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冲压发动机燃烧室多斜孔隔热屏的冷却特性

丁稷萍，吉洪湖，斯　仁
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：用数值模拟的方法，研究了冲压发动机燃烧室隔热屏多斜孔冷却特性及设计方法．首先计算了

冲压发动机燃烧室采用无孔隔热屏时隔热屏的温度分布，在此基础上根据高温区的分布设计了多斜孔隔热

屏孔阵的分布（方案Ａ），然后计算得到了多斜孔隔热屏的温度分布．采用类似的方法又经过２次多斜孔分布

的改进（方案Ｂ、方案Ｃ），取得了冷却效果较好的多斜孔非均匀分布方案．研究结果表明：采用此设计方法在

冷却流量由Ａ方案的１７．４５％降低到方案Ｃ的１４．９９％的情况下，隔热屏最低冷却效率由方案 Ａ的７０％提

高到方案Ｃ的８５％．
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　　冲压发动机的推质比和推阻比在超声速飞行
条件下均优于涡喷发动机，在Ｍａ＝３．０～５．０的
飞行范围内，亚燃冲压发动机的效率较高．冲压发
动机燃烧室越来越恶劣的工作环境，给隔热屏的
冷却技术提出了挑战［１］．

多斜孔壁冷却技术是一种极有前景的可用于

隔热屏高效冷却的技术．Ａｎｄｒｅｗ等人［２－４］对多斜
孔壁的单位面积孔数、孔间距、孔排距、孔的倾角、
孔阵的排列形式等对冷却效果的影响作了深入的

研究：发现在开孔面积一定的条件下，叉排孔阵的
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冷却效果好于顺排孔阵；孔数的增加有利于换热
效果增强；孔间距与孔径的比值减小有益于提高
冷却效果；孔斜角减小有益于冷却．南京航空航天
大学陈焱、吉洪湖、胡娅萍［５－７］从三维数值模拟和
实验研究两方面展开了对致密微孔壁复合冷却的

流场和传热特性的研究，得到主要结论：孔斜角
（在３０°～９０°范围内）越小，冷却效果越好；在同等
条件下，多斜孔壁冷却结构的冷却效率要比一般
的气膜冷却方式的冷却效率高；在相同的开孔率
条件下，气膜孔布置得越密，冷却效果越高；减小
孔阵排列的间距比有利于提高冷却效果；在孔阵
布置形式上，斜排布置的多斜孔壁冷却效果好于
错排与顺排布置．分析国内外文献发现：多斜孔壁
冷却具有良好的冷却效果，但大部分的研究结果
是在简化的平板模型和简化的燃气流场条件下得

到的［８－１２］．真实冲压发动机燃烧室在结构上和燃气
流场的温布分布上要复杂得多，这必将对隔热屏的
冷却造成极大的影响，但这方面的研究工作较少．
本文采用数值模拟的方法，研究了冲压发动

机燃烧室隔热屏多斜孔冷却特性及设计方法．考
虑了火焰稳定器、喷管等结构及燃烧过程对隔热
屏温度分布的影响．针对隔热屏的高温区设计了
非均匀分布的多斜孔阵，取得了冷却效果较好的
多斜孔非均匀分布方案．

１　计算模型及方法

１．１　冲压发动机燃烧室物理模型

本文参考典型冲压发动机结构，选取冲压发
动机燃烧室进口通道、燃烧室与喷管三部分为研
究对象．火焰稳定器选取目前国内外冲压发动机
广泛采用的Ｖ型火焰稳定器．燃烧室中有２排环
形火焰稳定器，在其间又均匀分布了６个径向火
焰稳定器．为了减少计算量，本文将冲压发动机无
孔隔热屏燃烧室模型简化为１／６模型进行数值模
拟，研究多斜孔隔热屏时再次简化至１／１２模型．
图１给出了１／６模型的示意图．

图１　冲压发动机１／６简化模型示意图

Ｆｉｇ．１　１／６ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ

进入燃烧室的来流被隔热屏分为两部分：大
部分进入燃烧室内参与燃烧；少部分进入隔热屏
与发动机外壳间的冷却通道，对隔热屏进行冷却．

１．２　多斜孔隔热屏模型设计

本文多斜孔隔热屏结构的设计是在冲压发动

机燃烧室无孔隔热屏温度场计算结果的基础上进

行的．图２（ａ）为１／１２无孔隔热屏径向朝内视图，
其中靠近左端的２条平行虚线对应外环火焰稳定
器的位置，下方对应径向稳定器位置．其温度场计
算结果显示，在上游区域温度较低，中下游区域温
度较高（详见第２．４节）．据此设计了图２（ｂ）所示
的隔热屏结构Ａ，上游没有布置冷却孔，在中下游
区域设置了均匀分布的叉排多斜孔结构（图２（ｅ）

图２　隔热屏模型结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｅａｔ　ｓｈｉｅｌｄ

００７２
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所示），总孔数为：１５×５４＝８１０．与无孔隔热屏不
同的是多斜孔隔热屏使得一部分冷却气体从孔阵

中流进燃烧室内部，其余仍从冷却通道出口流出，
为了控制这２部分流体的流量比，在冷却通道出
口处增加了阻挡环结构，如图２（ｆ）所示．在这种
条件下计算得到的隔热屏温度场，仍有部分区域
温度过高（详见第３节）．据此调整了孔的分布，在
总孔数不变的条件下，在低于温度要求区域减少
了开孔数量，而在冷却效果欠佳区域相对增加开
孔数量，如图２（ｃ）所示．用类似的方法优化设计
了图２（ｄ）所示的隔热屏结构Ｃ，不同的是结构Ｃ
相比结构Ｂ，在高温区域加大了开孔量，增加隔热
屏开孔率约５．５％．优化设计隔热屏其间阻挡环
结构没有变化．

１．３　计算域

本文计算域包括冲压发动机（进口通道、燃烧
室、收扩喷管）及其下游部分外环境区域两大部
分，其中隔热屏、中心锥、火焰稳定器以及外壁面
为固体域，其余区域为流体域．

１．４　边界条件及物性参数

模型边界设置情况如图３所示：进口设置为
流量进口边界；出口设置为环境压力出口边界；发
动机外壁面设置为绝热边界；周期边界设置为绕
流向坐标轴旋转的旋转周期．假设高空环境下，环
境静压２　０００Ｐａ．具体边界设置参数值见表１．

图３　模型边界设置示意图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ　ｂｏｕｎｄａｒｙ

表１　模型几何参数表

Ｔａｂｌｅ　１　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 符号 数值

冷道出口／ｍｍ Δｈ　 ７．５

阻挡环宽／ｍｍ　 Ｌ　 ３０

孔间距／ｍｍ　 Ｐ　 １９．２，９．６

孔排距／ｍｍ　 ｓ　 ２０，１０，９

斜孔倾斜角／（°） α ７０

１．５　网格划分及计算方法

模型网格划分情况如图４所示，结构化与非
结构化相结合划分网格，在隔热屏附近进行网格
加密，网格量为１８０万左右．

图４　模型网格全况

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ

本文网格独立性实验中，计算域网格总数分
别为：１０万、１３万、３４万、４１万、１７０万、１８０万和

１９０万，图５显示了隔热屏平均温度与喷管出口
平均温度随网格数量变化的情况．兼顾数值可靠
性与计算时间，１／６无孔隔热屏燃烧室计算网格
大约为１８０万，而１／１２多斜孔隔热屏模型计算网
格大约为２６０万．

图５　网格独立性验证

Ｆｉｇ．５　Ｇｒｉｄ　ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ　ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

本文采用商业软件ＦＬＵＥＮＴ对流动及燃烧
进行数值模拟．计算模型采用基于密度算法，分离
隐式稳态求解器，ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）ｋ－
ω两方程湍流模型，燃烧采用组分传输模型，各参
数离散采用２阶精度的迎风格式．本文燃烧计算
收敛较为困难，收敛条件为同时满足以下２个条
件：①２阶精度下残差值至少有２个小于０．００１；

②喷管出口平均压力不变．
本文对压力、速度和温度都进行了无量纲化

处理，相关无量纲参数如下：

ｐ＝ｐ０－ｐ′１
２ρｖ

２
０

（１）

Ｖ ＝ｖｖ０
（２）

Θ＝ Ｔ－Ｔｃ
Ｔｇ－Ｔｃ

（３）

１０７２
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其中ｐ０ 为进口截面平均静压；ｖ０ 为进口截面平

均总速度；Ｔｃ为进口空气温度；Ｔｇ 为喷管出口平
均温度，按下式计算：

ｍｆ·Ｈ ＝ｍｇ·ｃ·（Ｔｇ－Ｔｃ） （４）
式中ｍｆ为燃油质量，ｍｇ 为燃气质量，Ｈ 为燃油
热值，ｃ为燃气比热容．
本文定义冷却效率η为

η＝
Ｔｈ－Ｔｗ
Ｔｈ－Ｔｈ

（５）

其中Ｔｈ 为高温流体温度，Ｔｃ 为冷却流体温度，

Ｔｗ 为固体壁面温度．
本文定义推力Ｆ为

Ｆ＝∫［（ρ·ｖｘ·ｖｘ）－（ｐ－ｐａ）］ｄＡｘ （６）

其中ｖｘ 为流向方向速度，ｐ为当地静压，ｐａ为环
境压力，Ａｘ 积分面积元．

２　无孔隔热屏燃烧室流动传热计算

２．１　速度场分析

选取中心截面即过径向火焰稳定器中心的截

面为例，沿程速度分布趋势如图６（ｂ）所示．图６
（ｃ）中（上图表示冷态，下图表示热态），燃烧前后
冲压发动机燃烧室内Ｍａ分布趋势基本相同；冷
态喷管出口处达到Ｍａ＝２．５，流体喷出喷管后流
速继续增加到Ｍａ＝４．０，而热态由于燃烧温度增
加，当地声速增加，流体增速只增加到Ｍａ＝３．４．
三向分速度分布如图６（ｄ）、图６（ｅ）、图６（ｆ）所示．
燃烧后冲压发动机速度在ｘ方向增加明显，径向
速度增加幅度较小，而切向速度除在个别燃油喷
嘴位置较大外，其余位置切向度值为０．
图６（ｆ）中流线表示流体在此截面上的流动

情况，在火焰稳定器和中心锥共同作用下，在稳定
器后方产生有助于稳定点火燃烧的低速涡旋区．
选取几个特征截面进行分析，截面位置示意

图如图７所示．截面Ａ 过径向稳定器，并过内环
喷嘴．燃烧室内流体受到稳定器的阻挡，分别向径
向稳定器两侧区域流动，内环流通面积小于外环，
中心锥后侧的回流现象更为明显．热态流场中可
以看出内环与径向喷嘴的影响．
截面Ｂ正对外环火焰稳定器后端．外环稳定

器和隔热屏下表面之间的流体，流通面积减小，流
速较高；火焰稳定器和中心锥后侧区域形成大面
积低速回流区，且径向火焰稳定器两侧的流体不
断卷入其后侧低速回流区．
截面Ｃ处于燃烧室中间位置．低速旋涡区域

图６　中心截面速度分布情况
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继续对称发展，中间４个小旋涡形成规模较大的

２个大涡区域，而且漩涡区紧贴隔热屏下表面，从
而影响隔热屏的温度；热态流速较冷态稍有增加，
但流场涡旋发展较慢．
截面Ｄ上冷却通道流体流入燃烧室，冷态截

面上回流现象已消失，但隔热屏下表面附近的流
体流速仍相对较低；热态流速较冷态稍有增加，且
流场涡旋还未完全消失．
截面Ｅ为喷管喉道中心截面．截面上流体流
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图７　特征截面速度图

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

速都大大增加，参考图６（ｃ），Ｍａ＝１．０的临界线
是向后倾斜１条斜线，即截面Ｅ中心流体还未达
到临界状态，而外环区域已经达到超声速状态；热
态流速较冷态增加，且稳定器的影响作用明显．
喷管出口截面Ｆ的平均流速是冲压发动机

燃烧室内最高的，而且热态流场垂直速度明显高
于冷态，速度受到燃烧影响变化明显．以上截面上
的速度分布情况均呈现对称分布趋势．

２．２　压力场分析

沿程各截面上的静压分布情况如图８所示
（压力无量纲化使其与真实状态呈现相反分布趋
势）：燃烧室内压力分布除了喷管处有明显的降压
过程，其余部分分布均较为均匀，且各截面压力分
布也呈现对称分布趋势．

图８　热态沿程压力分布图
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２．３　燃烧组分场分析

沿程各截面燃烧产物ＣＯ２ 的体积分数分布

情况如图９所示，稳定器后侧的低速涡旋内ＣＯ２
的体积分数较低，说明在此区域内发生的是不完
全燃烧，而在其后侧空气与煤油充分混合后进行

完全燃烧，ＣＯ２ 的体积分数增加．ＣＯ２ 的体积分

数分布趋势与截面上温度分布趋势相同，说明燃
烧越剧烈，温度越高．

图９　沿程燃烧组分ＣＯ２ 体积分数分布情况

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｏｎｅ　ｗａｙ　ＣＯ２

２．４　温度场分析

沿程流体温度分布如图１０（ａ）所示，燃烧室

图１０　燃烧室温度分布图
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进口区域基本不受燃烧影响，附近温度较低；火焰
稳定器和中心锥后侧低速区域提供燃烧的空气量

不足，并不能达到完全燃烧状态，温度较低；燃烧
室内燃烧剧烈的区域温度数值最高；喷管处温度
不断降低；各个截面上的温度分布基本处于对称
分布情况．
隔热屏温度对称分布趋势明显，隔热屏前段

附近流体还没有产生剧烈的燃烧反应，加上外环
火焰稳定器与隔热屏之间的流体保护作用，隔热
屏前段温度相对较低；随着流动和涡旋的作用以
及燃烧室内燃烧程度的加深，隔热屏温度逐渐升
高并在隔热屏后端出现中间高两边低的温度分布

情况．考虑隔热屏大部分面积温度高于金属的耐
温极限，必需对隔热屏采取冷却措施．

３　多斜孔隔热屏燃烧室计算

燃烧主要发生在燃烧室的中心区域，而多斜
孔隔热屏气膜出流对流场和温度场的影响主要在

隔热屏附近．比较无孔隔热屏与多斜孔隔热屏燃
烧室出口的平均温度，发现变化不大，说明隔热屏
开孔对于燃烧并没有产生较大的影响．
本文对比了计算模型喷管出口截面上面积积

分得到的推力数值发现，隔热屏结构Ｂ，Ｃ喷管出
口截面上的推力比隔热屏结构Ａ大，而隔热屏结
构Ｃ推力还略大于结构Ｂ．这也就是说明隔热屏
结构Ｃ流动阻力较小．
对比３种多斜孔隔热屏结构，冲压发动机燃

烧室冷却气流分配情况如图１１所示（３种隔热屏
结构下，燃烧室冷却气流的分配情况均符合要
求）：其中用于冷却的气流比例最低（ｃｏｏｌｉｎｇ）是
隔热屏结构Ｃ，３种结构用于尾喷管冷却的冷气

图１１　燃烧室冷却流量分配对比图
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流比例相差不大（ｅｎｄ　ｊｅｔ），但隔热屏结构Ｃ用于
多斜孔气膜冷却的冷气流比例最低（ｆｉｌｍ）．
３种结构的多斜孔隔热屏温度分布如图１２
所示．多斜孔隔热屏结构冷却效果明显，隔热屏平
均温度均显著下降，隔热屏温度大部分面积均较
低．与无孔隔热屏相比，隔热屏结构 Ａ最高温下
降，但中后部正对径向火焰稳定器位置区域仍存
在局部高温情况；隔热屏结构Ｂ中，改变孔排布
对后部局部高温区域降温效果明显；隔热屏结构

Ｃ中，增加局部开孔量改善了隔热屏后部的冷却
情况，后部高温区域面积减少，最高温继续下降．

图１２　燃烧室多斜孔隔热屏温度分布图

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｉｎｃｌｉｎｅｄ

ｍｕｌｔｉｈｏｌｅ　ｈｅａｔ　ｓｈｉｅｌｄ　ｉｎ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

多斜孔隔热屏冷却效率对比情况如图１３所
示．３种多斜孔隔热屏冷却效率较低区域均出现

图１３　燃烧室多斜孔隔热屏冷却效率
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在隔热屏中后部．虽然隔热屏结构Ｂ，Ｃ中，隔热
屏冷却效率低于０．９的区域面积较结构 Ａ有所
增加，但冷却效率最低值不断上升，隔热屏结构Ｂ
冷却效率均大于０．７５，而结构Ｃ冷却效率均大于

０．８５，且大部分面积均大于０．９．所以隔热屏结构

Ｃ的冷却效果最佳．

４　结　论

１）冲压发动机燃烧室流场与燃烧场基本呈
现对称分布趋势，火焰稳定器的影响作用明显，

１／６模型可简化为１／１２模型计算．
２）燃烧室隔热屏前段温度相对较低，随着流
动以及燃烧室内燃烧程度的加深，在隔热屏后端
出现中间高两边低的高温分布区域，即重点冷却
区域．
３）多斜孔冷却结构对燃烧室隔热屏产生有
效的冷却效果．
４）３种隔热屏结构中，结构Ｃ能将大部分冷
却气流通过多斜孔用于隔热屏冷却，隔热屏平均
温度最低，高温区域面积最小，隔热屏冷却效
率最高．
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