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考虑导热对流和辐射作用的轴对称收扩喷管
壁温计算
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摘　　　要 : 基于 N2S方程求解了包括引射流、加力燃烧室在内的轴对称收扩喷管内外流一体化的流场 ,建

立了考虑导热、对流换热和辐射换热作用的轴对称收扩喷管各层壁温分布的计算模型 ,包括隔热屏、喷管筒

体、外调节片三层结构.对某航空发动机进行了多工况计算 ,燃气的物性随压力、温度和油气比的变化采用了

一系列精度较高的计算公式和计算方法.计算结果表明 :基于密度求解器求解包含引射流在内的轴对称收扩

喷管内外流一体化的跨声速流场是成功的.隔热屏和收扩喷管筒体沿流向温度逐渐升高 ,喷管筒体壁温在喉

部达到最大 ,在扩张段逐渐降低 ;收扩喷管外调节片壁温与收扩喷管筒体的壁温变化规律相同 ,但是壁温最大

值则位于喉部前某一位置.计算结果与经过试验验证程序的结果符合良好.
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Wall temperature calculation on an axi2symmtrical converging2diverging

nozzle considering heat conduction , convection and radiation
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Abstract : The flow field and the wall temperat ure dist ribution calculation models on a

converging2diverging nozzle considering t he heat conduction , heat convection and radiation

heat t ransfer are established and comp uted. The flow field is governed by t he Navier2Stokes

equations and t he equations are solved based on the density solver . The wall temperat ure dis2
t ribution calculation model is based on the heat t ransfer mechanism and t he heat flux equilib2
rium. And the corresponding FOR TRAN programs for t he t hree layer wall temperat ure cal2
culation of t he nozzle are writ ten. Many flight cases are calculated in which t he properties of

t he burning gas mixture are calculated by a series of formulas and met hods considering t hem

varied wit h t he pressure , t he temperat ure and t he ratio of oil to air . The result s show t hat

t he heat shield temperat ure and the converging2diverging nozzle cylindrical wall temperat ure

increase along t he flow direction and decrease in t he expand segment of t he nozzle. The max2
imum wall temperat ure happens around t he nozzle t hroat position. The outer adjust ment

plate temperature out side of t he nozzle cylinder reaches it s maximum some lit tle before the

nozzle t hroat position. The best agreement between t he calculation and t he given data can be
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observed in the paper .

Key words : aerospace prop ulsion system ; converging2diverging nozzle ; t ransitional son2
ic flow field ; wall temperature ; radiative heat t ransfer ; heat conduction ;

convective heat t ransfer

　　收扩喷管各部件温度分布的精确计算不但

是航空发动机结构强度设计的基础 ,而且也是收

扩喷管红外特征研究的重要方面.目前国内外已

进行了很多收扩喷管的模型实验和收扩喷管内流

场的数值模拟 ,而关于收扩喷管的换热及温度分

布方面的计算研究却很少[1 ] .因为收扩喷管结构

的复杂性 ,所以收扩喷管换热及温度分布计算是

一个非常复杂的问题 ,必须考虑到收扩喷管采取

的冷却方式和各种传热形式.为此 ,本文首先利用

N2S方程组求解了包括内外涵混合、加力燃烧室

在内的收扩喷管内外流流场 ,然后建立了具有多

层壁结构的轴对称收扩喷管壁温计算模型.考虑

了收扩喷管内各层间的导热、对流换热和辐射换

热 ,考虑了隔热屏的气膜冷却和缝槽气膜冷却 ,编

制了 FOR TRAN程序 ,对计算模型进行了求解 ,

得到了有工程价值的结果.

1　流场计算

1 . 1　流场计算模型

由于轴对称收扩喷管具有轴对称性 ,所以选

取对称平面作为计算对象.建立的轴对称收扩喷

管内外流一体化流场的轴对称计算模型 ,包含加

力燃烧室、内外涵、喷管、发动机机体外流、外调节

片与收扩喷管筒体之间的引射流等 ,计算网络采

用四边形为主的非结构化网络 ,进行了网格无关

解数值实验[2 ] .

计算流场为稳态、轴对称、可压流. CFD算法

采用基于密度的可压缩流求解器 ,N2S方程组的

对流项离散格式采用二阶上风格式[3 ] ,梯度的计

算采用精度较高非常适合非结构化网格的以控制

单元为基准的 Green2Gauss理论[425 ] ,湍流模型采

用 k2ωSST模型[6 ] ,考虑了喷管的跨声速流动特

征.流场求解采用商业软件 FL U EN T进行.

为了精确地计算燃气流的热物理性质 ,本文

采用了一系列精度比较高的计算公式和计算方

法[7 ] .考虑温度、压力、油气比影响时燃气的定压

比热容 cp 为

cp ( T , p , r) =
cpB ( T , p) + rn u ( T , p)

1 + r
(1)

式中 , r为油气比 , nu 为除纯净空气外的燃烧产物

的比热容 ; cpB为空气的定压比热容 ;燃气中各组

分的定压比热容随温度的变化分段按四次多项式

计算 ,随压力的变化通过引入比热容修正量来考

虑.燃气气体常数基本计算公式为

R = A/ m (2)

当 200 K < T≤1 800 K时 ,

A = 8 . 314 2 ,

m =
281966 (1 + r)
1 + 11086 2 r

; (3)

当 1 800 K < T≤2 500 K时 ,

A = 81314 2 +
21365 724

(01540 33p×10- 2 + 1)
T - 1 800

1 000

215

,

m = 281966 -
01329 27

(0135p ×10- 2 + 1)
T - 1 800

1 000

215

×

(1 + r)
(1 + 11086 2r)

(4)

燃气的定熵指数 k由式 (3) , (4)得出的值 ,根据热

力学基本关系 k = cp / ( cp - R)计算求得.燃气除

水分外各个组分的粘度根据 Sut herland 公式[8 ]

计算 ,对水分采用五次多项式拟合公式计算 ,燃气

总的粘度μ为[9 ]

μ = ∑
i

x iμi

x i + ∑
j≠i

x j Gij

(5)

式中 , x i 为 i 组分的摩尔分数 ,μi 为 i 组分的粘

度 , Gij为

Gij =
1

2 2

1 +
μi

μj

1/ 2 M j

M i

1/ 4 2

1 +
M i

M j

1/ 2 (6)

式中 , M i 为 i 组分的分子量.燃气 Prandtle 数的

计算公式为[8 ]

p r =
k

2125 k - 1125
(7)

1 . 2　流场结果与讨论

本文进行了收扩喷管在很多工况下的流场计

算.限于篇幅 ,同时因为在地面试车状态下可以获

得较多的有用资料 ,所以这儿仅讨论收扩喷管在

地面飞行速度为 0状态下的内外流一体化流场特

点.图 1所示为收扩喷管出口截面附近的轴向速
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度分布等值线图 ,呈现出典型的中度欠膨胀射流

特征 ,射流核心区存在多个波节结构.图 2所示为

喷管出口截面附近的压力场分布等值线图.由图

1和图 2可以看出 ,在收扩喷管喉部以后射流核

心区 ,起始波节内射流核心遇到喷管扩张起始段

传来的膨胀波时气流经历了膨胀过程 ,当它遇到

穿过中心线连续传来的膨胀波时引起进一步膨

胀 ,在沿中心线膨胀最充分处静压低于大气压 ,因

此 ,射流核心遇到交叉膨胀波后静压值变低 ,当地

马赫数超过了同一压比下完全膨胀射流所得到的

马赫数.波节内其余区域的气流通过斜激波重新

压缩 ,为了提供所需要的压缩 ,在中心线形成马赫

盘.由于马赫盘的存在 ,原来斜激波的强度和形状

发生了改变 ,但是仍然保持斜激波的结构.在射流

核心区外侧的超声速混合流区和亚声速混合流

区 ,气流的速度由内到外逐渐降低.在喷口截面由

于唇部引射流的作用 ,气流速度过渡平稳.

图 3所示为喷管内外温度场及在喷口附近的

局部放大图.从图 3 (a)中可以看出 ,计算模型选

择的计算域是合适的 ,在计算域边界处的气流温

度与大气环境温度 300 K基本相同.从图 3 (b)中

可以看出 ,高温燃气流过收扩喷管喉部后 ,温度逐

渐降低 ,在第 1个波节第 2 个马赫盘处温度降到

了最低值 ,然后由于激波系的压缩作用 ,在第 2个

波节中温度又突然升高.因为粘性和激波的作用 ,

核心区的波节结构沿轴向逐渐模糊 ,最后转变为

均匀的超声速射流流动.
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2　壁温计算模型

2 . 1　几何模型

收扩喷管及其冷却结构由三层同轴筒体结构

组成 ,中间为收扩喷管筒体 ,内侧是隔热屏 ,用来

将喷管与高温燃气隔开 ,外侧是引射冷却通道 ,如

图 4所示.燃气在收扩喷管内部流动 ,气流参数温

度 Tg ,压力 pg ,密度等为本文第 1部分计算得到

的结果.隔热屏与喷管筒体壁面之间的冷却气流 ,

温度为 Tsep ,压力为 psep ,隔热屏上有离散的小孔 ,

从这些小孔喷出的气体对隔热屏构成气膜冷却.

在隔热屏的尾部、喷管筒体收敛段内侧 ,冷却气流

流过 ,构成缝槽气膜冷却收扩喷管筒体.喷管筒体

外侧二次流的温度为 Tsec ,压力为 psec .在外调节

片外侧为环境大气温度 Tatm ,大气压力 patm .

图 4　收扩喷管壁温计算几何模型

Fig. 4　Simplified model for wall temperature calculation

2 . 2　导热、对流换热计算

收扩喷管固体壁面的导热热流按照 Fourizer

定律计算 ,因为壁厚很小 ,所以不计隔热屏和外调

节片的导热热阻.

收扩喷管固壁与气流的对流换热热流为[10 ]

qc = 01023 Re018 Pr014λf
de

( Tw - Tf ) (8)

式中 ,qc 为对流换热热流 ; Re =
ρf uf de

μ , Pr分别为

对应气流的 Re数和 Pr数 ; Tw , Tf 分别为固壁和

流体的温度 ;ρf , uf ,λf ,μ分别为流体的密度、速

度、导热系数和动力粘度 ; de 为流道的当量直径.

燃气与隔热屏、收敛段内侧的对流换热是气膜冷

却 ,对气膜冷却 ,式 (1) 中的 Tw 变为绝热壁温

Taw ,有效温比的计算方法采用文献 [ 11214 ]中的

经验公式 ,对多排气膜孔冷却结构 ,每一排气膜孔

对下游的有效温比以及多排气膜孔的有效温比计

算方法与文献[ 11 ]方法相同.

2 . 3　辐射换热计算

收扩喷管各热部件表面之间、部件与热燃气

之间存在辐射换热.由于气体辐射的光谱选择性 ,

有气体参与的辐射换热计算十分复杂 ,因为隔热

屏与收扩喷管筒体之间、收扩喷管筒体与外调节

片之间的冷却空气温度较低 ,可以不考虑冷却气

流的辐射 ,所以有气体参与的固壁表面间的辐射

换热仅考虑热燃气与收扩喷管各部件内表面之间

的辐射换热.隔热屏与收扩喷管筒体之间、收扩喷

管筒体与外调节片之间仅考虑固壁表面之间的辐

射换热.因为这两者固壁之间的间距很小 ,所以可

以简化为多层无限长圆筒之间的辐射换热 ,如图

5所示.在图 5 中仅给出二层圆筒之间的辐射换

热示意图 ,内筒体外表面 1 的温度为 T1 ,发射率

为ε1 ,表面积 A 1 ,射入的热流为 qi ,1 ,出射的热流

为 qo ,1 ,为维持热平衡外界所需要加入或移走的

热流为 q1 ,所有的固壁以加入的热流为正 ;外筒

体内表面 2 的温度为 T2 ,发射率为ε2 ,表面积

A 2 ,射入的热流为 qi ,2 ,出射的热流为 qo ,2 ,为维持

热平衡外界所需要加入或移走的热流为 q2 .采用

净热流法[ 15216 ] ,可以推导出内筒 1外表面、外筒 2

内表面 ,为保持热平衡外界所需要分别加入或移

走的热流为

q1 =
σ( T4

1 - T4
2 )

1
ε1

-
A 1

A 2

1
ε2

- 1
(9)

q2 =
σ( T4

1 - T4
2 )

1
ε1

A 1

A 2
+

1
ε2

- 1
(10)

图 5　无限长圆筒之间的辐射换热模型

Fig. 5　Radiative heat t ransferr model between

two coaxial cylinders

式中 ,σ为 Steffan2Boltzmann常数.对筒体表面离

散为若干微小单元的情况 ,如图 6所示 ,上面 (2) 、

(3)两式的关系仍然成立.高温热燃气与壁面之间

的辐射换热采用文献[ 17 ]推荐的经验公式

q =σ(1 +εw ) ·εg ·
T115

g T215
w - T4

g

2
(11)
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式中 ,热燃气的发射率εg 为εg = 1 - exp [ - 21898×

109 B ·p ( r·L e ) 015 T - 115
g ] ; p为燃气压力 , Pa ; Tg

为燃气的温度 , K; B 为亮度因子 (取 4. 0～117) ; r

为油气比 ; L e 为射线平均行程长度 ,m ;εw 是壁面

材料的发射率 ; Tw 是壁温 , K.

2 . 4　壁温计算

对图 4所示的收扩喷管结构 ,加力隔热屏、收

敛段、扩张段、进出口截面和燃气构成一个充满不

均匀的吸收2发射性介质的封闭腔 ,将各表面划分

为许多离散的微小面元 ,根据辐射传输方程的积

分法和封闭腔的辐射换热理论可得各个离散面元

的光谱有效辐射

qv , o, k =ε·ev b , k +ρ·∑
N1

j = 1

Fk- j ·

　
　

qv , o, jτ(κv ) + ∑
n

i = 1

e′v b (κ3
v b ) ·

　
　
{τ[κv - (κ3

v +δκ3
v ) ] - τ[κv - κ3

v ]} (12)

式中 ,qv , o, k表示面元 k 的光谱有效辐射力 ,ρ表示

面元发射率 , ev , b, k表示面元 k 所在温度下的黑体

光谱辐射力 , F表示角系数 ,τ表示透过率 ,κ表示

光学厚度 , N1 表示封闭腔内面元的数目.对封闭

腔内所有面元列出 (12)方程式 ,求解该方程组即

可得到封闭腔内各个面元的光谱辐射力 qv , o, k ,将

光谱辐射力对全波长积分就得到总辐射力.

图 6　封闭腔离散单元示意图

Fig. 6　Discrete surface element s of the

aeroengine exhaust system

在收扩喷管处于热平衡状态下 ,壁面的热平

衡关系式可以写成

∑q = qc, in + qr, in + qc,out + qr ,out = 0 (13)

式中 , qc, in表示壁面内侧的对流换热热流 , qr, in表

示壁面内侧的辐射热流 , qc,out表示壁面外侧的对

流换热热流 , qr,out表示壁面外侧的辐射换热热流.

每个热流的表达式中都包含一个或多个未知壁

温 ,辐射热流的表达式中还包含壁温的指数关系

或高次方关系 ,因此所有面元的热平衡方程构成

一个非线性方程组 ,本文采用牛顿 - 拉斐尔森迭

代法求解得到壁温的分布.

首先假设加力隔热屏、喷管和套筒壁面温度

的初始分布 ,根据假定的壁温计算壁面内、外侧的

对流换热热流和辐射换热热流 ,计算得到每个面

元的净热流 ∑q.由于假定的壁温并非热平衡状

态下的壁温 ,因此壁面面元的净热流不等于 0 ,必

须根据净热流的数值对壁温进行修正.根据牛顿

- 拉斐尔森迭代法的计算过程 ,需要计算净热流

随壁温变化曲线∑q = f ( T w )的斜率 ,为此 ,在

初始的壁温分布基础上 ,将每个面元的壁温均增

加一个微量 d Tw ,计算由于壁温的微量变化引起

的壁面净热流的变化 d ∑q ,由此可得到每个面

元上净热流随壁温变化曲线的斜率 d ∑q / d Tw ,

从而每个面元上壁温的修正值等于

ΔTw =
- ∑q

d∑q/ d Tw

(14)

　　修正后每个面元的壁温则等于原来的壁温加

上壁温的修正值 ,这样就完成了第一次迭代.当

然 ,经过第一次修正的壁温通常仍不能使收扩喷

管壁面达到热平衡 ,所以还需要进行多次迭代 ,直

到在每个面元上壁温的修正值都小于一个微量

10 - 7时 ,则认为所得壁温即为收扩喷管热平衡状

态下的温度.

3　计算结果与分析

将以上壁温计算模型编制 FOR TRAN 程序

FBQ2007. FOR 进行求解 ,数据流采用双精度格

式 ,得到了一系列的计算结果.在地面飞行速度为

0的状态下 ,计算得到的轴对称收扩喷管隔热屏、

收扩喷管筒体的壁面温度与经过试验验证程序的

计算结果的比较如图 7 所示 ,在图 7 中还给出了

计算得到的收扩喷管筒体外侧外调节片壁面的温

度分布 ,大气环境温度为 300 K.

从图 7可见 ,轴对称收扩喷管在地面 0 速度

飞行状态下 ,壁温沿轴向逐渐升高然后又迅速降

低.由于加力隔热屏和收敛段气膜冷却的隔热作

用 ,喉道截面以前有隔热屏区域喷管筒体的壁温

比较低 ;在喉道截面前附近 ,喷管筒体直接受到燃

气的加热 ,壁温迅速升高 ;在收扩喷管的扩张段 ,

对比流场计算结果图 3 可见 ,由于燃气流的膨胀

加速 ,燃气流的温度降低 ,同时由于喷管筒体外引

射的冷却空气流的换热 ,对喷管筒体的冷却作用
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增强 ,因此喷管筒体壁温迅速降低.

图 7　地面工况沿轴向壁温分布

Fig. 7　Temperature dist ribution along the axial

direction in the ground

在 10 km高空以马赫数 2飞行状态下 ,计算

得到的轴对称收扩喷管壁面温度变化规律如图 8

所示.由图 8 可见 ,轴对称收扩喷管在高空状态

下 ,壁温分布规律与地面试车状态的规律基本相

同 ,数值相差不多 ,这是因为虽然高空来流空气的

温度较低 ,冷却外调节片的能力较强 ,但由于外调

节片外侧与大气的对流换热道的换热系数较小 ,

同时由于外涵的来流温度与地面状况下相差不

多 ,所以壁温的总体水平与地面状态基本相当 ,仅

喷管出口附近最低壁温较低而已.

图 8　高空工况沿轴向壁温分布

Fig. 8　Temperature dist ribution along the axial

direction at high altitude

4　结　论

本文建立了轴对称收扩喷管内外流一体化的

流场计算模型和考虑导热、对流、辐射换热的壁面

温度计算模型 ,并进行了有效求解.通过一系列计

算分析 ,可以得出以下几点结论 :

(1) 建立的计算模型可以有效地模拟复杂收

扩喷管的流场和壁面温度场.

(2) 收扩喷管收敛段以前的壁温比较低.喉

道截面以前壁温迅速升高 ,在扩张段壁温沿流向

迅速降低 ,喉部截面附近的壁温最高.

(3) 收扩喷管筒体外的引射空气流可以有效

地冷却收扩喷管扩张段筒体.
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