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旋流器仿生叶片对流场特征的
调控机制数值计算
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摘　　　  要：    新型旋流器研发是提升燃烧室贫油熄火边界、优化典型工作工况中火焰稳定性的关键突破口。

基于数值计算方法系统研究了一种融合翼果仿生特征的双级反向旋流器在燃烧室冷态流场中的特性演化规

律，通过解析主燃级与值班级叶片设计类型对中心回流区的调控机制，揭示了不同叶片组合及后缘厚度变化

对冷态流场的拓扑特征影响规律。结果显示：主燃级与值班级的叶片组合方案显著影响中心回流区涡核范

围与速度分布，当叶片后缘削薄率为 40%～60%临界值时，涡核区域面积及回流速度的增长率随削薄率增加

呈非线性衰减趋势，但仍维持正相关性。其中，当主燃级叶片采用仿生设计时，有助于扩大涡核区域并提高

回流速度，对中心回流区的影响范围集中于 0.3≤x/D≤1.2与−0.3≤z/D≤0.3的空间区域；值班级叶片为仿生设计

时，对涡心区域的扩展产生增强效应。

关　键　词：双级旋流器；仿生叶片；燃烧室流场；涡核；回流区

中图分类号：V231.2　　　　　文献标志码：A

Numerical simulation of flow-field regulation mechanisms in
swirlers via bionic blades
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Abstract:   The  development  of  novel  swirlers  represents  a  critical  breakthrough  for  enhancing  the
lean  blow-off  limit  of  combustion  chambers  and  optimizing  flame  stability  under  typical  operating
conditions.  Based  on  a  numerical  approach， the  characteristic  evolution  of  a  dual-stage  counter-rotating
swirler  was  systematically  investigated  by  incorporating  biomimetic  features  inspired  by  winged  seeds
within the cold-flow field of a combustor. By analyzing the control mechanisms of the main and pilot stage
blade design types on the central recirculation zone (CRZ)，the influences of different blade combinations
and  trailing-edge  thickness  variations  on  the  topological  characteristics  of  the  cold  flow  field  were
revealed.  Results  indicated  that  the  blade  combination  scheme of  the  main  and  pilot  stages  significantly
affected the vortex core extent and velocity distribution within the CRZ. When the trailing-edge thinning
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ratio reached a critical value between 40% and 60%，the growth rates of both the vortex core area and the
recirculation velocity exhibited a nonlinear decay trend with the increasing thinning ratio，yet maintained a
positive correlation. Specifically，employing the biomimetic design for the main stage blades contributed
to an expanded vortex core region and an increased recirculation velocity，with its dominant influence on
the  CRZ  concentrated  within  the  spatial  domain  of  0.3≤x/D≤1.2  and  −0.3≤z/D≤0.3.  Utilizing  the
biomimetic design for the pilot stage blades produced an enhancing effect on the expansion of the vortex
core region.

Keywords:   dual-stage swirler；bionic blades；flow characteristics；vortex core；
recirculation zone

燃烧室作为航空发动机中将化学能转化为热

能的关键部件，其性能直接决定了整机的热效率、

可靠性及污染物排放水平。随着全球对能源效率

提升和环境保护要求日益严苛，对航空发动机燃

烧室的要求可谓是近乎苛刻：在实现超高燃烧效

率的同时需保持优异的火焰稳定性，抑制燃烧震

荡[1-2]。旋流器作为其核心空气动力学组件，通过

在燃烧室旋流器出口端形成关键的中心回流区

（central recirculation zone）、唇口回流区（lip recir-
culation zone）、角回流区（corner recirculation zone）
这 3个回流区 [3]，为火焰提供了稳定的高温点火

源和热源，延长了燃料混合物在反应区的驻留时

间，促进完全燃烧，通过增强湍流混合，优化了燃

料与空气的掺混均匀性，对降低污染物生成发挥

决定性作用。研究表明，反向旋流器的逆旋转涡流

湍动能更大，有利于燃料与空气的混合和油滴破

碎，促进燃油和空气掺混程度，提高热效率并降低

污染物生成[4]。为了深入理解多级旋流器内部各

级之间的相互作用，研究者们采用了多种方法和

技术，包括数值模拟、实验测试和理论分析等[5-7]。

党 新 宪 等[8] 利 用 PIV（particle  image  veloci-
metry）测量带双级旋流器环形燃烧室内冷态与燃

烧流场，测量出不同轴向距离的轴向脉动速度，

发现燃烧态试验的回流区长度小于冷态试验；李

乐等[9] 利用 PIV探究中心分级双旋流燃烧室内冷

态流场特性，揭示了值班级与主燃级旋流的相互

作用及其对双旋流燃烧室内流场的影响机制，还

有值班级旋流强度、主燃级旋流强度和两级旋流

之间的空气比例等旋流器关键参数对燃烧室内流

场的影响规律；韩启祥等[10] 对双轴向反旋旋流器、

单头部、矩形模型燃烧室内的冷态流场进行了试

验研究，结果发现双旋流燃烧室的流场为不规则

的结构，中心轴上下两个涡不对称各主燃孔气流

穿透深度也不相同流场中存在流向涡；减小一级

旋流器流通面积、旋流数或增大二级旋流器的旋

流数可增大回流区的尺寸，而增大二级旋流器流

通面积回流区的尺寸会减小；顾大鹏等[11] 对双旋流

燃烧室冷态特性进行了研究，实验发现随着进气

速度的增大，回流区的面积及回流强度有所增加，燃

烧室头部气流更稳定，燃烧效率更高；曾青华、陈

炫午等[12-13] 针对单元贫油直喷（LDI）喷嘴的旋流

器设计问题，研究了旋流器结构变化（改变旋流器

级数、旋向等）对燃烧室总压损失、燃烧效率以及

污染物排放等性能的影响规律；于涵等[14] 对包含

双级旋流器的中心分级贫油直喷燃烧室流动和污

染排放特性进行了数值模拟研究，得到了主油喷

射角度对污染排放的影响规律，发现当副模采用

旋流角为 32°的中等强度旋流仍然能够在冷态和

热态条件下形成稳定的中心回流区；赵自强等 [15]

采用二维粒子图像测速（2D-PIV）流场测试技术，

试验研究了相同进口条件下多种旋流数组合旋流

器出口冷态流场，发现随着外级旋流器旋流数的

增加，涡心有向前及向外移动的趋势，其回流区

轴向长度逐渐变长，最大回流速度逐渐减小；回

流区形状同时受外级旋流器旋流数及内级旋流器

旋流数的影响；许昕婷等[16] 对某型航空发动机双

级轴向旋流燃烧室内流场结构与流场特性进行了

试验测试与数值计算，获得了不同工况条件下该

型燃烧室不同纵向截面和横向截面上流场结构、

流线及流速分布特性；胡建、蒋尧等 [17-18] 以同一

旋流器搭配不同尺寸出口限制域为对象，研究了

双级旋流器偏心后，出口流场的变化规律，研究

发现当限制域边界尺寸（L）与旋流器特征尺寸（D）

比值小于某个特定值时（L/D=3.3），旋流器出口射

流与壁面存在附着点，出口流场由收缩型变为扩

张型，通过减小出口限制域与旋流器特征尺寸比

值的方式，使出口流场呈扩张型，可有效抑制旋

流器偏心对出口流场的影响。汤姣[19] 针对二级
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涡流器叶片结构展开了数值模拟研究，发现主燃

级叶片厚度变化会改变涡流器下游的速度分布，

当叶片厚度减小时，能导致轴向速度峰值的增大，

中心回流区的轴向长度和径向尺寸也会有微小的

增加，涡流器的有效流通面积也会增大；马德鹏

等[20] 探究旋流器叶片安装角对高温升燃烧室性

能的影响，发现值班级叶片安装角增大时，回流

区尺寸及回流区轴向速度变大；当主燃级叶片安

装角增大时，回流区形状由“葫芦”状变为“水滴”
状，燃烧场高温区前移。

枫叶种子，亦称翼果。因其结构相对简单却

能够自适应稳定自旋下落成为近十年来植物学家

和空气动力学家的研究对象。Schaeffer等 [21] 通

过系统性改变翼果质量和翼面面积，同步测量下

落速度、旋转速率和锥角变化，证实了翼果在显

著形态改变下仍能保持卓越的自转能力。Ezra
等[22] 运用亚微米计算机断层扫描、电子显微镜和

多尺度力学实验，对翼果的结构力学特征进行了

微米级测绘，揭示了翼果的多尺度结构力学原理，

并据此阐明了其内在承重机制，为开发具有特殊

机械性能的微型航空平台翼面元件提供了新思路。

Kellas[23] 研发了一种以翼果为灵感的精密空投飞

行器，该飞行器在自转下降过程中具备全向滑翔

坡度控制能力。

目前经典旋流器设计经过数十年发展虽已相

对成熟，创新焦点主要集中于旋流流场主动调控

与涡动力学结构研究，将仿生学应用于旋流器叶

片尚未得到充分探索，在应对下一代更高参数、

更宽泛运行工况以及更加严格排放法规的需求时，

正日益显现其局限性。因此，突破传统旋流器设

计局限，积极发展新型高性能旋流器技术，已成

为提升未来先进燃气轮机燃烧室综合性能、满足

日益严苛的环保法规与运行需求的关键突破口和

必由之路。本研究旨在为航空发动机燃烧室提供

一种兼具宽稳燃范围的翼果仿生双级反向旋流技

术方案，为新一代旋流器主燃级与值班级叶片设

计提供数据参考。通过枫叶种子这一独特空气动

力学特征机理的研究[24]，基于数值计算方法系统

研究了一种融合翼果仿生特征的双级反向旋流器

在燃烧室冷态流场中的特性演化规律，通过解析

主燃级与值班级旋流器的叶片（后续简称主燃级

叶片或值班级叶片）设计类型对中心回流区的调

控机制，揭示了不同叶片组合及后缘厚度变化对

冷态流场的拓扑特征影响规律。

 1    仿生特征提取与数值计算

本实验研究模型以某实验室常压冷态燃烧室

实验台所使用的双级反向旋流器为基础原型[25-26]，

旋流器直径 D为 0.068 5 m，如图 1所示。其中主

燃级叶片出口角度为 57.3°，值班级叶片出口角度

为 40.0°，文丘里角度为 104.0°，主燃级旋流数为

1.337 9，值班级旋流数为 0.683 0。
翼果的叶片构型展现出卓越的气动性能。在

其自旋时，叶片前缘与后缘形成的涡系表现出明

显的强度变化：沿整个叶展范围（叶根、叶中部至

叶尖），前缘涡的强度均显著高于后缘涡。这种

突出的前缘涡强度保障了翼果能够稳定自旋运

动[24]。选取 30个翼果样品进行仿生特征提取，其

主要特征平均参数如表 1所示。

在翼果的静态外形特征测量分析中，观察数
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图 1    双级旋流器模型与剖视图

Fig. 1    Sectional view and two-stage counter-rotating swirler model
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据发现翼型的前后缘厚度差异较为显著，平均厚

度差达到 0.3 mm，两者相差达到 60%，这是旋流

器叶片仿生设计中引入的关键特征。

双级旋流器叶片仿生是基于在双级旋流器普

通叶片上结合翼果的植物自然外形，其特点就是

将旋流器叶片厚度值沿流向渐变，厚度由叶片前

缘逐渐向后缘减小。简而言之，就是对旋流器叶

片正反两侧（迎风面与背风面）后缘进行平均等量

削薄，其中通过上述实验统计结果拟对普通旋流

器叶片双侧削薄总量控制在 60% 以内。

旋流叶片引入翼果外形特征设计如图 2所示，

叶脉纹理使得叶片排压空气后在叶片周围及上方

产生各种复杂涡系，不利于开展对燃烧室流场研

究，因此未加入仿生叶脉特征，保留翼果最为典

型的前后缘翼型特点，其厚度沿着流向渐变，最

终加入仿生叶片的双级反向旋流器 3D打印实物

模型如图 3所示。

实验平台为进气段与矩形燃烧室相结合，与

旋流器内部空气流通域一并作为数值计算的流体

域。所选取试验台进气段内径为 80 mm，长为

180 mm的管道，气流在完成整流和扩压后进入旋

流器。为避免过小的出口尺寸对非受限工况流场

造成较大影响，因此设计为 0.105 m×0.105 m×

0.230 m的立方体燃烧室，实验流体域如图 4（a）

 

表 1    翼果静态特征测量参数

Table 1    Static characteristic measurement parameters

of samaras

参数 数值

叶弦长度/mm 20

后缘厚度/mm 0.2

前缘厚度/mm 0.5

叶凹凸幅度/mm 0.15

叶凹凸高度/mm 0.18

翼果质量/mg 49

叶脉数量 48

叶片宽度/mm 7.5

叶片长度/mm 16

果实长度/mm 8

果实厚度/mm 3.5

前后缘厚度差/mm 0.3

 

叶片前缘

叶片后缘

枫叶种子 初步仿生叶片 优化后的仿生叶片

仿生叶片前缘

仿生叶脉
叶片双侧削薄优化

图 2    旋流叶片引入翼果外形特征设计示意图

Fig. 2    Schematic diagram of swirler blade improvement

 

主燃级叶片

值班级叶片

旋流器入口视图

燃油喷嘴

文氏管

旋流器出口视图

安装位置

图 3    带仿生叶片的双级反向旋流器 3D打印实物模型

Fig. 3    3D-printed physical prototype of a dual-stage counter-swirling bionic-blade assembly
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所示。

流体域网格划分利用 Ansys软件内置的 Flu-
ent Meshing中 Poly-Hexcore网格划分方法，这种

填充体网格方法适用于拥有复杂结构流体域当中，

通过使用多边形和六面体网格填充，能有效避免

网格扭曲和不规则，具有较好的质量效果，网格

划分细节效果如图 4（c）所示。

 
 

质量流量入口

壁面

双级反向旋流器 自然流出出口

(a) 流体域模型

(b) 网格划分 (整体)

(c) 网格划分 (局部)

图 4    流体域网格划分示意图

Fig. 4    Computational grid generation for fluid region
 

利用数值计算方法需要通过无关性检验确保

其模拟结果准确性。图 5是 4套网格方案在矩形

燃烧室内中心轴线沿 x方向上的平均速度对比图，

数量分别为 155万、174万、255万与 337万，其

中 x/D为无量纲轴向坐标，同时为进一步量化各

方案涡核区域，将文中的局部时均轴向速度（vx）
与基准时均速度（u）无量纲化处理，纵坐标 vx/u为

无量纲轴向速度比。经研究对比后发现网格数目

在 174万以下时仿真结果与另外两组差距过大，

由于网格数目越多对资源的占用越大，在结果相

似的前提条件下 255万网格数方案为最优方案。

采用 Fluent软件完成了对流体域的瞬态数值

计算，考虑到计算结果的准确性，对旋流器位置

进行面网格加密，对旋流器内部腔体部分添加边

界层网格，其余部分采取标准壁面网格进行设置。

其中，采用质量流量入口，出口边界采用自然流

出边界条件。数值计算选用 Realizable k-ε模型，

默认工况条件下，工作温度为 300 K，空气密度为

1.193 kg/m3，空气黏度为 1.825×10−5 kg/（m·s），质
量流量为 0.062 5 kg/s，基于所设定的质量流量与

空气密度，结合旋流器有效入口面积计算得出空

气初始流速为 11.59 m/s，旋流器的主燃级与值班

级的入口质量流量比为 7.6∶1，保持与实验条件

一致。湍流强度为 5%，湍流黏性比为 10，即表示

流场中湍流黏性的强度是分子黏性的 10倍。利

用 SIMPLEC（semi-implicit  method  for  pressure-
linked equation consistent）方案进行解算，计算域

内的梯度项基于最小二乘法求解。对于密度、动

量、湍动能、湍流耗散率，其离散过程统一采用 2
阶迎风格式；时间离散项设置为 2阶隐式模式，各

输运方程的对流项也均采用 2阶迎风格式进行离

散，时间步长为 1×10−5 s，单次时间步设置 20次

迭代循环，连续方程、动能方程、湍动能（k）、湍

流耗散率（ε）的残差收敛标准均小于等于 1×10−3。
为聚焦对双级反向旋流器的叶片引入仿生翼

果设计，对叶片的迎风面与背风面沿气体流动方

向与流出方向进行了等量削薄处理。通过数值计

算方法，分析不同的叶片组合对流场特性的影响，

这些组合由旋流器的双级叶片中分别加入仿生设

计后排列组合形成实验对照组，为了能够突出体

现仿生叶片对流场的调控机制，根据上述仿生特

征提取结果统计，需要对旋流器普通叶片双侧削

薄总量控制在 60%以内，因此拟选取前后缘厚度

差为 50%的仿生叶片进行仿真试验。

在仿生叶片设计中，在厚度为 1 mm的标准
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图 5    不同网格数目对应的轴向速度

Fig. 5    Axial velocities corresponding to different

numbers of grids
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叶片的基础上对迎风面与背风面沿来流方向削

薄 0.25 mm厚度。其中，引入翼果外形特征的叶

片后缘的最小厚度为 0.5 mm，最大厚度为 0.58 mm，

叶片前缘厚度均为 1 mm。详细的方案分配如表 2
所示，S表示标准叶片类型，而 B则表示仿生叶片

类型。
 
 

表 2    叶片组合方案

Table 2    Blade combination scheme

组合
方案

叶片类型 旋流数

值班级
叶片

主燃级
叶片

值班级
叶片

主燃级
叶片

标准方案 S S 0.683 0 1.337 9

Bio-A B S 0.683 0 1.235 6

Bio-B S B 0.635 9 1.337 9

Bio-C B B 0.635 9 1.235 6
 

 2    计算结果及分析

为验证数值计算方法的可靠性，前期基于

PIV系统的实验结果被用于对比分析，重点关注

燃烧室流场中心回流区尺寸及中心线轴向速度的

数值预测与实验测量结果。图 6展示了 x方向平

均速度分布云图，z/D为无量纲纵向坐标，图中黑

色虚线标识了 vx/u=0等值线，即回流区边界。云

图上半部分为 PIV实验结果，下半部分对应数值

计算结果。对比可见，数值计算所得回流区范围

及中心线速度值略高于实验值，但其整体形态与

演化趋势同文献 [25]实验结果相吻合。图 7进一

步呈现了中心轴线速度的对比曲线，其变化特征

与图 6云图揭示的规律同样相符。综合上述结果，

数值计算方案具有较好的可信度，可为后续流场

调控机制分析提供有效支撑。

 2.1   旋流器仿生叶片对流场特征的调控机制

通过对比标准方案及 Bio-A至 Bio-C的模拟

结果，探讨双级反向旋流器主燃级与值班级采用

不同叶片组合对旋流特性的作用机制。鉴于研究

聚焦于旋流场的中心回流区结构，分析区域设定

为：以旋流器出口平面为基准面，出口中心点为

径向原点，轴向延伸 2.2D、径向跨度 1.2D的 x-z
平面，重点考察回流区内涡核区域的演变特征。

涡核（亦称涡心）是指流体旋涡内部涡量密度

显著较高的核心区。本文所定义的“涡心区域”，
特指流场中旋涡结构的中枢部分，其典型特征表

现为速度极值点（零速度点或绝对速度峰值点）的

分布。在给定尺度下，该区域由 y-z截面上的周

向旋流等值线包络而成，呈现类椭球体形态。如

图 8所示。而在 x-z截面的轴向速度云图中，涡心

区则呈现为中心区域内最大反向流速的等值区。

图 9呈现了不同方案下的轴向速度分布云图。

分析表明，各方案的中心回流区整体尺度高度相
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图 6    y=0 mm截面轴向速度 vx/u云图

Fig. 6    Contours of axial velocity vx/u at y=0 mm section
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Fig. 7    Comparative analysis of numerical calculations and PIV

data for centerline axial velocity
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似，轴向尺寸约为 1.9D，径向尺寸约为 1D。然而，

回流区内部涡核区域的尺度则存在差异。

图 9中方框内所标识的 vx/u≤−0.267 等值线

包络区域（见于方案 Bio-A、Bio-B和 Bio-C）直观

地反映了这种涡核区域大小的变化，也就是时均

轴向速度（vx）与基准时均速度（u）的比值小于等

于−0.267的空间区域气流轴向流动被涡旋旋转运

动主导的核心范围，其比值越小，表明气流轴向

推进作用越弱、涡旋结构越稳定，是油气混合与

稳定燃烧的理想区域。

值得注意的是，在标准方案中，涡核区域的回

流速度未能达到 vx/u=−0.267的阈值。  综合全局

对比结果可知，无论是值班级还是主燃级叶片，

实施仿生优化叶片后缘削薄均有效强化了涡核区

域的回流速度。

为近似量化涡核区域的面积占比，需对各方

案进行比较分析。鉴于标准方案的回流速度峰值

未能达到涡核区域显现标准值，故不予纳入后续

的面积比例计算中。在排除标准方案的涡心区域

面积后，使用图像处理软件 Image J进行数据处理，

图中 A、B、C所围成的涡核区域面积分别用 SA、
SB、SC 表示，计算得出 SA∶SB∶SC=1∶1.43∶1.93。

根据图 9（a）与图 9（b）对比发现值班级旋流

器叶片中加入翼果仿生设计后涡核区域开始显现，

表明值班级叶片后缘的双面削薄设计可有效扩展

涡核规模。根据图 9（a）与图 9（c）对比发现主燃

级旋流器叶片中加入翼果仿生设计后涡核区域同

样显现，表明主燃级叶片后缘的双面削薄设计同

样可以有效扩展涡核规模，此外区域 B面积大小

显著大于区域 A，说明主燃级叶片对中心回流区

的形成占主导地位。主燃级叶片迎风面与背风面

后缘的削薄明显减小了空气的流动阻力，能量损

耗降低，进而促使轴向回流区涡心区域速度的提

高。此外，图 9（c）与图 9（d）对比发现主燃级叶片

和值班级叶片都加入了仿生设计，主燃级和值班

级同时采用仿生叶片相对于仅值班级采用仿生叶

片的涡核区域面积却进一步扩大，这说明值班级

仿生叶片对涡核的形成具有增强效应。

图 9（b）与图 9（c）所对应方案代表了双级旋

流器中仅某一级旋流器叶片采用翼果仿生设计，

区域 B面积大于区域 A，验证了主燃级叶片在回

流区流场特性的调控中起着主导作用。

旋流数大小与旋流器旋流强度为正相关关

系[27]，由于主燃级旋流数远大于值班级旋流数，所

形成的强旋流对回流区流场特性产生了显著影响，

导致涡心区域面积进一步扩大。相比之下，值班

级叶片迎风面与背风面后缘的削薄同样增加了值

班级旋流器的旋流速度，因其旋流数较小，同样拥
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图 9    不同叶片组合方案在 x-z截面轴向速度云图

Fig. 9    Axial velocity contours of different blade combination schemes in the x-z section
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有形成有效的轴向回流区能力，也可使中心轴线

的速度有所降低。图 10显示各方案在唇口回流

区初始速度存在微小差异，但在 0≤x/D≤2范围内

速度曲线基本重合。回流区内部速度差异显著：涡

心区达峰值后，下游速度曲线重新收敛，最大回流

轴向位置位于 x/D = 2.06。各方案最大回流速度坐

标分别为：标准方案: （0.804, −0.261）；Bio-A: （0.804,
−0.271）；Bio-B: （0.8, −0.275）；Bio-C: （0.8, −0.280）。
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图 10    不同方案中心轴线处的平均速度分布

Fig. 10    Average velocity distribution at the central axes of

different schemes
 

综合上述分析，主燃级旋流器叶片双面后缘

削薄能够同时扩大涡心范围并提升其回流速度，

从而增强回流区稳定性。值班级叶片双面后缘削

薄同样能够降低涡心区回流速度，利于形成稳定

中心回流区。双级旋流器中主燃级与值班级叶片

同时后缘削薄能够进一步扩大最低回流速度与涡

核区域面积，其中 Bio-C方案实现更理想的中心

回流区结构，证实仿生叶片的优化效果。

为评价其旋流的强度及其流动状态的变化，

Chigier等 [27] 提出了一个无量纲旋流数 Sn（swirl
number）用于量化旋流，它被广泛应用于评价旋流

程度的强弱，切向动量矩 Gm 与轴向动量通量 Gt

计算公式如下[28]：

Gm =
w Dsw/2

0
2π（Wr）ρUdr （1）

Gt =
w Dsw/2

0
2πrρU2dr （2）

S n =
2Gm

DswGt
（3）

ρ

其中 U为速度矢量的轴向分量，W为速度矢量的

切向分量， 为气体密度，Dsw 为出口外径。

对于固定角度的直叶片旋流器，由式（3）可以

推出 Sn 的计算公式为：

S n =
2
3
× 1−（Dhub/Dsw）

3

1−（Dhub/Dsw）
2 × tan θ （4）

其中 Dhub、θ分别为旋流器出口内径和叶片角度。

旋流数通过衡量角动量通量与动量通量的比值，

包含了流场的速度尺度和特征尺度，反映了旋流

强度。

将叶片引入翼果外形特征设计，对叶片迎风

面与背风面的等量百分比削薄会使得叶片角度改

变，随之对应的 Sn 也发生细微变化。由于叶片双

面沿流向削薄导致叶片角度变小，Sn 也将变小，

一定程度上会减弱旋流强度。一般来说，当 Sn<
0.4时不会产生轴向回流区，当 0.4<Sn<0.6时，回

流区形态会逐渐形成，当 Sn>0.6时，将在旋流器后

形成稳定的轴向回流区[28]。本文研究的旋流器加

入仿生设计后主燃级和值班级叶片对应的旋流数

分别为 1.235 6和 0.635 9，这也解释了为什么值班

级叶片对于涡心区域的扩展能够产生增强效应。

此外，通过对比方案 Bio-A与方案 Bio-C可知，主

燃级叶片旋流数远大于值班级叶片旋流数，验证

了主燃级叶片对回流区的主导地位。另外通过对

比方案 Bio-B与方案 Bio-C，发现涡核区域的扩大

呈非线性正相关关系，但提升了涡核区域的大小

与回流速度的大小。根据文献 [9]指出，当值班

级旋流的旋流数大于 0.6时，回流区尺寸随旋流

强度无明显变化，验证了数值计算结果的准确性，

这也符合方案 Bio-A与方案 Bio-C的涡核区域的

扩大呈非线性正相关关系的特点。

图 11展示了不同叶片组合方案下旋流器出

口区域的轴向速度分布云图。由图可见，不同叶

片组合对流场的影响主要集中于唇口回流区及中

心回流区的前端区域。

航空发动机在运行工况下油液会在燃烧室头
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部被点火，使得其头部区域长期处于高温、高压、

高腐蚀的极端工作环境下，当中心回流区前端的

回流速度过高时，对旋流器文丘里管因长期热负

荷发生积碳与热蚀现象[29]，此类损伤的核心诱因

是气流速度与热负荷的耦合作用：当唇口回流区

涡核速度过高时，高温燃气在壁面的停留时间延

长，同时强湍流脉动加剧热交换，导致旋流器的

气动型面被破坏，使燃油雾化锥角偏离设计值，

进而造成燃烧效率下降、燃烧室出口温度分布畸

变，最终引发涡轮叶片过热、发动机喘振等安全

隐患。图 11（a）标准叶片方案中出现唇口回流区

涡核区域，根据对比可知值班级或主燃级采用仿

生设计在唇口回流区峰值速度均小于采用标准叶

片方案，表明对旋流器叶片双侧引入翼果仿生设

计使得唇口回流区峰值速度有效降低，可以减少

高温燃气在壁面的停留时间，让高温燃气在壁面

的热通量降低、有效抑制热蚀与积碳的形成。因

此，当双级反向旋流器叶片采用仿生设计时可以

忽略对燃烧室头部造成烧蚀隐患的影响。

此外，对于双级反向旋流器设计时仅引入仿

生翼果叶片设计就可以改变其旋流数大小，其效

果能够扩展涡核区域尺度、提升中心回流速度，

为新一代旋流器设计提供依据。

 2.2   旋流器仿生叶片后缘对流场特性的影响

在叶片后缘厚度调整方案设计中，为兼顾工

艺可行性并避免后缘过薄导致不符合工业设计规

范，选定 1.5 mm作为基准厚度引入仿生特征进行

优化。具体实施方案为：在保持标准叶片轮廓的

基础上，进一步引入翼果外形特征，对其迎风面

与背风面实施等量削薄，分别对应后缘厚度减少

20%、40%和 60%的梯度方案。不同仿生优化叶

片的最大后缘厚度配置详见表 3。基于以上叶片

削薄方案，应用公式（4）计算所得的主燃级与值班

级旋流数列于表 4。
 
 

表 3    仿生叶片后缘厚度分配方案

Table 3    Thickness distribution scheme of the trailing edge of

bionic blades

分配
方案

叶片类型 最大削薄量/mm

值班级 主燃级 前缘厚度 后缘厚度

方案 A B B 1.5 0.6

方案 B B B 1.5 0.9

方案 C B B 1.5 1.2

方案 D S S 1.5 1.5

 
 

表 4    不同方案主燃级和值班级对应旋流数

Table 4    Corresponding swirl numbers for the main stage

and the Pilot stage in different schemes

分配方案
旋流数 Sn

值班级叶片 主燃级叶片

方案 A 0.626 8 1.222 2

方案 B 0.645 1 1.259 2

方案 C 0.663 8 1.297 7

方案 D 0.683 0 1.337 9
 

采用不同后缘厚度的仿生旋流器叶片对应的

轴向速度分布如图 12所示。分析表明，随旋流器

主燃级和值班级的叶片后缘厚度变化量的不同，

中心回流区内涡核区域呈现不同程度的扩展趋势。

使用图像处理软件 Image J分析各个方案涡核区

域面积进行近似量化处理，图中 A1、B1、C1、D1
所围成的涡核区域面积分别用 SA1、SB1、SC1、SD1 表
示，计算结果得出 SA1∶SB1∶SC1∶SD1 = 8.24∶4.03∶
1.01∶1。

由图分析可知，方案 C中采用 20%削薄策略

与方案 D中采用标准叶片的回流区尺寸以及涡
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核区域面积大小并无明显变化，这有可能是因为

对叶片削薄量较低使得翼果叶片的空气动力学性

能显现不明显而导致的。方案 C～方案 B所对应

为叶片厚度削减率为 20%～40%区间内流场形态

变化，发现两者涡核区域面积显著增大，这表明

若需要通过引入仿生叶片控制燃烧室内涡核区域

面积及回流速度，至少需要将叶片前后缘差值控

制在 20%以上才能达到预期效果。

方案 B与方案 A为叶片厚度削减率为 40%
至 60%区间内流场形态变化，对应的涡核区域面

积比虽然远小于方案 B与方案 C的涡核区域面

积比，但是依然对燃烧室内涡核区域面积及回流

速度产生增益效果，依然保持着正相关的趋势。

分析表明，对于符合工业设计规范的 1.5 mm叶片

中引入翼果仿生特征前后缘差值为 60%时能够

将其仿生优化效果最大化，对其涡核区域面积及

回流速度的提高也达到峰值。此外，对于仿生叶

片削薄后还需要保障叶片强度，需选择符合可行

性材料进行加工。

不同方案在 x-z平面中心轴线上的平均速度

分布如图 13所示。各方案在中心头部回流区即

入口段速度分布曲线几乎重合，在 0.2≤x/D≤0.4
处时，方案 A～方案 D的气体流速依次增大，其

中对应的回流速度 vx/u最大。根据文献 [4]中提
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Fig. 12    Contour plots of axial velocity distribution on the X-Z sections for different schemes
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到燃烧室中心头部回流区可延长燃料混合物在反

应区的驻留时间，促进完全燃烧。因此，表明当

仿生叶片削薄量达到 60%时，对于燃料与空气的

掺混均匀性优化效果最佳。而在 0.4≤x/D≤1.3的

核心区段，速度分布出现显著差异，其中涡核区

域的轴向速度差异达到峰值；至回流区下游段

（x/D>1.3），各方案速度分布再次趋于收敛。

各方案最大回流速度（vx/u）分别为：方案 A:
−0.272；方案 B:  −0.269；方案 C:  −0.266；方案 D:
−0.265。相较于方案 D，方案 A～方案 C的最大

回流速度分别提高 2.68%、1.38%和 0.32%。

根据上述结果，对于采用厚度为 1.5 mm标准

叶片的双级反向旋流器，通过加入翼果仿生设计

削薄叶片正反面而改变后缘厚度的方法，能够在

不改变其中心回流区的轴向长度的情况下可有效

增强中心回流区的回流速度，同时能够提升涡核

区域的回流速度峰值。

为深入探究双级旋流器主燃级与值班级叶片

引入仿生优化（后缘厚度变化）对涡核区速度场特

征的影响，本文对涡核所在 y-z平面进行分析。

图 14是 y-z平面下 x/D=0.82处轴向时均速度 vx/u
分布云图。

图 14表明，随着仿生叶片后缘削薄率（方案

A～方案 D依次增大）的增加，回流区速度峰值区

域的覆盖范围也相应扩大。图中 A2、B2、C2、
D2所围成的涡核区域面积分别用 SA2、SB2、SC2、
SD2 表示，计算结果得出 SA2∶SB2∶SC2∶SD2=3.49∶
2.38∶1.01∶1。该比值清晰表明，当仿生叶片后

缘削薄率从 20%提升至 40%时，回流区涡核区域

的面积扩张效果尤为显著。

因此，在双级反向旋流器设计过程中对叶片

引入翼果仿生特征设计对叶片正反面进行等量削
 

−0.6 −0.4 −0.2 0 0.2 0.4 0.6

−0.6

−0.4

−0.2

0

0.2

0.4

A2 B2

C2 D2

0.6

y/
D

z/D
−0.6 −0.4 −0.2 0 0.2 0.4 0.6

−0.6

−0.4

−0.2

0

0.2

0.4

0.6

y/
D

z/D

−0.6 −0.4 −0.2 0 0.2 0.4 0.6

−0.6

−0.4

−0.2

0

0.2

0.4

0.6

y/
D

z/D
−0.6 −0.4 −0.2 0 0.2 0.4 0.6

−0.6

−0.4

−0.2

0

0.2

0.4

0.6

y/
D

z/D

(a) 方案A (b) 方案B

(c) 方案C (d) 方案D

−0.30 −0.17 −0.03 0.10 0.23 0.37 0.50 0.63vx/u
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Fig. 14    Contours of the axial velocity vx/u distribution at x/D=0.82 in the y-z section
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薄处理能够有效提升回流速度并显著扩大涡核区

域范围，这一优化策略不仅可大幅增强燃烧室中

心回流区的稳定性。

结合上述分析，所采用的双级反向旋流器加

入仿生叶片后在中心回流区所形成的涡核在叶片

后缘削薄量 20%以内呈现月牙形状，当削薄量达

到 20%～40%时逐步向 y-z截面中心扩大，在削

薄量达到 60%时，涡核显现饱满，达到峰值。此

时空气与燃油掺混效果最为理想，进而降低污染

物生成。此外，对旋流器引入仿生设计对中心回

流区整体尺寸影响较小，但其对涡核区域尺寸的

扩展明显，能够增强燃烧室掺混性能。

图 15展示了涡核所在周向轴线上沿 z轴方向

的轴向速度分布曲线。在−0.3≤z/D≤0.3的区间内，

不同方案间的轴向速度呈现明显分化。该区域各

方案最大回流速度（vx/u）分别为：方案 A: −0.274；
方案 B: −0.270；方案 C: −0.267；方案 D: −0.266。
结果表明，涡核区域内的速度最低点（峰值回流速

度点）并非位于中心轴线上。双级反向旋流器引

入仿生叶片对燃烧室中心回流区流场的影响主要

集中于空间区域分布在 0.3≤x/D≤1.2和−0.3≤z/D≤

0.3内。

 2.3   燃烧室内回流速度三维等值面特征

为更直观地呈现仿生旋流器叶片后缘减薄对

燃烧室回流区的影响，构建了不同回流速度下的

三维等值面进行可视化分析，结果如图 16所示。

针对 4种方案，均选取了 vx/u=−0.265、vx/u=−0.212、
vx/u=−0.159、 vx/u=−0.106、 vx/u=−0.053及 vx/u=0这

6个特定速度值构建等值面。分析发现，不同方

案下观测区域内的回流区三维结构均呈现为半气

泡型包络面，此特征与前文的分析预测相符。通

过三维可视化，可以更清晰地观察到各方案对应

的涡核区域在空间中的体积差异。随着主燃级旋

流器叶片后缘减薄程度的增加，回流区涡核区域

的空间体积显著增大，这进一步证实了前述关于

后缘减薄对燃烧室流场结构影响的分析结论。对

比 4种分配方案的结果显示，当削薄率处于 40%～

60%范围时，即使继续提高减薄程度，其对涡核

区域三维体积的扩大效果，也明显弱于削薄率在

20%～40%区间内所产生的提升幅度，这一规律

与基于二维平面分析所得出的结论一致。

综合上述分析，对旋流器叶片引入翼果叶片
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的非对称曲率分布与渐变厚度设计，显著改善了

气流流过叶片表面的气动特性，其独特型面可有

效延迟气流分离、抑制边界层湍流发展，进而大幅

削弱气流在叶片表面的摩擦损失与分离损失。流

动损失的降低意味着更多气流能量得以保留并用

于维持旋流结构与中心回流区稳定，而非耗散于

湍流脉动，这不仅是仿生设计实现涡核区域合理

扩展、回流速度优化分布的核心前提，更通过提升

气流能量利用率强化了中心回流区的稳燃效果。

 3    结　论

本文针对翼果仿生特征应用于仿生旋流器叶

片设计可行性角度出发，设置双级反向旋流器主

燃级与值班级的叶片组合方案试验测试与数值计

算，将仿生叶片后缘厚度变化对燃烧室流场特征

的调控机制解析。得到以下结论：

1）  双级反向旋流器叶片加入翼果仿生特征

设计后能有效改善燃烧室内流场特性。当主燃级

采用仿生叶片时，能够有效扩大旋流场中心回流

区的涡核区域范围，并提高回流速度。当值班级

采用仿生叶片时，会对涡核区域产生促进作用，

也对涡心区域的回流速度峰值产生增强效应，两

者都显著增强回流区的稳定性。

2）  引入翼果仿生的双级反向旋流器不会改

变中心回流区范围尺寸。当削薄率大于 20%时，

此后叶片后缘削薄率越大，对中心回流区涡核区

域范围的扩大效果越显著，同时回流速度也相应

提高。当削薄率达到 60%时，此时涡核区范围扩

大和速度提升达到峰值。

3）  若对旋流器叶片采用基于翼果翼型前后

缘厚度差异的设计，可以忽略对燃烧室头部造成

烧蚀隐患的影响。若要达到最佳优化效果，需要

将叶片后缘最大厚度控制在前缘厚度的 60%以

内，能够显著改善燃烧室中心回流区的面积、回

流速度以及涡心区域范围，但要确保叶片强度符

合设计要求。
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