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旋流杯燃烧室头部冷却设计及壁温分析
朱    诚，于小兵，陈    思，卢铭涛，周    飞
（中国航发贵阳发动机设计研究所，贵阳 550081）

摘　　　  要：    针对旋流杯燃烧室头部复杂、紧凑结构进行冷却设计，制定了 3个冷却设计方案。通过数值仿

真计算了不同方案的头部流场、温度场及壁温分布，结果表明火焰筒头部无冷却时近壁面存在角涡，卷吸燃

气形成高温驻涡，导致火焰筒头部壁面存在大范围高温，最高壁温为 1 178 K。燃烧室头部冷却设计方案通过

引入内、外整流罩间的冷却气形成气膜保护，同时吹除近壁面角涡，均能在不同程度上降低头部壁温。隔热

屏采用多斜孔冷却时受几何尺寸限制，气膜未发展均匀且贴壁性较差，导致冷却效果不佳。通过设计导流环

结构可实现紧凑空间分流控制冷却，同时调整流路设计提高冷却气质量流量及流速，在隔热屏及旋流器套筒

处形成均匀贴壁气膜，壁温低于 870 K。在高温高压条件下通过燃烧室部件试验对优选方案进行验证，结果

表明燃烧室头部壁温未超出材料长期允许工作温度，通过头部冷却设计可有效控制壁温。
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Cooling design and wall temperature analysis of swirl-cup combustor head

Zhu Cheng， Yu Xiaobing， Chen Si， Lu Mingtao， Zhou Fei

（Guiyang Engine Design Research Institute，
Aero Engine Corporation of China，Guiyang 550081，China）

Abstract:   For the cooling design for the complex and compact structure of the swirl-cup combustor
head，three cooling design schemes were proposed. Numerical simulations were conducted to calculate the
flow field，temperature field，and wall temperature distribution for different schemes. The results showed
that，without  cooling，corner  vortices  near  the  wall  in  the  head  led  to  the  formation  of  high-temperature
stagnation vortices by drawing in burning gases，causing a wide range of high temperatures on the surface
of the flame tube head with a maximum wall temperature of 1 178 K. The head cooling designs involved
introducing cooling air between the inner and outer fairings to form a protective air film and disperse the
near-wall  corner  vortices，effectively  reducing  the  head  wall  temperature  to  varying  degrees.  The  use  of
inclined  multi-hole  in  the  thermal  shield  was  limited  by  geometrical  dimensions， resulting  in  uneven
development  and poor adhesion of  the air  film，and leading to ineffective cooling.  By designing a  guide
ring structure，it  is possible to control the diversion of cooling in a compact space and to adjust the flow
path design to  increase  the  cooling airflow rate  and velocity， forming a  uniform air  film adhering to  the
wall  at  the  thermal  shield  and  the  swirler  housing，with  a  wall  temperature  below  870  K.  Under  high
temperature  and  high  pressure  conditions， the  optimized  scheme  was  validated  through  combustor
component  tests.  The  results  demonstrated  that  the  combustor  head  wall  temperature  did  not  exceed  the
material's  long-term  permissible  operating  temperature， proving  that  the  head  cooling  design  could
effectively control the wall temperature.
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燃烧室头部负责燃油雾化、油气混合和燃烧

组织[1]，是燃烧室的重要组成部分。燃烧室是航

空发动机中工作温度最高的部件，头部需承受高

速来流的气动冲击和高温燃气的辐射及强对流换

热，头部流场和温度场极其复杂，导致壁面冷却

效果差，易出现变形、烧蚀及裂纹等故障，从而影

响燃烧室性能和工作可靠性。因此，需对燃烧室

头部进行合理有效的冷却设计。

燃烧室冷却技术的发展趋势是由纯气膜到高

效的主动冷却，由单一冷却到复合冷却[2]，采用多

种冷却方式从而吸收各种冷却方式长处、抵消弱

点的复合冷却技术[3]。目前广泛应用的高效冷却

技术主要有多斜孔冷却、气膜/多斜孔冷却、冲击/
多斜孔冷却及层板冷却等。与传统气膜冷却相比

多斜孔冷却具有冷却用气量少、壁温梯度小等优

点[4]，且开孔面积相同时多斜孔孔径越小冷却效

果越好[5]，进气条件 [6]、吹风比 [7]、孔复合角 [8-10]、

扩展型面[11-12] 等对冷却效率有重要影响。对于层

板冷却，采用水滴形扰流柱时孔板传热系数较

高[13]，采用圆形扰流柱时层板内流阻较大[14]，与冲

击孔并排的扰流柱面努塞尔数最大[15]，孔径、层

板间距及扰流柱直径对冷却效果有重要影响[16]。

气膜/多斜孔复合冷却结构在小吹风比下偏角为

45°时冷却效率最高，而在高吹风比下不宜设置偏

角[17]，随着主流雷诺数和吹风比的增大，传热系数

增大[18]。冲击/多斜孔冷却当多斜孔在冲击孔间

对称分布时总体换热效果较好[19]，双层板间有大

量的涡可强化冷侧对流换热，多斜孔出口气流存

在旋转方向相反的肾形涡结构，将加剧气膜与主

流的混合[20]，主流为充分发展湍流时吹风比和几

何结构参数是影响燃气侧传热系数的主要因素[21]，

通过优化冲击孔排布可有效降低壁温[22-23]。赵婷

杰等[24] 研究了旋流杯燃烧室采用平直孔板耦合

挡溅板和斜向导流孔板耦合导流护罩两种头部冷

却结构时的火焰筒壁温分布情况。王海等[25] 采

用大涡模拟研究了带凹坑的气膜孔传热特性，发

现凹坑可诱发反肾形涡对，改善气膜贴壁性从而

提高冷却性能。现有研究大多集中在冷却机理及

冷却结构几何参数、吹风比等对冷却效果影响方

面，模型多为简单的平板结构，试验条件多为常

温常压或低温低压，针对燃烧室头部复杂结构的

冷却设计研究较少，同时缺乏高温高压条件下的

试验验证。

本文针对旋流杯燃烧室头部复杂、紧凑结构

进行冷却设计，通过数值仿真计算了不同方案的

头部流场及壁温分布，并在高温高压条件下通过

燃烧室部件试验对冷却设计方案进行验证。

 1    燃烧室头部冷却结构设计

 1.1   燃烧室结构

图 1为燃烧室结构，以双油路离心式压力雾

化喷嘴及带文氏管和套筒结构的双级轴流式旋流

器组成的旋流杯作为燃油雾化装置，与隔热屏及

内、外整流罩一起组成燃烧室头部，头部结构紧

凑、空间狭小，内整流罩通过与隔热屏间的缝槽

形成气膜保护，隔热屏及旋流器套筒无冷却结构。

以该结构作为基本型，在不影响燃烧室头部流场

结构及燃烧组织的条件下，开展燃烧室头部隔热

屏及旋流器套筒的冷却设计。根据设计准则，一

般推质比为 6～8的一级发动机燃烧室在 1 atm
（1.013×105 Pa）压差下单位面积冷却气量约为

1 kg/s，头部冷却气量可适当增大，一般不超过

1.5 kg/s。

 
 

套筒

文氏管

隔热屏

衬套
内整流罩

外整流罩

图 1    燃烧室结构示意图

Fig. 1    Schematic diagram of the combustor
 
 1.2   头部冷却方案 1

头部冷却方案 1结构如图 2所示，在衬套上

增加小孔引入内、外整流罩间的冷却气，冷却气
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沿旋流器外环收缩壁面流至套筒处形成冷却气膜；

隔热屏采用多斜孔冷却，共 3圈孔，多斜孔沿火焰

筒轴线方向，与隔热屏壁面约成 20°夹角。

 1.3   头部冷却方案 2
头部冷却方案 2结构如图 3所示，增加导流

环结构，相应增大衬套环面直径，通过衬套孔引

入内、外整流罩间的冷却气，引入的空气一部分

通过导流环与隔热屏间的缝槽形成贴壁气膜冷却

隔热屏，另一部分通过导流环孔流至旋流器套筒

处冷却套筒，导流环孔中心线与旋流器外环收缩

壁面平行以减小气流损失，提高套筒处冷却气

速度。
 
 

衬套孔

导流
环孔

图 3    方案 2头部冷却结构

Fig. 3    Cooling structure of scheme 2 combustor head
 

 1.4   头部冷却方案 3
头部冷却方案 3结构如图 4所示，在方案 2

的基础上，调整导流环上冷却孔的轴向位置及方

向，使导流环上的孔与衬套上的孔轴线重合，从

而使导流环孔进气更加顺畅，减小流阻提高其进

气量。同时对旋流器外型面修型，使旋流器外环

收缩壁面与导流环孔方向平行，以减小气流损失，

提高套筒处冷却气速度。同时套筒外壁保留小段

扩张段，防止冷却气冲击旋流器出来的气流而影

响头部流场。

 

衬套孔

导流
环孔

图 4    方案 3头部冷却结构

Fig. 4    Cooling structure of scheme 3 combustor head
 

 2    计算模型和方法

 2.1   计算模型

计算模型如图 5所示，为扇形单头部燃烧室，

采用周期性边界，为使进出燃烧室的气流更平顺，

在进出口位置增加平直段。数值模拟采用 Flu-
ent软件，由于结构复杂，计算区域采用非结构化

四面体网格离散，计算域分为流体域和固体域，

流体域网格特征尺寸控制在 3 mm内，固体域网

格特征尺寸控制在 1 mm内，同时对火焰筒头部、

壁面细小结构、气膜孔缝、多斜孔等区域局部加

密以提高计算精度，最小网格尺寸为 0.1 mm，最

小气膜孔处保证至少有 5个网格节点。为保证计

算一致性，所有算例网格设置相同，网格数量相

当，网格模型如图 6所示。为验证网格无关性，

图 7计算了不同网格数时火焰筒内距模型进口截

面 x=260 mm处同一位置的速度 V，可以看到当网

格数量大于 2 300万后计算参数基本不再随网格

数的增加而改变，因此本文计算选择 2 300万网格。
  

图 5    计算模型

Fig. 5    Calculation model

  

图 6    燃烧室网格

Fig. 6    Mesh generation of combustor

 

衬套孔

多斜孔

图 2    方案 1头部冷却结构

Fig. 2    Cooling structure of scheme 1 combustor head
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图 7    距离燃烧室进口 x=260 mm处轴向速度

Fig. 7    Axial-direction velocity at x=260 mm from

the inlet of combustor
 

 2.2   计算方法

通过划分网格将计算域物质连续性方程、动

量方程、能量方程和组分控制方程离散求解，采

用热-流-固耦合方法对流场和固体壁面内换热进

行耦合计算，以提高壁温计算精度。燃烧室内流

动为充分发展的湍流，采用 realizable k-ε湍流模

型，而近壁区函数采用 scalable wall functions，y+值
为 20。该燃烧室采用双油路离心式压力雾化喷

嘴，计算模型选择压力-旋流雾化模型，根据喷雾

试验结果设置雾化锥角、主副油路喷口直径及油

压，使用二次雾化模型考虑液滴破碎和聚并。燃

油燃烧采用部分预混燃烧模型，通过求解混合分

数方程和反应进程变量来分别确定组分浓度和火

焰前缘位置，使用火焰面生成流形模型（FGM），

以煤油-空气 16组分 30步化学反应机理简化燃

烧化学反应动力学模型，文献 [24]使用该反应机

理进行了计算研究，并通过试验进行了验证。采

用离散坐标模型（DOM）计算辐射强度和辐射源

项。考虑燃气、燃油和壁面物性参数随温度的变

化。计算采用分离隐式稳态求解器，速度和压力

耦合采用 SIMPLE（semi-implicit  method  for  pres-
sure-linked equations）算法，各参数均采用二阶迎

风格式离散。计算不同方案燃烧室地面最大状态

下的流场、温度场及壁温分布，模型进口质量流

量为 2.1 kg/s，压力为 2.2 MPa，温度为 780 K。

 3    计算结果

 3.1   基本型

燃烧室头部隔热屏及旋流器套筒无冷却时的

局部流场如图 8所示，旋流器出口气流部分回流

导致在旋流器与火焰筒头部壁面间形成角涡结构，

上方的角涡贴近壁面，下方的角涡离壁面稍远。

燃油聚集在旋流器与头部壁面间，壁面附近油气

比在 0.056～0.083（见图 9），恰当燃烧油气比为

0.067，燃油会在近壁区燃烧。燃烧室工作时头部

燃气温度高达 2 500 K（见图 10），由于头部角涡中

心气压较低，气流将高温燃气卷入角涡内形成高

温驻涡，上方近壁面涡温度约为 1 765 K，下方角

涡温度约为 1 277 K。从图 11中燃烧室头部壁温

分布可以看到，受头部高温驻涡影响，壁面存在

明显高温区，隔热屏及内整流罩外环最高壁温约

为 1 178 K，超出材料长期允许工作温度（1 173 K），

内环由于角涡未靠近壁面且气流本身温度不高所

以壁温较低；旋流器套筒整体壁温偏高，收缩段

壁温在 1 004 K左右，扩张段最高壁温为 1 132 K。
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图 8    基本型燃烧室头部速度矢量图

Fig. 8    Velocity vector of the basic type head of combustor
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图 9    基本型燃烧室头部油气比分布

Fig. 9    Oil-gas ratio distribution of the basic type head of

combustor
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可见基本型燃烧室头部需增加冷却设计以降低壁

温。计算燃烧效率为 0.99，总压恢复系数为 0.947，
出口温度场出口温度分布系数（OTDF）为 0.293、
径向温度分布系数（RTDF）为 0.139。
 3.2   方案 1

方案 1燃烧室头部局部流场如图 12所示，隔

热屏及旋流器套筒增加冷却结构后冷却气吹除了

近壁面角涡，仅在上方离壁面较远的位置还有一

个角涡。隔热屏在 1 atm（1.013×105 Pa）压差下单

位面积冷却气量为 0.93 kg/s，套筒单位面积冷却

气量为 0.77 kg/s，冷却气能较好地贴套筒外壁流

动，但由于冷却气经衬套进入后冲击旋流器壁面

损失较大且气流流程较长，冷却气到达套筒后端

时速度较小，约为 10 m/s。多斜孔冷却气可将旋

流器与头部壁面间的燃油吹离，但由于气流较弱，

隔热屏末端仍有燃油聚集，壁面附近油气比小于

0.009（见图 13）。
方案 1燃烧室头部温度场如图 14所示，冷却

气可有效吹除旋流器与头部壁面间的火焰，气流

温度显著下降，上方近壁面气流温度约为 1 350 K，

下方近壁面气流温度约为 876 K。图 15为燃烧室

头部壁温分布情况，与基本型相比壁温有所下降，

但隔热屏及内整流罩外环左、右转接角处依然存

在明显高温，壁温约为 1 020 K，这主要是由于多

斜孔排数太少，气膜未能发展均匀，同时该处型
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图 10    基本型燃烧室头部温度场

Fig. 10    Temperature field of the basic type head of combustor
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图 11    基本型燃烧室头部壁温

Fig. 11    Wall temperature of the basic type head of combustor
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图 12    方案 1燃烧室头部速度矢量图

Fig. 12    Velocity vector of the scheme 1 head of combustor
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图 13    方案 1燃烧室头部油气比分布

Fig. 13    Oil-gas ratio distribution of the scheme 1 head of

combustor
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图 14    方案 1燃烧室头部温度场

Fig. 14    Temperature field of the scheme 1 head of combustor
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面变化较大导致气膜贴壁性差；套筒收缩段壁温

较低，扩张段壁温较高，局部高温达 998 K，这是

由于该处冷却气速度偏低导致冷却效果较差。计

算燃烧效率为 0.99，总压恢复系数为 0.948，出口

温度场 OTDF为 0.301、RTDF为 0.142。
 3.3   方案 2

方案 2燃烧室头部局部流场如图 16所示，增

加导流环结构后隔热屏的气膜贴壁性较好，且能

够有效吹除近壁面角涡。隔热屏在 1 atm（1.013×
105 Pa）压差下单位面积冷却气量为 1.11 kg/s，套
筒单位面积冷却气量为 0.77 kg/s，与方案 1相比，

冷却气经导流环流至套筒处时损失减小，流速增

大后气流由套筒收缩段流至扩张段时在冲击作用

下形成了小的涡结构，这将削弱扩张段的气膜，

冷却气到达套筒后端时速度约为 27 m/s。方案 2
冷却气同样可以吹除旋流器与头部壁面间的燃油，

但由于套筒冷却气流较弱，隔热屏末端仍有燃油

聚集，壁面附近油气比小于 0.009（见图 17）。
方案 2燃烧室头部温度场如图 18所示，旋流

器与头部壁面间的气流温度约为 1 147 K。图 19
为燃烧室头部壁温分布情况，与方案 1相比，由于

隔热屏单位面积冷却气量增大且气膜贴壁性更好，

隔热屏壁温大幅下降，最高壁温为 846 K；套筒处

冷却气流速度增大后壁温有所下降，但仍存在局

部高温，最高壁温为 975 K。计算燃烧效率为 0.99，
总压恢复系数为 0.948，出口温度场OTDF为 0.296、
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图 15    方案 1燃烧室头部壁温

Fig. 15    Wall temperature of the scheme 1 head of combustor
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图 16    方案 2燃烧室头部速度矢量图

Fig. 16    Velocity vector of the scheme 2 head of combustor
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图 17    方案 2燃烧室头部油气比分布

Fig. 17    Oil-gas ratio distribution of the scheme 2 head of

combustor
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图 18    方案 2燃烧室头部温度场

Fig. 18    Temperature field of the scheme 2 head of combustor
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图 19    方案 2燃烧室头部壁温

Fig. 19    Wall temperature of the scheme 2 head of combustor
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RTDF为 0.134。
 3.4   方案 3

为进一步降低旋流器套筒壁温，在方案 2的

基础上调整导流环孔及套筒外型面，以提高套筒

处冷却气量并减小其流阻。调整后隔热屏在

1 atm（1.013×105 Pa）压差下单位面积冷却气量为

1.09 kg/s，套筒单位面积冷却气量为 1.29 kg/s，套
筒收缩段与扩张段间的涡消失（见图 20），冷却气

到达套筒后端时速度约为 41 m/s。套筒冷却气流

增强后，旋流器与头部壁面间的燃油基本被吹除，

壁面附近油气比小于 0.005（见图 21）。
方案 3燃烧室头部温度场如图 22所示，旋流

器与头部壁面间的流体温度上方约为 1 100 K，下

方约为 900 K，与方案 2相比套筒冷却气速度提

高后可有效吹离边缘的高温燃气，因此温度大幅

下降。图 23为燃烧室头部壁温分布情况，隔热屏

最高壁温为 848 K，套筒处单位面积冷却气量及

气流速度增大后壁温显著下降，已无明显高温区，

最高壁温约为 866 K。内整流罩外环局部存在高

温区，最高壁温为 955 K。计算燃烧效率为 0.99，
总压恢复系数为 0.949，出口温度场OTDF为 0.294、
RTDF为 0.134。
 3.5   结果分析

仿真计算结果表明，燃烧室头部无冷却时壁

温较高，3个燃烧室头部冷却设计方案通过引入

冷却气吹除近壁面角涡并形成气膜，均能在不同

程度上降低头部壁温（见表 1）。不同方案总压恢

复系数差异较小，头部采用发散孔时出口温度场

不均匀性变差，其余方案温度场分布相当。对于

头部复杂、紧凑结构，发散孔的倾角和排数均受

到限制，导致气膜贴壁性差且无法完全覆盖壁面，

因此方案 1壁温依然偏高。方案 2设计导流环分

流冷却隔热屏和旋流器套筒，在少量增加冷却气

的情况下隔热屏壁温大幅降低。方案 3在方案 2
基础上，通过调整流路设计提高套筒处冷却气质

量流量及流速，使套筒处壁温大幅降低；通过优

化隔热屏结构保证冷却间隙，内整流罩壁温有所
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图 20    方案 3燃烧室头部速度矢量图

Fig. 20    Velocity vector of the scheme 3 head of combustor
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图 21    方案 3燃烧室头部油气比分布

Fig. 21    Oil-gas ratio distribution of the scheme 3 head of

combustor
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图 22    方案 3燃烧室头部温度场

Fig. 22    Temperature field of the scheme 3 head of combustor
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图 23    方案 3燃烧室头部壁温

Fig. 23    Wall temperature of the scheme 3 head of combustor
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降低。方案 3头部在 1 atm（1.013×105 Pa）压差下

单位面积冷却气量小于 1.3 kg/s，符合相关设计准

则，壁温分布较均匀且远低于材料长期许用工作

温度，综合考虑确定方案 3为火焰筒头部冷却设

计优选方案。

 4    试验系统及试验结果

 4.1   试验条件

对采用方案 3的全环燃烧室在部件试验台上

进行巡航状态和地面最大状态下燃烧室性能试验，

以测取火焰筒壁温。地面最大状态试验参数采用

等速度准则进行模化，保持进口马赫数及温度与

真实工况一致，以保证壁温能反映真实工况水平，

可验证仿真计算结果。试验时燃烧室进口压力

为 0.6～1.6 MPa，进口温度为 630～800 K。

 4.2   试验系统

试验系统如图 24所示，由空气、燃油、冷却

水、氮气吹扫、电控、测试等系统组成，图中 K表

示阀门，L表示流量喷嘴。空压站的高压空气经

K3进入全环试验管道，通过调节 K2、K3、K5、
K16、K17得到试验所需的空气质量流量和压力。

利用试验件排出的高温燃气在换热器内加热燃烧

室进口气流，若温度无法达到燃烧室进口温度要

求，则通过加温器辅助加温。试验时调节试验件

油、气供给逐步升温，达到试验状态要求后稳定

状态并进行参数测量。
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图 24    试验系统示意图

Fig. 24    Schematic diagram of the test system
 

 4.3   参数测量

在试验件进、出口转接段通道内，分别布置

压力、温度感头以测取燃烧室进、出口参数。旋

流器套筒处无法引线布置热电偶，采用喷涂示温

漆的方式测取壁温，选用国产示温漆 SW-M-5，测

温范围为 773～1 173 K，误差为±50 K。试验后分

解燃烧室，将套筒与标准样片比对以判断套筒温

度。隔热屏焊接在内整流罩上，两者间隙极小，

无法引线布置热电偶，同时头部流场复杂，燃油

及炭烟粒子易飞溅至隔热屏上导致示温漆无法判

读，因此也无法采用示温漆测取壁温。根据头部

流场及温度场特点分析认为隔热屏壁温低于内整

流罩壁温，因此通过测取内整流罩壁温来间接评

估隔热屏壁温。内整流罩通过布置热电偶测取壁

温 t，测点 1～4见图 25，采用 K型热电偶，测量范

围为 443～1 373 K，测量精度为±0.75%|t|。

 4.4   火焰筒壁温测量

示温漆结果见图 26，局部黏附燃油及炭烟粒

子导致无法判读，整体上根据示温漆色卡对比判

读套筒壁温未超过 800 ℃，说明套筒冷却设计可

有效保护旋流器可靠工作。

分别在巡航状态和地面最大状态测取了内整

流罩壁温值（见图 27），可以看到同一位置地面最

大状态的壁温远高于巡航状态，内整流罩外环壁

 

表 1    不同冷却方案对比

Table 1    Comparison of different cooling schemes

方案
冷却气量/（kg/s） 最高壁温/K

隔热屏 套筒 隔热屏 套筒

基本型 1 178 1 132

方案 1 0.93 0.77 1 020 998

方案 2 1.11 0.77 846 975

方案 3 1.09 1.29 848 866
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温高于内环壁温，最高壁温约为 954 K。地面最

大状态计算结果与试验结果对比见表 2，计算的

壁温低于试验结果，主要是由于雾化及燃烧模型

为理想状态，但计算结果与试验结果差值小于 60 K，

两者较为吻合，说明计算结果是可信的。分析认

为隔热屏壁温应不超过 950 K，燃烧室头部冷却

设计可隔绝高温燃气烧蚀，使壁温在合理范围内。

 5    结　论

本文针对旋流杯燃烧室头部复杂、紧凑结构

进行冷却设计及壁温分析，主要结论如下：

1） 燃烧室头部无冷却时近壁面存在角涡，卷

吸燃气形成高温驻涡，导致头部壁温超出材料长

期允许工作温度。通过引入内、外整流罩间的冷

却气流改善近壁面流场结构，消除近壁面角涡同

时形成气膜隔绝高温燃气，不同方案壁温降幅在

130～330 K。

2） 旋流杯燃烧室头部复杂、紧凑结构不宜采

用发散孔冷却，通过导流环实现分流控制冷却可

使壁温降低近 300 K，其关键在于利用冷却气吹

除近壁面角涡并形成贴壁气膜，同时调整流路设

计提高冷却气质量流量及流速。

3） 内整流罩壁温偏高，后续可通过调整隔热屏

型面及冷却间隙尺寸进一步加强内整流罩的冷却。
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