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摘 要：为了进一步提高燃气轮机燃烧室冷却效率，采用热流固耦合方法以及Realizable k-ε模型，

在两种吹风比下，对4种不同布局的切向发散冷却结构的流动和传热特性进行了对比分析。研究结果表

明，在吹风比 2.2时，冷却射流之间相互独立，孔布局对切向发散冷却结构的影响较小。在吹风比 10.4
时，正对排列结构的冷却射流交叉互补，更易形成全覆盖冷却气膜；而采用交叉排列结构由于各排冷却

射流互相叠加，抬升涡增强使得冷却射流脱离壁面，导致展向均匀性变差且综合冷却效率降低。沿轴向

等间距比“前密后疏”排列的综合冷却效率峰值更高。正对且等间距排列结构具有最佳的冷却效果，随

着吹风比的增大，综合冷却效率提升幅度最大为 17.6%，比交叉排列的两种结构综合冷却效率高出约

46%。基于模拟结果拟合了正对且等间距孔布局的首排孔冷却效率关联式，试验值与模拟结果的误差在

±2%以内。
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Abstract：In order to further improve the cooling performance of gas turbine combustion chamber， the flow 
and heat transfer characteristics of four different arrangements of tangential effusion holes were compared and ana⁃
lyzed by using the conjugate heat transfer method and Realizable k-ε model under different blow ratios. The re⁃
sults show that the cooling jets are independent of each other， and the effusion hole arrangements have little effect 
on the overall cooling effectiveness at the blow ratio of 2.2. As the blow ratio increases to 10.4， the cooling jets of 
the front-to-back-aligned arrangement cross and complement each other， making it easier to form a full-cover⁃
age cooling film. The overall cooling effectiveness is significantly improved with the front-to-back-aligned ar⁃
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rangement， while the cross-aligned arrangement increases the lifting height of the cooling jets due to the interac⁃
tion between the adjacent rows of cooling jets. This results in poor spreading uniformity and overall cooling effec⁃
tiveness. Equal spacing along the axial direction results in higher peak overall cooling effectiveness than the ar⁃
rangement of “dense front and sparse rear”. The arrangement with front-to-back-aligned and equal spacing has 
the best cooling performance. And as the effusion cooling consumption increases， the overall cooling effectiveness 
increases by a maximum of 17.6%， which is about 46% higher than that of the two cross-aligned arrangements. 
The correlation equation for the overall cooling effectiveness of the first row of holes was fitted based on the simu⁃
lation results for the arrangement of front-to-back and equal spacing aligned. The correlation was in good agree⁃
ment with the experimental results with a relative error of less than 2%.

Key words：Gas turbine；Hole arrangement；Tangential effusion；Overall cooling effectiveness；Conju⁃
gate heat transfer

1 引 言

发散冷却作为燃气轮机中常见的冷却方式之

一，是燃烧室火焰筒和透平叶片不受高温烧蚀的重

要保障。透平叶片冷却面临的主要挑战是透平入口

温度随着燃气轮机等级发展逐渐升高［1］。而对于燃

烧室而言，为了满足低排放的贫预混等燃烧技术的

发展，可用于火焰筒冷却的空气量越来越少，这对火

焰筒的冷却同样带来了严峻挑战［2］。因此，更为合理

的燃烧室冷却系统才能实现低冷却空气量下的高效

热防护。

发散冷却作为燃气轮机先进的冷却技术之一，

低耗气量、高冷却效率等特点极大地满足了先进燃

烧室的冷却设计需求。但通过大量研究可以发现，

发散或气膜冷却的基础研究往往是基于平板，与燃

烧室火焰筒形状有着显著差异。Cheng 等［3］采用数值

模拟探究了不同靶面曲率对湿空气冲击冷却效果的

影响，研究结果证明了曲率在冲击冷却中的重要性。

目前还没有模型曲率在发散或气膜冷却中的相关文

献，但针对发散冷却在圆筒上的研究，Michel 等［4-6］采

用 LDA 和 PLIF 研究了带复合角的发散孔火焰筒的流

动特性以及主/次流间的相互作用。研究结果表明，

火焰筒发散孔的复合角使得附壁的冷却气膜产生强

烈旋流，同时气膜厚度和湍流强度均一定程度增大，

有效提高了火焰筒发散冷却效率。Chin 等［7-9］针对燃

烧室火焰筒冷却设计提出了切向进气发散孔的概

念，该发散孔具有极小的倾角和较大的复合角，切向

入射的冷却射流使得其沿螺旋线前进所形成的气膜

越旋越贴壁。汪涛等［10］采用热流固耦合方法对顺排

切向发散燃烧室火焰筒壁温进行了模拟研究，随着

冷却气膜的发展，冷却效率沿轴向逐渐升高，最高将

近 90%。从上述研究中可以发现，对于基于圆筒带复

合角的发散冷却，其流动和传热特性与早期文献中

平板冷却［11］并不相似。

除发散孔自身结构参数外，孔间距和排布方式

同样对整体冷却效率有着重要影响。Lin 等［12］对带

复合角发散孔的横向间距和纵向间距进行了实验研

究，结果表明孔间距是影响绝热冷却效率分布的关

键因素，采用不同的孔排列方式是优化燃烧室火焰

筒的有效途径之一。李广超等［13］通过实验研究发

现，随着孔间距的增加，径向平均冷却效率逐渐减

小。针对孔排布的研究中，单位面积上的孔数量往

往不固定，这对于确定冷却流量下的火焰筒冷却优

化的参考意义不大。

本文利热流固耦合的数值计算方法，对前期基

于火焰筒的切向发散冷却结构［14］进行进一步研究，

在孔数量一定的情况下分析切向发散孔布局对冷却

性能的影响，以及不同吹风比对冷却性能的影响。

2 物理模型和计算方法

2.1 几何模型及网格划分

为充分模拟燃烧室空气分配，图 1（a）为本文研

究的模型结构，空气逆流进入环腔，一部分通过发散

孔进入火焰筒内形成贴壁冷却气膜，第二部分沿环

腔流出。由于在实际燃烧室中，第二部分空气是用

于头部燃烧器内与燃料进行预混，因此可以认为第

二部分流出空气与主流进气质量流量相等（忽略燃

料量）。火焰筒直径为 50mm，长 100mm，环腔高度为

5mm，壁厚均为 2mm。图 1（b）为切向发散冷却孔示

意图，其中切向距离为 1mm，复合角为 75°。
考虑燃烧室火焰筒头部往往温度更高，在不采

用头道气膜的情况下，在轴向方向上，发散孔的“前

密后疏”排列是值得考虑的一种排列方式；在横向方

向上，正对排列和交叉排列同样存在不同影响。本
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文研究的各模型沿周向上均匀分布 30 孔，沿周向共 8
排。孔布局主要有以下四种，具体布局示意如图 2 所

示。在轴向间距上，Case 1，3 为等间距排布，Case 2，4
为前密后疏排列；在轴向对齐方式上，Case 1，2 为交

叉排列，Case 3，4 为正对排列。

数值计算模型包括冷却筒、主流和冷却流。为

了节省计算资源，模型沿周向采用了周期性边界条

件，实际计算域为整个冷却筒的 1/10。模型网格均由

Fluent Meshing 生成，且整体采用六面体网格。所有

壁面附近的网格均采用了一定程度的加密，以保证

边界层第一层网格 y+值趋近于 1.0，从而满足湍流模

型计算要求。为平衡计算精度和计算资源，针对

Case 4 一共建立了 5 套网格，网格总数分别为 203 万，

320 万，461 万，539 万和 650 万，模型网格生长率均为

1.15，网格节点数沿轴向和周向均呈比例增加。在

5% 的冷却空气流量下进行，并选取面平均冷却效率

作为评价指标，网格无关性验证结果如图 3 所示。

461 万，539 万和 650 万网格的误差均在 0.6% 以内，误

差较小，最终用于模拟的各模型网格数均在 460 万

左右。

2.2 边界条件及参数定义

本次模拟研究的工况表如表 1 所示。主/次流分

别为 600K 高温空气和 300K 常温空气，边界条件选择

速度入口。主流出口边界选择压力出口，冷却环腔

出口选择质量流量出口，两侧周期边界选择旋转周

期性边界。冷却筒内外壁面与发散孔表面均为流固

热耦合壁面，其余壁面均为绝热。空气热物性通过

基于 NIST 数据库的 REFPROP 软件计算得到，并通过

Fluent 中材料物性输入的多段线性法（Piecewise-lin⁃
ear）进行给定。

通过改变冷却空气流量占比来调节试验中的冷

却吹风比，吹风比的定义为

M = ( ρv ) e
( ρv ) 0

（1）
式中 ρ 为流体密度，v 为流体速度，下角标 e 和 0 分别

代表发散冷却孔和高温主流。

根据燃烧室流动特征，压缩空气由环腔逆流，少

部分通过发散孔进入火焰筒进行发散冷却，另大部

分进入头部燃烧器。忽略极少的燃料流量，则可以

认为冷却环腔出口空气应与主流流量一致，即

m 0 = m c - m e （2）

Fig. 2　Hole arrangements for four cases

Fig. 3　Grid independence test

Table 1 Operating conditions

Parameter
Coolant temperature Tc/K

Mainstream temperature Tg/K
Mainstream velocity v0/（m∙s-1）

Effusion consumption φ/%
Blowing ratio M

Value
300
600
15

5，20
2.2，10.4

Fig. 1　Geometry of the computational model



孔布局对切向发散结构综合冷却效率的影响第 44 卷  第 5 期 2023 年

2204069-4

式中 m 为质量流量，下角标 c 代表环腔冷却空气

进口。

通 过 改 变 发 散 冷 却 耗 气 量（Effusion consump⁃
tion）调节试验中的吹风比，发散冷却耗气量定义为

φ = m e
m 0

（3）
因此，吹风比又可以化简为与发散冷却耗气量

相关的计算式，即

M = (m/A ) e
(m/A ) 0

= m e
m c - m e

∙ A c
A e

= φ
1 - φ

A c
A e

（4）
式中 A 为流通面积。

通过式（4）可以发现，在冷却空气进口面积与发

散孔总流通面积比一定的情况下，吹风比与冷却空

气流量呈对应关系。

冷却效果采用无量纲的归一化参数综合冷却效

率进行评价，它表征了冷却剂将壁面与主流隔离产

生的冷却效果，主/次流的温度和壁面温度均可以直

接测量。其定义为

η = T0 - Tw
T0 - T c

（5）
式中 T 为热力学温度，下角标 w 代表冷却壁面。

面平均冷却效率的定义为

η a - ave = ∫ηdA

A
（6）

无量纲流速的定义为

v̄ = v
v0

（7）

3 计算结果与分析

3.1 数值模拟验证

选取 Case 4 对所采用的数值模拟方法进行了实

验验证。实验流程如图 4 所示，采用了与实际燃烧室

相同的逆流式进气［15］。实验系统包含两股气流：主

流路和冷却流路，它们均为压缩机产生的压缩空气，

流量分别由 2 个转子流量计测得。主流由 35kW 电加

热器进行加热升温，在经过整流板后进入试验段。

冷却流采用逆流式进入冷却环腔，一部分冷却空气

通过发散孔进入冷却筒内，另一部分剩余冷却空气

从冷却环腔下游流出。主流出口流量采用带有温度

压力补偿的涡街流量计测得，通过主流出口管路的

电动调节阀控制流量，达到调节进入发散孔的冷却

空气比例。8 支 N 型热点偶对壁温进行测量，2 支 K
型热电偶分别测量主/次流入口温度，同时采用中波

红外热像仪 Telops FAST M200 来拍摄冷却筒壁面

温度。

FAST M200 最大温度范围为-20~2500℃，精度为

1℃或 1%（以较大者为准）。30℃下热灵敏度达 0.018℃，

红外光谱为 1.5~5.1μm。红外热成像仪的像素间距

为 15μm，分辨率为 640×512。
冷却壁面埋入 8 支 N 型热电偶，在 10～25min 试

验段达到稳态后，用红外热成像仪和热电偶记录目

标壁的温度，校准结果如图 5 所示，通过校准点拟合

红外热成像仪和热电偶之间的相关性。在测量的温

度范围内采用线性拟合，相对误差不超过±4%。

采用 Kline 等［16］提出的方法，对试验中的综合冷

却效率进行了不确定度分析。在该试验中，不确定

度主要来自于主流空气温度、冷却空气温度和墙壁

温度的测量。因此，其不确定度计算公式为

∆η
η

= ( )∂η
∂T g

2
∆T 2

g + ( )∂η
∂T c

2
∆T 2

c + ( )∂η
∂Tw

2
∆T 2

w

η

= ∆T 2
g (Tw - T c )2

(T g - T c )2 (T g - Tw )2 + ∆T 2
c

(T g - T c )2 + ∆T 2
w

(T∞ - Tw )2

（8）
在试验工况中，主流空气温度、冷却空气温度和

壁面温度的单个不确定度分别为 ±1.3K，±1.3K 和

±8.0K。因此，试验数据计算得到综合冷却效率的不

确定度为 3.2%。

数值模拟采用商业软件 Fluent进行，采用有限体

积法求解可压缩雷诺平均的 N-S 方程。湍流模型选

择 Realizable k-ε 模型，根据前人相关研究［17-19］，Real⁃
izable k-ε 模型在气膜冷却这种复杂流动中具有较好

的模拟效果。为了验证数值模拟的有效性，对不同

的湍流模型进行了对比，在选择 Standard 或 Realiz⁃
able k-ε 模型时，近壁区域均采用增强壁面函数。如

图 6 所示，冷却效率云图由标定后的红外热像仪提供

数据处理得到，实验中的冷却效率可以看到“两侧

低、中间高”的趋势，其主要原因是由于红外测温表

面为弧形，天顶角使得表面定向发射率发生变化而

产生误差［20］。因此，红外窗口中心轴线作为特征线

进行比较，如图 6（b）所示，横坐标为相对轴向位置，d

为发散孔直径。所有湍流模型平均冷却效率的趋势

与实验结果基本相同，SST k-ω 模型模拟结果整体偏

低；k-ω 模型结果与实验结果存在一个交点，前后均

逐渐偏离；标准 k-ε 预估结果相对准确，但在中间区

域存在局部的高估值。只有 Realizable k-ε 模型与实

验结果完全吻合，误差在 5% 以内。因此，选择 Real⁃
izable k-ε 模型作为数值模拟中的湍流模型。
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3.2 流场特性

如图 7 中的 Case 4 所示，对第二排和第三排孔所

在横截面的数据进行了处理，图 8 为相应位置的无量

纲速度和速度矢量分布云图。在吹风比较小时 M=

2.2，在发散孔附近存在明显的单涡［21-22］，沿着流向的

发展单涡的抬升高度并不明显。增大吹风比至 M=
10.4，如图 8（c），（d）所示，所有结构的单涡抬升高度

明显增加；在第三排发散孔附近，Case 3，4 的抬升涡

逐渐消失，冷却空气速度与壁面相切，基本形成附壁

流动气膜。可以发现，Case 3，4 的发散孔出口速度比

Case 1，2 的相对低一些，原因在于 Case 3，4 的发散孔

均为正对排列，冷却空气在环腔逆流，上游发散孔受

下游孔的影响所导致。

图 9 为沿径向选取一条特征线进行径向速度分

布比较，包括 X/d=45，60，75 和 90 这 4 个轴向位置，具

体位置如图 7 中红线所示，横坐标为相对径向位置，R

为冷却筒半径。径向速度为负值表明当地流体沿径

向脱离壁面，反之为指向壁面；在正负径向速度交替

的位置即为抬升涡核心区域。冷却吹风比越大，径

Fig. 4　Experimental facilities

Fig. 5　Calibration of the infrared thermal imager
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向速度的极小值越小。在吹风比 M=2.2 时，4 种布局

结构的径向速度基本相同；在图 9（c）中 Case 4 呈现不

同趋势的原因是，选取的特征线在 Case 4 的 X/d=75
处恰好位于发散孔附近。图 9（b）中的 Case 2 在吹风

比 M=10.4 下出现了极大径向速度，其原因同样是特

征线位于抬升涡所在位置。

在较小吹风比 M=2.2 时，各布局结构的径向速度

无明显差异。增大吹风比至 M=10.4，Case 3，4 在各个

轴向位置的径向速度绝对值显著更小，径向的流动

相对较弱；在中下游位置 X/d=90 处，Case 3，4 的径向

速度趋近于零。这意味着冷却筒内无明显的射流抬

升，冷却空气与中心主流的掺混作用也更弱，有利于

冷却空气形成保护气膜。

通过计算冷却空气的质量分数占比得到相应的

体分布云图，如图 10 所示，冷却空气质量分数越高表

明局部与主流的掺混越少，低质量分数区域越小，表

Fig. 8　Dimensionless velocity and vectors distribution

Fig. 7　Schematic of slicing position

Fig. 6　Turbulence model verification
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明主/次流掺混区越小。在吹风比 M=2.2 时，4 种布

局结构不存在显著差异，冷却空气基本从第三排孔

开始形成全覆盖气膜，但整个近壁区域冷却空气质

量分数并不高，冷却气膜厚度相对较小；但当吹风比

M 增大至 10.4，各布局结构的冷却气膜厚度有所

增大。

在吹风比 M=10.4 时，Case 3，4 的组分分布与

Case 1，2 出现显著差异。Case 3，4 的气膜厚度相对

较小，但近壁区域冷却气膜的组分浓度更高；Case 1，
2 的冷却气膜厚度较大、更弥散。Case 3，4 基本在第

二排发散孔处即形成了全覆盖气膜。

3.3 综合冷却效率

图 11 为各布局结构的综合冷却效率云图，主流

为沿 X 轴正向。在低吹风比 M=2.2 下，Case 1，2，4 的

综合冷却效率分布相似，Case 3 中部的综合冷却效率

稍高一些。在高吹风比 M=10.4，Case 3，4 在第 2 排发

散孔后冷却效率迅速升高，其主要得益于全覆盖冷

却气膜的形成。图 12 为沿轴向的综合冷却效率散点

分布图，对于某一轴向位置，散点分布越离散（“曲

线”越宽）意味着该轴向位置的展向均匀性越差；反

之，散点越集中，展向均匀性越好。

在吹风比为 2.2 时，4 种布局结构的展向均匀性

无明显差异，Case 1，2，4 的综合冷却效率也基本相

同，沿轴向交替领先。Case 3 的综合冷却效率要明显

Fig. 10　Mass fraction of coolant

Fig. 9　Radial velocity at different positions
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高于另外 3 种结构，最高提升约 6.5%。吹风比增大至

10.4，Case 1，2 的综合冷却效率出现上升平台，冷却

效率在整个切向发散冷却段基本不变，冷却效果出

现恶化，即吹风比增大至 10.4 对 Case 1，2 结构产生了

负面影响。其主要原因根据图 10（b）中的冷却空气

组分分布可知，吹风比增大后各发散孔冷却射流之

间相互作用，使得冷却射流抬升，主/次流掺混加剧，

削弱了气膜附壁流动。

在吹风比增大后，Case 3，4 的综合冷却效率则出

现显著的上升，均在最后一排发散孔处（X/d=110）处

达到冷却效率峰值，Case 3，4 峰值冷却效率分别约为

0.92 和 0.85，比同轴向位置的 Case 1，2 高出约 46% 和

35%。随着冷却气膜继续沿流向发展，综合冷却效率

略有下降。末端主流出口附近冷却效率有所升高，

其主要是由冷却空气逆流进入环腔未完全发展、热

边界层较薄所导致。Case 1，2 不仅冷却效率降低，且

其展向均匀性明显变差。

对各布局结构的冷却效率进行面平均，如图 13
所示。在吹风比 M=2.2 时，4 种结构平均冷却效率相

差不大，Case 3 比 Case 4 高出仅 1.5%。在吹风比 M=
10.4 时，Case 3，4 的面平均冷却效率分别上升 17.6%
和 16.2%，Case 1，2 由于冷却空气流量增大导致气膜

附壁性变差，面平均冷却效率反而有所下降。Case 3
的面平均冷却效率相比于 Case 2 高出 29.7%，其峰值

面平均冷却效率达到 0.82。

Fig. 11　Contours of overall cooling effectiveness

Fig. 13　Area-averaged overall cooling effectiveness

Fig. 12　Scatter plot of overall cooling effectiveness
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3.4 冷却效率关联式

在火焰筒冷却设计中，冷却效率最低的位置是

最容易被高温烧蚀损坏的区域，同时由于采用逆流

式进气，上游首排孔处（X/d=42）则为开孔区域冷却效

率最低点。在冷却结构一定的情况下，冷却空气的

流速和流量等可以用无量纲参数吹风比来描述，因

此针对 Case 3 的正对等间距孔布局方式，对首排孔区

域的综合冷却效率和吹风比进行关联式拟合，从而

得到 Case 3 孔布局的起始冷却效率和吹风比之间的

关系。

η f = 0.5775 + 0.0639ln ( M ) （9）
式中下标 f 表示首排发散孔。该关联式仅适用于正

对且等间距排列的 Case 3 结构，吹风比为 2.2～10.4，
首排孔冷却效率关联式曲线如图 14 所示。

首排发散孔的冷却贡献主要来源于两部分：一

是流出冷却环腔（用于燃烧）的空气对流换热，在主

流参数一定时为定值，即式右边常数项部分；另一部

分为首排发散孔的孔内对流换热，随着冷却射流流

速增大而增强，即式右第二项。随着吹风比的增大，

首排发散孔冷却效率的增益逐渐减小，试验和模拟

工况点结果与关联式误差在 2% 以内。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）切向发散冷却依靠较大的孔出口冷却射流

速度形成贴壁的螺旋流动，冷却射流切向速度与吹

风比成正比，吹风比较小时的前排冷却射流则相对

独立，切向发散冷却效果并不优异。吹风比较大时，

射流之间更易产生射流汇聚和涡叠加等相互作用，

此时通过优化孔布局能有效提高冷却效率。

（2）随着吹风比增大，叉排布局结构出现冷却效

果恶化，因为叉排发散孔在高吹风比下，冷却射流的

抬升涡相互叠加增强，前排冷却射流更易抬升、覆盖

面积减小。切向发散冷却结构的优化不仅取决于孔

布局，还受吹风比（冷却流量）的影响，两因素的耦合

决定了各排射流之间的干扰程度，从而影响气膜的

厚度和有效性。

（3）正对且等间距排布的冷却射流交错互补，射

流之间相互作用小，更易形成全覆盖气膜。正对且

等间距排布具有最佳的冷却效果，在两种吹风比下

的面平均冷却效率分别为 0.7 和 0.82，提高约 17.6%；

末排孔处综合冷却效率达到峰值 0.92，比叉排布局结

构高出 46% 左右。

（4）对正对且等间距排布的首排发散孔处冷却

效率进行关联式拟合，首排冷却效率随着吹风比的

增大而增大，但增益量逐渐减小，关联式与试验和模

拟的误差均在±2% 以内。
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