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摘 � � � 要: 采用 FLUENT 软件对冲击�逆向对流�气膜冷却结构进行了流固耦合计算, 得到了对流通道和

气膜形成区流场、流体温度场以及固壁温度场分布,分析了该冷却结构内部复杂的流动和换热情况. 计算研究

目的是摸索一种火焰筒壁温的计算方法,以较好地获得火焰筒壁温分布.计算结果和试验结果进行了对比,两

者有较好的吻合性.分析表明采用流固耦合计算获取冲击�逆向对流�气膜冷却结构的壁温分布是可行的.
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Abstract: Fluid/ so lid conjugated heat t ransfer numerical simulat ion w as conducted to

study impingement�counterf low convect ion�f ilm coo ling by using the commercial codes FLU�
ENT . The f low f ields of convection passage and f ilm fo rming region, and temperatur e dist ri�
butions of f luid and solid w all w ere obtained and analy zed. The numer ical study aims at ob�
taining a calculat ion method of f lame tube w all temper ature. The numerical results show ed

that the agreement w ith the experimental data w as fair ly g ood. Analyses indicated the f luid/

solid conjugated heat t ransfer numerical simulat ion is a feasible w ay to obtain the w all tem�
perature o f impingement�counterf low convect ion�f ilm coo ling.
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� � 现代高温升燃烧室进口压力、进口温度、燃气
温升和容热强度逐渐提高,对火焰筒壁面冷却提

出了很高的要求, 国内外均对多种燃烧室火焰筒

复合冷却方式进行了研究
[ 1, 2]

,冲击�逆向对流�气

膜冷却方式即是其中的一种. 由于冲击�逆向对
流�气膜冷却方式将冲击强制冷却、夹层对流冷
却、气膜冷却这 3种冷却方式组合在一起,具有比

燃烧室常用的纯气膜冷却方式需要的冷却气量
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少、冷却效率高的优点,所以在高性能航空发动机

燃烧室研制中进行了广泛研究并进入实际应用阶

段.该冷却结构内部的流动和换热情况复杂, 对其

冷却效果已进行了不少试验和计算研究工作.但由

于问题的复杂性,多数计算研究是将壁面与流体的

对流和辐射换热作为边界条件,仅计算了固体壁的

导热方程.随着 CFD及其相关技术的不断发展,使

得进行有冷、热流耦合作用的火焰筒壁温分析成为

可能.文献[ 3]较详细地介绍了流固耦合传热问题

的求解方法.文献[ 4, 5]应用商用软件 FLUENT 对

层板内部复杂流场进行了数值模拟, 获得了层板结

构的流阻特性,并通过流固耦合传热计算,获取了

接近模拟试验条件下层板的内部通道流体域和固

体域的温度信息以及综合冷却效果和压降的关系.

本文针对一种典型的冲击�逆向对流�气膜冷却结
构,采用 FLUENT 软件进行了流固耦合传热计算,

获取了传热模拟试验条件下该冷却结构的流体域

流场和温度场,固体域温度场, 并与传热模拟试验

结果进行了对比分析,同时计算了在燃烧室真正工

作状态下该结构的流场和温度场.

1 � 计算对象结构和实体模型

冲击�逆向对流�气膜冷却结构由冲击壁、气
膜壁、气膜缝槽等组成.其结构示意图如图 1�

图 1� 冲击�逆向对流�气膜冷却结构示意图

F ig. 1� Impingement�counterflow convect ion�Film

coo ling configur ation

冷却空气从冲击壁的冲击孔进入夹层换热通

道,首先强制冲击冷却气膜壁的最高壁温区, 然后

逆向向前流动, 通过气膜壁的气膜孔冲击气膜缝

槽舌片后,在气膜壁热边形成顺流气膜.本文计算

对象的冲击壁和气膜壁厚度比 0� 4, 冲击孔与气
膜孔的孔径比为 1� 18,孔数比为 2� 0,冲击高度冲
击孔径之比为 1� 5, 气膜缝槽高度与气膜孔径之
比为 1� 47,缝槽长度与气膜孔径之比为 2� 92� 考
虑到结构的周向均布性以及为减少计算规模和时

间,只截取展向(沿孔排列方向)含有 4 个冲击孔

图 2 � 计算实体模型

Fig . 2 � 3�D parameter ent ity model

的区域进行实体建模. 采用 CAD软件 U nig raph�
ics Solutions 建立的计算实体模型见图 2� 计算
域包括了冷却结构内部通道和热燃气通道的流体

部分和冲击壁以及气膜壁的固体部分.

2 � 计算方法与计算状态

2� 1 � 模型网格划分和边界定义

采用网格生成和边界定义软件 Gambit对实体

模型进行了三维网格划分和边界定义,网格图见图

3� 网格采用非结构化划分,在近壁面处网格加密,

网格总数约为 1 � 106� 冷却流和热燃气流的进口
均定义为质量流量控制边界条件;出口适当延长计

算域,采用质量出口边界条件; 计算域的冲击壁的

外壁定义为等温边界条件,其余流体通道壁面均定

义为无滑移及无渗透物面条件,两侧面均定义为对

称边界条件.最后将生成的网格数据输入 CFD软

件FLUENT 进行流场和温度场的计算.

2� 2 � 计算模型和求解器

FLUENT 软件对于流固耦合计算采用的是整

场离散、整场求解的耦合方法[ 3, 6] ,即对求解三维雷

诺平均守恒型 Navier�Stokes 方程, 在流体域和固

体域均采用统一的控制方程,不同区域的区别仅在

广义扩散系数和广义源项的不同,流固耦合界面成

了计算域的内部. 在计算中将流体定义为理想流

体,固体材料为 GH140,密度为 8 090 kg/ m3 ,比热

容为560 J/ ( kg  K) , 导热系数为15W/ ( m  K) ,

湍流模型选用标准的 k��模型, 壁面附近采用壁

面函数进行处理, 辐射模型采用 P1 模型.求解器

为 FLUEN T 分离隐式稳态求解器, 速度和压力

的耦合采用 SIM PLE算法处理, 各计算参数的离

散均采用一阶精度的迎风格式.压力修正方程、连
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图 3� 计算网格划分

F ig. 3� Calculat ion mesh part itio n

续方程、动量方程、k��方程均进行亚松驰以使控
制方程组尽快收敛.

2� 3 � 计算状态

本文对计算对象在 2种状态的流场和温度场

进行了数值模拟计算,表 1给出了各计算状态的

进口气动参数. 状态 1 对应为传热模拟试验的试

验工况,状态 2对应燃烧室真正的工作状态.

表 1� 计算状态的气动参数

Table 1 � Aerodynanic parameter of calculating states

状态 1 状态 2

热燃气流总压/ Pa 1� 0 20� 0

热燃气流质量流量/ 10- 3 ( kg/ s) 2 14� 6

热燃气流总温/ K 770 2 040� 0

冷却流总压/ P a 1� 04 20� 8

冷却流质量流量/ 10- 3 ( kg / s) 0� 8 5� 761

冷却流总温/ K 288 800

冷热流温比( T C / T g) 0� 374 0� 392

冷热流流量比(mC / m g) 0� 4 0� 395

3 � 计算结果与分析

3� 1 � 速度场

图 4和图 5是状态 1冲击孔中心截面(流向)

的速度场分布图.从速度场分布图中可看到, 在气

膜孔处射流速度最高, 在冲击孔处也有较高的气

流速度,冲击孔区域和气膜缝槽处都有气流强烈

的冲击和反卷,这使得对流换热得到强化.气膜缝

槽内回流驻涡的存在, 使得气膜出口的速度变得

不均匀,在气膜孔之间的气膜速度较大,这会使冷

却气膜的保护效果变得不均匀. 第 1 排冲击孔射

流垂直冲击壁面,而第 2 排冲击孔射流由于第 1

排冲击孔产生的横流影响,变得向下游偏斜了,这

使得第 2排冲击孔射流的冲击换热效果会有所减

弱,被冲击冷却的区域也向前移动了.

图 4� 第 1 排冲击孔中心截面的速度分布(状态 1)

Fig. 4 � Velocity distribution in center section of the

first r ow impingement hole ( state 1)

图 5 � 第 2 排冲击孔中心截面的速度分布(状态 1)

Fig. 5 Velo city distr ibution in center section o f the

second row impingement ho le ( state 1)
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图 6 � 第 1排冲击孔中心截面的速度分布(状态 2)

Fig. 6 � Velocity distr ibution in center section o f the

frist r ow impingement hole ( state 2)

图 7 � 第 2排冲击孔中心截面的速度分布(状态 2)

Fig. 7 � Velocity distr ibution in center section o f the

second row impingement ho le ( state 2)

图6和图 7分别为状态 2冲击孔截面的速度

场分布图.由于 2个状态的冷热流的雷诺数均大于

5 � 104 , 处于自模区,同时冷热流的温比 T C/ T g 和

流量比 mC / mg 基本相同, 可以看到: 2个状态在冲

击对流区域和气膜缝槽区域的流动是相似的.

3� 2 � 温度场

图 8是状态 1第 2排冲击孔截面的温度场剖

面,图 9是状态 2 第 1 排冲击孔截面的温度场剖

面.从图中可以看出,冷却气流在气膜壁热边形成

了冷却气膜,将热燃气与壁面隔离,气膜与热燃气

不断掺混而逐渐升温.

图 8 � 计算温度场剖面(状态 1)

F ig . 8� Section o f calculated temperatur e field

( state 1)

图 10是状态 1第 1排冲击孔截面的气膜壁

壁温展向的分布.由于状态 1工况较低,对流换热

量较小, 冷热边的壁温差计算值仅相差 2 ! ~

3 ! ,所以冲击冷却的效果在图中并不明显.

图 9 � 计算温度场剖面(状态 2)

F ig . 9� Section o f calculated temperature field

( state 2)

图 10� 气膜壁壁温分布剖面(状态 1,展向)

Fig. 10 � Section of filming w all temperature field

( state 1, expanding direction)

图 11是状态 2第 1排冲击孔截面的气膜壁

壁温展向的分布.从图中可看到:在气膜壁冷边被

冲击冷却的区域,因为冲击射流强制换热作用,在

冲击驻点附近形成了明显的温度∀凹坑#.

图 11� 气膜壁壁温分布剖面(状态 2,展向)

Fig. 11 � Section of filming w all temperature field

( state 2, expanding direction)

图 12� 气膜壁壁温分布剖面(状态 2,流向)

Fig. 12 � Section of filming w all temperature field

( state 2, str eam dir ect ion)

图 12是状态 2第 2排冲击孔截面的气膜壁

壁温流向的分布.从图中可看到:气膜壁气膜孔处

换热比较强烈,因此附近区域壁温相对较低.沿热
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燃气流流动方向,气膜壁壁温逐渐升高,冷热边的

壁温差也逐渐增大. 在气膜壁的中部有一个低温

区域,这是由计算域内第 2排冲击孔中间的一个

孔冲击形成的; 该区域不是在冲击孔的正下方,其

原因是第 1排冲击孔形成的横流将第 2排冲击射

流吹斜了,冲击换热的效果体现在第 2 排冲击孔

的下游(沿冷却流流向) .

3� 3 � 壁温计算和试验结果的对比

对所计算的典型冷却结构进行了传热模拟试

验,试验工况与状态 1一致.试验时在气膜壁的冷

图 13 � 气膜壁冷边壁温分布(状态 1)

F ig . 13� Wall temperatur e dist ribution on coo ling

side of filming wall ( state 1)

图 14 � 气膜壁冷边壁温分布(状态 2)

F ig . 14� Wall temperatur e dist ribution on coo ling

side of filming wall ( state 2)

边埋设了壁温电偶.图 13和图 14分别为 2个状态

的气膜壁冷边温度分布曲线,各点的温度值为展向

平均值.其中图 13给出了与试验值的对比,壁温分

布趋势一致,计算结果比试验结果要高出 5 ! ~

7 ! .状态 2的计算结果也与采用常规的传热工程

计算方法所计算的结果趋势相似,数值相当.

4 � 结 � 论

通过对冲击�逆向对流�气膜冷却特性的数值
模拟,可以得出以下结论:

( 1) 流固耦合传热计算能细致考虑冷却结构

复杂的冷、热流流动和导热、对流换热以及辐射换

热之间的耦合作用, 与常规的火焰筒冷却结构的

传热工程计算方法相比有很多优点.

( 2) 气膜壁温度沿主流方向逐渐升高, 冷热

边壁温差逐渐增大. 气膜孔处冷却气流速度最高,

壁面不与热燃气流接触, 壁温最低.在气膜壁冷边

受冲击冷却区域,由于对流换热比较强烈,壁温升

高不多.

( 3) 计算结果与试验结果有较好的吻合性.

目前采用 CFD 软件 FLU EN T 进行流固耦合计

算是初步的探索,对计算模型的分网, 边界定义,

以及紊流、辐射模型的选取均需要深入研究.
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