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旋流杯燃烧室头部冷却设计及其对壁温的影响
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摘　　　  要：    在保证燃烧室流场结构相似、流量分配相当的基础上，针对旋流杯燃烧室开展平直孔板耦合

挡溅板和斜向导流孔板耦合导流护罩两种头部冷却结构的设计，通过高温高压扇形燃烧室试验和三维数值

仿真对冷却性能进行评估和分析。结果表明：平直孔板耦合挡溅板冷却结构的壁温远高于斜向导流孔板耦

合导流护罩冷却结构的壁温，其主要原因是斜向导流孔板耦合导流护罩冷却方式为带有一定角度的收敛双

锥形冷却构型，可通过引导气流吹除燃烧室头部近壁面角涡区，防止燃气在靠近壁面处产生高温区，从而降

低燃烧室头部壁温。斜向导流孔板耦合导流护罩冷却结构的壁温大幅度降低，且温度分布均匀，提高了头部

的冷却性能，增强了燃烧室头部结构的可靠性。
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Abstract:   On the basis of ensuring similar flow field structure and equivalent flow distributions of
the  combustor， two  cooling  structures  were  designed  for  the  head  of  a  swirl  cup  combustor:  a  straight

orifice  coupled  with  a  splash  plate  and  an  inclined  flow  guide  orifice  coupled  with  a  guide  shield.  The

cooling  performances  of  the  two  structures  were  evaluated  and  analysed  through  high-temperature  and

high-pressure  tests  of  fan-shaped  and  three-dimensional  numerical  simulations.  Results  showed  that  the

wall  temperature  of  the  cooling  structure  of  the  straight  orifice  coupled  with  the  splash  plate  was  much

higher  than that  of  the  inclined fluid  guide orifice  coupled with  the  guide shield，primarily  owing to  the

fact  that  the  latter  one  had  a  converging  biconical  cooling  configuration  with  a  certain  angle  which  can

blow off the angular vortex near the wall of the head by guiding the airflow，prevent the gas from heating

up a high temperature area near the wall surface，thus reducing the wall temperature. The wall temperature

of the cooling structure of the inclined guide orifice coupled with the guide shield was greatly reduced，and
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the temperature distribution was more uniform，which improved the cooling performance of the head and
enhanced the reliability of the head structure of the combustion chamber.

Keywords:   combustor head；cooling structure；near-wall angular vortex；
near-wall flow field and temperature field；
high temperature and high pressure test of fan-shaped

 

燃烧室是航空燃气涡轮发动机三大部件之一，

主要功能是将高温高压空气与燃油混合并点火燃

烧，将燃料的化学能转变为燃气的热能。燃烧室

工作的可靠性很大程度上决定了航空发动机的工

作可靠性[1]。其中，燃烧室头部和火焰筒筒体的

基本功能是组织和控制油气混合和燃烧过程，燃

烧室头部要有足够的强度来承载高速气流带来的

气动载荷，还需在高温环境中承受高温和高温度

梯度引起的应力[2]，易出现高温烧蚀、变形、裂纹、

掉块等故障，因而设计一种保证头部冷却且不影

响燃烧室性能的结构尤为重要。

目前，国内外燃烧室火焰筒已由最初的纯气

膜冷却发展到冲击、发散、气膜、层板等多种冷

却的复合冷却形式[3-6]，冷却结构也由最初的单层

壁发展到双层壁[7]、浮动壁[8-9] 等冷却结构。徐剑

等[10] 研究了常温常压下多斜孔排列方式、壁厚与

孔径比等参数对主燃烧室火焰筒壁冷却的影响，

发现长菱形多斜孔和增大壁厚与孔径比可提高冷

却效率。刘常春等[11] 通过数值仿真开展了多斜

孔中孔阵排列和偏转角对火焰筒冷却效果的影响

研究，发现叉排孔阵排列优于顺排孔阵排列，在

火焰筒头部偏转角的选取应考虑到旋流器对流场

的影响。杨卫华、田美等[12-13] 对常压下气膜-发散

组合冷却结构开展仿真及试验验证，发现发散孔

复合角对冷却效率的影响随吹风比的变化而变化。

林宇震等[14] 研究了高温高压环境下冲击-发散双

层壁这一冷却方式，结果表明冲击/发散双层壁火

焰筒冷却气量可以控制在总气量的 20%，冷却效

率在 0.85～0.96之间。Briones等 [15] 研究了火焰

筒头部冷却结构导流板及火焰筒冷却动量对燃烧

室流场的影响，研究结果表明冷却气流附着在火

焰筒壁面上，薄膜冷却对燃烧性能影响很小。汤

朝伟[16] 研究了火焰筒头部冷却方案、导流板冷却

方案等设计及其对回流燃烧室流场的影响，研究

结果发现头部旋流器方案与头部冷却导流板方案

存在一定的匹配关系。

综上，国内外燃烧室火焰筒冷却的研究大多

集中对火焰筒总体的壁温和冷却效率的评估及方

案参数研究，且对常温常压和单头部模型燃烧室

壁温冷却的研究居多。聚焦于头部流场和温度场

结构对头部壁温冷却的研究相对较少，而头部壁

温的控制是决定发动机燃烧室可靠性的重要因

素[17]。旋流杯燃烧室头部流场、油雾场相互耦合，

形成燃烧高温区，近壁面流场和温度场演化导致

壁温出现复杂变化[18-19]，对头部冷却方案提出了

严格的要求。耦合燃烧室头部流场，设计头部冷

却结构以达到更好的头部冷却效果尤为重要。

 1    燃烧室和头部冷却结构

燃烧室的结构示意如图 1所示，燃烧室头部

采用带旋流杯的双级轴向旋流器，布置有一排交

错的主燃孔和两排掺混孔，火焰筒冷却采用槽缝

气膜冷却。

 
 

回流区

火焰筒内流通道

内二股通道

外二股通道

图 1    燃烧室方案示意图

Fig. 1    Schematic diagram of the combustor
 

针对该旋流杯燃烧室，基准冷却结构为较常

见的直壁孔板耦合直壁挡溅板。对其开展改进设

计，创新性地发展了斜向导流孔板耦合导流护罩

冷却结构。在此两种头部冷却结构基础上研究燃

烧室头部近壁面流场、温度场对其冷却性能和对

壁温的影响。

 1.1   直壁孔板耦合直壁挡溅板冷却结构

图 2所示为头部冷却结构基准方案，即直壁

孔板耦合直壁挡溅板的结构示意图，包括直壁孔

板、挡溅板、整流罩，共同组成燃烧室头部冷却结

构，表示为方案 A。单个燃烧室头部孔板均布 44
个孔径为 1.55 mm和 56个孔径为 1.4 mm的冷却

孔，冷却气量约占燃烧室进口的 8.9%。
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 1.2   斜向导流孔板耦合导流护罩冷却结构

图 3所示的冷却结构方案 B，其由导流孔板、

导流护罩、整流罩等组成，采用冲击/气膜复合冷

却。导流孔板锥形段与燃烧室中心轴线的夹角

为 55°，在孔板上设计了 30个孔径为 2 mm的小

孔，导流护罩锥段与燃烧室中心轴线的夹角为

56°，其外表面与导流孔板内表面形成略收敛的冷

却间隙，以加强对导流孔板下游的冷却效果，导

流护罩上设计了 30个孔径为 1 mm的小孔，用于

吹除角涡及套筒的冷却。该结构冷却气量约占燃

烧室进口的 8.5%，与头部冷却方案 A的气量分配

相当。

 2    试验系统及参数测量

 2.1   燃烧室气动工况参数

燃烧室采用三头部扇形试验件，关键几何尺

寸与实际燃烧室一致。燃烧室进口参数直接影响

火焰筒壁温情况[20-21]，试验工况采用等速度准则

进行模化，模化时进口马赫数与真实工况相等，

进口温度相同，燃烧室油气比相同。试验工况参

数为进口空气流量为 5.67 kg/s，燃烧室进口压力

为 700 kPa，进口温度为 527 ℃；燃烧室油气比为

0.028。
 2.2   试验系统

试验系统如图 4所示。试验时，压气机站空

气来流经进气阀 K1进入试验管道，沿程流经换

热器和加温器掺混管路，通过进、出口调节阀 K3
和副排气蝶阀 K10共同调节试验件空气流量和

压力。通过 K3调节换热器冷气掺混量，控制试

验件进口温度。若换热器升温能力无法满足试验

件进口温度要求，则通过 K6调节加温器进口气

流参数，参数稳定后加温器点火进行辅助加温，

以满足试验件进口空气的高温高压需求。燃油系

统工作时，通过调节油泵 D2转速、回油阀 K13和

出口调节阀 K14共同调节燃油出口流量和压力，

以满足试验件与加温器供油要求。

 

整流罩 孔板 挡溅板

图 2    直壁孔板耦合直壁挡溅板冷却结构

Fig. 2    Structure of straight orifice plate couple splash

plate cooling
 

 

整流罩 导流孔板 导流护罩

图 3    斜向导流环耦合导流护罩冷却结构

Fig. 3    Structure of inclined orifice plate couple flow

shield cooling
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图 4    扇形燃烧室试验系统

Fig. 4    Test system of fan-shaped combustor
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 2.3   参数测量

对两种燃烧室头部冷却结构敷设热电偶及示

温漆，见图 5和图 6。热电偶敷设采用 K型镍铬-
镍硅热电偶方式，测温范围为 800～1 200 ℃，测

量精度为±1%。冷却结构 A测点位置在挡溅板上，

冷却结构 B布置在导流孔板上，中间头部布置 4
个点，分别用 T1～T4命名，对应的温度分别为

t1～t4，保证其周向位置相同，半径分别为 R=25 mm、

L=30.5 mm。示温漆是利用其内示色剂及填料受

热会发生物理变化和化学变化，在不同的温度下

相应变化出不同的颜色，根据试验状态参数及材

料长期工作温度，选取显色范围为 800～1 200 ℃
的示温漆。示温漆分别涂覆在冷却结构 A挡溅

板及冷却结构 B导流孔板上。热电偶用于壁温

监测，示温漆用于冷却效果的比较。
  

涡流器

孔板

挡溅板

示温漆涂敷区域

热电偶

热电偶

顺航向单个头部热电偶周向分布示意 (4处)

T1

T4 T3

L

R

T2 90°

图 5    冷却结构 A火焰筒头部测点位置

Fig. 5    Position of measuring point on the cooling structure A

head of flame cylinder
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导流孔板

导流护罩

示温漆涂敷区域

热电偶测点

热电偶

顺航向单个头部热电偶周向分布示意 (4处)

T1

T4 T3

L

R

T2 90°

涡流器

导流孔板

导流护罩

示温漆涂敷区域

热电偶测点

图 6    冷却结构 B火焰筒头部测点位置

Fig. 6    Position of measuring point on the cooling structure B

head of flame cylinder
 

 3    数值仿真模型

燃烧室头部壁温分布主要受近壁面流场及温

度场的影响，采用 Fluent软件进行数值模拟并对

其进行分析。燃烧室是由多个头部组成的周向均

匀分布的环形燃烧室，计算模型取主燃烧室 1个

扇形头部，并设置周期性边界，壁面速度为无滑

移边界。为避免计算时主燃烧室进、出口气流的

影响，在进、出口增加一段平直段。采用非结构

化网格离散计算域，网格设置一致，网格数量基

本相当，网格质量不低于 0.2，由于火焰筒头部及

火焰筒中冷却孔尺寸较小，为了提高网格质量，

对小尺寸部位进行加密，最小网格尺寸为 0.3 mm。

根据燃烧室的燃烧特性及流动特性，燃烧室区网

格特征尺度控制在 2 mm，掺混区网格特征尺度

为 3 mm，计算网格模型见图 7。图 8为燃烧室过

旋流器中心截面距离进口 120 mm处轴向速度随

网格数量的变化，其中 x为与燃烧室进口的距离，

横坐标 V为轴向速度，单位为 m/s，纵坐标 Y为燃

烧室火焰筒径向高度，单位为 mm。图 9为相同

位置温度分布随网格数量的变化，其横坐标 t为
总温，单位为℃。从图中可以看出，当网格数量大

于 2 300万时，燃烧室中典型参数速度及温度不

随网格数量增加而发生变化，满足网格无关性基

本要求。

本文在燃烧室流体域中实现连续性方程、动

量控制方程、能量控制方程和组分控制方程的离

散求解。采用 realizable k-ε模型来描述带复杂旋

流特征的湍流流动，壁面处湍流通过可伸缩壁面

函数实现，壁面处 y+值为 15。燃油雾化建模忽略

初始雾化的影响，燃油喷嘴为压力旋流式雾化喷

嘴，与试验一致，雾化张角设置为 90°，喷口直径

为 2.4 mm，供油压力为 1.65 MPa。考虑二次雾化

过程，基于拉格朗日质点粒子模化了液滴位移、
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破碎、碰撞和聚结，以及随后液滴的蒸发和传热。

通过壁面反射和传热模型模拟燃油在旋流杯文氏

管壁面处燃油液滴与壁面的相互作用；采用火焰

面生成流形方法封闭湍流燃烧反应源项，其中液

雾蒸发造成的焓损失，通过对火焰面模型加入不

同量级的热损失源项来模化，燃烧化学反应动力

学模型简化为煤油-空气 16组分 23步的化学反

应机理。燃气组分的平均质量分数场和温度场是

通过对预设的混合分数和反应进度变量概率密度

函数积分获得。本研究为了提升近壁面场的计算

精度，考虑了碳烟和辐射模型的影响。碳烟生成

通过 Moss-Brookes模型预测，采用离散坐标模型

（DOM）计算辐射强度和辐射源项。

 4    结果讨论和分析

 4.1   热电偶测量结果

为避免侧边近壁效应对火焰筒头部壁温的影

响，以中间头部结构热电偶温度结果进行分析。

扇形燃烧室试验件头部热电偶温度分布如图 10

所示。相比与冷却结构 A，冷却结构 B相同周向

位置相应热电偶壁温明显低于冷却结构 A，为进

一步比较两种冷却方案，对示温漆结果进行比较。
 
 

冷却结构A

t1=997 ℃
L

R

t2=951 ℃

t4=943 ℃
t3=966 ℃

冷却结构B

t1=714 ℃

L

R

t2=580 ℃

t4=601 ℃
t3=601 ℃

图 10    壁温测量结果

Fig. 10    Results of wall temperature
 

 4.2   示温漆结果

以中间头部示温漆结果进行分析。冷却结

构 A示温漆判读如图 11所示，头部挡溅板存在

大面积高温，高温范围为 1 000～1 200 ℃，中间头部

挡溅板左侧边缘超出示温漆变色范围（>1 200 ℃），

从示温漆结果可以看出冷却结构 A燃烧室头部

温度较高，周向温度分布差异较大，存在大面积

的高温区，局部超出示温漆范围烧蚀变黑。

冷却结构 B示温漆温度分布显示如图 12，
中间头部大部分面积未达到示温漆变色温度

 

图 7    燃烧室网格划分

Fig. 7    Mesh generation of combustor
 

 

−40 −20 0 20 40 60 80 100

0.20

0.22

0.24

0.26

0.28

0.30

0.32

网格数为1800万
网格数为2300万
网格数为2600万Y/

m
m

V/(m/s)

图 8    距离燃烧室进口 x=120 mm处轴向速度

Fig. 8    Axial-direction velocity at x=120 mm from the

inlet of combustor
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图 9    距离燃烧室进口 x=120 mm处总温

Fig. 9    Total temperature at x=120 mm from the

inlet of combustor
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（<800 ℃），仅在孔板 4个异性边角位置出现局部

高温，温度不超过 900 ℃，温度分布较为均匀。相

较于冷却结构 A燃烧室头部冷却结构壁温结果，

头部周向壁温分布更为均匀，无大面积的高温区

集中，燃烧室头部壁温主要集中在 600～900 ℃，

在材料长期使用范围内。

 4.3   壁温结果分析

燃烧室的头部壁温分布与近壁面流场分布相

关。通过仿真计算比较两种头部的冷却结构典型

截面流场的差异。

冷却结构 A过旋流器中心截面的头部流场

如图 13所示，可以看出涡流器两侧靠近燃烧室头

部壁面处存在明显角涡（见图 13中 A、B处，过旋

流器中心截面及过外主燃孔中心截面近壁面气流

流动细节见图 14），从涡流器出来的燃气卷入燃

烧室头部低压角涡区，导致靠近挡溅板壁面处燃

油卷入，近壁面处油气比在 0.055～0.07（见图 15），
恰当燃烧油气比为 0.067，燃烧较为充分，燃烧室

头部近壁面处温度升高（见图 16，近壁面燃气温

度高至 1 748～1 932 ℃），形成高温驻涡，进而导

致挡溅板壁面存在大面积的高温区，局部烧蚀变

形，这与冷却结构 A的示温漆判断结果一致。

 

不低于1000 ℃,
1000~1050 ℃

1150 ℃左右
(黑褐色)

不低于1000 ℃,
1000~1050 ℃
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1200 ℃

不低于900 ℃
不低于900 ℃

顺航向

图 11    冷却结构 A示温漆判断结果

Fig. 11    Result of chameleon paint of the cooling structure A
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900 ℃左右

顺航向

图 12    冷却结构 B示温漆判断结果

Fig. 12    Result of chameleon paint of the cooling structure B
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图 13    冷却结构 A燃烧室头部速度矢量图

Fig. 13    Velocity vector of the cooling structure

A head of combustor
 

 

(a) 过旋流器中心截面 (b) 过外主燃孔中心截面 
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图 14    冷却结构 A局部速度矢量图

Fig. 14    Local velocity vector of the cooling structure A
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冷却结构 B过旋流器中心截面及过外主燃孔

中心截面头部流场如图 17和图 18所示，与结构

A相比头部冷却气量相当，燃烧室的流量分配基

本相近，回流区形态变化不大。头部近壁面流场

与冷却结构 A差异较大，头部冷却气流通过导流

孔板上沿周向均布的冷却小孔冲击导流护罩以增

强与导流护罩的对流换热，之后沿导流孔板与导

流护罩形成的夹层通道生成气膜以保护导流护罩

下游。从夹层通道出来的气流大部分沿导流护罩

引导方向形成气膜，增大冷却气流的覆盖面积以

保护导流孔板下游；小部分气流与旋流器出口气

流相互匹配，吹除涡流器两侧的角涡（图 17中 A、

B处，近壁面气流流动细节见图 18），避免燃油随

 

(a) 过旋流器中心截面

(b) 过外主燃孔中心截面
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图 15    冷却结构 A燃烧室头部油气比分布

Fig. 15    Oil-gas ratio distribution of the cooling structure A

head of combustor
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图 16    冷却结构 A燃烧室头部温度场

Fig. 16    Temperature field of the cooling structure A

head of combustor
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图 17    冷却结构 B燃烧室头部速度矢量图

Fig. 17    Velocity vector of the cooling structure B head

of combustor
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图 18    冷却结构 B局部速度矢量图

Fig. 18    Local velocity vector of the cooling structure B
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气流卷入头部近壁面处（图 19近壁面燃油油气比

低于 0.003 3），防止燃气在燃烧室头部靠近壁面

处高温驻涡区的产生，进而降低燃烧室头部的高

温，增强燃烧室头部的冷却。图 20为冷却结构 B
的温度场，相比与图 16，近壁面气流温度较低，无

高温回流区的产生，壁面温度分布较为均匀，与

示温漆判断结果一致。因而冷却结构 B通过优

化近壁面流场，壁面冷却效果远优于冷却结构 A，

这与试验结果相符。
 
 

(a) 过旋流器中心截面
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图 19    冷却结构 B燃烧室头部油气比分布

Fig. 19    Oil-gas ratio distribution of the cooling structure B

head of combustor
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图 20    冷却结构 B燃烧室头部温度场

Fig. 20    Temperature field of the cooling structure B head of

combustor
 

 5    结　论

本文的主要结论如下：

1）  通过对燃烧室头部冷却结构试验结果及

仿真分析对比，燃烧室头部壁温与头部近壁面流

场密切相关，通过设计斜向导流护罩和导流孔板，

引导冷却气流吹除了旋流器两侧近壁面的角涡，

防止高温燃气靠近壁面，可大大提高燃烧室头部

的冷却效果。

2）  冷却结构 B燃烧室头部周向壁温分布较

均匀，无大面积的高温区集中，最高温度不超过

900 ℃，满足材料的长期使用要求，相较于冷却结

构 A燃烧室壁温得到大大改善，这与仿真流场及

温度场分析结果一致，表明数值仿真结果指导设

计具有一定的可行性。
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