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重型燃气轮机燃喷联合体气动设计与流场分析
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摘　　　  要：    提出一种整体造型、局部细修的设计方法，针对某重型燃气轮机开展了燃烧室与第一级涡轮

导向器一体化气动设计研究，并采用三维流场数值模拟，分析了不同单元体数量及前缘截断长度下的气动性

能。结果显示，前缘结构对出口气流参数无显著影响，截断长度增加可显著降低总压损失系数至 5%以下，

证明了设计方法的有效性。流场分析揭示，燃喷联合体构型流道呈现轴向收缩、周向扭转、径向斜流的复合

特征，叶片与端壁协同主导气流加速与转向。与传统导向器相比，其不存在前缘冲击滞止流动及马蹄涡结构，

尾迹涡主导的周期性涡对演化成为主要二次流特征。

关　键　词：燃烧室；涡轮；一体化设计；气动性能；涡系结构

中图分类号：V231.3　　　　　文献标志码：A

Aerodynamic design and flow field analysis of integrated combustion
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Abstract:   A  design  method  of  combining  overall  configuration  with  local  refinement  for  the
integrated aerodynamic design of the combustor and the first-stage turbine guide vanes in a heavy-duty gas
turbine  was  proposed.  Three-dimensional  numerical  simulations  were  conducted  to  analyze  the
aerodynamic performance under different numbers of unit bodies and leading-edge truncation lengths. The
results showed that the leading-edge structure had no significant effect on the outlet flow parameters，while
increasing  the  truncation  length  effectively  reduced  the  total  pressure  loss  coefficient  to  below 5%， thus
validating  the  effectiveness  of  the  proposed  method.  Flow  field  analysis  revealed  that  the  integrated
combustion vanes exhibited compound characteristics of axial contraction，circumferential swirl，and radial
skewed  flow，with  blades  and  endwalls  jointly  governing  flow acceleration  and  turning.  Compared  with
conventional guide vanes，the integrated design eliminated the mechanisms of leading-edge impingement
stagnation and horseshoe vortex formation，while wake-vortex-dominated periodic vortex pairs became the
primary secondary flow structures.
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提高燃气温度和降低冷却需求对于改善燃气

轮性能至关重要，前者提升了布雷顿循环净功量

及热效率[1]，后者则弱化了主动冷却导致的不利影

响，如主流燃气做功能力下降[2]、热端部件附加气

动损失等[3]。因此，国内外在耐高温材料技术[4-5]、

热障涂层技术[6-7] 和热端部件先进冷却技术[8-9] 等

领域开展了深入研究。得益于这些核心技术的创

新及应用，重型燃气轮机和航空发动机性能提升

显著。

国外已有研究表明，除上述传统技术外，重新

设计燃烧室与第一级涡轮导向器之间的接口，即

采用燃烧室与导向器一体化（下文简称燃喷联合

体）集成式设计的思路能够大幅减少涡轮导向器

叶片数量，进而降低这些导向器叶片的冷却空气

用量，达到改善整机性能的目的。燃喷联合体概

念最早由牛津大学 Rosic团队于 2012年提出，并

发表了系列研究成果[10-13]，此一体化装置开发背

景是三菱重工 F级重型燃气轮机改型设计。该团

队提出了两种燃烧室和透平导叶的集成方案：第

一种是通过缩小燃烧室壁与叶片之间的轴向距离，

用过渡段燃烧室壁将部分导叶前缘屏蔽，从而减

小燃烧室壁对前缘气膜冷却的影响并且节省冷却

空气；第二种是减少 1/2的导叶数量（原数量为

32），使其与 16个独立分管燃烧室直接集成，构成

一体化导向器（integrated vanes，IV），并证实 IV可

节省 25%的总冷却空气用量。通用电气公司（GE）
于 2015—2021年间以“燃气轮机效率达到 65%”
为目标开展了技术探索研究，开发出与先进多管

微混燃烧器相适配的燃烧室与喷嘴导向器一体化

构型（integrated combustion nozzle，  ICN），验证并

核算了其气动热力性能和排放特性，证实了一体

化设计的优越性[14]。

燃喷联合体构型将燃烧室与涡轮导向器集成

为一个整体，该设计理念的另一项收益是取消了

传统燃气轮机燃烧室下游的过渡段，而燃烧室与

涡轮导向器之间通过过渡段连接的设计存在显著

的流场连续性破坏问题。过渡段作为独立功能部

件，需同时承担高温燃气导流、压力维持及结构

支撑任务[15]。燃烧室出口的高温燃气在进入过渡

段时，由于流道几何突变与型面不连续，会导致

燃烧产物掺混恶化、温度分布畸变，造成前缘热

负荷分布不均，形成局部高温热斑，不利于导向

器工作[16]。从气动角度而言，过渡段会引入额外

流动分离与损失。燃烧室出口燃气流经过渡段时，

由于通流面积变化率不连续，形成局部低速区或

分离涡结构。过渡段后端的收敛段为匹配导向器

喉部需求而加速气流，但过大的收缩率会引发非

定常压力脉动，加剧端区掺混损失[17]。此外，过渡

段与导向器间的装配间隙导致泄漏流，并与主流

掺混形成非定常尾迹，降低涡轮效率，现有技术

通过型线优化[18] 或非轴对称端壁设计虽能局部

改善，但无法实现全流道的气动一体化匹配。

国内涉及航空发动机或燃气轮机燃烧室与涡

轮的联合研究更多关注于两大核心部件之间的相

互作用。付仲议等[19] 研究显示发现燃烧室出口

旋流对叶栅通道气动性能有显著影响，并导致导

向器压力面冷却效果大幅降低。孙添一等[20] 发

现燃烧室旋流冲刷会显著提升叶片吸力面上游换

热强度，并指出在进行叶栅气动性能优化与冷却

结构设计时，需考虑燃烧室出流条件对静叶端壁

流动结构与传热冷却特性的影响。江立军等[21]

采用尺度自适应模拟方法对燃烧室和燃气涡轮开

展了跨部件联合数值模拟研究，通过捕捉流道中

的复杂涡系结构，揭示了燃烧室与涡轮之间的相

互作用：涡轮对燃烧室内部速度场的影响一直可

以回溯至导叶上游 0.3倍弦长的距离，而燃烧室

出口速度分布对涡轮内部流动、热斑对燃气涡轮

导叶及动叶绝热壁温均有较大影响。周洁等[22]

通过超大涡模拟显示，涡轮内湍流涡系结构复杂，

燃烧室内产生的非稳态流动和燃烧显著加剧了下

游涡轮内流动和换热非稳态脉动特征。国内相关

研究均局限于传统燃烧室与涡轮导向器分体式设

计理念，鲜见燃烧室与涡轮导向器一体化构型研

究和气动设计先例。

我国自主研制的某 F级重型燃气轮机燃烧室

与涡轮采取常规的分体式设计方案，分别采用独

立分管燃烧室和轴流式涡轮形式，以及两者之间

的过渡段。本文以该燃气轮机燃烧室、第一级涡

轮导向器气动热力参数为输入条件开展一体化设

计，探索燃喷联合体构型的气动设计方法并分析

此构型的流场特征。

 1    燃喷联合体构型气动设计

 1.1   设计输入

燃烧室与涡轮导向器一体化构型设计初衷是

整体替代原燃气轮机分管式燃烧室、过渡段和第

一级涡轮导向器。其中，燃烧技术采用微混燃烧

方案，微混管间的掺混效应使得温度场的非均匀
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性在极短的长度内消失，极大地提高了气流的均

匀性。气动设计阶段暂不考虑微混燃烧器和真实

燃烧过程，而将燃烧头部的均匀气流视作燃喷联

合体构型入口条件。因此，将原独立分管式燃烧

室头部燃气总温 T10、总压 p10，原第一级涡轮导向

器出口气流马赫数 Ma2、静压 p2 和出口气流角 β2，

以及燃气质量流量（下文简称流量）qm 作为气动

热力设计参数。此外，将燃烧头部与燃气轮机轴

向夹角、导向器出口截面上、下端壁尺寸作为设

计约束，保证燃喷联合体构型与上、下游部件（如

微混燃烧器、涡轮动叶及涵道）有效衔接。设计

指标方面，要求燃喷联合体构型出口气流角偏差

不超过±1°、总压损失系数 ξ低于 5%，其中 ξ按下

式计算：

ξ =
p10− p20

p20− p2
（1）

式中 p20 为燃喷联合体构型出口总压。

 1.2   设计方法

目前，仅牛津大学和 GE公开发表了燃喷联

合体装置研制成果，且技术路径有所差异：牛津

大学方案是直接去除传统的涡轮导向器，采用向

下游延伸燃烧室壁的翼型叶片实现气流转向[11]；

GE方案则通过向上游延伸导向器，去除过渡段

使其与燃烧室壁衔接[14]。经分析，这两种方案从

初始造型到最终修型都需要大量的手工调整，对

设计者经验提出了很高要求，且不易保证衔接位

置曲线及曲面的连续性。本文提出一种整体造型、

局部细修的类涡轮导向器设计方法，即首先按照

涡轮导向器进行设计，然后切除前缘，再对局部

结构进行细修，最终得到截断前缘的涡轮导向器，

即为燃喷联合体构型。此方法避免手工连接空间

曲面，前段切除前缘之后，通过嵌入式布置或向

上游延伸布置微混燃烧器来满足燃烧和工质焓升

需求，利用后段导流作用来满足工质膨胀加速和

方向折转需求，从而实现燃烧室与涡轮导向器的

一体化融合。

整体造型、局部细修设计方法的前提是燃喷

联合体构型出口气流状态主要由叶型中后段结构

决定，且对前缘结构不敏感，即改变前缘结构时

不会显著影响出口气流角、出口马赫数、流量等

参数。因此，采用后加载叶型设计来满足这一要

求，前缘和前段保持低速均匀流动特征，沿流向

压力梯度极微；气流的膨胀加速主要发生在叶型

中后段，压力梯度显著变化。此外，采用后加载

叶型设计可在流道内制造相当范围的低速流动区

域，为二级甚至多级轴向分级燃烧结构的布置预

留空间。实际上，流动由边界所决定，即便采用后

加载叶型设计也无法保证前缘结构改动对出口气

流参数不产生任何影响。因此，需结合 CFD仿真

对设计结果进行校核：首先保证完整的涡轮导向

器结构符合设计指标，然后评估截断前缘的类涡

轮导向器结构的气动性能表现，再进一步检验不

同截断长度下的气动性能即出口气流参数信息。

若发现截断前缘或截断长度对出口气流参数有不

可接受的影响时（如流量出现大偏差、出口气流

角不达标等），则需返修初始叶型，反复迭代之后

才能获得燃喷联合体气动流道。

采用北京航空航天大学涡轮室叶轮机任意回

转面叶片交互式解析造型程序完成叶片造型，该

程序适用于轴流涡轮的三维气动设计[2 325]，设计

结果的有效性也通过了试验验证[26]，并在型号上

获得了应用。首先由设计约束初步确定燃喷联合

体构型进、出口截面几何参数，如入口截面面积、

入口截面与燃气轴线夹角、出口截面叶根及叶尖

半径等，得到子午流面形状。利用气动热力参数

计算确定喉道宽度、出口构造角等关键参数。之

后，根据子午面几何尺寸，采用轮毂到机匣的径

向插值方法确定叶根、叶中、叶顶三个基准流面，

在基准流面上开展二维叶型设计，进一步给定叶

片倾斜、弯曲和扭转规律，最后选定前缘点实现

三维积叠成型。整体造型、局部细修设计方法的

另一项优势是易于将设计结果进行参数化拓展，

从而得到不同单元体数量的燃喷联合体构型，作

为型号备选。图 1为初步设计方案。

 1.3   燃喷联合体构型流道特征

从设计结果来看，燃喷联合体构型流道具有

如下特征：

1）  燃喷联合体构型与常规涡轮导向器相比

尺寸更为庞大。邻近叶片和上、下端面共同围合

而成复合式流道，一体化流道的压力梯度由进出

口压力差、侧壁端面压力差以及上、下端面压力

差共同主导，使得流道整体呈现轴向收缩、周向

扭转、径向斜流的复合式特征。

2） 当单元体数量较少时，端壁对气流的膨胀

加速作用以及主导气流方向折转的贡献越显著。

随着单元体数量的显著增加，即流道被分割得更

细密，叶片型面（如弯曲角度、扭转程度等）变化，

逐渐成为控制气流折转和加速的主导要素，端壁
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的作用则相应减弱。

3） 单元体数量越少，为实现预定气流折转角

度所需的流道轴向发展长度越长。在相同轴向空

间约束下，叶片需要更早地弯曲以引导气流转向，

反映了稠度原则在燃喷联合体构型气动设计中的

指导作用。嵌入式布置微混燃烧器时，流道前段

需保留特定的长度保证燃烧功能所需，故而单元

体数量不能过低。

 2    数值模拟方法

燃喷联合体改型设计核心目标是将导向器数

量缩减至原数量的一半，以大幅降低冷却空气用

量，同时兼顾工程结构对称性需求，因此在图 1初

选方案的基础上将燃喷联合体单元体数量目标拟

定为 20个左右。重点针对方案 C（Case 1）、方案

D（Case 2）、方案 E（Case 3）三种设计方案开展详

细分析。此外，每种设计方案下均包含带前缘

（l=0 m，l为截断长度）以及截断前缘相对长度（l/L，
L为导向器弦长）分别为 0.083、0.167、0.25、0.333、
0.417、0.5的 7种结构。

采用 NUMECA软件开展三维流场定常数值

模拟。沿周向选取一个通道作为流体计算域划分

结构化计算网格，由 AutoGrid5生成。图 2示意

性地给出了带前缘以及截断前缘的几何模型及计

算网格。为捕捉尾迹和尾迹损失，将上、下端面

向下游延伸得到出口段。全局近壁网格均进行了

加密处理，贴壁网格高度为 5×10−6 m，经过网格

无关性验证，最终计算网格数量确定为 240万量

级。工质采用定制燃气。根据设计点工况给定边

界条件，入口设定总压、总温、垂直进气，出口边

界设定静压 p2，进出口压比为 1.64。根据单元体

 

(a) 方案A (b) 方案B (c) 方案C (Case 1)

(d) 方案D (Case 2) (e) 方案E (Case 3) (f) 方案F

图 1    燃喷联合体构型气动设计结果

Fig. 1    Aerodynamic design results of the integrated combustion vanes
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图 2    计算域与计算网格

Fig. 2    Computational domain and mesh
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数量设定周期性边界，将固壁面视为绝热壁面。

选择 Spalart-Allmaras单方程湍流模型，该模型对

大压力梯度下黏性流体分离流动模拟具有良好的

适用性，计算结果表明近壁雷诺数（y+）数值不超

过 8，符合该湍流模型所要求的 y+<10适用条件。

 3    结果分析

 3.1   设计结果校核

图 3～图 5给出了上述算例的折合流量、出

口气流角以及总压损失系数计算结果，流量和出

口气流角均满足设计指标。结果显示气动参数基

本保持稳定，表明出口气流状态对前缘结构及尺

寸并不敏感，流道前段的低速流动不显著影响出

口气流状态，意味着后加载叶型整体设计、在此

基础上截断前缘得到燃喷联合体构型的设计方法

是可行的。对于总压损失系数，当单元体数量一

定时，其数值随着截断长度 l的增加而降低，可降

低至 5%以下。可见，减小流体、固体接触面积将

有助于提高总压恢复系数，降低可用能损失，壁

面摩擦损失在流动损失占比较高。单元体数量较

多时损失系数均高于 5%，说明叶片数量的增加提

升了导流作用，但同时会增加暴露面积，造成更

高的壁面摩擦损失。

 3.2   燃喷联合体构型气动性能

图 6～图 8展示了叶片表面等熵马赫数分布

情况。叶片表面载荷呈现明显的后部加载特征，

轴向长度 Z达到 0.6 m时，压力面和吸力面的气

流才开始显著加速，在此尺寸之前，气流基本维
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图 3    折合流量

Fig. 3    Corrected mass flow
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图 4    出口气流角

Fig. 4    Exit flow angle
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图 5    总压损失系数

Fig. 5    Total pressure loss coefficient
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图 6    叶片表面等熵马赫数分布（Case 1，10%叶高）

Fig. 6    Isentropic Mach number distribution on blade surface

（Case 1, 10% span）
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Fig. 7    Isentropic Mach Number distribution on blade surface

（Case 1, 50% span）
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持低速流动，流道内未出现激波。不同截断长度

条件下叶片中后段载荷分布基本保持一致，即截

断长度对高速区气流的发展未产生显著影响，证

明了设计方法的合理性。值得说明的是，叶片截

断技术（balde cutoff）被用于径流式流体机械的家

族化叶轮设计（通常是截断离心泵或离心压气机

的尾缘）。计算结果显示，借鉴 balde cutoff思想

截断导叶前缘的技术路径是可行的。在所研究的

单元体数量、截断长度以及叶高（10%、50%、90%）

范围内，上述结论都是成立的。

图 9、图 10展示了燃喷联合体构型典型气动

参数分布云图，叶片两侧型面与上、下端面共同

围合形成了一个复合式流道结构。在此结构下，

气流不再仅仅依靠叶片型面进行导流，而是由叶

片型面与端壁构成的复合流道协同作用，共同主

导了气流的加速过程和流动方向的转变。即使吸

力面后段存在显著的过度膨胀、逆压扩散现象，

但图 11未观察到大范围流动分离现象。

 3.3   传统涡轮导向器与燃喷联合体构型的流场

差异

以 Case 2为例，对比分析了带前缘构型（传统

涡轮导向器）与截断前缘构型（燃喷联合体构型）

典型流场结构特征。两者流场形态的核心区别体

现在前缘区域的流动行为上，带前缘构型中显著

存在前缘冲击滞止流动现象及其直接诱发的马蹄

涡结构；而截断前缘构型则不具备这种典型的前

缘滞止与马蹄涡生成机制。

在带前缘构型中（见图 12），流向叶片前缘的

亚声速主流流体，在尚未抵达前缘几何驻点时，

便能提前感知到前方障碍物（前缘）带来的压力扰

动。这种扰动导致流线在冲击驻点之前就提前发

生偏转形成两个分支，分别沿着叶片压力面和吸

力面的型面轮廓绕流。在此过程中，气流速度在

紧邻前缘驻点的极小区域内逐渐滞止为零。更为

关键的是，靠近壁面的流体在边界层内存在显著

的壁面法向速度梯度。这意味着距离壁面不同高

度的流层具有不同的法向动量分布。当这些具有
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图 8    叶片表面等熵马赫数分布（Case 1，90%叶高）

Fig. 8    Isentropic Mach Number distribution on blade surface

（Case 1, 90% span）
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不同法向动量的流体层相继撞击到前缘这个障碍

物时，其动量在法向和流向的改变程度各不相同，

这种动量差异的累积效应最终导致了马蹄涡这

一经典旋涡结构的生成。对于截断前缘构型（见

图 13），该区域的流动特征更接近于矩形管道入

口的流动发展过程。流体进入该区域时，速度剖

面相对均匀，不存在强滞止点。随后，黏性效应开

始发挥作用，在壁面附近从零开始逐渐发展形成

边界层。这个边界层随着流体向下游流动而持续

增厚和发展，其流动形态主要受入口条件、壁面

摩擦和下游压力梯度的影响，而非由前缘冲击引

起的强滞止、流线大角度偏转和马蹄涡生成主导。

 3.4   燃喷联合体构型流道涡系特征

为细致探究燃喷联合体构型流动特征，进一

步基于 CFX尺度自适应模拟（scale adaptivesimu-

lation，SAS）湍流模型对其开展了非定常高保真数

值模拟。采用经网格无关性验证的全结构化网格，

网格数量为 1 600万，时间解析尺度为 1 μs。如

图 14～图 16所示（图中 T为时间），尺度解析模

型捕捉到叶片尾迹中由复杂三维涡动力学主导的

涡对的周期性形成、演变和脱落过程，涡丝形态

清晰。压力面尾缘脱落的低速流体在主流强剪切

作用下卷起，形成初始尾迹涡层，同时，吸力面脱

落涡与压力面尾迹涡层相互作用，在涡丝拉伸效

应主导下，自发重组为一对旋转方向相反、呈非

对称排列的反旋涡对，该涡对核心间距约为 0.15

倍尾迹初始宽度，表征强烈的涡旋强度。涡对在

向下游迁移时诱发涡丝二次失稳并破碎，能量通

过级串过程耗散为湍流脉动。涡对演化过程显著

 

图 12    前缘冲击滞止流动（下端壁）

Fig. 12    Leading-edge shock-stagnation flow （lower endwall）

 

图 13    吸力面（竖面）和下端面（横面）近壁处流体速度的发展

Fig. 13    Development of near-wall fluid velocity on suction

surface （vertical plane） and lower endwall

（horizontal plane）
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图 14    燃喷联合体尾迹涡对

Fig. 14    Wake vortex pairs of integrated combustion vanes
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增强了尾迹区湍动能生成率，贡献了相当程度的

气动损失。涡对呈现卡门涡街的特征，从生成到

湮灭存续周期约为 24 μs。
如前所述，流动过程中是否形成马蹄涡及其

相关的复杂涡系结构是传统涡轮导向器与燃喷联

合体构型流场本质的核心差异。图 17进一步揭

示燃喷联合体构型二次流以尾迹涡为主，未发现

与马蹄涡以及与其密切相关的其他流动现象，例

如马蹄涡自身的发展演变过程（拉伸、破碎）、马

蹄涡与通道内固有的通道涡之间的复杂相互作用，

如缠绕、合并、耗散等。然而，从宏观气动性能参

数的最终表现来看，两种结构出口截面处的气流

状态却表现出较小的差异。造成这种“微观涡系

差异显著”而“宏观出口参数相似”现象的主要原

因有二：①由于整体结构尺度相对庞大，由马蹄

涡等构成的小尺度涡系结构所携带的能量及其对

主流核心区的扰动影响范围有限，难以显著改变

宏观平均流动参数；②更为重要的是，在轴向（从

入口面至出口面）、周向（从压力面到吸力面）以

及径向（从轮毂面到机匣面）三个正交方向上起主

导作用的压力梯度，对流体运动构成了强有力的

约束和引导。这种由整体几何构型决定的大尺度

压力梯度分布及其对流动的主导控制作用，在两

种不同的结构（带前缘与截断前缘）中是基本一致

的，从而在很大程度上导致出口宏观气流状态基

本接近。

 4    结　论

本文开展了重型燃气轮机燃喷联合体气动设

计研究，并通过数值模拟分析了该构型气动性能

及流场特征，主要结论如下：

1）  基于后加载叶型截断前缘的“整体造型、

局部细修”设计方法是有效的，前缘结构对出口气

流状态影响不显著，为喷燃联合体设计提供了新

思路。当单元体数量一定时，截断长度增加可使

总压损失系数降至 5%以下，证实减少接触面积
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图 16    尾迹区的周期性涡对

Fig. 16    Periodic vortex pairs in the wake region
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Fig. 17    Vortex structures inside integrated combustion vanes
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可提升总压恢复系数，检验了设计方法的可行性。

2） 叶片表面载荷呈现典型后部加载特征，中

后段载荷分布对截断长度不敏感，燃喷联合体构

型流道未发生大范围流动分离，流动损失以摩擦

损失和尾迹损失为主。

3） 与传统涡轮导向器相比，燃喷联合体构型

消除前缘冲击滞止与马蹄涡生成机制，尾迹涡主

导的周期性涡对演化成为主要二次流，尾迹涡对

存续周期约为 24μs。尽管微观涡系差异显著，但

宏观出口气流参数与带前缘构型相近，表明大尺

度压力梯度对流动起主导作用。
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