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回流燃烧室复合冷却结构冷却效果研究
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摘要：为了研究回流燃烧室火焰筒壁面不同冷却结构形式的冷却特点，设计了３种冷却结构形式，采用试验方式

分别对其冷却效果进行了试验研究，得出了如下结论：在相同的壁面开孔率下，（１）吹风比对冷却效率影响显

著，随着吹风比的增大冷却效率升高；（２）在火焰筒的不同区段，不同的冷却结构表现出不同的特点；（３）沿整个

火焰筒壁面，冲击＋逆（同）向对流＋气膜冷却结构的冷却效率变化剧烈，而冲击＋发散冷却结构的冷却效率沿

火焰筒壁面变化较为平缓，火焰筒壁面温度沿流向分布均匀，温度梯度小。这说明对于回流燃烧室，当壁面采用

复合冷却结构时，采用全冲击发散冷却结构较为适宜。
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随着涡轴发动机功重比的不断提高，燃烧室部

件设计将向高温升、高热容燃烧方向发展，传统的

用于涡轴发动机火焰筒的冷却方法已经愈来愈不

能满足未来发动机的需求，迫切需要采用更为先进

的冷却方式来满足发动机火焰筒冷却的需要。为

此，一些先进火焰筒的复合冷却技术应运而生，如

冲击＋对流＋气膜复合冷却技术、冲击＋发散冷却

技术等。目前对于火焰筒复合冷却技术，国内外许

多学者开展了相关研究［１５］
。文献［６，７］研究了冲

击＋发散复合冷却的几何结构对冷却效果的影响



规律，认为影响冷却效果的几何参数主要是冲击孔

径、冲击孔的布局以及开孔面积比。发散孔的长径

比大以及较大的孔侧面积有利于换热。文献［８］研

究了弯曲壁面上冲击发散冷却结构发散孔倾角对

流量系数的影响规律。文献［９］对冲击＋逆向对

流＋气膜冷却结构的传热特性进行了研究，得到了

吹风比与几何参数对冷却效果的影响规律。文献

［１０］对冲击＋同向对流＋气膜冷却结构的冷却效

果进行了研究。文献［１１，１２］分别采用试验和数值

模拟的方法对弯曲段冲击＋逆向对流（带有扰流

柱）＋气膜冷却结构的冷却效果进行了研究，认为

扰流柱的存在能有效提高冷却效果，特别是在小吹

风比时，扰流柱对提高冷却效果更为明显。但在扰

流柱排数超过３排时，扰流柱的排列形式对冷却效

果影响不大。综上可知，国内外的许多学者对复合

冷却结构开展了研究，得到了许多有益的结果。但

其研究均是针对某一特定的冷却结构开展的，并未

将其与火焰筒的结构结合在一起，因此研究结果与

真实的火焰筒冷却结构特性还有一定的差异。为

此，本文以某一涡轴发动机回流燃烧室为应用对

象，分别将冲击发散冷却结构、冲击＋逆向对流＋

气膜冷却结构以及冲击＋同向对流＋气膜冷却结

构应用于回流燃烧室中，对其冷却效果进行了研

究。

 试验系统及试验件

试验系统在文献［１１］有详细叙述，本文在此不

再赘述。

本文针对回流燃烧室，设计了Ｉ，ＩＩ和ＩＩＩ等３种

火焰筒冷却结构（如表１所示）。试验件Ｉ的直管段

和弯曲段均为冲击＋同向对流＋气膜冷却结构，试

验件ＩＩ的直管段和弯曲段均采用冲击＋逆向对流

＋气膜冷却结构，试验件ＩＩＩ的直管段和弯曲段均

采用冲击＋发散冷却结构。对于试验件Ｉ和ＩＩ，由于

直管段火焰筒壁面的温度较高，弯曲段壁温相对较

低，所以在直管段布置有３段冷却结构，在冲击板

上布置有两排冲击孔；在弯曲段布置 ３段冷却结

构，冲击板布置有 ３排冲击孔。冲击孔径为

０７ｍｍ，纵、横向间距为１４ｍｍ。气膜孔经为０６

ｍｍ，孔间距为１５ｍｍ。舌片长度为５ｍｍ，气膜狭

缝为１５ｍｍ。对于试验件ＩＩＩ，冲击孔径为０７ｍｍ，

发散孔径为０６ｍｍ，发散孔呈正菱形排布，相邻孔

间距为爮＝爳＝１５ｍｍ，发散孔倾斜角为３０°，冲击

表 回流燃烧室复合冷却结构

试验 冷却结构形式

Ｉ 冲击＋同向对流＋气膜冷却结构

ＩＩ 冲击＋逆向对流＋气膜冷却结构

ＩＩＩ 冲击＋发散冷却结构

孔板上的冲击孔位于正菱形发散孔的中心。３种冷

却结构的开孔率均为００６。３种结构形式如图１～

４所示。

图１ 全冲击＋逆向对流＋气膜复合冷却结构

图２ 全冲击＋同向对流＋气膜复合冷却结构

图３ 全冲击＋发射复合冷却结构
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图４ 冲击发散孔布置结构示意图

试验段主要包括冷侧外壳、热侧外壳以及试验

件３部分。试验件通过螺栓固定在热侧外壳上，然

后利用螺栓将热侧外壳与冷侧外壳固定在一起。流

经试验件后进入主流通道中。试验段示意图及照片

如图５所示。试验过程中，保持主流流量为０２ｋｇ燉

ｓ，温度为８０°Ｃ，冷却气流温度为２５°Ｃ。

图５ 试验段示意图

 参数的确定

次流与主流的吹风比定义为

爩＝
犱牅牣牅

犱∞牣∞
（１）

式中：犱牅，犱∞分别为冷却气流和主流的密度；牣牅，牣∞

分别为冷却气流和主流的速度。

综合冷却效率定义为

犣＝
爴∞ － 爴牥

爴∞ － 爴牅
（２）

式中：爴牅，爴∞和爴牥分别为冷却气流、主流以及火焰

筒壁面的温度。

 试验结果及分析

 吹风比对冷却效率的影响

图６示出了试验Ｉ冷却效率沿火焰筒壁面的变

化规律。图中牨为燃烧室外环壁面沿主流方向距离

图６ 试验Ｉ冷效沿流向分布图

燃烧室进口的距离，爟为燃烧室进口当量直径，文

中其他各图横坐标的含义均与此相同。可以看出，

吹风比对冷却效率有一定的影响。在火焰筒任意位

置，冷却效率均随吹风比的增大而升高，且这种升

高的趋势在吹风比小于１时更为明显，而当吹风比

超过１后，吹风比对综合冷却效率的影响则不甚明

显了。原因显而易见，吹风比的增大不仅使得冲击

腔内部冷却气流的射流扰动增强，强化了冷却气流

与壁面间的换热，同时吹风比的增加还使得由气膜

狭缝射出的冷却气膜在火焰筒壁面热侧更加稳定，

气膜层的作用距离也更长，从而更为有效地阻隔高

温气体与火焰筒壁面简的换热。同时，沿火焰筒壁

面，冷却效率呈现先增大后降低的趋势。在火焰筒

直管段入口区域，由于此处还未形成稳定的冷却气

膜层，使得入口区域冷却效率较低，但随着远离入

口区域，气膜层愈来愈稳定，使得冷却效率逐渐升

高，在牨燉爟＝１２的位置达到最大值，由最低值０５

左右急剧增大到０８～０９。随后在弯曲段的入口区

域（１２＜牨燉爟＜２０），由于高温主流对壁面的冲刷

作用加剧，破坏了附着于壁面的气膜层，使得高温

主流与壁面的对流换热作用增强，壁温升高，从而

造成冷却效率降低，在３种吹风比下冷却效率由最

大值降低到０６，０７和０８。在火焰筒弯曲段，高温

主流对火焰筒壁面的冲刷作用依然强烈，从而使得

在此区域气膜层的有效作用距离减小。虽然在冲击

板上布置有３排冲击孔，其冲击射流对火焰筒壁面

的冷却作用使得壁温增幅降低，但此区域的壁面温

度依然呈现上升的趋势，冷却效率继续降低，冷却

效率分别由爩＝０５，１０３和１５７时的０６，０８和

０９逐渐降低到０５，０６和０７。

图 ７给出了试验ＩＩ吹风比对综合冷效的影响

规律。可以看出，吹风比对冷却效率的影响与试验

Ｉ基本相同。但当吹风比超过１后，吹风比对冷却效
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图７ 试验ＩＩ冷效沿流向分布图

率基本没有影响。这说明对于这种冷却结构形式，

当吹风比超过１后，冷却结构的综合冷却效率随吹

风比的变化不大，可以认为吹风比等于１时为最佳

吹风比。同时也可以明显看出，当回流燃烧室壁面

全部采用冲击＋逆向对流＋气膜冷却结构时，综合

冷却效率在直管段和弯曲段沿壁面的变化规律有

很大差异。对于火焰筒直管段，在起始区域（牨燉爟＜

１），沿火焰筒壁面冷却效率逐渐升高：吹风比为０５

时，冷却效率逐渐升高至 ０７，而当吹风比超过 １

后，冷却效率则逐渐升高至０８５；当牨燉爟＞１后，冷

却效率沿火焰筒壁面保持平稳。对于吹风比超过１

的情况，冷却效率沿火焰筒壁面基本维持在０８５～

０９之间。在火焰筒弯曲段，综合冷却效率沿弯曲

壁面急剧降低，当吹风比超过１时，冷却效率由弯

曲段起始区域的最大冷却效率０９急剧降低到了

火焰筒出口处的最小冷却效率０４；而当吹风比为

０５时，冷却效率则由０７急剧降低到０３。由于试

验ＩＩ的冷却机理与试验Ｉ基本相同，因此造成上述

现象的原因基本与试验Ｉ相同，在此不再赘述。

图８给出了试验ＩＩＩ冷却效率沿壁面的变化规

律。可以明显看出，吹风比对冷却效率的影响规律

基本与上述两种情况基本相同，同样当吹风比超过

１后，冷却效率随吹风比的升高趋势不甚明显。因

此可以说当回流燃烧室采用全冲击＋发散冷却结

构时，吹风比在１附近较好，不宜过大。因为过大的

吹风比虽然能够强化气流与火焰筒壁面冷侧的换

热，但也会使得冷却空气由发散孔的出流速度升

高，冷却气流会射入到高温主流中去而难以在壁面

形成稳定的气膜层，从而造成高温主流与壁面的对

流换热增强，壁温升高，冷却效率降低。同时也可以

明显看出，对于不同吹风比下的冷却效率，在火焰

筒的起始段（牨燉爟＜０６），由于发散冷却气膜层还

未完全形成，使得此区域壁温较高，冷却效率较低。

图８ 试验ＩＩＩ冷效沿流向分布图

但沿着流向，发散气膜层逐渐均匀稳定，使得壁面

逐渐降低，冷却效率逐渐升高，由起始点的 ０５～

０６增加到了０６～０７。此后随着气膜层的不断叠

加，发散气膜层愈来愈稳定，冷却效率处于平缓增

加的趋势，在牨燉爟＝１２处达到最大值，最大值在

吹风比０５～１５７区间内分别为０６５～０７５。随后

在弯曲段入口区域以及弯曲段，由于高温主流对火

焰筒壁面的冲刷，使得发散气膜层遭到了一定的破

坏，气膜层随着流动距离的增加而愈加不稳定，使

得高温气流与火焰筒壁面的换热增强，冷却效率逐

渐降低，在燃烧室的出口区域达到最小值，吹风比

为０５时，最小值为０４５；吹风比为１５７时，最小值

为０６５。这种降低的趋势在小吹风比（爩＜１）更为

明显，当吹风比愈大时，则冷却效率沿壁面的降低

趋势就愈弱。但总的看来，冲击＋发散冷却结构冷

却沿燃烧室壁面冷却效率虽然不高，最大亦为０７５

左右，远低于冲击＋逆（同）向对流＋气膜冷却结构

的最大冷却效率，但其沿整个火焰筒壁面变化较为

平缓，壁温分布较为均匀。

 不同复合冷却结构综合冷效对比

图９～１１为吹风比分别约为０５，１０和１５时

不同复合冷却结构综合冷效的对比。为了便于比较

３种结构的冷却效率，对试验结果进行了光顺处

理。可以看出，３种复合冷却结构的冷却效率沿火

焰筒壁面分布呈现不同的变化规律，也就是说在火

焰筒的不同区域，冷却效率的变化规律不同，现分

别加以说明：

（１）对于回流燃烧室直管段

在吹风比爩≤１时，试验ＩＩ的冷却效率要高于

其他两种冷却形式，尤其是在直管段的起始段，这

种差异更为明显。但沿着主流流动方向，试验Ｉ和

试验ＩＩ冷却效率的差距逐渐变小，在直管段的末端
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图９ 爩≈０．５时不同复合冷却结构综合冷效对比

图１０ 爩≈１．０时不同复合冷却结构综合冷效对比

图１１ 爩≈１．５时不同复合冷却结构综合冷效对比

二者基本相等。同时还可以看出，在牨燉爟＜０８的

区域，试验ＩＩＩ的冷却效率居于试验Ｉ和试验ＩＩ之

间。而当吹风比为１５时，在火焰筒牨燉爟＜０５的区

域，同样是试验ＩＩ的冷却效率最高，试验ＩＩＩ的冷却

效率次之，试验Ｉ的冷却效率最小。但当牨燉爟＞０５

后试验Ｉ的冷却效率超越了试验ＩＩＩ，在牨燉爟＞０８

处超越了试验ＩＩ而处于最高，但二者差距不大。同

时也可以明显看出，试验ＩＩ的冷却效率沿火焰筒壁

面变化不大，均保持在较高的位置。这说明，回流燃

烧室直管段采用冲击＋逆向对流＋气膜冷却结构

时，其冷却效果要好于其他两种形式，有利于火焰

筒壁温保持均匀而且较低的水平。

（２）回流燃烧室弯曲段

在此区域试验Ｉ的冷却效果最高，试验ＩＩ的冷

却效果次之，尤其是在弯曲段的后半段，火焰筒的

出口区域，试验Ｉ的冷却效率急剧下降，而试验ＩＩ

的冷却效率降幅较小。但同时也可以明显看出，在

火焰筒弯曲段的大部分区域，试验ＩＩＩ的冷却效率

最低，但在火焰筒的出口区域（牨燉爟＞２８），试验ＩＩＩ

的冷却效率介于试验Ｉ和试验ＩＩ之间。以上分析说

明，在回流燃烧室的弯曲端，采用冲击＋同向对流

＋气膜冷却结构能够有利于壁面的冷却，对于降低

壁面温度，提高使用寿命是有益的。

由上图也可以清晰看出，对于整个回流燃烧室

而言，试验Ｉ和试验ＩＩ沿火焰筒壁面冷却效率变化

剧烈，这说明在整个火焰筒壁面，采用这两者冷却

方式时，火焰筒壁面温度变化剧烈，从而会引起较

大的热应力变形，这一点在设计火焰筒冷却结构时

应引起足够的重视。虽然试验ＩＩＩ的冷却效果在整

个火焰筒壁面处均低于其他两种冷却形式，但沿整

个火焰筒壁面，试验ＩＩＩ的冷却效率变化最小，也就

是说当火焰筒采用冲击发散冷却结构时，其壁温分

布较为均匀，使得火焰筒壁面的热应力分布较弱，

从而有利于火焰筒壁面的使用寿命。

 结束语

本文针对涡轴发动机回流燃烧室设计了３种

火焰筒复合冷却结构，分别对其冷却特性进行了试

验研究。研究结果表明，在相同的壁面开孔率下，３

种冷却结构的冷却效率在火焰筒的直管段和弯曲

段表现出不同的变化规律。在火焰筒直管段，采用

冲击＋逆向对流＋气膜冷却结构的冷却效果较好；

而在火焰筒的弯曲段，冲击＋同向对流＋气膜冷却

结构的冷却效果最佳。但这两种冷却结构的冷却效

果沿火焰筒壁面变化剧烈，势必会造成火焰筒壁面

温度分布不均，热应力过大。冲击发散冷却结构虽

然最大冷却效率要低于上述两种冷却结构，但其冷

却效率沿火焰筒壁面变化较为平缓，火焰筒壁温分

布较为均匀，热应力较低。这说明对于回流燃烧室，

全冲击发散冷却结构要好于其他两种结构。因此在

设计回流燃烧室复合冷却结构时，采用全冲击发散

冷却结构较为适宜。
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