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棘轮型超紧凑燃烧室全覆盖气膜冷却性能
王子硕１，２， 唐　 豪１，２， 刘　 禹１，２
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摘　 要： 针对新一代棘轮型超紧凑燃烧室壁面的高温问题，对全覆盖气膜冷却的方式进行了研究。 在对 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动

机实验与模拟的基础上，将原燃烧室替换为缩放优化后的棘轮型超紧凑燃烧室。 在实际燃烧工况下，对突扩段斜坡和二次补

燃区内环上的高温壁面进行全覆盖冷却研究，比较了不同排布方式、孔倾角和扩张型气膜孔对气膜冷却效果的影响。 结果表

明：突扩段斜坡上圆柱型气膜孔的气膜覆盖性不理想，综合气膜冷却效果欠佳，并且不同排布方式与孔倾角对气膜冷却效果

的影响不大；扩张型气膜孔对斜坡的气膜贴壁性和冷却效果都有很大的改善，在 ４５°孔倾角，出口直径 ０．６ ｍｍ 的扩张孔模型

中，由吹离高温火焰面与气膜叠加覆盖产生的综合冷却效果达到最优；在主流高离心力场的影响下，吹风比较大时二次补燃

区下游也能获得较好的气膜贴壁效果；排布方式对二次补燃区气膜冷却效果的影响比孔倾角更明显。 在实际燃烧工况下全

覆盖气膜冷却对棘轮型超紧凑燃烧室壁面有很好的冷却作用，扩张型气膜孔能有效改善气膜冷却效果。
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　 　 在涡喷发动机的发展历程中，提高推重比一直 是研究的首要课题。 基于 Ｌｅｗｉｓ［１］ 利用高离心力增

强火焰传播速度的实验研究，美国空军技术研究所

提出了一种带有燃烧环的涡喷发动机燃烧室替代方

案， 称 为 超 紧 凑 燃 烧 室 （ ＵＣＣ， Ｕｌｔｒａ⁃Ｃｏｍｐａｃｔ
Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ） ［２］。 ＵＣＣ 通过周向旋流燃烧建立高离心

力场，以此获得更长的驻留时间和更快的燃烧速度，



这使得 ＵＣＣ 的轴向长度相比于传统燃烧室大幅缩

短，进一步提高了推重比。 然而，处在强离心力场下

的燃烧火焰会给燃烧室等高温部件带来更高强度的

热负荷，缩短了超紧凑燃烧室的使用寿命，限制了发

动机整体性能的提升，所以对其高温壁面进行合理

的冷却十分必要。 在前几代 ＵＣＣ 的研究中，大部分

都集中在燃料和空气进气组件的优化改进［３－５］ 以及

混合叶片的冷却设计［６－８］ 等方面，对由高速旋流火

焰带来的燃烧室壁面高温的问题研究较少。
２０１９ 年，Ｂｏｈａｎ 等［９］ 基于 ＪｅｔＣａｔ Ｐ９０ ＲＸｉ 微型

涡喷发动机设计了新一代棘轮型超紧凑燃烧室，实
现了轴向进气和无迁移的离心加速燃烧。 最终优化

的模型呈现出了较理想的燃烧性能，同时实现了轴

向长度缩短 ３３％。 但是，该模型使得燃烧更加贴近

于壁面，造成了更多的火焰猝熄与壁面高温热点的

产生，对壁面的热负荷承受能力也提出了更高的要

求。 为了满足对发动机热端部件的保护要求，气膜

冷却是高效冷却结构设计中不可缺少的一种方

案［１０］。 其中全覆盖气膜冷却结构由于其优异的冷

却性能和易实现性，在发动机燃烧室壁面冷却中得

到了广泛应用［１１－１２］。
本文在 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机原燃烧室模拟与

实验研究的基础上，将原燃烧室替换为缩放优化后

的棘轮型超紧凑燃烧室，并针对突扩段斜坡以及二

次补燃区内环的高温区进行全覆盖气膜冷却研究，
在实际燃烧工况下，比较了不同排布方式、孔倾角和

扩张型气膜孔对气膜冷却效果的影响。

１　 实验方法

１．１　 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机

本文实验与模拟均选取 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机

作为研究载体，对 ＫＪ⁃６６ 实物进行拆解测量，并建立

１ ∶ １ 三维模型用于数值模拟，ＫＪ⁃６６ 实物与三维模

型对比如图 １。 燃烧室外环直径 ９５．２ ｍｍ，燃烧室内

环直径 ４０．２ ｍｍ，轴向长度 ７２ ｍｍ； 燃烧室的外环沿

周向分别布置了 ２ 排掺混孔、２ 排主燃孔和 ２ 排冷

却孔；燃烧室内环沿周向分别布置了 ２ 排掺混孔、２
排主燃孔和 １ 排冷却孔；燃烧室内沿周向周期性布

置了 ６ 根蒸发管。

冷却孔掺混孔

主燃孔

图 １　 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机实物与三维模型对比图

Ｆｉｇ．１　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ＫＪ－６６ ｍｉｃｒｏ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ ａｎｄ ｉｔｓ ３Ｄ ｍｏｄｅｌ

１．２　 微型涡喷发动机试车台架及测量采集系统

实验台主体框架由铝合金搭建，微型涡喷发动

机通过推力测量装置固定在 １ ｃｍ 厚的钢板上，以减

少震动对实验测量的影响。 试车台采用 ３ 面透明树

脂玻璃，以便于观测实验过程，整套实验系统如图 ２
所示。

KJ�66微型涡喷发动机

进气系统

测量及采集系统

排气系统

控制系统

图 ２　 微型涡喷发动机试车台

Ｆｉｇ．２　 Ｍｉｃｒｏ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ ｔｅｓｔ ｂｅｎｃｈ

　 　 在进气系统上设计了一套引射筒，并在引射筒

上沿周向布置 ５ 个总压管和 １ 个静压管，分别测量

同一截面不同位置的总静压，用来准确计算进气流

量，其中总静压管的排布测量方案参考国际标准

ＩＳＯ ３９７２［１３］设计。 在 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机上共安

装了 １４ 个测点，分别用于测量压气机进口、燃烧室

进出口和尾喷管出口的总压、静压、温度等数据。 采

用动静架系统来测量发动机推力，其原理是将发动

机沿轴向的推力通过转轴力臂转换成竖直向下的压

力，再通过压力传感器采集。 相比于传统的滑轨式

推力测量装置，动静架避免了滑动摩擦力带来的影

响，具有更高的测量精度。 试车过程中的燃油泵、点
火器和启动电机等操作部件都通过一套完整的集成

控制系统进行操作。 燃油由国产 ＲＰ３ 航空煤油按

２０ ∶ １ 比例掺混航空润滑油得到。

２　 数值模拟方法与实验验证

２．１　 物理模型

Ｂｏｈａｎ 等［１４］在 ＪｅｔＣａｔ Ｐ９０ ＲＸｉ 微型涡喷发动机

平台上设计并制造了新一代的超紧凑燃烧室，其内

外环进气结构形似棘轮状（Ｒａｔｃｈｅｔ），如图 ３ 左图所

示。 该版本的超紧凑燃烧室在保证原有推力不变的

基础上，实现了燃烧室的轴向长度缩短 ３３％。 本文

参考 Ｂｏｈａｎ 设计的主燃烧环结构，按比例缩放优化

棘轮型超紧凑燃烧室以替代 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机

原燃烧室，如图 ３ 右图所示。
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图 ３　 棘轮型超紧凑燃烧室实物与三维模型对比图

Ｆｉｇ． ３ 　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｒａｔｃｈｅｔ ｕｌｔｒａ⁃ｃｏｍｐａｃｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ａｎｄ ｉｔｓ
３Ｄ ｍｏｄｅｌ

　 　 图 ４ 为安装在 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机上的棘轮

型超紧凑燃烧室示意图。 棘轮型超紧凑燃烧室分为

主燃烧环、突扩段和二次补燃区。 主燃烧环外径

９４ ｍｍ，内径 ４８ ｍｍ，轴向长度 １６．８ ｍｍ，约占燃烧室

轴向长度的 ４０％，主燃烧环空气进口由 １２ 个外环上

和６个内环上均匀分布的进口组成。燃烧室外环进

气口设计为斜坡状，并在两侧设置挡板，以便于增加

开孔周围的滞止压力（总压），保证空气更好地沿斜

坡台阶进入燃烧室内。 每个内外环的空气进口沿径

向设置有 ５ 个旋转通道，将轴向来流转变为周向并

以一定角度喷射进主燃烧环内。 此外，每个空气进

口都对应一个燃料主进口，燃料进入主进口后，通过

与旋转通道分别对应的 ５ 个喷射口沿径向且与旋转

通道出口垂直的方向射入，这会在流体间产生剪切

应力，加强燃料与空气的混合。 在主燃烧环内，混合

燃气整体以一个高离心加速度沿周向流动燃烧。 为

了维持主燃烧环内稳定的周向旋流燃烧和高离心加

速度，对主燃烧环的出口面积进行了限制。 混合燃

气经过一个突扩段，迅速在二次补燃区扩散开，进一

步增加补燃效率。

主燃烧环
空气进口

主燃烧环进气挡板

主燃烧环
燃料进口

二次补燃区

旋流方向

旋转通道
径向燃料
喷射口

突扩段

A-A

图 ４　 棘轮型超紧凑燃烧室详细示意图

Ｆｉｇ．４　 Ｄｅｔａｉｌｅｄ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｒａｔｃｈｅｔ ｕｌｔｒａ⁃ｃｏｍｐａｃｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

　 　 本文首先针对突扩段斜坡的高温区，开展了全覆

盖气膜冷却研究。 随后，在斜坡壁面上采用综合冷却

效果最好的气膜孔结构 Ｍ１４，针对二次补燃区的高温

段，进一步开展全覆盖气膜冷却研究。 对于高温壁

面，采取经典的顺排和近似于正菱形叉排两种不同排

布方式［１５］，以及不同孔倾角的全覆盖气膜孔结构。
此外，为了改善突扩段斜坡气膜冷却的效果，设计了

一种扩张型气膜孔。 图 ５ 为突扩段斜坡与二次补燃

区内环上的不同结构全覆盖气膜孔和相应的剖面注

释图。 综合多孔壁结构参数的设计经验和斜坡结构

的尺寸限制等因素，最终在斜坡上采用 ５ 排气膜孔，
其中每排包括 １２０ 个气膜孔，孔间纵向间距为

０．６ ｍｍ。在二次补燃区内环上的高温区，共布置 １４ 排

气膜孔，并在每排 ６０ 个气膜孔的基础上，去除原有主

燃孔、冷却孔等周围的气膜孔，并且保证每个模型的

总开孔数一致，气膜孔纵向间距为 １．１５ ｍｍ。
突扩段斜坡与二次补燃区上的不同结构气膜孔

设计方案及编号见表 １。 其中 Ｄ１ 与 Ｄ２ 分别为气膜

孔的进出口直径，θ 为气膜孔倾角。 对于圆柱型气

膜孔，保证 Ｄ１ 与 Ｄ２ 不变，对于突扩段斜坡上的扩张

型气膜孔，保证沿来流方向的左侧倾角 θ 以及入口

直径 Ｄ１ 不变，通过改变出口直径 Ｄ２ 来获得不同结

构的扩张气膜孔。 Ｍ 为 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机燃烧

室原模型，Ｍ０为 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机棘轮型超紧

凑燃烧室原模型，Ｍ１ ～ Ｍ６和 Ｍ７ ～ Ｍ１５分别为突扩段

斜坡上不同设计方案的圆柱孔模型和扩张孔模型。
Ｍ１ ６ ～Ｍ２１为二次补燃区上不同设计方案的圆柱孔模

型，其突扩段斜坡都采用 Ｍ１４模型的气膜孔结构。 此

外，Ｍ０模型的主燃烧环空气进口总质量流量占比为

３６．５％，随后设计的所有模型中，都会适当调整二次补

燃区的后排冷却孔进气面积，以保证每个模型主燃烧

环的空气进口总质量流量占比与原模型相差在 ０．８％
以内，尽可能减少因气膜孔的引入而导致主燃烧环当

量比发生变化，进而影响主燃烧环内的燃烧情况。
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(a)突扩段斜坡顺排（上）和叉排（下）气膜孔 (b)二次补燃区顺排（左）和叉排（右）气膜孔

(c)突扩段斜坡圆柱孔（左）和扩张孔（右）截面 (d)二次补燃区顺排（上）和叉排（下）气膜孔截面

D1 D1

π-θ
D1 D2

D1

D1

D1

D1

π-θ

θ

θ

图 ５　 超紧凑燃烧室内不同设计方案的气膜孔及截面示意图

Ｆｉｇ．５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｉｌｍ ｈｏｌｅｓ ａｎｄ ｓｅｃｔｉｏｎｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄｅｓｉｇｎｓ ｉｎ ｕｌｔｒａ⁃ｃｏｍｐａｃｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

表 １　 不同结构气膜孔设计方案

Ｔａｂ．１　 Ｄｅｓｉｇｎ ｓｃｈｅｍｅｓ ｏｆ ｆｉｌｍ ｈｏｌｅｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

编号 排布方式
孔倾角 ／

（ °）
入口直径 ／

ｍｍ
出口直径 ／

ｍｍ
气膜孔

位置
编号 排布方式

孔倾角 ／
（ °）

入口直径 ／
ｍｍ

出口直径 ／
ｍｍ

气膜孔

位置

Ｍ Ｎ ／ Ａ Ｎ ／ Ａ Ｎ ／ Ａ Ｎ ／ Ａ 原型 Ｎ ／ Ａ Ｍ１１ 叉排 ４５ ０．３ ０．５ 突扩段

Ｍ０ Ｎ ／ Ａ Ｎ ／ Ａ Ｎ ／ Ａ Ｎ ／ Ａ 棘轮型 Ｎ ／ Ａ Ｍ１２ 叉排 ６０ ０．３ ０．５ 突扩段

Ｍ１ 顺排 ３０ ０．３ ０．３ 突扩段 Ｍ１３ 叉排 ３０ ０．３ ０．６ 突扩段

Ｍ２ 顺排 ４５ ０．３ ０．３ 突扩段 Ｍ１４ 叉排 ４５ ０．３ ０．６ 突扩段

Ｍ３ 顺排 ６０ ０．３ ０．３ 突扩段 Ｍ１５ 叉排 ６０ ０．３ ０．６ 突扩段

Ｍ４ 叉排 ３０ ０．３ ０．３ 突扩段 Ｍ１６ 顺排 ３０ ０．３ ０．３ 二次补燃区

Ｍ５ 叉排 ４５ ０．３ ０．３ 突扩段 Ｍ１７ 顺排 ４５ ０．３ ０．３ 二次补燃区

Ｍ６ 叉排 ６０ ０．３ ０．３ 突扩段 Ｍ１８ 顺排 ６０ ０．３ ０．３ 二次补燃区

Ｍ７ 叉排 ３０ ０．３ ０．４ 突扩段 Ｍ１９ 叉排 ３０ ０．３ ０．３ 二次补燃区

Ｍ８ 叉排 ４５ ０．３ ０．４ 突扩段 Ｍ２０ 叉排 ４５ ０．３ ０．３ 二次补燃区

Ｍ９ 叉排 ６０ ０．３ ０．４ 突扩段 Ｍ２１ 叉排 ６０ ０．３ ０．３ 二次补燃区

Ｍ１０ 叉排 ３０ ０．３ ０．５ 突扩段

２．２　 边界条件与计算方法

图 ６ 为 １ ／ ６ 周期 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机原燃烧

室与超紧凑燃烧室的计算域示意图。 因为 ＫＪ⁃６６ 微

型涡喷发动机原燃烧室与棘轮型超紧凑燃烧室都沿

周向 １ ／ ６ 周期对称，故采取 １ ／ ６ 周期燃烧室作为计

算域。 Ｂｏｈａｎ 等［９］在 Ｊｅｔｃａｔ 微型涡喷发动机平台上

进行的燃烧室相关实验与模拟，分别采取 １ ／ １２ 和

１ ／ ６ 周期性边界的计算域，研究表明计算结果与实

验相差不大，在误差允许范围内。
１ ／ ６ 周期计算域边界条件设置如表 ２ 所示，表

中 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机原燃烧室的燃料采用 ＲＰ３
航空煤油，棘轮型超紧凑燃烧室模型的燃料采用丙

烷气，其他边界条件均一致。 油气当量比都为 ０．３１，
操作压力为 １８２ ３８５ Ｐａ，其中空气与燃料进口都为

质量流量进口，燃烧室出口为压力出口。 这些数值

都是参考 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机在 ７０％最大推力

（即转速为 １００ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 的巡航状态）下多次试车

实验的数据所得。 流体域与固体域的交界面设置为

耦合壁面（Ｃｏｕｐｌｅｄ ｗａｌｌ），耦合壁面广泛用于流固之

间的换热问题，通过初始流场参数，进行叠加计算以

获得热流量和壁温等参数。 微型涡喷发动机外壳与

中心轴壁面设置成绝热无滑移壁面，整个计算域设

置有 １ ／ ６ 旋转周期性边界，燃烧室壁面发射率

为 ０．７。
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图 ６　 １ ／ ６ 周期 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机燃烧室与超紧凑燃烧室的计算域

Ｆｉｇ． ６　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｄｏｍａｉｎ ｏｆ １ ／ ６ ｐｅｒｉｏｄ ｉｎ ＫＪ⁃６６ ｍｉｃｒｏ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ａｎｄ ｕｌｔｒａ⁃ｃｏｍｐａｃｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ
表 ２　 １ ／ ６ 周期 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机燃烧室与超紧凑燃烧

室计算域的边界条件

Ｔａｂ．２　 Ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ １ ／ ６ ｐｅｒｉｏｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｄｏｍａｉｎ
ｉｎ ＫＪ⁃６６ ｍｉｃｒｏ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ａｎｄ ｕｌｔｒａ⁃ｃｏｍｐａｃｔ
ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

边界 质量流量 ／ （ｋｇ·ｓ－１） 总压 ／ Ｐａ 温度 ／ Ｋ

空气进口 ０．０２６ ７ １８５ ３８５ ３８５

丙烷气进口 ０．０００ ５３３ ２２５ ３８５ ３００

燃油进口 ０．０００ ５６７ Ｎ ／ Ａ ３００

燃烧室出口 Ｎ ／ Ａ １８２ ３８５ ８７５

　 　 采用商业软件 Ａｎｓｙｓ Ｆｌｕｅｎｔ 进行数值模拟。 湍

流模型选用 ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型，该模型可同时适用于近

壁区和强湍流区，此外 ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍流模型对传热系

数及气膜冷却效率都呈现出了较好的预测［１６］。 为

了更好地模拟传热及近壁面特性，保证近壁面 ｙ ＋ 接

近于 １。 微型涡喷发动机燃烧室与超紧凑燃烧室中

都既有预混燃烧，又存在扩散燃烧。 因此本文选用

更合适的部分预混燃烧模型进行数值模拟，并选用

小火焰面模型（Ｆｌａｍｅｌｅｔ Ｇｅｎｅｒａｔｅｄ Ｍａｎｉｆｏｌｄ，ＦＧＭ）。
ＦＧＭ 模型假定湍流和层流中火焰的标量演化过程

（即热化学反应轨迹）大致相同，该模型主要基于反

应进程，根据标量耗散率和混合分数等变量将流体

中的温度和组分进行参数化，并求解这些参数的输

运方程。 该模型还可以模拟由接触壁面和二次气流

稀释引起的火焰猝熄效果，这使得该模型非常适用

于近壁面区域的计算［１７］。 Ｂｒｉｏｎｅｓ［１８］ 和 Ｃｏｔｔｌｅ［１９－２０］

等对超紧凑燃烧室的数值模拟中都采用了部分预混

模型和 ＦＧＭ，并且将模拟结果与实验进行了验证对

比，得到了较为吻合的结果。
详细了解化学反应机理是选用部分预混模型和

小火焰面模型必不可少的。 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机

原燃烧室的数值模拟使用 ＲＰ⁃３ 航空煤油作为燃

料，其燃烧机理采用徐佳琦等［２１］ 提出的 ３ 组分替代

模型，分别为质量分数 ７３％的正十二烷（Ｓ０Ｃ１２Ｈ２６）、
１４．７％的 １，３，５⁃三甲基环己烷（Ｓ１Ｃ９Ｈ１８）和 １２．３％的

正丙基苯（ＰＨＣ３Ｈ７），该替代燃料高温燃烧的简化

机理包括 １３８ 个组分、５３０ 个反应，可以很好地描述

ＲＰ３ 航空煤油的高温点火等特性。 采用离散相模型

（Ｄｉｓｃｒｅｔｅ Ｐｈａｓｅ Ｍｏｄｅｌ，ＤＰＭ）来模拟蒸发管中液滴

的雾化、蒸发过程。 同时蒸发管中燃油液滴的体积

分数远小于 １０％，因此适用于此方法，并且通过随

机颗粒轨道模型来考虑两相间的相互作用。 目前，
在超紧凑燃烧室的研究中，仍然以丙烷气为主要燃

料。 本文的棘轮型超紧凑燃烧室采用 ＧＲＩ ３．０ 反应

机理，该反应机理作为低碳燃料详细化学反应的替

代机理使用较为广泛，包括 ５３ 个组分和 ３２５ 个反

应，可以很好的作为丙烷的详细化学反应替代机理。
同时还考虑了辐射对计算的影响，本文研究模型的

光学厚度较小，故采用 ＤＯ 辐射模型，该模型可以更

合理地预测辐射对燃烧室壁温和气流温度分布的影

响［２２］。 采用压力基求解器和 ＳＩＭＰＬＥＣ 压力修正算

法，各物理量都采用二阶离散精度。
２．３　 网格独立性验证

采用 Ｃｅｌｉｋ 等［２３］ 提出的 ＧＣＩ（Ｇｒｉｄ Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ
Ｉｎｄｅｘ）网格收敛判定方法，在相同的模拟条件下，比
较了 ４ 种不同数量网格的离散化误差以及相应的计

算结果（见表 ３），并与实验结果进行对比。
表 ３　 网格收敛性验证的相关计算参数

Ｔａｂ．３　 Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｇｒｉｄ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

网格编号 网格节点数量 特征尺寸 ｈ ／ ｍｍ 总压损失系数 ξ

１ ２９ ８５５ ９８１ ０．１７ ０．０５３
２ １６ ６０９ ９２８ ０．２１ ０．０５３
３ ７ ２１２ ９１６ ０．２７ ０．０５４
４ ５ ６７１ ４２９ ０．３０ ０．０５５

　 　 在 ＧＣＩ 判定方法中，代表性的网格特征尺寸定

义为

ｈ ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ ＝ １
ΔＶｉ( )

é

ë
êê

ù

û
úú

１ ／ ３

（１）

式中： ΔＶｉ 为第 ｉ 个网格的体积，Ｎ 为总体网格节点

数量。
此外，在 ＧＣＩ 模型中，显性收敛阶数 ｐ 采用如下

两个方程进行迭代计算：

ｐ ＝ １
ｌｎ（ ｒ２１）

ｌｎ ε３２ ／ ε２１ ＋ ｑ（ｐ） （２）
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ｑ（ｐ） ＝ ｌｎ
ｒｐ２１ － ｓｇｎ ε３２ ／ ε２１( )

ｒｐ３２ － ｓｇｎ ε３２ ／ ε２１( )

æ

è
ç

ö

ø
÷ （３）

式中： ｒｉｊ 为第 ｉ 个与第 ｊ 个网格的特征尺寸比值，εｉｊ

为第 ｉ 个与第 ｊ 个网格计算结果 ϕ 的差值。
最后得到精细网格收敛指标为

Ｉ２１ ＝
１．２５ｅ２１ａ
ｒｐ２１ － １

（４）

　 　 由图 ７ 可知，随着网格数量的增大，不同网格间

的相对误差从 ２．２％逐渐减小为 ０．１９％，相对误差以

大于二阶的速度渐近收敛，同时第一套与第二套网

格的总压损失系数模拟结果趋于一致，综合考虑相

对误差及计算资源，最终选择第二套网格进行数值

模拟，其精细网格收敛指标为 Ｉ２１ ＝ ０．０５％，满足计算

需求。 计算域采用非结构多面体网格进行划分，并
对全覆盖气膜冷却孔和近壁面进行局部加密，保证

近壁面区域 ｙ ＋ 接近于 １。

10

1

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
log(h)/mm

相对误差
收敛阶数

1st

2nd

lo
g(
e a)
10

-2

图 ７　 离散化计算的相对误差

Ｆｉｇ．７　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｅｒｒｏｒｓ ｏｆ ｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

２．４　 实验验证

分别对 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机原燃烧室在最大

推力的 ３０％、５０％、７０％工况下进行数值模拟，并与实

验结果进行对比，其对应的转速分别为 ７０ ０００、
８９ ０００、１００ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ。如图 ８ 所示，分别对比了 ３ 组

不同工况下实验与模拟的燃烧室总压损失系数 ξ。
结果表明，模拟结果与实验得出的结果具有很好的一

致性，相对误差都在 ５％以内。

ξ�模拟值
ξ�实验值

0.54

0.53

0.52

0.51

0.50
6 7 8 9 10 11

转速/(104r/min)

总
压

损
失

ξ/
10

-1

图 ８　 实验与模拟结果对比图

Ｆｉｇ．８　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ

３　 结果与分析

３．１　 棘轮型超紧凑燃烧室计算结果与对比

将 ＫＪ⁃６６ 棘轮型超紧凑燃烧室与 ＪｅｔＣａｔ Ｐ９０ Ｒｘｉ
微型涡喷发动机上棘轮型超紧凑燃烧室的计算结果进

行对比，图 ９ 为二者主燃烧环截面温度云图对比图。
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（ａ）ＫＪ⁃６６ 棘轮型主燃烧环截面温度云图
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（ｂ）ＪｅｔＣａｔ Ｐ９０ Ｒｘｉ 棘轮型主燃烧环截面温度云图

图 ９　 超紧凑燃烧室主燃烧环截面的温度云图对比图

Ｆｉｇ．９ 　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｍａｉｎ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｒｉｎｇ ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ｕｌｔｒａ⁃ｃｏｍｐａｃｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

　 　 由图 ９ 可以看出，ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机平台

上也呈现出了棘轮型的典型流动特征，二者整体流

场与高温火焰面的位置都较为相似，并且都会在相

邻两个外环旋转进气道形成的凹腔区域内，产生驻

涡火焰，进一步维持了主燃烧环内的燃烧稳定性。
此外，因为两者的进气当量比等条件存在差异，主燃

气的平均温度相差 １００ Ｋ 左右。 图 １０ 为 ＫＪ⁃６６ 微

型涡喷发动机棘轮型超紧凑燃烧室的温度云图。 超

紧凑燃烧室内环的温度分布整体处于较差的水平，
存在多处局部高温区。 限制燃烧环出口可以增强主

燃烧环内的火焰稳定性，维持周向流动燃烧处于一

个较高的离心加速度下，但是会使燃烧更加贴近于

壁面，造成更多的火焰猝熄问题。 同时，高温火焰面

聚集在突扩段斜坡和二次补燃区内环上，导致壁面

局部高温区的出现，极大地降低了燃烧室的使用寿

命，对金属的热负荷承受能力提出了更高的要求。
所以对突扩段斜坡及二次补燃区的高温壁面采取有

效的冷却措施十分必要。
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　 　 （ａ）超紧凑燃烧室的中心截面温度云图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）超紧凑燃烧室的壁面温度云图

图 １０　 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机超紧凑燃烧室的温度云图

Ｆｉｇ．１０　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｕｌｔｒａ⁃ｃｏｍｐａｃｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ｆｏｒ ＫＪ⁃６６ ｍｉｃｒｏ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ
３．２　 突扩段斜坡上排布方式及孔倾角的影响

无论气膜孔采用何种排列方式，二次流射入主

流的强度都随着孔倾角的减小而减小，吹风比也随

之降低，但是整体的吹风比还是处在较高的水平上。
由于从主燃烧环进入突扩段的高温燃气并不是贴着

壁面流动，其沿斜坡方向的速度分量较小，这导致随

着孔倾角的减小，冷却气膜的贴壁性和延伸性虽有

所改善，但是整体上的冷却效果依旧表现欠佳。 冷

却气膜并没有从初始积累阶段逐渐过渡到经典的平

稳发展阶段［１５］，而是在初始阶段就因为过高的射流

强度与主燃气进行大面积的掺混燃烧，没有形成较

好的覆盖气膜。 图 １１ 为突扩段斜坡的壁面温度云

图。 可以看出，虽然不同孔倾角的模型整体上都未

形成理想的气膜覆盖效果，但是依旧对高温壁面起

到了一定的降温作用。 这主要是因为二次流具有较

高的射流强度，将高温火焰面吹离近壁面一段距离，
使得高温火焰面沿斜坡向下的速度分量进一步减

小，在一定程度上隔绝了高温火焰与斜坡壁面间的

相互作用。 由于未形成较好的气膜覆盖效果，叉排

与顺排带来的壁面冷却作用差别不大。
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图 １１　 Ｍ１ ～Ｍ６ 模型中斜坡的壁面温度云图
Ｆｉｇ．１１　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｓｌｏｐｅ ｗａｌｌ ｉｎ Ｍ１－Ｍ６ ｍｏｄｅｌｓ

３．３　 突扩段斜坡上扩张型气膜孔的影响

为了改善突扩段斜坡上圆柱型孔的气膜冷却效

果，同时也保留将高温火焰面吹离壁面的作用，设计

了一种扩张型气膜孔。 由于排布方式对斜坡的降温

效果影响不大，同时考虑到斜坡本身的尺寸限制，顺
排对扩张孔的结构设计存在诸多不利因素，故采用

叉排的方式进行研究。
平均综合冷却效率 ηａｖｇ 定义如下：

ηａｖｇ ＝ （Ｔ¥
－ Ｔ－ ｗ） ／ （Ｔ¥

－ Ｔ２） （５）
式中： 􀭵Ｔｗ 表示展向平均壁温，即沿流动方向在燃烧

室壁面上作出一系列平行线段，计算获得每条线段

上的壁温平均值，Ｔ∞ 为主流温度，Ｔ２ 为气膜孔入口

冷却气流的温度。
扩张孔模型 Ｍ７ ～Ｍ１５的平均综合气膜冷却效率

如图 １２。
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图 １２　 Ｍ７ ～Ｍ１５扩张孔模型中斜坡的平均综合气膜冷却效率

Ｆｉｇ．１２　 Ａｖｅｒａｇｅ ｏｖｅｒａｌｌ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｌｏｐｅ ｉｎ
Ｍ７－Ｍ１５ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｈｏｌｅ ｍｏｄｅｌｓ

　 　 随着沿程冷却气的不断叠加，Ｍ７ ～Ｍ１５模型的平
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均综合冷却效率都呈现稳步攀升的状态，并在平稳

发展段达到最大。 由于斜坡本身的尺寸限制，全覆

盖气膜孔的总排数不多，气膜最终停留在平稳发展

阶段，还未出现明显的气膜耗散现象。 对于同一孔

倾角的模型，随着扩张孔出口直径的增大，沿程气膜

冷却效率也逐渐增大。 对于同一出口直径的模型，
６０°孔倾角模型的气膜冷却效率均为最低。 此外，在
扩张孔出口直径从 ０．４ ｍｍ 增大至 ０．６ ｍｍ 的不同模

型中，３０°孔倾角的冷却效率先稳定且高于 ４５°孔倾

角模型的冷却效率，随后逐渐与之持平，最后在出口

直径０．６ ｍｍ的模型中，反而会大幅低于 ４５°孔倾角

模型。 在所有模型中，４５°孔倾角和出口直径０．６ ｍｍ
的扩张孔模型 Ｍ１４，在气膜的初始上升阶段和平稳

发展阶段均具有最大的平均综合气膜冷却效率。
　 　 图 １３ 为扩张孔模型的中心截面温度云图，图
１４ 为扩张孔模型的壁面温度云图。
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图 １３　 Ｍ７ ～Ｍ１５模型中斜坡的中心截面温度云图

Ｆｉｇ．１３　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｃｅｎｔｅｒ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｌｏｐｅ ｉｎ Ｍ７－Ｍ１５ ｍｏｄｅｌｓ
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图 １４　 Ｍ７ ～Ｍ１５模型中斜坡的壁面温度云图

Ｆｉｇ．１４　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｔｈｅ ｓｌｏｐｅ ｗａｌｌ ｉｎ Ｍ７－Ｍ１５ ｍｏｄｅｌｓ
　 　 图中 Ｌ 为壁面上各处与原点间的距离， Ｄ 为气

膜孔入口直径，Ｌ ／ Ｄ ＝ ０ 处为第一排气膜孔的进口尾

缘，也即坐标原点。 Ｌ ／ Ｄ ＝ ａ 处为距离第一排气膜孔

的进口尾缘 ａ 倍孔径处。 可以看出，对于同一孔倾

角的模型，扩张孔的出口直径越大，冷却气膜的叠加

性与贴壁性越优异，壁面的降温幅度越大，温度分布

的均匀性也越理想。 对于同一出口直径的扩张孔模

型，随着孔倾角的减小，二次流向主流的射入高度逐

渐降低，气膜的贴壁性逐渐改善，吹风比也随之减

小，并且吹风比的降幅要远大于圆柱型气膜孔。 但

是冷却气流将高温火焰吹离壁面的效果却逐渐减

弱，高温火焰面向斜坡下游流动的趋势也相对加强，

这与圆柱型气膜孔得出的结论一致。 同时，斜坡的

平均壁温随着孔倾角的减小呈现出先降低后回升的

趋势，且都是在 ４５°孔倾角的模型中获得最好的降

温效果。 这主要是因为较大的孔倾角可以将高温火

焰面更好地吹离壁面，但是其冷却气膜的叠加性及

覆盖性都较差，而较小的孔倾角则正好相反。 因此，
适中孔倾角既可以产生良好的吹离高温火焰面作

用，又产生了气膜的贴壁平稳发展效果，综合二者的

相互作用，对斜坡壁面的降温效果最为优异。 综上所

述，４５°孔倾角和出口直径 ０．６ ｍｍ 的扩张孔模型 Ｍ１４

产生的综合气膜冷却效果是所有扩张孔模型中最理

想的，这也与图 １２ 中冷却效率展现的结果相一致。
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３．４　 二次补燃区气膜孔排布方式及孔倾角的影响

在斜坡壁面上采用综合冷却效果最好的气膜孔

结构 Ｍ１４，针对二次补燃区内环上的高温区，进一步

开展研究。 图 １５ 为二次补燃区内环上气膜孔的中

心截面温度云图。
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图 １５　 Ｍ１６ ～Ｍ２１模型中二次补燃区的中心截面温度云图

Ｆｉｇ．１５　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｃｅｎｔｅｒ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｓｅｃｏｎｄａｒｙ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｚｏｎｅ ｉｎ Ｍ１６－Ｍ２１ ｍｏｄｅｌｓ

　 　 可以看出，Ｍ１６ ～Ｍ２１模型表现出的共同特征是冷

却气膜在前几排都具有较大的射流高度，贴壁效果都

不理想，但无论是何种孔倾角，冷却气膜都在后排展

现出了较理想的贴壁性。 这是因为在主燃气残余的

强离心力场和沿程冷却气不断叠加的影响下，冷却气

与主燃气的掺混燃烧逐渐加剧，由高温火焰燃烧带来

的气体膨胀加速导致近壁面附近的主流速度不断增

大，气膜孔的沿程吹风比不断降低，贴壁效果也随之

增强。 在同一个气膜孔倾角的模型中，叉排相比于顺

排具有更加均匀的壁面温度分布，并且整体的平均壁

温也都低于顺排。 图 １６ 为二次补燃区内环上不同结

构气膜孔的流线图，可以看出，由于主燃气残余的高

离心力场以及内环上主燃孔和后排冷却孔的存在，导
致近壁面附近压力场分布不均匀，冷却气流在射入主

流后会发生偏转，产生了类似复合角气膜孔的作

用［２４－２５］，进一步提升了冷却效果。 虽然顺排的冷却

气膜也发生了偏转，但是由于其纵向叠加性更强，所
以偏转程度不如叉排。 综上所述，孔倾角对整体冷却

效果的影响不如排布方式明显，叉排对补燃区壁面的

综合冷却效果要优于顺排，但是整体差距不大。

280 410 540670 800 9301060119013201450158017101840197021002230温度/K

M21M19 M20

M18M16 M17

图 １６　 Ｍ１６ ～Ｍ２１模型中斜坡的气膜孔流线图

Ｆｉｇ．１６　 Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｆｉｌｍ ｈｏｌｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｌｏｐｅ ｉｎ Ｍ１６－Ｍ２１ ｍｏｄｅｌｓ
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４　 结　 论

本文在 ＫＪ⁃６６ 微型涡喷发动机原燃烧室的模拟

与实验基础上，将原燃烧室替换为缩放优化后的棘

轮型超紧凑燃烧室，并针对突扩段斜坡和二次补燃

区内环上的高温壁面进行全覆盖气膜冷却研究，比
较了实际燃烧工况下，不同排布方式、孔倾角和扩张

型气膜孔对气膜冷却效果的影响。 主要结论如下：
１）对于突扩段斜坡上的圆柱型气膜孔，较高吹

风比下的冷却气会将高温火焰面吹离壁面小段距

离，从而得到一定的降温效果，但是气膜的覆盖性不

理想，整体气膜冷却效果欠佳。 不同排布方式与孔

倾角对气膜冷却效果的影响都不明显。
２）扩张型气膜孔有效地改善了突扩段斜坡上

的气膜贴壁性与叠加性，其中 ４５°孔倾角，出口直径

０．６ ｍｍ 的扩张孔模型吹离高温火焰面与气膜叠加

覆盖产生的综合冷却效果达到最优。
３）对于二次补燃区内环高温壁面的圆柱型气

膜孔，在强离心力场和冷却气叠加的影响下，较大的

吹风比在下游也能获得较好的气膜贴壁效果。 不同

排布方式比孔倾角对壁面冷却效果的影响更加明

显，叉排呈现的壁面温度分布更加均匀，综合冷却效

果要优于顺排，但是整体差距不大。
整体而言，在实际燃烧工况下，全覆盖气膜冷却

对棘轮型超紧凑燃烧室的高温壁面产生了很好的冷

却作用，扩张型气膜孔可以有效改善突扩段斜坡的

气膜冷却效果，极大地延长了超紧凑燃烧室的使用

寿命，进一步提升了发动机的整体性能。
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封面图片说明

封面图片来自本期论文“多臂协作式小天体附着取样机器人机械系统”，是北京空间飞行器总体设

计部与哈尔滨工业大学联合研制的小天体附着取样机器人机械系统效果图。 该附着取样机器人着力解

决探测器在弱引力、特性未知小天体表面的稳定着陆、附着固定、可靠取样难题，其机械系统核心组成为

４ 个机械臂及其附着取样器。 基于腿臂复用，利用多臂协作主动自适应策略实现不规则小天体表面着

陆缓冲，利用超声波钻的钻压力小、硬质岩石表面钻进效率高的特点实现岩石类小天体表面附着固定，
利用砂轮磨削、毛刷清扫双模式实现特性未知小天体表面取样。 该附着取样机器人融合着陆缓冲、附着

固定、取样、放样等核心功能为一体，可兼顾探测器爬行、调姿、辅助起飞等功能，是一种高度集成化的附

着取样设计方案，可极大提高探测器对特性未知小天体的附着能力以及对不同介质的取样适应能力，可
为小天体取样返回探测提供技术支撑。

（图文提供：赵志军，全齐全，潘　 博，危清清，赵京东。 北京空间飞行器总体设计部， 哈尔滨工业大学）
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