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直升机动力舱流场及温度场的模拟
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摘要: 应用非结构网格, 建立了直升机发动机动力舱的有限元模型, 并根据舱内实际冷却气体的流通情况, 采

用SIMPLE 算法, 求解了流动和传热的控制方程, 模拟了动力舱内流场与温度场的分布, 研究了流场、压力场

及温度场之间的依变关系。在此基础上针对现有设计存在的问题, 提出了动力舱冷却系统的改进方案, 并对不

同方案的改进效果进行了分析比较。
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Numerical Simulation of Nacelle Flow and Temperature Field
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Abstract: The f inite element model of the nacelle flow w as established using the non-

st ructure g rids. The f low and heat t ransfer contr ol equat ions w ere solved by the SIMPLE

algor ithm taking the real cool ing flow situat ion in the nacelle into consideration. T he flow and

temperature fields w ere simulated and the r elat ionships betw een the flow , pressur e and

temperature f ield w ere analyzed. Further mo re, according to the problems in the ex ist ing

design, plans w ere proposed to improve the nacelle coo ling situat ion. T he effect iveness of

dif ferent plans w ere compared and analyzed.
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　　由于发动机本身是一个高温部件,如果动力舱

没有有效的冷却系统和合理的结构设计, 高温、高

热的传递就会引起动力舱内发动机附件工作异常

或损坏,或因可燃混合物的聚集而发生火灾。因此,

对发动机动力舱进行流场及温度场的模拟分析尤

为重要。

1　动力舱结构及有限元模型

　　由于发动机表面布置了复杂的油路、线路、传

感器等,精确计算动力舱内的流场和温度场几乎是

不可能的
[ 1]
, 因此必须对动力舱的内部结构进行适

当简化, 并采用简化的数学描述。简化后的某型直

升机动力舱部分外表面及其内部结构的模型如图1

所示。图1 ( b) 中左侧端面上的环形狭缝即为动力

舱出口, 它所包围的正是发动机的排气口, 高速喷

出的发动机排气带动动力舱排气混合流动,相当于

在动力舱出口截面安装了引射器,从而保证了舱内

气体的正常流通。



图 1　动力舱内部结构模型

Fig . 1　T he inner str uctur e modle

图2　动力舱有限元网格

Fig . 2　T he finite elemunt gr ids

由于动力舱内部结构不对称, 要进行整机计

算, 而动力舱的几何模型又比较复杂, 所以网格划

分必须采用三维非结构化网格。图2为动力舱整流

罩及舱内部件的有限元模型,其中右上部颜色较深

的矩形开口为动力舱冷却气流入口,左侧环形截面

为冷却气流出口。为了得到准确解, 对发热壁面附

近及动力舱出口处的网格做了细化,而在其它区域

网格的尺寸可以适当加大, 以减少网格数量, 提高

计算速度。从图中可以明显的看出舱内发热壁面的

网格比整流罩上的网格密。

2　流场及温度场的数学模型

2. 1　描写流动与传热问题的控制方程

　　本文假定动力舱内为定常、不可压缩、牛顿粘

性流体, 在求解区域内应用质量守恒定律、动量守

恒定律和能量守恒定律3个基本物理规律, 可得如

下控制方程 [ 2] :

div U
�
= 0 ( 1)
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式中: U
�
为流体速度, �为流体的运动粘度, �为流

体密度, P 为流体的压力, T 为流体温度,  表示
导热系数, Cp 表示比热容, ST 为源项。

2. 2　边界条件

　　选取动力舱在海平面、最大功率工作状态进行

分析。根据动力舱工作情况,舱内流体边界条件为:

( 1) 直升机旋翼下洗气流速度为15～20 m / s
[ 3]
, 而

旋翼距离动力舱进气口较近,按最不利的条件取其

入口流速为15 m/ s, 方向垂直向下, 令动力舱出口

相对压力为0, 在流体与固体交界面上具有无滑移

边界条件; ( 2) 动力舱进口气流温度为300 K, 发

动机燃烧室及涡轮表面散热率为21 617 W/ m
2
, 其

它表面散热较少, 取其平均值为 1 355. 56 W/ m
2,

动力舱内各表面的发射率均为0. 6 [ 4]。发动机的表

面对舱内的散热远大于太阳辐射,故忽略太阳辐射

热。

3　计算结果

3. 1　流场计算结果

　　由图3 ( a) 中可以看出, 进入动力舱的冷却气

流受部件的阻碍而分流,冲击到右侧壁面后向四面

扩散, 流动中遇到与该面相交的发动机表面 (如图

1 ( a) 中最右侧的圆柱面) 并开始绕流。在气流的

入射点和绕流过后的汇合点都是驻点 (又称分支

点) , 所以流程中点的速度显然为最大值, 即速度

的分布是先升后降, 相应主流在流动方向的压
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图 3　动力舱整流罩各个面的流场示意图

Fig . 3　The fluid field of ev ery naceller cover

图 4　整流罩右侧壁面等温线图

Fig . 4　The iso therm o f the right side nacelle cover

力是先降后升
[ 6]
, 如图3( b)所示,大致在上下表面

的中间位置压力最低。在压力升高时,边界层内流

体靠本身的动量克服压力增长而向前流动,速度分

布趋于平缓。近壁的流体层由于动量不大,在克服

上升的压力时显得越来越困难。圆柱上表面的气体

由于柱面形状的原因要比下表面的流速小,最终会

出现壁面处速度梯度变为0, 即�u/ �y  y= 0= 0的局

面,随后产生与原流动方向相反的回流, 而下表面

的流体由于动量相对较大, 还没有出现分离,继续

沿柱面流动。这时圆柱上表面的流体流到动力舱下

壁面后受到阻挡而回流, 形成图中的涡B ,与上表

面的脱体流及下表面流体在分离区形成漩涡, 即图

中的涡A。由于脱体区的扰动会强化换热,所以该

处流体温度较高,等温线密集, 如图4所示。

由图3( c)可以看清在整流罩前壁面上的气流

分布: 气流进入动力舱后受到部件的阻挡而沿该表

面向四面扩散, 因为入口处部件比较复杂, 导致流

动阻力较大,压力也会增大,而动力舱出口处相对

压力为 0,所以流至整流罩前壁面的气体在惯性及

压差作用下,继续沿前壁面向下流动的同时宽度也

逐渐变大。舱内气体流至左壁面后不会全部从出口

流出,因为出口面积很小,不及入口面积的三分之

一,所以必然有部分气流受到左壁面的阻挡,使沿

轴向的气流速度变为 0,在后面气体的推动下转而

反方向流动,但由于出口截面流速很大, 靠近出口

的地方压力很低, 并且又不断有气体进入动力舱,

使这部分回流气体的轴向流动受阻,所以在周围气

体的带动下在出口附近做周向流动, 形成图示流

场。
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图5　动力舱整流罩的内表面温度分布

Fig . 5　The temperature field of the inner nacelle cover

　　图3( d)为动力舱后壁面的流场与等压线组合

图,图中的数字表示速度的大小。由图可知,后壁面

的流场受下壁面及进口气流经部件表面阻挡的二

次流的共同作用,所以流场分布不太规则,尽管如

此还是可以清楚的看到,无论哪股流体都有流向左

壁面(即出口所在面)的趋势。来自下壁面的气流在

惯性的作用下继续沿壁面做周向流动,而来自入口

气流的二次流冲击到后壁面以后,就向各个方向扩

散,但受到出口引射力的作用, 显然流向左壁面的

气体多些。图中的等压线表明, 入口气流分流到后

壁面的位置由于受到气流的冲击, 局部压力较高,

而其它区域则沿着流动的方向压力不断降低,这是

由于需要不断克服沿程阻力的缘故。

3. 2　温度场计算

　　图5为动力舱整流罩的内表面温度,也就是与

之接触的空气薄层的温度。由图5( b)可以看出,整

流罩的温度由左至右逐渐升高,归纳其原因如下:

首先,位于动力舱右端的燃烧室和涡轮表面热流密

度很高,比左端部件的表面热流密度高十几倍; 其

次,冷却气流进入动力舱后,先冷却左端部件,流到

右端时,气流的平均温度已经升高,冷却能力下降,

所以形成了图中温度左低右高的结果。图中前后壁

面上均有一块高温区域,对照图3( c)和( d)可知,前

壁面的高温区是由前壁面的进口气流与动力舱左

端的回流之间存在一个流速很小的区域,即所谓死

水区, 使该处的对流换热系数较小,不能对壁面进

行有效的冷却造成的; 后壁面上的高温区域也是同

样原因,只是该死水区由出口附近的轴向环流与后

壁面上进口气流的二次流形成。

图6为舱内部件表面的温度分布, 由图可知由

于表面热流密度的不同,燃烧室与涡轮的表面温度

明显高于其它表面, 达到614. 3 K, 而其它表面的

平均温度为330. 8 K, 动力舱出口截面的平均温度

为324. 2 K。

图6　舱内部件表面的温度分布

F ig . 6　T he temperatur e field o f the components

inside the naceller

图7　燃烧室与涡轮表面温度沿流向的对比

Fig . 7　The com pare of t he firebox and turbine

sur face temperat ur e

将燃烧室与涡轮表面分为6个面, 图6中标出

的数字即为各面的面号,分别计算出各面的平均温

度T 及平均对流换热系数a, 用图7表示。从图中可

以看出, 虽然具有相同的表面热流密度, 但燃烧室
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与涡轮表面沿气体流动方向的平均温度并不相同,

而是呈先升后降的趋势;换热系数的变化与之相

反,先降后升。其原因如下: 冷却气流沿燃烧室与涡

轮表面流动时, 部件表面形状不断变化, 阻碍流场

的发展,气流速度逐渐降低, 导致表面对流换热系

数减小;而靠近出口的地方,在引射力的作用下,流

速逐渐升高, 使对流换热系数又逐渐增大。对流换

热系数的大小直接影响换热效果:对流换热系数越

大,流体吸收的热量越多,壁面温度越低;对流换热

系数越小,流体吸收的热量越少,壁面温度越高。

4　结构改进及可行性分析

　　由于舱内的高发热部件都位于动力舱的左半

部,而冷却气流入口却在动力舱的右端, 这样就使

冷却气体流过高发热面时温度已经升高,冷却能力

下降, 导致舱内的热量不能被及时带走而辐射到整

流罩上,从而使整流罩的温度升高。为了解决这一

问题, 将动力舱进气口位置做适当调整,即保持 y ,

z 方向位置不变, 将其沿 x 轴反方向(即向左端向

出口方向)分别移动150 mm(方案A)和300 mm(方

案 B) ,并对改进后的结构进行冷却效果的对比分

析。

图 8为两种方案的整流罩温度对比, 由图可

知,移动进气口位置后, 整流罩上的温度分布更加

均匀了,下面就这两种方案的冷却效果进行具体的

分析对比。

为了定量的比较3 种方案对整流罩上高温区

域的冷却效果,在整流罩的前壁面上取 1条线,位

置如图8( a)和( c)中的深色线所示,将3种方案中

图8　两种方案中整流罩温度场的对比

F ig . 8　The compare of the nacelle over t emperatur e in the tw o pro jects

表1　3 种结构的冷却效果评定

Table 1　The compare of three structure types cooling situation

整流罩上的最

大温度值/ K

整流罩的平

均温度/ K

燃烧室和涡轮对应的机

匣表面温度最大值/ K

燃烧室和涡轮对应的机

匣表面平均温度值/ K

原始结构

方案A

方案 B

468

459

420

333. 3

343

338

860

855

826

614. 26

443. 86

448. 6
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该线上的所有节点的温度值向 x 方向投影, 比较结

果见图9,其中x = 0的位置为整流罩左壁面。由图

可知, 3种方案的温度走势大致为: 冷却气体开始

沿高发热率部件表面流动时,流场受部件表面形状

的影响较大, 对流换热系数逐渐降低, 冷却效果减

弱,导致整流罩的温度逐渐升高;大约在 x= 0. 28

m 的位置时, 流速在出口引射力的作用下逐渐加

大,对流换热系数升高,换热效果增强,能带走更多

的热量,使整流罩温度下降;在接近出口的地方,没

能及时流出动力舱的气体在出口处汇集并沿周向

流动, 在舱内滞留的时间延长, 流体与壁面间的温

差缩小,同样导致带走的热量减少,所以整流罩的

温度会有所回升。图中方案A 和B在x = 0位置附

近温度又有所下降,和线的位置有关, 但也能说明

改进方案能使整流罩的高温区域缩小。从这3种结

构的对比可以看出方案B的冷却效果最好, 方案A

也具有改善冷却效果的作用。

图9　3种方案对整流罩高温区域冷却效果对比

Fig . 9　T he compa re o f the three pr ojects coo ling

situation for high temperature r egine

图9只是在前整流罩的高温区上取了1条线做

比较, 还不能充分说明改进方案的可行性,为此再

将3种方案中整流罩与高热流密度表面的平均温

度作对比,以增加可信度, 具体数据见表1所示(表

中数据均为计算结果)。从该表可以看出,与原始结

构相比, 方案B 能够使整流罩和高热流密度表面

(即燃烧室和涡轮对应的机匣表面)的最大温度值

分别下降48 K 和34 K,而高热流密度表面的平均

温度则下降了近166 K; 方案A 对整流罩和高热流

密度表面温度极值的降低不如方案B显著,分布减

少了 9 K 和5 K,但高热流密度表面的平均温度却

下降了170. 4 K。

综上所述,这两种改进方案的冷却效果显然

优于原始结构,说明这种改进方案是可行的。将A、

B两种方案进行对比,除了在降低高热流密度表面

的平均温度方面,方案A 略显优势外,方案B 显然

是更好的改进措施。与原始结构相比,虽然方案B

会使整流罩的平均温度稍有上升,但同它对舱内部

件良好的冷却效果相比就显得微不足道了;此外,

该方案降低了舱内部件表面及整流罩的温度极值,

并使两者的温度分布更加均匀,有效的降低了热应

力的大小, 保证了各部件及整流罩的可靠运行。

5　结　论

　　( 1) 流场分布规则的地方,温度场的分布也比

较均匀。

( 2) 流场有扰动的地方, 有助于热量传递,尤

其是有涡流或回流的地方,冷却气流由于吸热充分

而导致温度明显升高。

( 3) 舱内部件对流动的干扰虽然会形成一些

漩涡,或使气流在壁面处出现分离,从而提高局部

换热系数, 但这种换热性能的提高只在局部范围内

有效,对于整个动力舱而言,过于复杂的舱内结构

不利于气流的合理分配,容易造成个别部件表面流

速过低,影响冷却效果。

根据以上所得结论并结合动力舱的具体结构,

提出了将动力舱进气口位置分别向舱体左侧面移

动150 mm 和 300 mm 两种改进方案,并分别进行

了流场与温度场的模拟,模拟结果表明, 后一种改

进方案能使舱内部件表面及整流罩的温度峰值显

著下降,有利于各部件及整流罩的安全运行。本文

的研究结果,已提供某型直升机动力舱改进设计参

考。
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