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旋流燃烧室不同孔型发散冷却特性的对比
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摘　　　  要：    针对旋流模型燃烧室开展了旋流冲击条件下不同发散冷却孔型（扇形孔和圆孔）传热特性的数

值及试验研究。通过稳态液晶测温技术考察了孔型及吹风比对冷却性能的影响。基于稳态数值模拟，完成

了不同孔型结构下冷却气流在壁面附近的流动对比分析。试验表明：扇形孔冷效分布特征与圆孔基本相同，

但面积平均冷效高出 40%左右。相比圆孔，扇形孔流动更易受旋流冲击的影响，导致冷效提高效果对吹风比

和位置的改变较为敏感。数值结果表明：扇形孔在角回流区具有更好的气膜覆盖和更多的冷气流量，相比圆

孔冷效提高最明显（冷效最高可提高 80%左右）；而在冲击区扇形孔冷气流量受到旋流的抑制更明显，冷效的

改善不明显。
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Abstract:   Numerical  and  experimental  studies  on  the  heat  transfer  characteristics  of  different
effusion  cooling  hole  configurations  under  swirl  impact  were  carried  out  in  a  swirl-stabilized  model
combustor.  The  influences  of  hole  configuration  and  blowing  ratio  on  cooling  performance  were
investigated by steady-state liquid crystal temperature measurement technology. Based on the steady-state
numerical simulation, the comparative analysis of the cooling air near the wall was performed for different
hole  configurations.  The  experiment  results  showed  that  the  distribution  characteristics  of  the  cooling
effectiveness  of  the  fan-shaped  hole  were  basically  the  same  as  those  of  the  cylindrical  holes,  but  the
average cooling effectiveness of the area was about 40% higher. Compared with the cylindrical holes, the
cooling air  flow of fan-shaped holes was more susceptible to the impact  of  swirling flows,  such that  the
improvement  of  cooling  efficiency  was  more  sensitive  to  the  change  of  blowing  ratio  and  position.  The
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numerical results showed that the fan-shaped hole had better cooling film coverage and more cooling air
mass flow in the corner recirculation zone, and the cooling effectiveness was the highest than that of the
cylindrical hole (the cooling effectiveness can be increased by about 80% at most). However, the cooling
air  mass  flow  of  the  fan-shaped  hole  in  the  impact  zone  was  more  obviously  inhibited  by  the  swirling
flows, and the improvement of cooling effectiveness was not obvious.

Keywords:   combustor cooling；swirl impingement；effusion cooling characteristics；
cooling structures；film flow

在航空发动机燃烧室冷却中，发散冷却（又称

全覆盖气膜冷却）是高效冷却技术之一，通过多

排微小冷却孔形成的气膜叠加覆盖可以通过较少

的空气量实现更好的气膜保护。

近年来，随着增材制造等工艺的出现，一些较

复杂的孔型开始被应用到燃烧室冷却中。因此国

内外对孔型的改变带来的冷效和流动差异进行了

大量研究[1-5]，发现采用异型孔能有效改善冷气气

膜覆盖，在壁面冷却效果改善上存在很大潜力。

但这些研究大部分都是在均匀主流下进行的传热

试验，而未考虑燃烧室内复杂流动的影响。

在燃烧室中，旋流常常被用来稳定火焰，但带

来的复杂流动使气膜所处环境与均匀主流存在很

大区别，并进而造成旋流流动下燃烧室壁面发散

冷却特性分布特征与常规均匀主流条件下存在极

大差异。Wurm等人 [6] 的研究表明旋流会对冷却

板表面局部吹风比（冷气流量）造成影响，并进而

影响到冷却效果。Andreini等人 [7-8] 发现旋流条

件下由于角回流的存在，即使在没有冷气覆盖的

冷却板前端绝热冷效仍不为零。Ji等人[9] 的研究

表明旋流冲击位置附近的冷效最差，主要是由于

旋流抑制了冷气的流动。

因此，虽然异型孔由于更好的气膜覆盖已经

开始被应用到发散冷却燃烧室中，但由于其冷气

出口动能较小，更易受到旋流作用，其对燃烧室

壁面尤其是局部高温区的冷效改善程度仍有待考

察。故本文通过稳态液晶测温和数值计算的方法

分别对圆孔和扇形异型孔结构发散冷却特性和冷

却气流动进行研究，考察旋流流动条件下不同孔

型发散冷却特性的差异。 

1    试验与数值研究方法
 

1.1   试验研究方法

环形燃烧室在航空发动机中得到了广泛的应

用，其流动具有明显的周期性。三喷嘴燃烧室能

刻画中心喷嘴流动的周期性流动，且能避免壁面

边界对影响[6]。图 1为本试验所研究的三喷嘴旋

流燃烧室，旋流器安装有六片轴向直叶片，叶片

安装角为 45°。旋流器外径 D为 48 mm，内径为

34 mm，旋流数为 0.86。旋流器间隔为 96 mm。燃

烧室宽度 288 mm，高度为 106 mm。

冷却板由聚氯乙烯打印，孔型和排布方式如

图 2所示。厚度为 3.3 mm的冷却板布置有孔径
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图 1    旋流模型燃烧室

Fig. 1    Swirl-stabilized model combustor
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图 2    冷却孔型及排布方式（单位：mm ）

Fig. 2    Hole structures and arrangements （unit：mm）
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1 mm、倾角 20°的圆孔 /扇形孔，扇形孔沿展向有

10°的扩张角。冷却孔均采用叉形排布，同一排相

邻孔间隔 4 mm，不同排间隔 8 mm。第一排孔距

冷却板前端 8 mm。

冷却板表面温度分布通过热色液晶（TLC）测
量。试验所用液晶型号为 LCR SPN100系列，其

显色范围为 303～318 K。因其测量结果受到拍

摄角度、环境光源等的影响，在试验前需要进行

标定。在冷却板测量表面布置 4个标定热电偶，

如图 3（a）所示。通过相机拍摄冷却板表面，并同

时记录热电偶数据，可得到液晶显色的色度值 H
与实际温度 T的关系曲线[10]，如图 3（b）所示。
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(b) 热色液晶标定曲线

图 3    热色液晶标定方法

Fig. 3    Calibration method of TLC
  

1.2   数值研究方法

数值研究采用耦合传热模型（conjugate heat
transfer, CHT）进行计算。计算域分为流体域与固

体域，出于周期性考虑，取中心喷嘴对应区域进

行研究，两侧壁面采用平移周期性边界条件。流

体域模型如图 4所示，模型采用六面体结构化网

格划分，壁面附近的气膜流动是本研究最关心的

区域，因而划分了边界层以提高计算精度。在进

行详细计算前，先对网格数变化（900、1 500、2 700 W）

对计算结果的影响进行了分析，结果表明当网格

数达到 1 500 W左右时，计算得到的壁面平均温

度趋于一致，认为该套网格达到了网格无关性。

采用 Fluent求解器进行数值计算。主流和冷

却空气入口为流量入口。出口为压力出口，压力

为大气压。流体域与固体域之间采用耦合型交界

面进行数据传输。流体为空气，固体为聚氯乙烯

（密度为 1 380 kg/m3，比热容为 810 J/（kg·K），热导

率为 1.2 W/（m·K））。湍流模型为结合增强型壁

面处理的 realizable k-ε模型。该模型已被证明在

旋流燃烧和传热的计算中均有较好的表现[11-13]。 

1.3   试验与数值计算工况

表 1给出了试验工况。由于吹风比是发散冷

却特性的重要影响因素[14]，研究中保持主流流量

和温度不变，改变冷却气流量以考察吹风比的影

响。吹风比定义如下：

M =
（ρU）cool

（ρU）main

=
mcoolAmain

mmainAcool
（1）

式中 Amain 为燃烧室截面面积，Acool 为冷却孔喉部

流通面积。
 
 

表 1    试验工况

Table 1    Experiment and calculation conditions

参数 数值及范围

主流流量/（g/s） 180

冷气流量/（g/s） 5～25

主流温度/K 315

冷气温度/K 300

吹风比 1.2～6.0
 

冷却效率是冷却效果的重要评估参数，其定

义为

η =
Tmain−Tw

Tmain−Tcool
（2）
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图 4    数值计算模型及网格

Fig. 4    Simulation geometry and mesh
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式中 Tmain 为主流温度，Tcool 为冷气入口温度，试验

中通过插入燃烧室内和冷气腔内的热电偶测量。

Tw 为壁面温度，采用热色液晶测温方法测量。数

值计算中，Tmain 和 Tcool 为边界条件，根据试验测量

值给定，Tw 为计算得到的壁面温度值。

图 5为吹风比 3.6工况下试验与数值计算得

到的圆孔平均冷效（ηave_span）沿轴向的变化曲线。
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图 5    数值模型验证

Fig. 5    Verification of simulation model
 

由图可知，虽然冷效数值存在一定偏差，但计

算结果与试验结果的趋势基本一致，冷效最低点

的位置也能够能到精准的预测。因此采用该计算

模型进行进一步研究。 

2    结果与讨论
 

2.1   旋流条件下不同孔型冷效的对比

图 6给出了圆孔和扇形孔冷却板表面冷效分

布。扇形孔和圆孔的冷效分布趋势相似。在旋流

冲击作用下，发散冷却板的绝热冷却效率沿轴向

呈现先减小后增大的趋势。在 Y/D在 0.5～1.0之

间存在局部高温区，这是由于旋流对壁面的冲击

作用导致该处冷却气流量的大幅下降，从而造成

该处冷效远低于壁面其他区域。值得注意的是，

由于相邻旋流干涉造成局部背压增大，使得冷却

气流量降低，因此高温区分布在两侧。

增大吹风比可以减小高温区的面积，这种影

响在低吹风比时（由 1.2增大到 3.6）较为明显，在

高吹风比时（由 3.6增大到 6.0）高温区面积则几

乎没有变化。

当吹风比由 1.2增大到 3.6时，圆孔和扇形孔

的冷效都有了较明显的提高。但当吹风比由 3.6

增大到 6.0时，圆孔冷效提高效果只在冷却板下

游观测到，而在上游不明显。这可能是由于吹风

比较高时，圆孔的冷却气流容易从壁面抬升，壁

面无法得到气膜的有效覆盖[15]。而在主气流下游

由于气膜叠加使得冷却气流不易抬升。相比之下，

扇形孔由于出口流速较低，不易出现冷却气膜抬

升现象。

η ⩽ 1.05ηmin

在此基础上，提取了扇形孔和圆孔的平均冷

效沿轴向的分布曲线，如图 7所示。由图 7可知，

受旋流冲击的影响，当 Y/D在 0.5～1.0之间时冷

效急剧减少，扩张孔冷效最低点位置落后于圆孔，

这可能是由于扩张孔冷气出口流速低，主流对壁

面的冲击点有所滞后。依据圆孔的轴向平均冷效

可将冷却板分为冲击区（IZ， ）、角回流

区（CRZ，冷却板前缘至冲击区）和气膜发展区

（DZ，冲击区至冷却板尾端） [9]。在角回流区和气

膜发展区扇形孔冷效提高较明显，而在冲击区较

小，说明在冲击区由于主流对冷却气流的抑制作

用导致冷效恶化要远强于孔型的影响。

为定量比较扇形孔相对于圆孔的冷效提高效

果，定义冷效提高系数
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图 6    吹风比与孔型对局部冷效的影响

Fig. 6    Influence of blowing ratio and hole structure on local cooling effectiveness
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∆η =
ηshaped−ηcylindrical

ηcylindrical
（3）

图 8比较了不同区域的冷效增长系数随吹风

比的变化。角回流区的提高效果最明显，在所有

吹风比下均是 3个区域中系数最大的。且该区域

的系数随吹风比增大而快速增大。这是因为在角

回流区，增大吹风比更容易出现气膜剥离现象，

因此冷却气流贴壁性较好的扇形孔在高吹风比时

更有优势。
 
 

1
0

0.4

0.2

0.6

0.8

1.0
角回流区, CRZ
冲击区, IZ
气膜发展区, DZ

2
M

Δη

3 4 5 6

图 8    不同区域冷效提高系数对比

Fig. 8    Comparison of improvement coefficient of cooling

effectiveness at different areas
 

冲击区在低吹风比下（1.2～2.4），提高效果不

明显，此时旋流的冲击作用导致的冷效恶化是主

要因素。气膜发展区扇形孔相对于圆孔冷效提升

了 30%左右，但由于气膜叠加导致此处覆盖较好，

所以吹风比的影响不大。

进一步对不同吹风比下的面积平均冷却效率

提高系数进行分析，如图 9所示。随着吹风比的

增大，面积平均冷效提高系数先增大后减小，最

高可达 48.6%。当吹风比较大时，扇形孔比圆孔

更快达到气膜的完全发展状态，导致吹风比再增

大对气膜冷却效果的改善不明显，因此冷效提高

系数出现下降的趋势。 

2.2   旋流条件下不同孔型气膜流动的对比

冷气的气膜流动是影响气膜冷却效果的重要

因素[16]。扇形孔相比于圆孔具有更好的气膜覆盖，

但在旋流影响下的研究还比较缺乏。对旋流条件

下扇形孔和圆孔的气膜流动状态进行研究，有助

于更好地理解旋流条件下扇形孔相对于圆孔的冷

效提高效果。

通过数值计算模拟了旋流流动（M=3.6）下的

发散冷却燃烧室主流空气流动状态，取燃烧室中

截面（X/D=0）进行分析，如图 10所示。图中，U为

燃烧室内轴向速度，Uref 为燃烧室平均速度。
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图 10    燃烧室主流空气流动-基于燃烧室中截面（X/D=0）

Fig. 10    Mainstream flow of combustor at the plane （X/D=0）
 

由旋流器形成的高速旋流撞击冷却壁面，撞

击位置如图所示（以流线斜率的拐点作为旋流冲

击位置），由于圆孔冷气出口流速大，抑制了旋流

近壁面的流动，造成旋流冲击位置相比于扇形孔
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图 7    圆孔与扇形孔冷效沿轴向变化趋势对比（M=3.6）

Fig. 7    Comparison of spanwise average efficiency of cylindrical

and fan-shaped holes （M=3.6）
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图 9    吹风比对冷效提高系数的影响

Fig. 9    Influence of blowing ratio on improvement coefficient of

cooling effectiveness
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有所前移。而冲击点的偏移也导致圆孔与扇形孔

冷效最低点的位置有所差异。同时在切应力的作

用下，在 Y/D<0.5的区域形成了回流区。而当

Y/D>1.0，主流流动方向与气膜基本相同，对气膜

的发展和叠加影响不大。

图 11给出了圆孔和扇形孔在 M=3.6工况下

冷却气流在壁面附近的流动。由于气膜发展区

（DZ, Y/D>1）中的冷却孔冷气流动状态与均匀主

流类似，而该状态下的发散冷却研究已比较完备，

因此仅讨论角回流区和冲击区的气膜流动情况。
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图 11    近壁面气膜流动对比-基于燃烧室中截面（X/D=0）

Fig. 11    Comparison of near-wall coolant film flow at the plane

（X/D=0）
 

图 11中第一排孔位于燃烧室中的角回流区，

喷出的冷气一部分受主流流动的影响掺混进角回

流区的流动，从而实现对冷却板前端的冷却效果，

使得即使在冷却孔前也能有冷气覆盖，这是旋流

燃烧室中特有的现象。

此外，另一部分冷气仍沿着壁面流动，在孔后

形成一定的冷气覆盖，值得注意的是，和均匀主

流条件下的气膜冷却相类似，圆孔发散冷却在较

高吹风比旋流流动下，冷气也出现了气膜剥离现

象，即由于冷气出口动能较大，使得冷气喷出后

脱离了壁面，流动一段距离后才落回壁面，造成

冷却孔后壁面无法得到充分的冷气覆盖，受到高

温主流影响而造成冷效降低[17]。而扩张孔冷气出

口流速较低，气膜覆盖效果较好，未观察到明显

的气膜剥离现象，因此在冷却板前端的冷却效果

要比圆孔好得多。

在冲击区圆孔与扇形孔的气膜流动比较相似，

因此在冲击区扇形孔冷效相比于圆孔提升不大。 

2.3   旋流条件下冷气流量分配的对比

冷却气流在孔内的表面传热是发散冷却具有

较好的冷却效果的重要因素[18]，冷却气流的流量

对表面传热量有决定性影响。虽然研究进行了绝

热近似，没有考虑对流传热的影响，但可以通过

冷却气流分配进行研究，从而评估圆孔与扇形孔

在旋流冲击下的表面传热性能。

旋流冲击会导致冷却壁面背压的不均匀，造

成冲击点附近冷气流量衰减，并进而影响到气膜

冷却和表面传热效果。在吹风比为 3.6工况下，

对冷却气流的孔内流量分配进行了研究，如图 12
所示。为方便对比圆孔与扇形孔的流量分配，以

整体的平均冷气流量为标准对每一排孔的流量进

行了无量纲化。图中，mave_span 为同一排孔的平均

冷气流量，mave_overall 为总的冷气平均流量。
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图 12    冷气流量分配对比

Fig. 12    Comparison of coolant distribution
 

结果表明，旋流流动导致冲击区（IZ）内冷气

流量急剧下降。而这既会冲击区气膜覆盖的恶化，

也会造成表面传热量的减少，影响冷却效果。

扇形孔由于冷气出口流速较低，受到旋流的

影响更明显，在冲击区内损失了近 63%的冷气流

量，而圆孔仅为 28%。因此扇形孔在冲击区对于

冷效的提高是有限的。

但扇形孔的优点在于对角回流区和气膜发展
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区的保护。在该区域内扇形孔的冷气量大于圆孔，

尤其是在角回流区更明显。因此扇形孔在角回流

区的冷效提高是最明显的。 

3    结　论

本文通过热色液晶测温方法对采用圆孔和扇

形孔的旋流燃烧室发散冷却特性进行了试验研究，

同时结合数值计算对比了两种结构的气膜流动和

冷气流量分配，从气膜冷却和对流传热的角度分

析了旋流影响下圆孔与扇形孔冷却的冷却效果，

得出以下结论：

1） 受旋流流动影响，冷却板表面存在局部高

温区，孔型变化对高温区形状和位置的影响不大。

总体来说，扇形孔面积平均冷效比圆孔高 40%，但

不同区域的提高程度有所差别。

2） 角回流区扇形孔的冷效提高最明显，且随

吹风比增大而增大，最高可达 80%。因为在角回

流区扇形孔气膜不易抬升，且冷气流量更大。

3）  冲击区扇形孔冷效提高效果不明显。因

为扇形孔出口流速较低，受到旋流冲击作用更明

显，导致气膜覆盖效果变差以及冷气流量锐减。

总体来说，扇形孔对冲击区冷效的改善较差，

而对角回流区和气膜发展区的保护较好。
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