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发散小孔精细化排布对火焰筒
冷却性能的影响
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摘　　　  要：    针对某中心分级旋流燃烧室火焰筒切向发散冷却中的壁温不均匀性问题，通过数值模拟方法

研究了发散小孔排布对冷却性能的影响规律。基于单管燃烧室近壁流场特性，提出了分区精细化排布策略：

在高温热斑区（轴向 1/4～2/3处）设置加密区，在其前后分别布置稀疏区和过渡区。在保持总冷却气量不变

的前提下，通过减小加密区孔间距（从基准方案的 11倍孔间距优化至 8倍孔间距），并相应调整稀疏区和过

渡区的孔间距分布。研究结果表明，加密区孔间距缩小可显著降低壁温峰值（最高降幅达 50 K）并减小高温

区面积；过渡区采用渐缩孔间距设计能有效增强气膜连续性，使壁温梯度降低至 44 K/cm以下，满足火焰筒的

热防护要求。优化后的排布方案使综合冷却效率提升至 74%，为旋流燃烧室火焰筒冷却结构设计提供了重

要的理论依据和技术支撑。
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Effect of effusion hole arrangement pattern on
combustion liner cooling performance
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Abstract:   The  wall  temperature  non-uniformity  issue  in  tangential  effusion  cooling  for  a  swirl
combustor flame tube was addressed. Numerical simulations were employed to investigate the influence of
effusion hole  arrangement  on cooling performance.  A zoned refinement  strategy was proposed based on
near-wall  flow  characteristics:  establishing  a  dense  zone  in  the  high-temperature  hotspot  region  (axial
1/4—2/3 position) with sparse and transition zones at both ends. While maintaining constant total coolant
flow rate，the hole spacing in the intensified cooling zone was reduced from 11 times the hole diameter in
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the baseline configuration to 8 times the hole diameter in the optimized configuration，with corresponding
adjustments  made  to  the  hole  spacing  distribution  in  both  the  sparse  and  transition  zones.  Results
demonstrated  that  the  reduced  hole  spacing  in  the  dense  zone  significantly  decreased  the  peak  wall
temperature  (up  to  50  K  reduction)  and  the  high-temperature  area，while  the  tapered  hole  spacing  in
transition zones enhanced film-cooling continuity， lowering wall  temperature gradient below 44 K/cm to
meet  thermal  protection  requirements.  The  optimized  configuration  achieved  74%  overall  cooling
efficiency，providing both  theoretical  foundation and technical  support  for  swirl  combustor  liner  cooling
design.

Keywords:   effusion cooling；combustor liner；hole arrangement；cooling efficiency；
swirl combustor

燃烧室被誉为航空发动机的“心脏” [1]，燃烧

室作为发动机的核心部件，其寿命直接取决于火

焰筒的耐久性[2]。火焰筒的服役寿命则与其冷却

结构的性能紧密关联，因此深入研究燃烧室火焰

筒壁面的冷却性能至关重要。

对于先进燃烧室，最常用的冷却方式为发散

冷却[3]，即在火焰筒壁面上加工大量密布的直径

很小的孔，冷却介质在火焰筒外侧与机匣的环形

通道中流动时，在压差作用下渗入多孔火焰筒壁

内，在火焰筒内侧形成均匀的保护气膜，阻隔高

温燃气和金属壁面的直接接触[4]。发散冷却已经

在世界上最主流的民用航空发动机如 GE90和

Leap的主燃烧室火焰筒上得到了应用[5]。

燃烧室火焰筒的发散冷却机制与均匀主流工

况下的平板冷却存在显著差异。现代先进燃烧室

多采用旋流维持火焰稳定性，但此类旋流会引发

旋涡破碎、旋进涡核等复杂三维流动现象[6-7]。常

规平板发散冷却研究基于均匀流场，难以反映燃

烧室实际流动特性，导致其规律无法直接应用于

火焰筒设计。因此，亟需探究结构参数与气动参

数在真实燃烧室流场中对火焰筒发散冷却性能的

作用机制。

针对实际燃烧室旋流流场对发散冷却性能的

影响机理，国内外学者已开展广泛的研究。Kian-
pour等[8] 研究了在实际燃烧室不同冷却孔结构下

的冷却特性。发现在最先进的贫燃燃烧室中，旋

涡流来稳定火焰，但这种强烈的旋涡流会导致与

火焰筒壁面上的冷却流发生强烈的相互作用。这

种复杂的三维流场对于正确预测火焰筒的热防护

是不可忽视的。Wurm等 [9-11] 最早开始关注燃烧

室内旋流主流与发散冷却气膜的相互作用。研究

结果指出旋流流场导致冷却板壁面发散冷却的局

部吹风比发生改变，尤其是在旋流冲击壁面区域，

当地吹风比急剧降低，冷却射流被抑制无法喷出，

因而冷却效率急剧降低。Lu等 [12] 研究了非反应

态工况下不同旋流角度对燃烧室中流场分布，传

热系数分布的影响。研究发现旋流射流冲击于火

焰筒壁面会形成局部高传热区，传热系数峰值随

着旋流角度的增加向上游移动，此外传热系数峰

值的大小也随着旋流角度的增加而增加。Patil、
Sedalor等 [13-14] 采用实验和数值方法研究了旋转

流动对火焰管热侧壁传热的影响。研究表明，传

热系数随进口雷诺数的增加而增大，增量逐渐减

小，换热峰值位置不变。Andreini等 [15] 做实验研

究了燃烧室内的流动及传热状况，讨论了旋流器

头部压降的影响。经 PIV流场测量结果观察，从

旋流器出口的射流冲击到火焰筒壁面上，在冲击

滞止区下游的轴向速度存在高梯度，进而导致了

椭圆形高传热区域的存在[16]。Dong等 [17] 通过实

验和数值方法揭示不同旋流数和平均吹气比下的

射流冷却特性，并对旋流作用下的火焰筒近壁流

场进行了分区，分为内再循环区（IRZ）、角循环区

（CRZ）、冲击区（IZ）和发展区（DZ）。结果表明，

近壁面流场的不均匀性阻碍了冷却介质从火焰筒

壁内流出，特别是在撞击区侧，导致流动换热增

加，无法形成冷却气膜。

针对实际燃烧室流场下对发散冷却性能的影

响，不少学者聚焦于发散小孔的结构参数和气动

参数进行了研究。芦翔等[18] 采用红外热成像技

术探究旋流冲击下不同孔型发散冷却壁面耦合传

热特性，对比考察了不同冷气压降下圆孔、扇形

孔和扩张孔的发散冷却特性。结果表明由于旋流

冲击效应，壁面出现局部低冷效区域，且与孔型

无关；冷却孔型和冷却空气压降的差异会导致最

低冷效点位置发生迁移。Ji等 [19] 对燃烧室在实

际反应流下的冷却性能进行了实验和数值研究。

利用红外热像仪测量了多孔壁面的温度分布，探
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索冷却注入方向对射流冷却效果和火焰-冷却相

互作用的影响。在 30°倾角冷却孔方案中，由于

旋流冲刷在火焰筒上，造成的冲击区域冷却保护

不足。90°倾角孔比 30°倾角孔整体冷却效率更高，

这是因为孔内对流流动的空气量更大，从而将热

负荷转移到火焰筒上。120°倾角孔具有抵抗被主

流冲击火焰筒壁的潜力，特别是当冷却剂量足够

时，其整体冷却效果最高。Mazzei等[20] 对发散冷

却进行了优化设计，指出优化方向。通过一维计

算分析了冷侧对流传热、孔内对流传热、热侧气

膜冷却和冷侧辐射散热这 4个部分所占比例情况。

结果显示孔内对流传热占比最高超过 40%，发散

气膜冷却只占 10%～30%左右，冷侧对流换热占

20%左右，因此提出可以关注冷侧对流传热的强

化，比如利用复合冷却方式等。

综上所述，在实际的燃烧室流场中，火焰筒近

壁面流场存在角回流区、冲击区、发展区这 3个

区域，在冲击区旋流气流会冲击到火焰筒内壁上，

会造成火焰筒出现局部热斑问题，学者仅从发散

小孔自身结构参数和气动参数入手，解决火焰筒

壁温不均匀性问题，但对于火焰筒壁上发散小孔

的排布方面所做工作很少，因此本文针对高温升

燃烧室模型，探究实际燃烧条件下发散小孔精细

化排布对冷却性能的影响规律，为实际燃烧室流

场下的火焰筒冷却结构设计提供理论依据。

 1    研究对象和方法

 1.1   物理模型

本文采用的基准物理模型如图 1所示，基于

同心圆式主副模分区燃烧组织方案，物理模型由

头部法兰、机匣以及火焰筒构成，燃烧室火焰筒

为圆形，火焰筒长度为 210 mm，外直径为 218 mm，

壁厚为 2 mm，火焰筒和机匣之间的环腔高度为

10 mm。旋流器分为主模和副模 ，叶片厚度为

1.25 mm。主模旋流器设计有 18个直叶片，叶片

角度为 60°，非旋空气占比 1/3，主油设计有 18个

空气助雾化直射喷嘴，喷射角度与轴向方向夹角

为 15°。副模旋流器设计有 16个直叶片，叶片角

度为 32°，出口收敛角度为 90°，只有一个喷雾锥

角为 75°的离心式雾化喷嘴，如图 2所示。
 
 

主模喷嘴

副模喷嘴

图 2    主副模结构示意图

Fig. 2    Schematic diagram of the main and

pilot module structure
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图 3为本文火焰筒上切向发散冷却孔结构示

意图，其中火焰筒内径为 D，冷却孔孔长为 L，冷
却孔径 d=0.55 mm；与轴向方向上的倾角 =15°；
有效孔壁切向距离 =0.55 mm。
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图 3    切向发散冷却孔结构示意图

Fig. 3    Schematic diagram of tangential effusion cooling hole

configuration
 

 1.2   参数定义

气膜综合冷却效率是表示壁面气膜冷却效果

的，其定义如下：

η =
Tmain−Twall

Tmain−Tcool
（1）

式中 Tmain、Twall 和 Tcool 分别为主流燃气温度、火

焰筒壁面温度和冷却气体温度。

综合冷却效率 ηoverall 代表了在一定范围内的

整体冷却效果，通过对指定区间内测量点的温度

进行面积加权平均计算得出，面积加权平均综合

冷却效率的定义如下[21]：

 

进口段

Z

Y
主模旋流器

燃气出口空气进口

副模旋流器

环腔流道发散小孔火焰筒

机匣 收敛段

图 1    物理模型示意图

Fig. 1    Schematic diagram of the physical model
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ηoverall =
w Tmain−Twall

Tmain−Tcool

/w
dX （2）

火焰筒壁面温度梯度定义如下：

dTw =

∣∣∣∆Ti, j

∣∣∣
∆xi, j

（3）

∆Ti, j ∆xi, j式中 为火焰筒壁面相邻 i、j两点的温差，

为火焰筒壁面相邻两点间距，其中 i=j−1。
 1.3   求解方法及边界条件的设定

k-ε
本文计算通过 ANSYS Fluent进行数值模拟

分析，湍流模型选择 Standard  模型，壁面函数

选用标准壁面函数[22-24]，采用 Coupled算法，其中

压力项离散为 Standard格式，动量、能量和密度

方程以及湍动能和湍流耗散率的离散格式均选

用 2阶迎风格式。燃油雾化模型选择离散相模型

（DPM）；燃烧模型选用概率密度函数（PDF）模型；

辐射模型采用离散坐标（DO）模型。气体设置为

理想气体，气体比热容选择分段多项式线性拟合

公式。燃料选用航空煤油，火焰筒使用的材料为

高温合金 GH 3536[25]。计算物理模型的工况条件

如表 1所示。
  

表 1    工况条件

Table 1    Boundary conditions

参数 数值

空气流量/（kg/s） 4.887 5

燃油流量/（kg/s） 0.190 61

进气温度/K 900

进气压力/MPa 3.042 4

主模燃油占比/% 86

副模燃油占比/% 14
 

 1.4   网格划分及其无关性验证

本项目采用 Fluent Meshing 进行网格划分，选

用六面体核心非结构化网格（Hexcore）方法。计

算域涵盖了火焰筒内部流道、冷却孔区域，并明

确了边界的设置，入口采用质量流量进口边界，

出口设置为压力边界，通过热-流-固耦合方式分

别划分流体域与固体域网格，并在火焰筒热侧、

冷侧和发散小孔关键区域实施加密，整体计算域

网格如图 4所示，所有体网格的正交质量均保持

在 0.2以上。

为了验证计算模型的网格无关性，本研究分

别采用了 3套不同规模的网格方案进行数值计算，

网格总数依次为 1 504万、2 045万和 2 477万。

图 5展示了 3种网格下得到的火焰筒外壁面沿轴

向的平均壁温分布曲线。通过对比可知，1 504万

网格的计算结果与另外两套更密网格的结果存在

较明显偏差，尤其在火焰筒高温区域的一致性较

差；而 2 045万与 2 477万网格所得到的壁温分布

曲线基本重合，两者差异很小，最大相对偏差为

1.9%。综合考虑计算精度与效率，最终选用 2 045
万网格开展后续全部数值模拟工作。

为验证本文数值模拟方法对实际燃烧条件下

火焰筒冷却性能的准确性，本研究基于课题组前

期的同轴双旋流单管燃烧室试验（如图 6（a）所示）

开展系统性对比验证。验证试验系统由前测量段、

试验段与后测量段组成，其中试验段以火焰筒为

研究对象，其几何结构与测点布置见图 6（b）：火
焰筒长度为 210 mm，外径为 169 mm，壁厚为 2 mm，

环腔高度为 8 mm；壁面布置直径为 0.55 mm、倾

角为 15°的叉排发散冷却孔，并采用点焊方式沿

轴向设置多个 K型热电偶用于测量壁温。

数值模拟采用的几何模型与试验件的实际结

构保持完全一致。验证所采用的试验工况为：进

气温度为 700 K，进气压力为 2 MPa，空气流量为

3.7 kg/s，油气比为 0.032 6，其中副油占比 14%。本

文选取试验中 8个轴向位置（如图 6（b）中 1～8）
上的壁温测点数据，与相同工况下数值模拟的对

应结果进行对比分析，以评估数值模型的准确性。

 

质量流量进口 压力出口

近壁面网格

图 4    整体计算域网格划分

Fig. 4    Mesh generation of the entire computational domain
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图 7展示了数值模拟（图例中 CFD表示）结

果与试验测量结果（图例中 EXP表示）的对比情

况。计算结果表明：数值模拟能准确捕捉火焰筒

壁温沿轴向的典型分布特征，即先升高后降低的

变化趋势；虽然计算值整体略高于试验值，但计

算值和试验值最大相对误差控制在 4.3%以内，且

在壁温最高处，相对误差在 2%以内，这能在后期

对加密区壁温数据的有效性得到了保障。该偏差

主要源于计算模型中未考虑火焰筒材料的表面辐

射特性，属于合理误差范围。

这一验证结果证实了本文数值方法在模拟燃

烧室复杂热环境下的适用性，为后续冷却性能研

究提供了可靠的分析工具。

 2    火焰筒热斑特性与冷却分区划分

燃烧室流场中近壁面流场存在角回流区、冲

击区、发展区这 3个区域，在冲击区旋流气流会

冲击到火焰筒内壁上，造成火焰筒壁局部高温热

斑，本文就高温热斑的区域作为发散小孔的加密

区域，但如何定义高温热斑的范围，即定义加密

区，本文需要探究燃烧室在不同工况下的火焰筒

外壁的壁温分布情况。

基准模型在最大工况下，高速气流从燃烧室

头部进入，经过旋流器流入到燃烧室内部与煤油

进行燃烧，燃烧形成的高温燃气，以旋流气流的

形式冲击到火焰筒壁上，分别在火焰筒壁面上形

成 4个局部热斑，图 8为 900 K进气温度下最大

况时火焰筒壁温分布云图，在温度云图中，坐标

轴分别代表火焰筒的径向（X）、周向（Y）和轴向（Z）
方向。为便于分析温度分布，将火焰筒展开平面

划分为 4个象限，这 4个热斑分别位于整个圆形

火焰筒的第 1象限、第 2象限、第 3象限和第 4
象限，热斑分布特征为第 1象限的热斑覆盖面积

最大，壁温峰值也最高，而其余象限热斑覆盖面

积较小，壁温峰值也低于第 1象限的峰值温度，因

此可以将第 1象限的热斑覆盖范围作为燃烧室热

斑的覆盖范围。

在燃烧室最大工况条件下（进气压力为 3.042 4
MPa、空气流量为 4.887 5 kg/s、燃油流量为 0.190 61

 

1

(a) 同轴双旋流单管燃烧室试验示意图

(b) 试验段火焰筒热电偶排布示意图

2 3 4 5 6 7 8

图 6    同轴双旋流单管燃烧室试验系统示意图

Fig. 6    Schematic diagram of the co-axial dual-swirl single-can

combustor experimental system
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图 7    数值模拟方法验证

Fig. 7    Numerical simulation method validation
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kg/s，油气比为 0.039），为系统研究进气温度对火

焰筒热斑分布的关键影响，本文重点考察了 4种

进气温度为 700、800、900 K和 1 000 K工况下的

壁温特性。如图 9所示，火焰筒外壁面温度分布

云图清晰表明，热斑轴向覆盖范围从 112d～263d

（700 K）逐渐前移至 103d～263d（1 000 K）；温度

区间从 760～1 040 K（700 K）显著扩大至 1 040～

1 350 K（1 000 K），其热斑峰值温度增幅达 310 K。

由此可知，进气温度的提升意味着燃烧反应起始

的能量水平更高，这大幅提升了燃烧效率与释热

率，导致燃气温度升高，进而增强了向壁面的对

流与辐射换热强度，使得热斑范围大面积扩展，

壁温温升显著上升，这充分验证了进气温度是影

响热斑特性最关键参数之一[26]。

进气流量的大小也一定程度上影响着燃烧室

的流场和近壁面的温度场，本文在保持进气总温

（900 K）和油气比（0.039）不变的条件下，基于基

准流量（4.887 5 kg/s）进行了等比缩放（比例系数

1.1），另外设置了进气流量为 4.442、5.376 3、5.913 9
 kg/s的 3个工况。为避免流动结构发生显著变化，

要维持燃烧室入口马赫数相似，根据工程热力学

公式，当进口马赫数和进口温度一定时，进口压

力与进气流量成正比，所以进口压力根据进气流

量进行调整。详细边界条件如表 2所示。
 
 

表 2    不同进气流量下的燃烧室运行工况参数

Table 2    Combustor operating conditions at different air

mass flow rates

进气流量/（kg/s） 进口压力/MPa 燃油流量/（kg/s）

4.442 0 2.765 8 0.173 28

4.887 5 3.042 4 0.190 61

5.376 3 3.346 6 0.209 67

5.913 9 3.681 3 0.230 64
 

不同进气流量工况下，火焰筒外壁面温度分

布云图如图 10所示。随着进气流量的增加，高温

区域（热斑）呈现明显的扩展趋势，具体表现为热

斑面积增大，且轴向覆盖范围变长。从最小进气

流量为 4.442 kg/s到最大进气流量为 5.913 9 kg/s，
热斑的轴向覆盖范围由 107d～240d扩大至 104d～
262d。尽管热斑的空间分布范围变化显著，但不

同流量工况下的壁面温度变化区间相对稳定，整
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图 9    不同进气温度下的火焰筒壁温分布云图

Fig. 9    Contour plots of wall temperature distribution under

different inlet air temperatures
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体温度范围基本维持在 940～1 300 K之间。由此

表明，不同的进气流量会改变燃烧室内的流场结

构，进一步影响高温燃气的流向和对壁面的冲击

位置，最终共同导致热负荷在分布的差异。

为研究油气比对火焰筒壁温分布的影响，在

固定进气流量（4.887 5 kg/s）及主副模燃油分配比

例（86%/14%）的前提下，设置了 4个油气比（FAR）

工况（0.033、0.036、0.039、0.042），其对应的详细

边界条件与计算当量比（Φ）如表 3所示。所有工

况均处于贫油燃烧状态，覆盖了实际燃烧室从中

低功率到高于设计点的功率的工况范围。

图 11展示了不同油气比条件下火焰筒外壁

面的温度分布云图。随着油气比的增大，燃料燃

烧更为充分，释放的热量增加，导致火焰筒壁面

高温区域的范围和温度均显著上升。热斑的轴向

覆盖范围从油气比为 0.033时的 105d～218d，扩
展至油气比为 0.042时的 103d～263d；同时，壁面

温度区间也从 939～1 300 K（油气比为 0.033）扩

大至 940～1 329 K（油气比为 0.042），热斑峰值温
 

表 3    不同油气比下的燃烧室运行工况参数

Table 3    Combustor operating conditions at

different fuel-air ratios

油气比
燃油

总流量/（kg/s）
主模燃油

流量/（kg/s）
副模燃油

流量/（kg/s）
计算

当量比

0.033 0.161 29 0.138 71 0.022 58 0.485

0.036 0.175 95 0.151 32 0.024 63 0.529

0.039 0.190 61 0.163 92 0.026 69 0.574

0.042 0.205 28 0.176 54 0.028 74 0.618

 

壁温/K

(a) 进气流量为4.442 kg/s

(b) 进气流量为4.887 5 kg/s

(c) 进气流量为5.376 3 kg/s

(d) 进气流量为5.913 9 kg/s
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图 10    不同进气流量下的火焰筒壁温分布云图

Fig. 10    Contour plots of wall temperature distribution under

different air mass flow rates
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度提升约 30 K。上述变化表明，油气比的增加显

著加剧了火焰筒的热负荷，对其冷却设计提出了

更高要求。

综上所述，本文通过系统研究不同油气比、进

气流量及进气温度等多工况参数对燃烧室热负荷

的影响，明确了高温热斑在火焰筒壁面的分布规

律。基于大量数值模拟结果，最终确定物理模型

中高温区稳定轴向覆盖范围为 103d～263d（约占

火焰筒轴向长度的 1/4～2/3区间）。据此，本文将

发散冷却小孔排布策略划分为 3个关键区域：以

103d～263d为核心范围的加密区，以及位于其前、

后两侧稀疏区，具体分区设计方案如图 12所示。

 
 

前稀疏区

103d 160d 118d
后稀疏区加密区

图 12    发散小孔排布轴向分区示意图

Fig. 12    Schematic of axial zoning range for

effusion hole arrangement

 3    发散小孔排布的优化

在不改变冷却气量的条件下，仅改变火焰筒

壁上发散小孔的排布，将原有的等距排布重新设

计，将更多的冷却气量设计在加密区内，保证足

够的冷却气量来冷却原有的高温热斑，相应的稀

疏区，进行冷却气量的调整，减少冷却气量，这部

分减少的气量就用于加密区的冷却。

表 4为 4种方案的发散小孔加密区的排布设

计参数，4种方案是通过不断减小加密区发散小

孔的轴向间距，但周向一圈的发散小孔数不变，

在冷却气量保持一定的情况下，发散小孔孔径保

持在 d=0.55 mm，定义加密区的孔间距为 s，加密

区的发散小孔个数增多，相应的前稀疏区和后稀

疏区的发散小孔个数等比例的减少，稀疏区的孔

间距比 s/d控制在 13～15。
 
 

表 4    发散小孔排布方案设计参数

Table 4    Design parameters of effusion hole arrangement

设计方案 轴向孔间距比（s/d） 轴向排数 每排周向孔数

基准方案 11 14 100

方案 1 10 16 100

方案 2 9 18 100

方案 3 8 20 100
 

不同排布设计方案的火焰筒外壁面温度分布

特征如图 13所示，火焰筒峰值温度沿轴向方向上

的温度曲线如图 14所示，随着加密区发散小孔的

排布越密，火焰筒壁温峰值有所降低，高于 1 200 K
的高温热斑面积有所减少。

方案 1的加密区轴向间距缩减至 10d后，高

温区域（高于 1 200 K）面积明显降低，峰值温度降

低 10 K。然而，加密区前侧周向高温区域出现拓

宽现象，这归因于前排气膜覆盖不充分。与基准

方案相比，方案 1通过等比例减少前/后稀疏区孔

数，仍使前稀疏区低温区域面积优于基准方案，

表明稀疏排布在低温区具备有效的气膜维持能力。

值得注意的是，方案 1在加密区与后稀疏区衔接

处新生成了 1 150 K的局部高温区，揭示该过渡区

域需保持较高孔密度以抑制高温。

方案 2进一步将加密区轴向间距压缩至 9d，
使高于 1 200 K区域面积显著缩减，峰值温度降

低 30 K，但高温区轴向位置前移，形成前宽后窄

的热斑形态。该现象源于前稀疏区过度稀疏的排
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图 11    不同油气比下的火焰筒壁温分布云图

Fig. 11    Contour plots of wall temperature distribution under

different fuel-air ratios
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布导致其末端气膜无法有效覆盖加密区起始段，

引发局部高温。同时，方案 2后稀疏区出现更严

重的高于 1 150 K区域，再次验证加密区-后稀疏

区的过渡段需维持适度孔密度。

方案 3将加密区间距降至 8d，虽保持与方案

2相同的峰值温度和轴向位置，但因后稀疏区排

布过于稀疏，导致高于 1 200 K高温区大面积出现，

此结果超出火焰筒热防护允许阈值。

图 15展示了 4种设计方案的综合冷却效率

分布特性。4种方案的综合冷却效率沿轴向呈先

降后升趋势：在 Z/d=80位置，主/副模高速旋流携

高温燃气干扰冷却流气膜层，导致冷却效率显著

下降；而在高温区（103d～263d），其综合冷却效率

仍能维持在 70%以上。对比分析表明：随着孔间

距减小，加密区气膜覆盖效果有所提高；在前稀

疏区到加密区之间的过渡区（Z/d=80），孔排布密

度降低导致抗冲刷能力减弱，各方案冷却效率较

基准方案逐渐降低。对比计算的火焰筒平均综合

冷却效率，基准方案的平均综合冷却效率为 71.7%，

3个优化方案的平均综合冷却效率分别为 73.2%、

72.8%、70%，显然方案 1的优化效果最好。
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图 13    不同设计方案的壁温分布云图

Fig. 13    Contour plots of wall temperature distribution for

different design schemes
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图 14    不同设计方案壁温分布曲线图

Fig. 14    Wall temperature distribution curves for

different design schemes
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综上所述，随着加密区发散小孔孔间距的逐

渐减小，火焰筒峰值温度降低，高温区区域面积

减小，但加密区越密集的孔排布，会使得稀疏区

得不到足够的气膜保护，就会出现局部高温区域，

这是火焰筒热防护不可以接受的。在前稀疏区的

前侧（0～50d）的气膜覆盖基本不受主流流场的扰

动，贴壁的主流燃气温度也较低，所以仅需较少

的冷却孔就能形成很好的热防护，而在前稀疏区

与加密区之间的过渡区（60d～103d），这部分温度

不是很高，但是由于高温燃气对从发散小孔出来

的冷却气流形成很大的干扰，极大的恶化了冷却

效果，这部分气膜覆盖不好，会造成接下来后面

高温区域的形成，这部分孔排布也要更为紧密。

而在加密区（103d～263d），越为紧密的孔排布，显

然高温区区域面积越小，峰值温度越低，其综合

冷却效率也越来越高。在后稀疏区与加密区之间

的过渡区（263d～316d），这段的主流燃气温度仍

然很高，如若气膜孔排布太过稀疏，这段会出现

局部高温。在后稀疏区后侧（316d～381d）综合冷

却效率会随着孔间距的减小而降低，这段的气膜

覆盖基本不受主流燃气的干扰，主流燃气的温度

也不高，因此仅需较为稀疏的孔排布就可以形成

很好的热防护。

为使得从发散小孔射出的冷却气膜在火焰筒

壁上连续地覆盖，实现火焰筒壁面上气膜的全覆

盖，需在稀疏区和加密区之间设计一个过渡区。

方案 4是在方案 1加密区孔间距为 9d的基础上，

设计了前后过渡区，过渡区的发散小孔的孔间距

从稀疏区到加密区逐渐变小的趋势，且保持孔间

距比梯度变化量为 0.5，如图 16所示。

图 17是方案 4的火焰筒外壁面温度分布云

图，由图看得，方案 4高温区域大面积降低，高温

峰值温度降低了 50 K，高温区的形状为中间宽两

头窄的形状，火焰筒壁温更加均匀，从图 17可以

看出火焰筒壁温梯度相比基准方案大大降低，且

燃烧室火焰筒壁温梯度降至 40 K/cm（见图 18），

 

前稀疏区 后过渡区 后稀疏区前过渡区 加密区

53d 160d 53d 65d50d

图 16    方案 4的发散小孔排布分区示意图

Fig. 16    Zoning configuration of effusion cooling holes for

project 4
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图 17    方案 4的壁温分布云图

Fig. 17    Temperature contour plot for project 4 cooling

configuration
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图 18    壁温分布梯度对比

Fig. 18    Wall temperature gradient profiles
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图 19    综合冷却效率对比

Fig. 19    Conjugate cooling efficiency curves for

design schemes
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满足热防护要求[3]，从气膜综合冷却效率图 19可

以看出，方案 4在加密区的冷却效率提高到 80%

左右，在最低点冷却效率也有所增高，这说明在

加密区和前稀疏区设计一个过渡段，会大大削弱

主流流场对冷却气膜的扰动，增强气膜覆盖在火

焰筒壁面上的连续性，但气膜综合冷却效率仍存

在着先降低，再逐渐增高的趋势，这说明旋流流

场对火焰筒壁面上的冲刷仍十分厉害，严重干扰

着气膜的覆盖，气膜覆盖不全的区域就会产生高

温区。

 4    结　论

本文针对某中心分级旋流燃烧室火焰筒壁面

热防护需求，基于近壁流场特性与热负荷的分布，

提出了分区差异化的发散冷却孔排布优化策略，

并通过数值模拟方法研究了不同排布方案下的发

散冷却性能。主要结论如下：

1） 基于旋流燃烧室近壁流场分区特性，计算

出由其直接导致的高温热负荷分布。通过建立高

温热斑区轴向定位方法，确定加密区位于火焰筒

轴向 1/4～2/3处，将火焰筒划分为加密区、稀疏

区及过渡区，突破了传统均匀排布方式的局限性，

实现了冷却气量的高效分配。

∇

2） 加密区的孔间距比 s/d不超过 10时，火焰

筒峰值温度和高温区域显著变小；稀疏区的孔间

距比 s/d保持在 13～15，仍能维持此处低温区有

效的热防护；过渡区采用渐缩孔间距设计，孔间

距比变化梯度 （s/d）为 0.5，可增强气膜覆盖连续

性，降低平均壁温梯度。

3）  优化设计方案 4使火焰筒壁面高温区域

面积大幅缩减，高温峰值温度较基准方案降低达

50 K，平均综合冷却效率提升至 74%，最高壁温梯

度降至 40 K/cm，满足火焰筒材料的热防护要求。

4）  本研究详细分析燃烧室近壁复杂旋流流

场，从而计算出由其直接导致的高温热负荷分布,
依据热负荷分布结果，进行逆向设计，精细化布

置孔排布的冷却策略，这为强旋流燃烧室在有限

冷气量条件下实现高效冷却提供了工程实用设计

方法。
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