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摘　　　要：数值研究了在燃烧室实际工作条件下，多斜孔壁冷却燃烧室和机加环气膜冷却燃烧室的流动、

换热特性，比较分析了内、外壁温度场以及冷却流量的变化．研究发现，采用多斜孔壁后，壁面冷却效果得到

强化，相比机加环气膜冷却燃烧室，燃烧室前段壁温略有升高，而后段受到气膜冷却效果增强的影响，壁面温

度有所降低，壁面温度梯度明显减小．流量系数明显减小，冷却空气量降低２３％，用于组织燃烧用气量增加．
多斜孔壁冷却技术可以为高温升燃烧室的发展提供有效的冷却技术．
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　　随着高温升燃烧室技术的发展，组织燃烧所
需用气量不断增加，可用于冷却的空气量相应减
少，给燃烧室冷却带来了一定的困难［１－２］．解决这
一问题的一个有效的方法就是发展复合冷却技

术，多斜孔壁冷却形式具有冷却气耗量小，冷却效
率高的特点，成为替代机加环气膜冷却结构的高

效冷却形式．
多斜孔壁冷却形式为在燃烧室壁面上开大量

密集分布的气膜斜孔，形成完整覆盖的冷却气膜，
其换热形式包含了冷侧、气膜小孔内对流换热和
热侧的气膜冷却这三种冷却方式．影响其冷却性
能的几何参数主要包括孔径、孔间距、孔排距和排
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布形式等．国内学者针对不同参数影响开展了深
入研究，胡娅萍等［３］利用平壁模型研究了多斜孔
孔径、孔间距变化以及孔排规律对换热特性的影
响，陈炎等［４］对多斜孔壁复合冷却对流换热系数
进行了数值研究，徐剑等［５］研究了多斜孔冷却火
焰筒平板模型的壁温梯度和冷却效率分布，上述
研究以及相关结论主要针对平板模型，在均匀来
流的条件下得到．而真实燃烧室工作环境下，流动
与换热极为复杂，对壁面冷却将带来显著影响．董
志锐等［６］研究了在考虑孔内、外表面对流换热及
外表面热辐射复杂边界条件下的多层多孔壁温度

场的计算模型，并计算验证了其正确性；朱长青
等［７］对钻孔式气膜冷却火焰筒的壁面温度进行了

数值研究；韩振兴等［８］采用二维轴对称模型，用有
限元素法，以气膜冷却火焰筒外环整体为对象进
行了壁温分布计算．党新宪、张荣春等［９－１０］则分别
对双旋流与驻涡燃烧室的壁温特性进行了实验研

究．研究发现，燃烧室内部气流压力变化剧烈，流
动具有较强的涡旋，压力场与速度场分布极为复
杂，导致壁面温度场出现对应复杂变化．
可以看出，针对多斜孔壁平板模型和燃烧室

温度场的研究已分别得到开展，但是将多斜孔壁
应用于燃烧室的研究开展较少．本文用多斜孔壁
替代传统的机加环气膜冷却结构，在燃烧室的真
实工作条件下，对多斜孔壁燃烧室的流场、温度场
进行了数值模拟研究，并与机加环燃烧室进行了
比较．

１　物理模型

本文研究的机加环气膜冷却燃烧室（定义为
燃烧室 Ａ）结构如图１（ａ）所示，计算模型为环形
燃烧室单头部模型，包括扩压器、气动喷嘴，、涡流
器、文氏管和挡溅盘等部件．火焰筒内外环各有一
排主燃孔和掺混孔，５～６排气膜冷却孔．图１（ｂ）
给出了本文研究的多斜孔壁燃烧室（定义为燃烧
室Ｂ），其基本结构与燃烧室Ａ 相同，只是内外壁
冷却结构采用多斜孔壁代替了机加环气膜冷却结

构．本文定义燃烧室内、外壁内侧与过主燃孔与掺
混孔中间纵截面的交线为ｌｉｎｅ　１，定义燃烧室内、
外壁内侧与过主燃孔中心纵截面的交线为ｌｉｎｅ　２，
如图１中所示．
图２中以燃烧室Ｂ外壁面多斜孔壁为例，对

多斜孔壁的几何参数加以说明．多斜孔采用错排
分布，斜孔直径为０．７ｍｍ，斜孔倾角α为２０°，孔间
距Ｐ＝６ｍｍ，孔排距ｓ＝３．５ｍｍ，壁厚δ＝１．５ｍｍ．

图１　模型结构图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｅｓ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌｓ

图２　多斜孔壁孔排示意图

Ｆｉｇ．２　Ｈｏｌｅ　ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ　ｏｎ　ｅｆｆｕｓｉｏｎ　ｗａｌｌ

图３给出了燃烧室Ｂ整体网格，计算网格采
用结构化与非结构化混合网格，在壁面附近，气膜
孔周围以及主燃区等温度、速度梯度变化较大的
区域进行网格加密，斜孔内采用结构化网格，网格
加密，以提高计算精度和准确性．网格单元总数为

４８０万．

图３　计算网格图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｅｓｈｅｓ

３３８
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３　计算模型与网格划分

３．１　紊流模型

本文利用Ｆｌｕｅｎｔ软件进行数值模拟，流场模
拟采用ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）κ－ω 紊流模
型进行，该模型中考虑了正交发散项，从而使方程
在近壁面和远壁面都适合．
κ，ω方程对应的输运方程如下：


ｔ
（ρｋ）＋


ｘｉ
（ρｋｕｉ）＝


ｘｊ

Γｋ ｋｘ（ ）ｊ ＋Ｇｋ－Ｙｋ＋Ｓｋ （１）


ｔ
（ρω）＋


ｘｉ
（ρωｕｉ）＝


ｘｊ

Γωωｘ（ ）ｊ ＋Ｇω－Ｙω＋Ｄω＋Ｓω （２）

　　上述方程均采用二阶迎风差分格式进行离
散，解收敛的判断标准是相对残差小于１×１０－４．
两相流计算采用颗粒随机轨道模型，在全流

场中采用拉格朗日方法离散相模型描述雾化后燃

油液滴的运动．
对壁面和燃气介质而言，随着温度的升高，辐

射换热增强，其对温度场的影响是不能忽略的．本
文通过辐射、对流、导热传热耦合求解，得到燃烧
室壁面温度场分布，辐射模型选取 ＤＯ（ｄｉｓｃｒｅｔｅ
ｏｒｄｉｎａｔｅ）模型．

３．２　燃烧模型

本文燃烧模型采用非预混燃烧ＰＤＦ（ｐｒｏｂａ－
ｂｉｌｉｔｙ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ）数学模型，此模型需求解
一个或两个守恒量（混合分数）的输运方程，而不
必求解燃烧过程中单个组分方程．在相同扩散率
的假设下，平均混合分数ｆ输运方程


ｔ
（ρｆ）＋

Δ

·（ρｖ　ｆ）＝

Δμ
σｉ

Δ

（ ）ｆ ＋Ｓｍ＋Ｓｕｓｅｒ
（３）

式中Ｓｍ 指由液体燃料滴或反应颗粒传入气相中
的质量，Ｓｕｓｅｒ为用户自定义的源项．
燃烧计算中，燃油喷射方式为采用压力雾化

锥形喷嘴，喷雾半角为４５°，喷油量为０．０７ｋｇ／ｓ
燃料为煤油，其成分为Ｃ１２Ｈ２３，模型进口参数如
表１所示．

表１　进口边界条件

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

温度／Ｋ 压力／ＭＰａ 流量／（ｋｇ／ｓ）

进口 ８６０　 ３．２　 ３．２

４　结果与分析

４．１　内、外壁面温度场

图４中分别给出了采用不同冷却结构的燃烧
室Ａ，Ｂ中外壁面温度分布．

图４　外壁温度分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ　ｏｕｔｅｒ　ｗａｌｌｓ

图４（ａ）中，在燃烧室Ａ前段，外壁面温度分
布周向较均匀．气膜孔出口处壁面温度较低，但
是，在两段气膜的搭接处，气膜没有形成有效搭
接，壁面温度明显升高，在燃烧室后段，冷却气流
量减小，气膜长度缩短，冷却效果降低，使得燃烧
室后段对应位置壁温出现波动．壁面温度分布与
左渝钰等［１１］、苏克［１２］中数据一致．图４（ｂ）中，燃
烧室Ｂ外壁面前端温度较高，这是由于此处尚没
有形成有效气膜覆盖，沿轴向气膜覆盖效果逐渐
增强，使得壁温降低．壁面温度轴向、径向变化小
于燃烧室Ａ，使得壁面温度梯度减小．在主燃孔
（掺混孔）之间，气膜冷却效果沿轴向逐渐叠加，形
成了两个基本对称的条状低温区．
图５中分别给出了采用不同冷却结构的燃烧

室Ａ，Ｂ中内壁面温度分布．其分布规律与外壁面
相同，温度略高于外壁．
观察发现，燃烧室 Ａ，Ｂ中，在主燃孔与掺混

４３８
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图５　内壁温度分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ　ｉｎｎｅｒ　ｗａｌｌｓ

孔位置下游，都出现了高温区域，后者更加明显．
这是由于大孔的存在中断了气膜的发展，另外，大
孔后端存在低压区，抽吸气流，破坏了气膜层也导
致了壁温升高．

４．２　燃烧室壁面沿程温度分布

为了便于对燃烧室壁温进行细化分析比较，
图６中给出了燃烧室 Ａ，Ｂ中外壁面特征线１，２
上沿程温度分布，图中以燃烧室Ｂ为例，给出了
特征线位置图，图中横坐标为无量纲坐标．
可以看出，在燃烧室 Ａ中，外壁面特征线１

上的温度沿程起伏变化，在燃烧室前段壁面变化
较小，此处处于主燃孔之前，尚未进入主燃区；而
在燃烧室后段，壁温沿程变化剧烈，这是由于对应
区域接近两段气膜搭接区域，气膜覆盖失效导致
的．特征线２上温度变化趋势与１相同，但是由于
其直接经过主燃区中心，温度明显高于１．采用多
斜孔壁后，燃烧室Ｂ外壁面温度相比燃烧室Ａ变
得平缓，特征线１上，相比燃烧室 Ａ，温度波动明
显减小，在多斜孔气膜作用下，壁温逐渐降低．特
征线２由于经过主燃孔，在主燃区附近温度较高，
而后迅速降低，壁面温度在主燃孔后沿程逐渐降

图６　燃烧室外壁面特征线上壁温轴向变化

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ

ｏｎ　ｏｕｔｅｒ　ｗａｌｌ

低．相比燃烧室Ａ，壁面温度前段较高，而后段则
较低，温度波动明显减弱，符合Ｓｅｌｌｅｒｓ［１３］提出的
多斜孔壁气膜叠加，冷却效果逐渐增强的特征．采
用多斜孔壁有效降低了壁面温差，减小了壁面热
应力．
图７中给出了燃烧室Ａ，Ｂ内壁面特征线１，２

上沿程温度分布．图中以燃烧室Ｂ为例，给出了
特征线位置图．其温度变化趋势与图６中外壁面
规律相同，燃烧室Ｂ相比燃烧室 Ａ，受到多斜孔
壁气膜冷却沿程冷却效果逐渐增强的影响，内壁
面温度前段略高，而后段较低．

图７　燃烧室内壁面特征线上壁温轴向变化

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ

ｏｎ　ｉｎｎｅｒ　ｗａｌｌ

４．３　燃烧室冷却气流量变化

燃烧室Ａ中采用了传统的机加环气膜冷却
形式，气膜孔径较大，冷却气流量约为燃烧室头部
进气量的３３％．而采用多斜孔壁后，孔径减小，流
量系数降低，冷却气量相比燃烧室 Ａ 减少了约
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２３％，而掺混空气量几乎不变，这使得组织燃烧用
气量显著增加，为燃烧室温升提高提供了有利的
条件．

５　结　论

本文数值研究了机加环气膜冷却燃烧室与多

斜孔壁冷却燃烧室的流动与换热特性，得到如下
结论：

１）采用多斜孔壁代替机加环气膜冷却结构
后，燃烧室流量系数明显减小，冷却空气量降低约

２３％，燃烧组织用气量增加，为提高燃烧室温升提
供了有益的基础．
２）采用多斜孔壁代替机加环气膜冷却结构
后，燃烧室前端壁温有所升高，依然保持在材料许
用温度范围内，后段壁温则明显降低，同时有效改
善了燃烧室后段的壁温分布．使得壁面温度分布
均匀性提高，减小了壁面热应力．
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