非旋气流与旋流的比例和主燃级旋流

出口旋流数以及主燃级气流通道出口旋流数的关

系如图 5所示。出口旋流数的变化范围从 0.24
到 0.60，相较于改变旋流角，非旋气流比例对于主

燃级出口旋流数的调节范围大得多。主旋流出口
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旋流数随非旋气流比例的变化则在 6%以内，表

明旋流数的变化对于旋流通道内外径比例不敏感。

因此要研究主燃级旋流数的影响，可通过调节非

旋气流比例获得更大的主燃级旋流数范围。
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图 5    主燃级旋流出口旋流数（Sm）与气流通道出口旋流数（Sn）

随非旋比例的变化

Fig. 5    Swirl numbers at swirl flow outlet （Sm） and the air

passage outlet （Sn） on main stage vary

with non-swirling ratio
 

 3.2   预燃级旋流数对流场特性的影响

本节中采用的 6个方案，预燃级旋流角范围

为 32°～45°。如 3.1节中讨论的，对应旋流出口

旋 流数 Sp 分 别 为 0.55、 0.67、 0.96、 1.17、 1.35、
1.58。预燃级空气通道文氏管喉道截面的旋流数

Sv 分别为 0.55、0.60、0.64、0.67、0.70、0.74，下面

的讨论将以喉道截面的旋流数 Sv 来进行。

各方案在轴向不同位置上的轴向零速度点如

图 6所示。轴向速度零等值线代表了回流区尺寸，

由中央主回流区在轴向上的分布可以看到，旋流

器出口的初始扩张角度与喉道截面的旋流数 Sv

正相关。旋流器出口下游轴向位置 0.5<z/D<1.0
的区域内，主回流区径向宽度随旋流数增加的趋

势在接近各方案主回流区径向宽度最大的位置处

减弱。主回流区最大径向宽度的轴向位置随着旋

流数的增大更靠近上游。
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图 6    不同预燃级旋流数下的轴向速度零等值线

Fig. 6    Isolines with zero axial velocity of different pilot stage

swirl numbers

对于 Sv=0.55方案，其主回流区最大径向宽度

的轴向位置位于 z/D=1.52，其余方案这一轴向位

置均位于 z/D=1.38±0.03的小区域内。此外，Sv=0.55
时主回流区径向宽度在 z/D=1.0～1.3以及 z/D=2.0～
2.4的区域与其余方案差距在 20%以上，并在下

游主回流区进一步收缩。Sv=0.60方案在旋流器

出口下游附近轴向位置 z/D=0.8以内的区域，主

回流区宽度与 Sv=0.55差距小于 15%，但在下游区

域回流区尺寸迅速拓宽。Sv=0.64与 Sv=0.67方案

的主回流区宽度在 z/D=0.5～2.4各处差距在 9.1%～

21%，最大宽度差距最小。Sv=0.67，0.70，0.74方

案 z/D=0.5～2.4区域内宽度差距小于 10%。

此外 Sv=0.67，0.70，0.74方案最外侧的轴向速

度零等值线几乎重合，这表明其角流区形态一致，

而 Sv<0.67的方案这一等值线呈现出两侧不对称，

形态不规则的特点，表明在较弱预燃级旋流下角

流区形态发生了变化。

回流区内的回流强度可用各截面（以轴向为

法向）的回流量表示，将其与总空气流量相比，可

以得到无量纲的回流率，回流率计算公式如下：

ηr =
qm,r

qm,a
=

x
A:U<0

|U |dxdy

qm,a
（7）

qm式中 为流量，下标 a表示进口空气，r表示回流，

A 表示积分区域。

图 7为各方案回流率沿轴向的分布，从图中

可以看到，回流率随流向先增大后降低，最大回

流率所在轴向位置为 z/D<1.3，相较回流区最宽位

置靠近上游，主回流区内最大回流率与 Sv 呈现正

相关。Sv=0.55， 0.60两方案最大回流率差距为

12.0%，Sv=0.67，0.70，0.74三个方案最大回流率差

距为 11.2%，喉道出口旋流数在 0.6～0.67之间回

流率变化最大，变化幅度达到 208%。
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图 7    不同预燃级旋流数下的回流率分布

Fig. 7    Reserve flow rate distributions with different pilot stage
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图 8为轴向速度分布，图 9为径向速度分布。

从图中可以看到，在靠近旋流出口的 z/D=0.56位

置上，轴向速度分布在径向上有三个对称的峰值。

结合图 6中回流区分布以及旋流器几何结构来看，

流场中这三个峰值从内到外分别对应了预燃级出

口旋流、主燃级喷油嘴辅助气流以及主燃级旋流。

沿下游发展，主燃级喷油嘴辅助气流由于流量相

对很低，在两级旋流之间形成的角流低速区内其

流速迅速降低。而主燃级与预燃级气流的剪切混

合区域则处于更下游的位置。

随着旋流数的增大，预燃级旋流初始扩张锥

角增大，锥面上的轴向速度峰值随之减小，这是

由于旋流数大的方案，在预燃级气流进入主燃区

时其切向速度分量更大。随着旋流数的增大，离

心作用增强，预燃级旋流随旋流角的增大，离心

作用增强，初始径向速度也增大，并使得在下游

z/D=0.75～0.93的位置，内侧轴向速度峰值的径向

位置靠外在 z/D=0.93的位置与主燃级旋流掺混后

内侧轴向速度峰值消失。z/D=0.75～0.93的区域

内，Sv=0.55，0.60两个方案主燃级和预燃级旋流轴

向速度峰值靠内，表明主燃级旋流向内侧“压迫”
作用增强，相当于预燃级旋流受限比增大，相应

的主燃级旋流贴壁位置在流向上靠后，在回流区

结构上的体现则是角回流区尺寸扩张，主回流区

则变窄。

图 10和图 11分别为不同预燃级旋流数下
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图 8    不同预燃级旋流数下轴向速度分布

Fig. 8    Radial profiles of axial velocity with different pilot stage

swirl numbers
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y-z 和 x-y 平面二维涡量云图和二维流线。在图 10
中可观察到 y-z 平面上分布的几个涡流集中区域，

包括主燃级和预燃级两级旋流流动区域以及中心

回流区、角流区和唇口回流区三个回流区域。增

大预燃级旋流数基本不影响角流区的结构和大小，

但是主回流区内的流线在中轴线两侧更为对称，

主回流区更稳定。从图 11以轴向为法向的截面

上的流线分布中可以看到，随着旋流数增加，其

中轴线附近的流线变密。这表明 Sv=0.60～0.67
范围并增加时，由预燃级旋流产生的轴向涡显著

增强，带来的压力梯度使得主回流区结构得以稳

定在中轴线两侧。而当预燃级旋流数继续增加时，

这一效应受到燃烧室几何结构和主燃级旋流的阻

碍，难以再裹挟更多的气流进入主回流区。在

z/D=0.93截面靠近壁面位置，出现的多个涡量较

高的区域是不稳定的角流区结构，它们与图 6中

杂乱的角流区分布对应。随着旋流数增加，角流

区则趋于稳定，这也体现出回流强度的增强。
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图 11    不同预燃级旋流数下 x-y 平面二维涡量云图

和二维流线

Fig. 11    Two-dimensional vorticity contours and

two-dimensional streamlines of x-y planes with

different pilot stage swirl numbers
 

从前文中提到的流场关键特征来看，预燃级

旋流数对于流场特性的影响在 Sv=0.60～0.64之

间存在一个分水岭。旋流数在 0.4～0.6之间被认

为是中等旋流，而旋流数大于 0.6被认为是强旋

流[19]。具体到本文所研究的预燃级旋流，其在反

应工况下流场特性突变的下限也存在于 0.6附近，

且 Sv=0.60～0.67之间旋流强度等级发生变化。

采用 Sv 而非 Sp 来表征预燃级旋流数则是考虑到

这一分界点的位置使用前者来表述时与常用的强

弱旋流数分界线接近，从而使得结论更具有一般

性。在热态工况下，轴向速度增加，回流减弱，较

弱的预燃级旋流径向扩张形成更大回流率更强的
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different pilot stage swirl numbers
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稳定回流区变得困难，特别体现在 Sv=0.55～0.60
在回流区初始扩张角和回流率极为接近。热态条

件下，获得尺寸更大，回流率更高的主回流区需

要考虑设计更高旋流数的预燃级。

 3.3   主燃级旋流数对流场特性的影响

本文采用两个旋流器参数对主燃级旋流数施

加影响，分别是①主燃级旋流角度；②主燃级非

旋气流（旋流数为 0）与旋流比例。主燃级旋流角

度是影响旋流器出口旋流数的一个常用参数，因

为在常用的旋流数估计公式（3）中，旋流数受到两

个因素影响：①旋流器内外径之比；②旋流角度。

而内外径之比对旋流数的影响相较于旋流角度要

小得多。

通过流场数据得到的旋流出口截面旋流数变

化规律也主要受旋流角度的影响。旋流器叶片出

口到旋流器出口之间往往存在一定流向长度的通

道，主燃级存在非旋气流时，两股气流会在通道

内掺混，气流的轴向动量通量会增加，而切向动

量通量则基本不变。本文所选用的主燃级旋流角

范围内，旋流角度增大引起的叶片出口旋流数增

大主要是由轴向动量通量的增加引起，与非旋气

流（切向动量通量为 0）完全掺混导致的结果是旋

流数降低以及旋流数随旋流角度增大而增大的趋

势减弱。3.1节中的结果表明，主燃级旋流角度主

要影响叶片出口旋流数，而非旋气流比例则主要

影响旋流器出口旋流数，在讨论主燃级旋流数时，

需要对这两个旋流数的概念进行区分，分别讨论

它们对于流场结构的影响。

图 12 和图 13分别为不同 Sm 和 Sn 下的轴向

速度零等值线。在轴向位置 z/D<0.9的区域，未

观察到主燃级旋流数对回流区尺寸的影响，这一

区域主燃级旋流与预燃级旋流之间有台阶间隔，

互不影响。沿着流向发展，主回流区径向扩展，

且可以观察到 0.9<z/D<1.8之间的区域内主回流

区径向宽度与 Sn 呈现正相关性，随着 Sn 增大，流

向更远端的回流区变窄的效应增强，并在 Sn=0.25
时在 z/D=2.6的位置出现主回流区的滞止点。

从主回流区最大径向宽度上来看，Sm=1.13增

大到 Sm=1.71最大宽度增加 0.2%，Sm=1.71增大到

Sm=3.08时最大宽度增加 3.9%。Sn 由 0.25增大到

0.35时，最大宽度增加了10.6%，而Sn 处于0.35～0.46
之间，最大宽度差异不超过 0.2%，继续增大到 0.60，
最大宽度增加 4.8%。此外，角回流区在 Sn=0.25
时观察到在径向上相对其余方案有扩张。

图 14和图 15分别为不同 Sm 和 Sn 下的回流

率分布。在预燃级的讨论中，可以看到，主回流

区尺寸变化比例不能与回流率的变化比例等同。

因此通过沿流向的截面回流率来表现回流强度是

有必要的。与预燃级旋流数变化导致的沿整个回

流区流向上的回流率都发生变化不同，主燃级对

于回流率的影响集中在最大回流率轴向位置的下

游区域。Sm 增大时，最大回流率差异小于 0.004，
但在下游区域，回流率差异增大，最大达到 0.011，
随后再缩小。Sn 增大时，回流率沿流向的变化有

两个特征：①最大回流率出现的轴向位置 z/D 靠

前；②最大回流率降低。同时回流率的最大值在

中等旋流（Sn=0.46）强化到强旋流（Sn=0.60）时有较

大幅度的增强。Sn=0.35～0.46旋流范围内回流率
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的变化小于 0.005，而弱旋流 Sn=0.25情况下回流

区在流向上提前截断，最大回流率提高。

主燃级速度型取两组方案速度型分布差异较

大的两个典型区域分析，z/D=0.75为主燃级和预

燃级交汇之前的区域，z/D=1.87则是回流区最宽

位置下游，在回流率分布中，它是回流率差异较

高的区域。图 16～图 19分别为  不同 Sm 和 Sn 下

的轴向速度和径向速度分布。

Sm 变化在 z/D=0.75上表现为轴向和径向速

度外侧峰值的不均匀，从回流区形态来看，这一

不均匀由角流区不稳定导致，内侧峰值位置和幅

值都极为接近，表明在这一区域对预燃级扩张角

没有影响，Sn 变化的速度型分布规律也与之类似。

在 z/D=1.87上，Sm 变化对速度型的影响相对 Sn 来

说效果要弱。

图 20和图 21分别为不同 Sm 下 y-z 和 x-y 平

面二维涡量云图和二维流线。从涡量云图和流线

图中可以看出，在所取的 Sm 范围内，随着旋流数

增大，主回流区大小接近。在 Sm=1.86时，主回流

区相对稳定在中轴线两侧。而 Sm 范围内，z/D=
0.93截面靠近壁面位置的角流区则始终无法稳定，

下游流线的分布也较为接近。
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图 22和图 23分别为不同 Sn 下 y-z 和 x-y 平

面二维涡量云图和二维流线。Sn 从 0.46增大到

0.60相较于其从 0.25增大到 0.46时流线和涡量

分布发生了明显变化。Sn 增大到 0.60 时， z/D=
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Fig. 20    Two-dimensional vorticity contours and two-

dimensional streamlines of y-z planes with different Sm
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0.93截面的涡量分布均匀，表明角回流区稳定；

z/D=1.31截面的流线分布均匀，两级气流的剪切

混合层更为靠近壁面。结合 y-z 平面的二维流线

和涡量云图，可见主燃级气流径向扩张显著增强，

进而压缩了角回流区，使其形成一个稳定的环形

结构。

综上所述，中心分级 LDI燃烧室中，主燃级气

流通道出口处的旋流数 Sn 是影响流场特性的主

要因素。这表明，旋流器内部流道结构引起出口

处的切向动量与轴向动量改变是引发流场旋流强

度改变的本质，而具体参数导致的变化应以此为

准。主燃级出口旋流数增大时，主回流区最大宽

度增加，最宽处的轴向位置靠近上游，同时主回

流区最大宽度位置下游回流率降低。主燃级旋流

强度提高，在上游区域旋流的径向扩张有利于回

流区的生成，但在下游区域由于径向扩张受到壁

面阻碍，反过来抑制了回流率。

 4    结　论

通过数值模拟方法研究了一种中心分级贫油

直喷燃烧室主燃级和预燃级两级旋流数对流动特

性的影响，通过数值模拟获得的详细流场探讨了

不同旋流通道下旋流数的选取方式，得到了以下

结论：

1） 出口旋流数在 0.60～0.67之间时，旋流数

增大导致主回流区最大宽度和最大回流率的增加

极为显著，存在一个 0.6～0.64之间的旋流数使得

预燃级出口为强旋流，从而极大地强化主回流区

回流强度。

2） 主燃级旋流与预燃级同轴旋转，增大主燃

级旋流强度在主回流区最大宽度位置上游位置带

动主回流区径向扩张，但在下游抑制主回流区，

降低回流率，回流率的降低在主燃级旋流强度从

中等旋流 0.46增大到强旋流 0.60之间较为明显，

而主燃级为更弱旋流时则对回流率影响不大。

3） 在中心分级 LDI燃烧室中，主燃级气流通

道出口旋流数和预燃级出口旋流数分别代表了两

级旋流的强度，在流场特性发生较大变化时，这

两个旋流数可以较好地代表两级旋流的强弱变化。
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