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冷却孔结构对燃烧室性能和壁面冷却效果影响的
数值模拟研究

杨欢1,郭舒2,詹政德3,文键1,王家瑞4

(1.西安交通大学能源与动力工程学院,710049,西安;2.中国航发沈阳发动机研究所,110015,沈阳;

3.西安交通大学金禾经济研究中心,710049,西安;4.西安交通大学化学工程与技术学院,710049,西安)

摘要:为提高燃烧室出口温度分布均匀性并解决火焰筒前端壁面烧蚀问题,建立了带有多斜孔发

散冷却结构的贫燃预混燃烧室三维模型,基于k-ωSST湍流模型、FGM 燃烧模型、离散相模型及

DO辐射模型等,模拟研究了冷却孔直径和角度对燃烧室性能及壁面冷却效果的影响规律。结果

表明:当冷却孔直径从0.5mm增大至1.0mm时,出口温度分布系数从0.068增至0.438,径向温

度分布系数从0.060增至0.419,燃烧效率从99.94%降低至99.25%;随着冷却孔直径的增大,燃

烧室出口平均温度和燃烧效率不断降低,出口温度场分布逐渐恶化;当冷却孔角度为20°、40°和60°
时,火焰筒前端受到高温旋流燃气直接冲击,冷却效果较差,而冷却空气在火焰筒中后段形成了发

展光顺、厚度均匀的温度层,冷却效果较好;当冷却孔角度为90°时,垂直布置的冷却孔能够改善火

焰筒前端高温旋流燃气冲刷壁面的问题,但火焰筒中后段的壁面冷却效果大幅恶化。该研究结果

能够为贫燃预混燃烧室发散冷却结构的设计提供一定的参考。
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Abstract:Toimprovetheuniformityofthetemperaturedistributionattheoutletofthe
combustorandsolvethewallablationissueatthefrontendoftheliner,athree-dimensional
modelofalean-burnpremixedcombustorwithaneffusioncoolingstructureisestablished.Based
onthek-ω SSTturbulencemodel,FGM combustionmodel,discretephasemodel,andDO
radiationmodel,theeffectsofthecoolingholediameterandangleontheperformanceofthe
combustorperformanceandthewallcoolingeffectissimulatedandstudied.Theresultsindicate
thatwhenthecoolingholediameterincreasesfrom0.5mmto1.0mm,theoutlettemperature
distributionfactorrisesfrom0.068to0.438,theradialtemperaturedistributionfactorsurges
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from0.060to0.419,andthecombustionefficiencydecreasesfrom99.94%to99.25%.Asthe
coolingholediameterincreases,theaverageoutlettemperatureandcombustionefficiency
continuouslydecrease,andthetemperaturedistributionattheoutletofthecombustorgradually
deteriorates.Whenthecoolingholeanglesare20°,40°,and60°,thefrontsectionofthelineris
directlyimpactedbyhigh-temperatureswirlinggases,resultinginpoorcoolingeffectiveness.
However,effectivecoolingisachievedinthemiddleandrearsectionsoftheliner,whichformsa
smoothanduniformtemperaturelayer.Whenthecoolingholeangleis90°,verticallyarranged
coolingholesalleviatetheissueofhigh-temperatureswirlinggasesimpactingthefrontsectionof
theliner,butthecoolingeffectinthe middleandrearsectionsofthelinersignificantly
deteriorates.Theresearchresultsmayprovideacertainreferenceforthedesignofdivergent
coolingstructuresinlean-burnpremixedcombustors.
Keywords:coolinghole;combustionperformance;linercooling;numericalsimulation

  随着日益严格的环保标准[1-2]以及飞速提升的

航空发动机性能[3],发展先进的贫燃预混低污染燃

烧室逐渐受到广泛关注。与常规燃烧室相比,贫燃

预混燃烧室具有低污染、出口温场均匀的特点[4-5]。
贫燃预混燃烧室的头部进气量更大,燃料与空气混

合更均匀,这减少了燃烧室内高温热斑的生成,有效

降低了NOx 排放[6-9],但相应分配给火焰筒壁面的

冷却气量会减少。如何在更少的冷却气量下确保火

焰筒壁面安全可靠,这是燃烧室火焰筒设计面临的

严峻挑战。
多斜孔发散冷却具有耗气量低、气膜覆盖均匀

的特点,在燃烧室壁面的冷却结构中得到了广泛应

用[10-12]。许全宏等[13]采用数值模拟方法研究了多

斜孔冷却结构下小孔内的对流换热特性,发现小孔

进口处的Nu最大,小孔进口后形成了典型的涡流

区。刘常春等[14]数值模拟了不同孔阵排列对火焰

筒壁面冷却效果的影响,结果表明,叉排孔阵的冷却

效果优于顺排孔阵。Ge等[15]对比研究了热态和冷

态下发散冷却孔对环形燃烧室内外环腔壁面冷却效

果的影响,发现热态下外环腔壁面的冷却效率更高。
芦翔等[16]研究了不同孔型发散冷却对壁面冷却效

率和近壁面流动的影响,发现扇形孔型的平均冷却

效率比圆孔高40%,但孔型对高温区形状和位置的

影响不大。Wang等[17]以罐式燃烧室为研究对象,
分析了冷却孔角度分别为30°、60°、90°对燃烧性能

和冷却效率的影响,结果表明,冷却孔角度为30°时
出口温度分布最均匀,冷却效率最高。Andreini
等[18]研究发现,20°冷却孔的整体叠加冷却效应最

佳。Ji等[19]研究发现,90°发散冷却孔对热侧壁面

的气膜覆盖效果较差,冷却效率最低;150°的冷却孔

能够改善旋流火焰冲击壁面处的冷却性能。Park
等[20]研究发现,后倾孔比前倾孔具有更均匀的气膜

冷却效果。Singh等[21]采用数值模拟方法研究了冷

却前倾孔/后倾孔与主流方向夹角30°~60°范围内

的发散气膜冷却特性,发现高吹风比时,后倾孔冷却

结构比前倾孔冷却结构的气膜冷却效率提高了

110%~220%。Pang等[22]研究发现,增大冷却孔

直径会导致燃烧室出口温度分布均匀性变差,燃烧

效率显著降低。渠立红等[23]研究发现,减小孔径和

增大开孔率都能改善气膜冷却效率。杨光等[24]研

究了孔布局对切向发散结构冷却效果的影响,结果

表明,正对且等间距排布的冷却射流更易形成完整

的覆盖气膜。张玉芳等[25]将源项法模型应用到发

散冷却结构的数值模拟中,结果表明源项法能够比

较准确地预测综合冷效的变化趋势。
研究冷却孔结构参数对优化燃烧室出口温场分

布及延长火焰筒使用寿命具有重要作用。已有的发

散冷却孔研究多集中于直平板或圆筒上[15,18,23-24],
对航空发动机燃烧室发散冷却孔的数值模拟研究较

少。本文以具有发散冷却结构的贫燃预混燃烧室为

对象,研究了冷却孔直径和冷却孔角度对燃烧性能

及壁面冷却效果的影响。研究结果能够为贫燃预混

燃烧室发散冷却结构的设计提供一定的参考。

1 几何模型及数学模型

1.1 几何模型

本文的燃烧室构型主要由机匣、扩压器、头部三

级旋流器和多斜孔发散冷却壁面组成,燃烧室结构

示意如图1所示。一级、二级、三级旋流器的旋流数

分别为0.43、0.65和1.04。一二级旋流器与副油

路组成值班级预混模,三级旋流器与主油路组成
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主燃级预混模。燃烧室头部端壁开有头部冷却孔

以及外旋流器冷却孔,火焰筒壁面上开有多斜孔

发散冷却孔。出口包含火焰筒出口与内、外环腔

出口。

图1 贫燃预混燃烧室的结构示意图

Fig.1Schematicoflean-burnpremixedcombustor

1.2 数学模型及边界条件

湍流模型采用k-ωSST模型。燃烧模型采用

FGM模型[22],反应机理为四川大学燃烧动力学中

心提出的RP3航空煤油3组分反应机理[26],共包含

50个组分,90种反应。值班级和主燃级油路均选用

空心喷嘴hollow-cone。辐射模型选用 DO 模型。
空气入口质量流量为3.57kg/s,温度为850K;燃料

入口温度为300K,燃料喷入总量为0.08kg/s;值班

级当量比为1.0;燃烧室运行压力为3.5MPa。入口

为质量流量入口边界;出口均为自由出流边界,其中

内、外环出口气量分别为0.45kg/s和0.23kg/s;火
焰筒两侧为周期性边界条件。

1.3 网格无关性及数值模拟验证

采用Fluentmeshing软件对燃烧室进行多面

体-六面体网格划分,对火焰筒区域进行BOI体加

密,网格划分如图2所示。网格无关性验证结果如

图3所示。从图3可以看出,不同网格数下的主燃

区轴向速度分布特征和轴向温度变化趋势基本保持

一致。更精细的网格能够捕捉到更多的流场信息,
因此选用5728万量级的网格进行数值模拟。不同

工况下的网格数控制在5500万~6500万。

图2 贫燃预混燃烧室的网格划分示意图

Fig.2 Mesh generation ofthelean-burn premixed

combustor

(a)轴向位置20mm处沿径向的轴向速度分布

(b)轴向温度分布

图3 网格无关性验证

Fig.3Gridindependenceverification

图4 LES模型和k-ωSST模型计算的沿燃烧室轴向方

向的温度分布对比

Fig.4 Comparisonofaxialtemperaturedistributionfor
LESmodelandk-ωSSTmodel

对于本文中的燃烧室构型,暂无相应的实验数

据对数值模拟的准确性进行验证。目前多是对实验

室规模的单头部预混旋流燃烧室进行数值模拟方法

的验证,而本文采用的数值模型和边界条件已在燃

烧室模拟计算中被广泛验证[22,27-28]。本文对比了大

涡模拟(LES)和RANSk-ωSST模型的计算结果,
燃烧室轴向温度的分布对比和燃烧室性能参数对比

分别如图4和表1所示。从图4可以看出,尽管k-ω
SST模型在值班级文氏管附近的升温速率较慢,但
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在燃烧室流场的后续发展过程中,轴向温度分布与

LES模型的计算结果基本一致。从表1可以看出,
k-ωSST模型与LES模型在出口温度分布系数以

及总压损失系数上的相对偏差较小。可以认为本文

采用的数学模型能够较为准确模拟流场。
表1 不同湍流模型下的燃烧室性能参数对比

Table1Comparisonofcombustorperformanceunderdifferent
turbulencemodels

模型
出口温度

分布系数

径向温度

分布系数

总压损失

系数/%
LES 0.216 0.146 5.92

k-ωSST 0.189 0.169 5.77
相对偏差/% -12.5 15.8 -2.5

1.4 工况参数

冷却孔结构参数示意如图5所示,主要工况参

数有冷却孔直径D 和冷却孔角度λ,不同冷却孔结

构的参数工况如表2所示。

图5 冷却孔的结构参数

Fig.5Structureparametersofcoolingholes

表2 不同冷却孔结构的参数工况

Table2Variousconditionsofstructureparameters

工况 D/mm λ/(°) 冷却孔总流通面积/mm2

A1 0.5 20 225.02
A2 0.6 20 324.02
A3 0.7 20 441.03
A4 0.8 20 576.04
A5 0.9 20 729.05
A6 1.0 20 900.07
B1 0.7 20 441.03
B2 0.7 40 441.03
B3 0.7 60 441.03
B4 0.7 90 441.03

1.5 评估指标

采用出口温度分布系数ϕOTDF和径向温度分布

系数ϕRTDF评估燃烧室出口温度分布的均匀程度,计
算公式为

ϕOTDF =To,max-To,ave

To,ave-Ti,air
(1)

ϕRTDF =Tcir-ave,max-To,ave

To,ave-Ti,air
(2)

式中:To,max 表示燃烧室出口的最高温度,K;To,ave

表示燃烧室出口的平均温度,K;Ti,air 表示燃烧室入

口的空气温度,K;Tcir-ave,max 表示燃烧室出口沿径向

方向周向平均的最高温度,K。
采用总压损失系数表示燃烧室压降,公式为

σB =p3-p4
p3

(3)

式中:p3、p4 分别为燃烧室入口和出口处的总压,Pa。
采用燃气分析法计算燃烧室燃烧效率

η=

φ(CO2)+0.531φ(CO)-0.319φ(CH4)-0.397φ(H2)
φ(CO2)+φ(CO)+φ(UHC)

(4)
式 中:φ(CO2)、φ(CO)、φ(CH4)、φ(H2)、φ(UHC)
分别代表燃烧室出口处CO2、CO、CH4、H2、未燃尽

碳氢化合物的体积分数,%。
实际数值模拟过程中,火焰筒内外环壁面均为

绝热壁面,不能直接得到壁面温度分布,难以对壁温

进行合理评估。因此,采用火焰筒近壁面温度评价

指标Rt对壁面温度分布进行分析评估,其定义为火

焰筒内外环腔壁面燃气温度超过1223K的面积与

内外环腔壁面总面积之比。Rt的表达式为

Rt=A1/A2 (5)
式中:A1 为火焰筒近壁面燃气温度超过1223K的

面积,m2;A2 为火焰筒内外环壁面的总面积,m2。

2 结果与讨论

图6 冷却孔直径对旋流器及冷却孔流通空气比例的影响

Fig.6Effectofthecoolingholediameterontheproportionof
airintheswirlerandthecoolingholes

2.1 冷却孔直径对燃烧室性能的影响

冷却孔直径对头部三级旋流器及壁面冷却孔流

通空气比例的影响如图6所示。可以看出:随着冷
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却孔直径的增加,三级旋流器的空气流通比例线性

降低,而壁面冷却孔内的空气流通量迅速增加;当冷

却孔直径从0.5mm增加至1.0mm时,一、二级旋

流器 的 流 通 空 气 占 比 的 减 小 幅 度 较 小,分 别 从

3.47%降低至2.48%和从6.08%降低至4.26%;
三级旋流器的流通空气占比从58.17%降 低 至

41.19%;而壁面冷却孔的流通空气占比从16.34%
增加至40.89%。

冷却孔直径对燃烧室出口温度及燃烧室性能的

影响如表3所示。
表3 冷却孔直径对出口温度及燃烧室性能的影响

Table3 Effectofcoolingholediametervariationonoutlet
temperaturedistributionandcombustorperformance

D/mm To,ave/K To,max/K Tcir-ave,max/KσB/% η/%

0.5 1763.40 1825.36 1818.62 7.82 99.94

0.6 1759.06 1859.27 1854.13 6.81 99.87

0.7 1747.06 1914.25 1898.35 5.77 99.76

0.8 1736.11 1942.74 1936.76 4.88 99.61

0.9 1715.41 2008.41 1996.96 4.13 99.36

1.0 1700.32 2072.54 2056.81 3.59 99.25

  从表3可以看出,随着冷却孔直径的增大,出口

平均温度和燃烧效率不断降低,出口最高温度和周

向平均最高温度不断升高,燃烧室出口温度场分布

逐渐 恶 化。当 冷 却 孔 直 径 从 0.5mm 增 加 至

1.0mm时,出 口 平 均 温 度 从 1763.40K 降 至

1700.32K,燃烧效率从99.94%降至99.25%。这

是由于随着冷却孔直径的增大,通过火焰筒壁面进

入燃烧反应区域的冷空气量增加,部分燃烧产物受

到冷空气直接掺混的影响产生淬熄,导致出口处未

燃尽碳氢化合物的浓度较高,燃烧反应未能充分进

行,使得出口平均温度和燃烧效率均有所降低。
冷却孔直径对火焰筒出口总温分布的影响如

图7所示。可以看出,燃烧室出口温度分布呈现中间

高、两侧低的分布特点。随着冷却孔直径的增大,中
间区域的温度逐渐升高,两侧出现明显的冷却气流薄

膜,而且薄膜厚度逐渐增厚。冷却孔直径为0.5mm
时,燃烧室出口温度多分布在1400~1800K温区。
冷却孔直径增加至1.0mm时,出口中间区域存在

大范围的2050K高温区域,且出口内外两侧存在

1100~1400K的低温区。

(a)D=0.5mm
 

(b)D=0.6mm

(c)D=0.7mm
 

(d)D=0.8mm

(e)D=0.9mm
 

(f)D=1.0mm
图7 冷却孔直径对火焰筒出口总温分布的影响

Fig.7Effectofcoolingholediameteronthetemperaturedistributionatcombustoroutlet
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  冷却孔直径对火焰筒出口沿径向温度分布系数

ϕRTDF的影响如图8所示。可以看出,随着冷却孔直

径的增加,火焰筒出口中间区域的ϕRTDF迅速增加,
而外侧和内侧处的ϕRTDF逐渐减小,这意味着出口温

度分布的均匀性逐渐恶化。

图8 冷却孔直径对出口径向温度分布系数的影响

Fig.8EffectofcoolingholediameteronϕRTDF

冷却孔直径与燃烧室出口ϕOTDF 或ϕRTDF 的线性

拟合如图9所示。可以看出,随着冷却孔直径的增

大,ϕOTDF 和ϕRTDF 呈线性增加的变化趋势。当冷却孔

直径从0.5mm增至1.0mm时,ϕOTDF 从0.068增至

0.438,ϕRTDF 从0.060增至0.419,出口温度分布均

匀性急剧恶化。

(a)ϕOTDF

(b)ϕRTDF
图9 冷却孔直径与出口ϕOTDF或ϕRTDF的线性拟合

Fig.9LinearfittingofcoolingholediametertoϕOTDForϕRTDF

燃烧场中羟基自由基(·OH)分布可以表征火

焰结构和火焰强度。冷却孔直径变化对燃烧室子午

面·OH质量分数的影响如图10所示。可以看出,
冷却孔直径增大后,主燃区内的·OH 质量分数迅

速提高。原因主要在于:经头部旋流器流入燃烧室

的空气量减少,主燃区当量比提高,燃烧反应速率加

快,火焰强度增强;加之冷却空气减少导致稀释效果

减弱,场内的·OH 质量分数相应提高。随着冷却

孔直径的增加,·OH 分布逐渐向火焰筒出口方向

扩散,这是因为主燃区的空气量减少,煤油液滴雾化

后未能充分燃烧,与冷却孔射流进气混合后在主燃

区下游进一步进行燃烧反应,·OH 分布相应向下

游方向扩展。

(a)D=0.5mm
 

(b)D=0.6mm

(c)D=0.7mm
 

(d)D=0.8mm

(e)D=0.9mm
 

(f)D=1.0mm
图10 冷却孔直径对燃烧室子午面·OH质量分数的影响

Fig.10Effectofcoolingholediameteronthedistributionof
·OHradicalatmid-sectionofcombustor

冷却孔直径对燃烧室子午面总温分布的影响如

图11所示。

(a)D=0.5mm
 

(b)D=0.6mm

(c)D=0.7mm
 

(d)D=0.8mm
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(e)D=0.9mm
 

(f)D=1.0mm
图11 冷却孔直径对燃烧室子午面总温分布的影响

Fig.11Effectofcoolingholediameteronthetotaltemperature
distributionatmid-sectionofcombustor

从图11可以看出,随着冷却孔直径从0.5mm
增至1.0mm,主燃区附近由2000K温区向2400K
温区过渡,主燃区温度明显升高;高温区不断向燃烧

室出口扩展,2000K温区向出口方向延伸,高温燃气

在火焰筒出口未能有效混合,导致出口温度分布中间

高、两侧低的特征趋势更显著,不利于形成均匀分布

的出口温度场,这与Pang等[22]的研究结果一致。
冷却孔直径对火焰筒近壁面温度评价指标Rt

的影响如图12所示。可以看出,当冷却孔直径从

0.5mm增加至1.0mm时,Rt分别降低了20.76%、

37.20%、47.05%、52.56%和57.89%。冷却孔直径

增加使得火焰筒近壁面的气体温度大幅降低,冷却

孔直径为1.0mm时,近壁面温度超过1223K的占

比仅有2.40%。这主要是由于冷却孔直径增大使

得壁面冷却空气量大幅增加,冷空气能够较好地黏

附壁面流动,防止高温燃气直接冲刷火焰筒壁面,使
得壁面得到良好的热防护。

图12 冷却孔直径对壁面温度评价指标Rt的影响

Fig.12EffectofcoolingholediameteronRt

2.2 冷却孔角度对燃烧室性能的影响

冷却孔角度主要控制冷却射流空气的水平分动

量和垂直分动量。冷空气能否在火焰筒壁面上形成

紧密贴壁的冷却气膜是影响壁面冷却效果的关

键[10]。高温合金GH536要求的连续工作环境温度

不超过1223K,因此以“上游冷却孔流出的冷却空

气能否较好地覆盖壁面,并与下级冷却孔流出的

冷却空气共同配合形成完整光顺的1223K温度

层”为判断壁面冷却效果的准则。冷却孔角度对

火焰筒外环、内环壁面温度的影响分别如图13和

图14所示。图中所示冷却孔编号对应冷却孔下游完

整/非完整覆盖1223K温度层。冷却孔出口温度

分布呈现明显的“烟囱状”温度层,随着冷却孔角度

的增加,烟囱状火炬尾迹由紧贴壁面发展至远离

壁面。

(a)λ=20°

(b)λ=40°

(c)λ=60°

(d)λ=90°

图13 冷却孔角度对火焰筒外环腔壁面温度的影响

Fig.13Effectofcoolingholeangleonwalltemperatureof

theouterliner

(a)λ=20°

(b)λ=40°
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(c)λ=60°

(d)λ=90°
图14 冷却孔角度对火焰筒内环腔壁面温度的影响

Fig.14Effectofcoolingholeangleonwalltemperatureof
theinnerliner

从图13可以看出,当冷却孔角度为20°、40°和

60°时,受到旋流高温燃气冲击壁面作用,火焰筒前

端的冷却效果均较差,冷却气膜未能对壁面形成良

好的覆盖;火焰筒后端的冷却效果均较好,形成了发

展光顺、厚度均匀的温度分层。当冷却孔角度为

90°时,火焰筒前端O1~O4段的气膜温度较低,冷
却效果较好;而在O5~O14冷却段,主流与冷却空

气换热剧烈,导致冷却孔出口的温度剧烈升高,未能

形成稳定的1223K温度层,壁面未能得到很好的

冷却保护。垂直冷却孔的布置能够改善火焰筒前端

高温旋流燃气直接冲刷壁面的问题,这与Ji等[19]的

研究结果基本一致。
从图14可以看出,冷却孔角度20°时,紧贴壁面

的温度层延展光顺,厚度均匀,1223K温度层完整

覆盖了I1~I14壁面冷却段。冷却角度增大至40°
和60°时,I1~I5段的冷却效果较差,这可能是冷却

角度增大导致空气的射流垂直分动量增大,一方面

贴附壁面流动能力较弱,另一方面阻碍了头部喉舌

出口空气沿壁面流动;I6~I14段未受到高温气体冲

刷,冷却效果良好。对比20°、40°和60°的壁面冷却

情况可知,随着冷却孔角度的增加,射流空气的垂直

分动量增加,沿壁面发展的温度层厚度不断增加,这
可能导致火焰筒出口的内外壁面温度分布不均匀。
冷却孔角度为90°时,I3~I4和I12~I14段的冷却

效果差,I1~I2和I5~I11段冷却出口附近的温度

较低,覆盖温度层厚度大幅增加。主要原因在于,冷
却孔角度为90°时,大部分内环冷却射流空气存在

逆向水平分动量,与上游冷却空气混合后,气流贴附

壁面流动速度降低。而该角度下垂直分动量非常

大,导致冷却空气向燃烧室内集中,与主流燃气发生

剧烈混合的同时补充氧气,造成未燃尽碳氢化合物

继续燃烧。
冷却孔角度对燃烧效率和未燃尽碳氢化合物

UHC摩尔分数的影响如图15所示。可以看出,当
冷却孔角 度 从20°增 加 至60°时,燃 烧 室 出 口 的

UHC摩尔分数从7.60×10-5增加至9.57×10-5,
燃烧效率从99.76%降低至99.72%。这是由于较

大的冷却射流角度使得冷却空气的垂直分动量较

大,温度较低的冷却空气与燃气主流混合造成火焰

淬息,UHC浓度升高,燃烧效率降低。而当冷却孔

角度为90°时,冷却空气射流垂直火焰筒壁面,在火

焰筒内外环壁面存在逆向射流进气,其与主流逆向

混合充分燃烧,出口UHC摩尔分数降低至3.37×
10-5,燃烧效率大幅提高至99.90%。

图15 冷却孔角度对燃烧效率和未燃尽碳氢化合物的

影响

Fig.15 Effectofcooling holeangleoncombustion

efficiencyandUHC

冷却孔角度对出口总温分布和ϕOTDF/ϕRTDF的影

响分别如图16和图17所示。

(a)λ=20°
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(b)λ=40°

(c)λ=60°

(d)λ=90°
图16 冷却孔角度对火焰筒出口总温分布的影响

 Fig.16Effectofcoolingholeangleonthetemperature
distribution

图17 冷却孔角度对出口ϕOTDF和ϕRTDF的影响

Fig.17EffectofcoolingholeangleonϕOTDFandϕRTDF

从图16和图17可以看出,冷却孔角度为20°、

40°和60°时,出口不同径向位置处的周向总温分布

较为均匀,出口ϕOTDF和ϕRTDF几乎保持不变。这主要

是由于冷却孔内流出的冷却空气大部分贴附壁面流

动,因而冷却射流空气穿透深度较浅,与燃气主流的

混合扰动能力较差,对火焰筒出口温度分布均匀性

影响较小。当冷却孔角度为90°时,冷却射流空气

与主流逆向流动,冷却空气与主流剧烈混合,出口

ϕOTDF和ϕRTDF分别降低至0.125和0.088,出口温度

分布的均匀性显著提高。
冷却孔角度对火焰筒近壁面温度评价指标Rt

的影响如图18所示。可以看出,当冷却孔角度从

20°变化至40°、60°和90°时,Rt分别增加了8.51%、

8.12%和38.28%。冷却孔角度增大,冷却空气射

流贴附壁面流动的能力减弱,未能在壁面上形成冷

却薄膜,造成壁面温度超过1223K的面积增加,壁
面冷却效果变差。冷却孔角度从40°增至60°时,温
度评价指标Rt略微降低,这可能是冷却射流空气垂

直分量增加,沿火焰筒壁面冷空气层逐渐增厚,导致

火焰筒出口段的冷却效果加强。

图18 冷却孔角度对壁面温度评价指标Rt的影响

Fig.18EffectofcoolingholeangleonRt

3 结 论

(1)随着冷却孔直径的增大,头部旋流器的流通

空气比例逐渐减小,壁面冷却孔内的空气流通量迅

速增加,燃烧室的总压损失逐渐降低,出口平均温度

和燃烧效率不断降低,燃烧室出口的温度场分布逐

渐恶化。冷却孔直径从0.5mm增加至1.0mm时,

ϕOTDF从 0.068 增 至 0.438,ϕRTDF 从 0.060 增 至

0.419,燃烧效率从99.94%降低至99.25%,总压损

失系数从7.82%降低至3.59%。
(2)冷却孔角度为20°、40°和60°时,火焰筒前端

受到高温旋流燃气直接冲击,冷却效果较差;火焰筒

中后段的冷却效果较好,形成了发展光顺、厚度均匀

的温度层。冷却孔内流出的冷却空气大部分贴附壁

面流动,对主流燃气的混合扰动能力较弱,出口

ϕOTDF和ϕRTDF几乎保持不变,对火焰筒出口温度分布
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的均匀性影响较小。
(3)当冷却孔角度为90°时,垂直布置的冷却孔

能够改善火焰筒前端高温旋流燃气冲刷壁面的问

题,但火焰筒中后段壁面的冷却效果恶化。90°的冷

却气射流与主流混合气逆向流动并充分混合燃烧,
燃烧效率大幅提高至99.90%。逆向流动导致冷却

空气与主流燃气剧烈混合,出口ϕOTDF和ϕRTDF分别降

低至0.125和0.088。
未来可针对多斜孔发散冷却结构,进一步开展

冷却孔角度组合方式及排列方式对燃烧室性能及壁

面冷却效果影响的数值模拟研究,得到适用于贫燃

预混燃烧室的最优发散冷却结构。
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