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燃气热力参数计算方法及在涡轮叶栅

对流换热中的应用
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摘　　　要：为了研究燃气热力参数对对流换热的影响，发展了一种计算航空发动机碳氢燃料与空气燃烧的

燃气热力参数计算方法。应用该方法给出的一部分燃气热力参数作为输入条件，对不同入口温度下的平板和

涡轮平面叶栅的对流换热进行了数值模拟，并与空气作为工质的对流换热数值模拟结果进行了对比。结果表

明：在其他定解条件相同时，对平板和涡轮平面叶栅的对流换热，工质为多组分燃气时的壁面当地努塞尔数均

大于入口工质为空气的努塞尔数，且随着入口温度的升高，空气与燃气的当地努塞尔数的差别变大；在给定的

入口温度范围内，与工质为空气相比，工质为燃气的平板当地努塞尔数从２．８％增大到３．０％，涡轮叶栅则从

７．２５％增大到９．６９％。
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　　以燃料燃烧实现热能转变为功的推进系统研

究中，由于燃料燃烧产生的高温燃气与推进系统

周围及其内部存在温差，必然产生换热问题［１］。

精确预估高温燃气的对流换热强度，对推进系统

的研制具有重要的意义［２］。

文献［３］应用实验及数值模拟方法研究了采

用花洒型气膜孔的高压涡轮导向器气膜冷却性

能，并采用多组分气体控制方程，进行了数值模拟

研究。但多组分气体仅仅由作为气膜冷却气体的

氮气和主流的空气组成，未考虑主流应为多组分

燃气。文献［４５］则采用 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）及

燃气多组分输运等方程组，应用数值模拟方法分

别研究了液体运载火箭底部热防护问题及推进剂

液体火箭发动机进行了燃烧流动与耦合传热问

题。文献［６］采用数值求解雷诺平均ＮＳ方程组

及组分方程组，对有无引气的亚燃冲压发动机燃

烧室内的流场进行了研究，给出了引气温度对燃

烧及发动机性能的影响。王天壹等［７］应用数值模

拟及理论分析方法研究了带有气膜冷却结构的涡

轮一级导向叶片进行气固热耦合问题，并给出

了多种辐射因素对叶片表面温度和冷却性能的

影响，结果表明各种辐射因素均会使叶片表面

温度上升。高杰等［８］综述了国内外近１０年来的

航空发动机涡轮叶顶间隙气热技术研究进展，

总结了流动换热实验及数值模拟方法等，并展

望了未来研究重点及发展方向。屠秋野等［９］采

用数值模拟及理论分析研究了考虑换热效应的

发动机过渡态性能，给出了换热效应对发动机

各部件影响结果。刘友宏等［１０］应用多组分

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组，同时考虑辐射换热的影

响，研究ＴＢＣＣ（ｔｕｒｂｉｎｅｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ）冲

压发动机燃烧室／喷管筒体及隔热屏内外壁壁

面温度、对流换热热流等分布，研究结果对研究

了ＴＢＣＣ冲压发动机具有一定的参考意义。文

献［１１］采用数值模拟方法研究了重型燃气轮机

涡轮动叶工质变物性、冷气掺混带来燃气组分

变化等因素对性能的影响。但是该文献只是把

燃气作为等效单一组分研究与冷却空气掺混，

并未考虑燃气多组分的影响。

文献［１２１３］分别以部分烃类燃料为研究

对象，提出了燃气热力性质的计算方法，并给

出了燃气热力性质表。但文献［１２］给出的燃

气最高温度为１７７３Ｋ（１５００℃），而文献［１３］

给出的最高温度为１８００Ｋ。对新一代的航空

发动机上述两篇文献给出的温度偏低。由于

当时的航空推进系统的设计及分析中，燃气组

分并非重要，因此未给出燃气组分随空燃比或

者燃烧室出口温度变化的计算方法及图表。

另外，对于成分复杂的航空燃料的热力性质，

虽然可以用“校正系数方法”等方法进行校正

计算［１２］，但并不适合研究计及多组分燃气的对

流换热问题。

过去由于计算方法和计算机硬件的限制，难

于考虑燃气多组分特性对推进系统性能的影响。

随着数值模拟方法的发展及计算硬件技术的进

步，应考虑燃气组分的热力性质、输运及扩散对对

流换热的影响。

另外，虽然工质为空气或燃气的高温热辐射

均会对壁面的换热产生影响，但由于燃气的辐

射换热与燃气多组分的对流换热存在耦合作

用，因此本文仅对燃气多组分对换热的影响进

行研究。

针对燃气多组分对推进系统对流换热的影

响，本文发展了一种多燃料、多空气入口，多个

多组分燃气出口，适合各种碳氢燃料的计算燃

烧室出口燃气热力性质及组分的计算方法。并

以航空煤油为例给出了燃烧室出口热力参数及

各组分质量分数随燃烧室出口温度的关系曲

线，最后以平板及涡轮平面叶栅为例研究了不

同工质（空气或燃气）、不同入口温度对对流换

热的影响。

１　燃气热力参数计算

１１　计算方法

选取能量转换部件的燃烧室为研究对象（如

图１所示），并假设燃烧室的燃烧流动为稳态过

程。应用热力学第一定律于此多流动入口、出口，

２３８１
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与外界可能存在换热及功的过程，并在燃烧室内

部具有化学反应的放热过程的数学表达式为
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其中犿
·

ａ、犿
·

ｔ、犿
·

ｇ分别为入口空气、入口燃油、出口

燃气的质量流量；犺为比焓；犞 为速度大小；犵为

重力加速度、狕为高度；犙、犠、犙ｃ分别为系统与外

界单位时间的换热、做功、以及燃料在燃烧室内的

化学反应热随时间的变化率。

图１　燃烧室示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

式（１）是一般燃烧室的热力过程的控制方程，

应用时可根据具体情况进行简化。绝大多数燃烧

室是多入口（空气单／多入口，燃气或燃油多入

口）、单出口结构，并且燃油流量相对入口空气流

量为小量。在具体计算中，可假定忽略进口燃油

流量，一般情况下，燃烧室与外界无功交换，并且

燃烧室与外界换热量相比燃烧室内燃料燃烧放热

量为小量［１２１３］。因此，本文忽略燃烧室与外界功

和热量的交换，则式（１）可简化为
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　　为方便起见，以下推导均假设单位时间，则式

（２）为

犿ｇ犮狆（犜ｇ）犜

ｇ －犿ａ犮狆（犜ａ）犜


ａ ＝犙ｃ （３）

其中

犙ｃ＝犿ｆ狇ｆ （４）

式中犮狆（犜ｇ）和犮狆（犜ａ）分别为燃烧室出口高温燃

气和燃烧室入口低温空气的比定压热容，其为温

度的函数。方便起见，下文简写为犮狆ｇ和犮狆ａ。犿ｆ

为参与反应的燃料质量，狇ｆ为燃料化学反应的放

热热值［１４］。

燃烧室的燃烧效率为

η＝
犿ｆ
犿ｔ

（５）

　　以碳氢燃料在燃烧室内燃烧的化学反应为例

Ｃ犡Ｈ犢＋ 犡＋
犢（ ）４ Ｏ２ ＝犡ＣＯ２＋

犢
２
Ｈ２Ｏ

（６）

　　反应结束后，燃烧室出口的高温燃气的质量

犿ｇ和燃气各组分的质量分数狑犻分别为

犿ｇ＝犿ｔ＋犿ａ （７）

狑犻＝
犿ｇ犻
犿ｇ

（８）

其中犿ｇ犻为燃气组分犻的质量。

混合气体的比定压热容公式为［１５］

犮狆ｇ＝∑犮狆犻 犜（ ）ｇ 狑犻 （９）

其中犮狆犻为犻组分的比定压热容。犮狆犻有两种计算

方法：一种是温度的一次函数；另一种是温度的多

项式函数。由于从低温到高温犮狆犻的变化较大，一

次函数不能准确的表达其中的关系，所以用温度

的４次多项式算法

犮狆犻 ＝犪＋犫犜＋犮犜
２
＋犱犜

３
＋犲犜

４

　　上述多项式算法中，温度犜 单位为 Ｋ，犮狆犻单

位为Ｊ／（ｋｇ·Ｋ），公式中参数具体见表１。

在计算时，进出口动能差相比焓变可忽略，则

上述相关方程式（３）可用静温代替总温。给定燃

烧室燃烧效率、入口燃料质量和燃烧室出入口温

度，联立式（３）～式（９）可得各组分质量分数及入

口空气质量分别为

表１　各组分犮狆犻的４次项算法参数

犜犪犫犾犲１　犙狌犪犱狉犪狋犻犮狋犲狉犿犪犾犵狅狉犻狋犺犿狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犳狅狉犮狆犻狅犳犲犪犮犺犮狅犿狆狅狀犲狀狋

组分 犪 犫 犮／１０－４ 犱／１０－８ 犲／１０－１２

Ｏ２ ９６０．７５２３ ０．１５９４１２６ －０．３２７０８８５ ０．４６１２７６５ －０．２９５２８３２

Ｎ２ ８６８．６２２９ ０．４４１６２９５ －１．６８７２３００ ２．９９６７８７０ －２．００４３８６０

ＣＯ２ ８４１．３７６４ ０．５９３２３９３ －２．４１５１６８０ ４．５２２７２８０ －３．１５３１３００

Ｈ２Ｏ １２３３．２３４０ １．４１０５２３０ －４．０２９１４１０ ５．５４２７７２０ －２．９４９８２４０
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狑ＣＯ
２
＝
犡狀ｆ犕ＣＯ

２

犿ｔ＋犿ａ

狑Ｈ
２
Ｏ ＝

犢
２
狀ｆ犕Ｈ

２
Ｏ

犿ｔ＋犿ａ

狑Ｏ
２
＝

２３．２％犿ａ－ 犡＋
犢（ ）４ 狀ｆ犕Ｏ

２

犿ｔ＋犿ａ

狑Ｎ
２
＝
７６．８％犿ａ
犿ｔ＋犿ａ

狑ｕ＝
犿ｔ－η犿ｔ

犿ｔ＋犿

烅

烄

烆 ａ

（１０）

犿ａ＝
η犿ｔ狇ｆ

犜ｇ－犜（ ）ａ犮狆ａ
＋

犡＋
犢（ ）４ 犮狆Ｏ２狀ｆ犕Ｏ

２
－犮狆狌 犿ｔ－犿（ ）ｆ －犡犮狆ＣＯ２狀ｆ犕ＣＯ

２
－
犢
２
犮狆Ｈ２Ｏ狀ｆ犕Ｈ

２
Ｏ

１－
犜ａ
犜（ ）
ｇ

犮狆ａ

（１１）

　　由式（１１）可知，随着燃烧室出口温度犜ｇ 的

升高，燃烧室入口的空气质量犿ａ单调降低（此处

及以下的分析均假定燃料质量固定）。由犿ａ 随

犜ｇ的变化关系易知式（１０）中燃气ＣＯ２ 和 Ｈ２Ｏ

的质量分数及剩余燃料的质量分数狑ｕ 随之单调

增加，Ｏ２ 和Ｎ２ 的质量分数随之则单调降低。

将式（１０）代入式（９），可得

犮狆ｇ＝犮狆ｕ
犿ｔ－η犿ｔ

犿ｔ＋犿ａ
＋犮狆ＣＯ２

犡狀ｆ犕ＣＯ
２

犿ｔ＋犿ａ
＋

犮狆Ｈ２Ｏ

犢
２
狀ｆ犕Ｈ

２
Ｏ

犿ｔ＋犿ａ
＋
犮狆ａ犿ａ
犿ｔ＋犿ａ

－犮狆Ｏ２

犡＋
犢（ ）４ 狀ｆ犕Ｏ

２

犿ｔ＋犿ａ

（１２）

　　由式（１２）、迈耶公式及混合气体摩尔质量定

义经整理可得燃气的比定容热容为

犮犞ｇ＝犮狆ｇ－犚

２３．２％

犕Ｏ
２

＋
７６．８％

犕Ｎ
２

犿ｔ
犿ａ
＋１

＋

犢
４
狀ｆ＋狀狌

犿ｔ＋犿

烄

烆

烌

烎
ａ

（１３）

其中犚为通用气体常数。

由于犿ａ 随着燃烧室出口温度犜ｇ 的升高单

调降低，由式（１２）和式（１３）可知，燃烧室出口燃气

的犮狆ｇ和犮犞ｇ随犿ａ 的减小而单调增加，因此犮狆ｇ和

犮犞ｇ随犜ｇ的增加而单调增加。

由式（１２）及式（１３）经整理得混合气体的比热

比为

γ＝
犮狆ｇ

犮狆ｇ－犚

２３．２％

犕Ｏ
２

＋
７６．８％

犕Ｎ
２

犿ｔ
犿ａ
＋１

＋

犢
４
狀ｆ＋狀ｕ

犿ｔ＋犿

烄

烆

烌

烎
ａ

（１４）

　　由式（１４）可见，随着燃烧室出口温度犜ｇ 的

升高，犿ａ单调降低（假设燃料质量固定不变），燃

气比热比γ亦单调减小。

普朗特数是燃气对流换热的重要无量纲数，

其定义为

犘狉＝
μ犮狆ｇ

λ
（１５）

其中μ和λ分别为燃气的黏度和热导率。

由于μ和λ与犜ｇ 的变化趋势类似，因此犮狆ｇ

为影响变化的主要因素。犮狆ｇ随犜ｇ 的升高而增

大，则也随犜ｇ 的升高而增大。文中第１．２．２节

的计算也证明了上述推论。

由上述方法给出的比定压热容和比定容热容

等可计算出多组分燃气的内能和焓等热力参数。

空燃比是航空发动机的一个重要参数，由式

（１１）易知，随着燃烧室出口温度犜ｇ的升高，犿ａ单

调降低（假定燃烧室入口燃料为单位质量），空燃

比也随之单调降低。

应该指出，上述方法虽然是在假定燃烧室燃

烧效率、入口燃料质量和燃烧室出入口温度，忽略

了入口燃油流量，假定了出入口动能相比焓变可

忽略不计及燃烧室与外界无热功交换等的情况下

给出的，但如果给定多入口燃油中每个入口燃油

的流量、温度及速度大小和各空气入口及燃气出

口相应的流动及热力状态参数，由式（１）及上述方

法亦可计算燃气的热力性质参数。

另外，本文提出的上述方法虽然是在给定燃

烧室燃烧效率、入口燃料质量流量、燃烧室出入口

温度及燃料流量的情况下给出的燃气热力性质，

但亦可给定燃烧室燃烧效率、出入口温度以及入

口空气或燃油流量等５个参数中的４个的情况下
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计算燃气的热力参数。

最后，虽然本文以单一的碳氢燃料为对象进

行的，但对多组分的不同燃料以及复杂的多步链

式反应，只要给定燃烧室出口燃气的所有组分（由

燃料与空气的化学反应方程式确定）及每种组分

的比定压热容随温度的变化关系式，亦可推广本

文提出的方法进行计算。

１２　燃气热力参数计算结果

１．２．１　燃气热力参数计算方法验证

图２为本文计算方法给出的燃烧室出口温度

犜ｇ、比定压热容犮狆、比热比γ与文献［１２］中的对

比图。其中，实线为用本文计算方法所得出的

Ｃ８Ｈ１６燃烧后多组分燃气的出口温度、比定压热

容与比热比值，虚线为文献［１２］给出的值。图

２（ａ）为给定比定压热容时用本文计算方法得出的

燃烧室出口温度与文献［１２］的对比图，两条出口

温度曲线之间的平均差别为１．９７６％。图２（ｂ）和

图２（ｃ）为计算的比定压热容及比热比随温度变

化的曲线和文献［１２］给出的数据对比，其比定压

热容曲线之间的平均差别为０．２６５％，比热比曲

线之间的平均差别为０．０６８２％。由此表明本文

所提出的计算方法可行。

图２　本文计算方法给出的犜ｇ、犮狆、γ与文献［１２］中

的对比图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄ犜ｇ、犮狆、γｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ

ｗｉｔｈｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎＲｅｆ．［１２］

１．２．２　燃气热力参数计算结果分析

由于本文是以航空发动机涡轮叶栅对流换热

为应用实例，所以所用燃料为中国航空涡轮３号

燃料（ＲＰ３）。肖保国等
［１６］对ＲＰ３航空燃油的化

学动力学模型进行了研究，得出可用Ｃ９．７４Ｈ２０．５２

来代替。本节选此替代燃料进行计算及结果分析

（假定燃烧效率为１００％）。

图３给出了燃气的空燃比随燃烧室出口温度

变化曲线。从图中可见，空燃比随出口燃气温度

的升高而单调降低。这是因为出口燃气温度越

高，需要燃烧释放热量的燃料越多，燃烧室入口混

合气中燃油所占的比例则增加，因此空燃比随出

口燃气温度的升高而单调降低。

图３　燃气的空燃比随燃烧室出口温度变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ａｉｒｆｕｅｌｒａｔｉｏｃｕｒｖｅｗｉｔｈｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ｏｕｔｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图４为燃气各组分的质量分数随燃烧室出口

温度变化曲线。由图可知，随着燃烧室出口温度

的升高，Ｏ２ 和 Ｎ２ 的质量分数单调下降，而ＣＯ２

和Ｈ２Ｏ的质量分数却单调升高。这是由于燃烧
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图４　燃气各组分的质量分数随燃烧室出口温度变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆｔｈｅｇａｓｖａｒｉｅｓ

ｗｉｔｈｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｕｔｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

室燃料的量随着燃烧室出口温度的增加而增加，

因此空燃比随着出口温度增加而逐渐降低，由此

燃烧生成的ＣＯ２ 和Ｈ２Ｏ的质量分数随着温度的

升高而增加，而消耗的 Ｏ２ 随着燃烧室出口温度

的增加却会变多。但是，由于 Ｎ２ 不参与化学反

应没有被消耗，因此，虽然 Ｎ２ 比例逐渐降低，但

降低的幅度较小。所以 Ｏ２ 和 Ｎ２ 的质量分数随

着燃烧室出口温度的升高而降低。

图５给出了燃气和空气的热力参数随燃烧室

出口温度变化曲线。从图５（ａ）可看出燃气的比

定压热容犮狆ｇ和比定容热容犮犞ｇ均随着燃烧室出口

温度的升高而单调增加，与出口温度为１０００Ｋ相

比，１５００Ｋ时分别增高了１８．４％和２４．３％。此

变化趋势与文中第１．１节中式（１２）和式（１３）的推

导及理论分析结果一致。

图５（ｂ）可见比热比γ则随燃烧室出口温度

的升高而单调降低，与出口温度为１０００Ｋ相比，

１５００Ｋ时比热比下降了２．８１％。由比热比定义

及迈耶公式可得比热比出γ关于两者的函数表达

式γ＝１＋犚／犕ｇ犮犞ｇ，式中犕ｇ 是燃气的摩尔质量。

图５（ｃ）中犕ｇ随温度升高逐渐降低，但Δ犕ｇ 的变

化在０．３％以内，相比犮犞ｇ来说对γ的影响不大，

可认为γ是关于犮犞ｇ的反比例函数，随着温度的升

高，犮犞ｇ越大，γ相应的越小。
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图５　空气和燃气的热力参数随燃烧室出口温度变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｉｒａｎｄｇａｓｖａｒｉｅｓ

ｗｉｔｈｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｕｔｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图５中空气各热力参数随温度变化趋势的原

因与燃气的类似（图５（ｃ）中空气摩尔质量不随温

度变化是因为空气的组分不随温度变化），此处

从略。

图６（ａ）～图６（ｃ）分别为空气和燃气的黏度

μ、热导率λ和普朗特数犘狉随燃烧室出口温度变

化曲线。空气和多组分燃气的μ和λ由 Ｗｉｌｋｅ半

经验公式确定［１７］，其中 Ｏ２、Ｎ２ 的μ和ＣＯ２ 的μ
与λ由国际工质物性计算软件ＲＥＦＰＲＯＰ得到，

Ｏ２、Ｎ２ 和 Ｈ２Ｏ的λ由萨特兰公式
［１８］给出，Ｈ２Ｏ

图６　空气和燃气气体特性随燃烧室出口温度变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ａｉｒａｎｄｇａｓｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｖａｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｕｔｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

的μ由幂次公式确定。由于随着温度的增加分子

间相互作用增强，因此空气和燃气的μ、λ皆随着

燃烧室出口温度的升高而单调增加。由式（１２）

知，犘狉为犮狆ｇ、μ和λ的函数，而不同出口温度下，μ
与λ的比值对犘狉影响较犮狆ｇ小，所以犘狉随着温度

的升高而升高。

２　平板对流换热数值模拟

本节以不可压缩平板绕流的对流换热为例，

应用数值模拟及理论分析方法，在其他定解条件

相同时，研究来流气体分别为空气及多组分燃气

时，不同工质热力参数对平板对流换热的影响。

２１　几何模型及边界条件

平板对流换热几何模型如图７所示。平板长

犃＝０．２５ｍ，流场高 犎＝０．０６ｍ。平板入口距其

前缘犅＝０．０５ｍ。

图７　平板几何模型和边界条件

Ｆｉｇ．７　Ｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｆｌａｔｐｌａｔｅ

数值模拟计算均采用 ＡＮＳＹＳＦｌｕｅｎｔ１８．０。

数值计算采用完全气体不可压 ＮＳ方程及燃气

多组分输运方程。由于基于平板长度雷诺数较

小，假设流动为层流流动。采用压力与速度耦合

的ＳＩＭＰＬＥ（ｓｅｍｉｉｍｐｌｉｃｉｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｌｉｎｋｅｄｅｑｕａｔｉｏｎ）算法对 ＮＳ方程及燃气多组分
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输运方程进行求解。平板进口采用速度入口，入

口工质分别为空气和燃气，基于特征长度为０．２５

ｍ的平板绕流雷诺数为２５０００；入口温度分别取

为１２００Ｋ和１５００Ｋ，应用Ｆｌｕｅｎｔ１８．０计算时，首

先将图４给出的燃气组分质量分数随温度的关

系，根据给定的入口温度，直接输入软件中，而后

将文中第１．２．２节中入口燃气的犮狆、μ、λ、犕ｇ 等

随温度变化的计算结果用温度的４多项式拟合后

输入Ｆｌｕｅｎｔ１８．０（经验证，拟合精度能够保证数

值模拟所用燃气热力参数与本文计算结果的一致

性）。出口为压强出口，由文中第１．１节推导及文

中第１．２节论述可知，燃气热力参数的计算与压

强无直接关系，另外，根据对流换热的相似理

论［１９］可知，给定外形下，努塞尔数取决于雷诺数

及气体的普朗特数，不失一般性，取出口压强为

１０１３２５Ｐａ；平板壁面给定为１０００Ｋ的等温壁面

边界条件；平板前缘距入口的下边界给定为对称

边界条件。

２２　计算结果及分析

２．２．１　网格无关性验证及计算结果与理论对比

对平板对流换热几何模型采用结构化网格划

分。网格无关性验证给出的网格数 犖 分别为９

万、１７万和３４万的稀疏、中等、稠密等３套网格，

并给出３网格对入口温度为１２００Ｋ时平板壁面

对流换热的网格无关性验证结果。

图８（ａ）给出了不同网格数下空气出口温度

分布曲线，其中狔为平板出口法向坐标；图８（ｂ）

则为不同网格数下空气的当地努塞尔数犖狌狓 随

平板当地雷诺数的变化曲线，其中式（１６）为文献

［１８］给出的公式。

犖狌狓 ＝０．３３２犚犲
１
２
狓犘狉

１
３ （１６）

　　从图８（ａ）和图８（ｂ）可看出３套网格的出口

温度分布曲线和当地努塞尔数随犚犲狓 的分布曲线

图８　不同网格数下平板出口温度及当地努塞尔数曲线

Ｆｉｇ．８　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｌｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｖｅｒｔｈｅｆｌａｔｐｌａｔｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｈｎｕｍｂｅｒｓ

均基本重合。结果表明，当网格数大于９万时，计

算结果不受网格数影响，因此，以下采用网格点为

１７万进行数值模拟。

从图８（ｂ）可看出空气的当地努塞尔数随犚犲狓

变化的曲线与式（１６）的理论值吻合良好，表明计

算所采用数值模拟方法可行。

２．２．２　不同入口温度时空气和多组分燃气对

对流换热的影响

　　图９（ａ）及图９（ｂ）分别给出平板入口温度为

１２００Ｋ和１５００Ｋ时空气和多组分燃气出口温度

分布图。由图可知，随着平板法向距离的增加，出

口温度逐渐变大。这是由于流体离平板越远，受

到对流换热影响越小。图中空气出口温度略低于

燃气，入口温度为１５００Ｋ时，空气与燃气两者之

间差值大于入口温度为１２００Ｋ的数值，表明在平

板雷诺数不变的情况下，入口工质的变化对出口

温度的影响随着入口温度的升高逐渐增大，１５００

Ｋ时两者的最大差别达到０．８１％。

图１０分别为入口温度为１２００Ｋ和１５００Ｋ时
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图９　平板入口温度为１２００Ｋ和１５００Ｋ时空气和

多组分燃气出口温度分布

Ｆｉｇ．９　Ａｉｒａｎｄｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｇａｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒｉｎｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｏｆ１２００Ｋ

ａｎｄ１５００Ｋａｔｔｈｅｏｕｌｅｔｏｖｅｒｔｈｅｆｌａｔｐｌａｇｅ

图１０　平板入口温度为１２００Ｋ和１５００Ｋ时空气和

多组分燃气出口速度分布

Ｆｉｇ．１０　Ａｉｒａｎｄｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｇａｓｏｕｔｌｅｔｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒｉｎｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｏｆ１２００Ｋ

ａｎｄ１５００Ｋａｔｔｈｅｏｕｌｅｔｏｖｅｒｔｈｅｆｌａｔｐｌａｇｅ

空气和多组分燃气出口速度分布。由于平板壁面

黏性滞止，平板出口速度随平板法向距离的减小

而逐渐减小，在平板壁面时速度滞止为零。图中

空气的出口速度略小于燃气的，且１５００Ｋ时的两

者差值大于１２００Ｋ的，表明在相同来流雷诺数

时，空气和燃气之间出口速度的差值随着温度的

升高而增大，当入口温度为１５００Ｋ时，两者最大

差别约为１．０３％。

图１１为不同入口温度下空气和多组分燃气

的当地努塞尔数犖狌狓 随当地雷诺数犚犲狓 变化曲

线。由图可见平板上的犖狌狓 随犚犲狓 的增大而增

大，入口为空气的 犖狌狓 略小于入口为燃气的

犖狌狓。由式（１６），及对流换热的相似理论
［１９］可

得，犖狌和犚犲与犘狉有关。当犚犲狓 不变时，犖狌狓 随

着犘狉的增大而增大，而犘狉随着温度的升高单调

增大，因此温度越高，犖狌狓 越大。但由于图６（ｃ）

中犘狉变化相对犚犲狓 较小，所以犖狌狓 的变化也较

小。入口温度为１２００Ｋ时空气与燃气的当地努

塞尔数的最大相对差别为２．８％，１５００Ｋ时两者

差别为３．０％。上述结果表明随着温度的升高，

空气和燃气犖狌狓 的差别也逐渐增大。

图１１　平板不同入口温度下空气和多组分燃气的当地

努塞尔数随当地雷诺数变化曲线

Ｆｉｇ．１１　ＬｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｖａｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｌｏｃａｌＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｏｖｅｒｔｈｅｆｌａｔｐｌａｔｅｆｏｒａｉｒａｎｄ

ｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｇａｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ
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另外，对比图１１与图９可见，相同入口温度

下，燃气的当地努塞尔数均大于空气的数值，而燃

气的出口温度亦大于空气的数值。上述数值结果

的原因在文中第３．２．２节进行论述，此处从略。

３　涡轮平面叶栅对流换热数值模拟

本节以涡轮平面叶栅对流换热为例，应用数

值模拟及理论分析方法，在其他定解条件相同时，

研究来流气体分别为空气及多组分燃气时，不同

工质热力参数对涡轮平面叶栅对流换热的影响。

３１　几何模型及边界条件

涡轮平面叶栅对流换热几何模型及边界条件

如图１２所示。流场入口及出口犃＝０．０１２５ｍ，叶

栅弦长为０．０１４５ｍ。

图１２　涡轮平面叶栅几何模型

Ｆｉｇ．１２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｏｆｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅ

数值模拟采用 ＡＮＳＹＳＦｌｕｅｎｔ１８．０的压力

基耦合求解器进行计算，采用ＳＩＭＰＬＥ算法。虽

然基于叶栅弦长的雷诺数不大，但由于叶栅入口

流场受发动机其他部件绕流的影响，入口流场一

般为湍流，由文献［２０］可知可实现性的犽ε模型

计算叶栅换热精度较好，因此本文采用此湍流模

型进行计算。叶栅进口采用速度入口（空气和燃

气速度可由雷诺数和空气与燃气的参数得到），入

口工质分别为空气和燃气，基于叶栅弦长的雷诺

数为１００００。入口温度分别为１２００Ｋ和１５００Ｋ；

入口湍流度设为５％。叶栅出口压强为１０１３２５

Ｐａ；叶栅壁面给定温度为１０００Ｋ；流场上下边界

为周期性对称边界。本文燃气热力参数计算结果

输入 ＡＮＳＹＳＦｌｕｅｎｔ８．０的处理方法与文中第

２．１节类似，此处不再赘述。

３２　计算结果及分析

３．２．１　网格无关性验证

涡轮平面叶栅几何模型采用结构化网格划

分，壁面上方第１层网格的最大狔
＋小于１，平

均狔
＋约为０．５２。为进行网格无关性验证，本

文建立了网格数 犖 分别为１４万、１８万和２４

万的３套网格，以验证入口温度为１２００Ｋ时的

网格无关性。

图１３（ａ）～图１３（ｃ）分别为不同网格时叶栅

出口温度和叶栅叶背、叶盆当地努塞尔数分布曲

线。图中犚犲ｓ为基于叶栅表面曲线长度的当地雷

诺数。图１３（ａ）可见３网格曲线基本重合，图

１３（ｂ）与图１３（ｃ）中１８万和２４万网格的叶背和

叶盆的犖狌ｓ曲线重合，而１４万的曲线有较大差

图１３　涡轮叶栅不同网格时出口温度和当地努塞尔数分布

Ｆｉｇ．１３　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｌｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｔｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｖｅｒｔｈｅｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅｗｉｔｈｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｅｓｈｎｕｍｂｅｒｓ
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异。结果表明，当网格数大于１８万时，计算结果

不受网格数影响。因此以下计算及分析采用１８

万网格进行。

３．２．２　不同入口温度下工质为空气和多组分

燃气对叶栅对流换热的影响

　　图１４（ａ）及图１４（ｂ）分别为入口温度为１２００

Ｋ和１５００Ｋ时空气和燃气的出口温度分布。由

图可见出口温度靠近上下边界的较高，中间较低。

这是由于流体流过呈周期性分布的叶片时，会受

到对流换热的影响，越靠近中部叶栅，受到的影响

越大。另外，工质为空气的出口温度比燃气的低，

入口温度为１５００Ｋ时空气和燃气之间的差别比

入口温度为１２００Ｋ时大。这表明在雷诺数不变

的情况下，入口工质的变化对出口温度的影响较

大，且随着温度的升高两者之间差别增大。

图１４　涡轮叶栅入口温度为１２００Ｋ和１５００Ｋ时空气

和多组分燃气的出口温度分布

Ｆｉｇ．１４　Ａｉｒａｎｄｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｇａｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒｉｎｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｏｆ１２００Ｋａｎｄ

１５００Ｋａｔｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｖｅｒｔｈｅｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅ

图１５（ａ）及图１５（ｂ）分别为入口温度为１２００

Ｋ和１５００Ｋ时空气和多组分燃气的出口速度分

布。由图可见，出口速度靠近上下边界的较大而

中间较小，其变化趋势与出口温度分布的图１４类

似。这是由于燃气组分的分子黏度会随着温度的

升高而增大，由雷诺数的定义可知，在来流密度和

特征长度尺度不变时，来流速度随分子黏度增大

而增大。另外，图１５（ａ）空气和燃气的曲线差别

较小，图１５（ｂ）中两者差别较大，表明在来流雷诺

数相同时，空气和燃气出口速度的差别随着温度

的升高而增大。

图１５中空气与燃气出口速度的不同是由于

入口温度和来流雷诺数相同时，入口速度不同导

致的。

图１５　涡轮叶栅入口温度为１２００Ｋ和１５００Ｋ时空气

和多组分燃气的出口速度分布

Ｆｉｇ．１５　Ａｉｒａｎｄｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｇａｓｏｕｔｌｅｔｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒｉｎｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｆ１２００Ｋａｎｄ

１５００Ｋａｔｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｖｅｒｔｈｅｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅ

图１６（ａ）～图１６（ｄ）分别给出了不同入口温

度、不同工质时叶栅当地努塞尔数犖狌ｓ的变化曲

线。由图可见，叶背和叶盆上的犖狌ｓ总体随着当

地犚犲ｓ的增大而增大，由于叶片尾缘附近当地流

场变化较大而有明显非单调变化。另外，图中空

气入口的犖狌ｓ小于燃气入口，这是由于犖狌与犚犲

和犘狉有关，与雷诺数的变化相比，普朗特数的变
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化对犖狌ｓ的影响较小（类似文中第３节平板的分

析），导致空气和燃气的犖狌ｓ差别较小，由图６（ｃ）

可知温度越高空气和燃气的犘狉越大，且燃气的

犘狉高于空气的，所以在犚犲ｓ 相同时，燃气的犖狌ｓ

大于空气的。入口温度为１２００Ｋ时，空气入口和

燃气入口在叶背上的犖狌ｓ差别为７．２５％，在叶盆

上为６．９５％；而入口温度为１５００Ｋ时在叶背及

叶盆差别分别为９．６９％、９．６０％。这表明在相同

犚犲条件下，随着温度的升高，空气和燃气之间

犖狌ｓ的差别也逐渐增大。

另外，图１６与图１４比较可见，无论是叶盆还

是叶背，燃气的当地努塞尔数均大于空气的数值；
图１６　涡轮叶栅不同入口温度时空气和多组分燃气当地

努塞尔数分布

Ｆｉｇ．１６　ＬｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｖｅｒｔｈｅ

ｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅｆｏｒａｉｒａｎｄｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｇａｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

并且燃气的出口温度均大于空气的数值。上述对

比的结果并不存在矛盾，根据热力学第一定律，对

稳定开口系统，气体传递给壁面的热流取决于进

出口气体的焓变（动能变化相比焓变可忽略）；再

由平均努塞尔数的定义，可得壁面热流为平均努

塞尔数与气体壁面热导率及入口温度与壁面温度

之差的乘积再除以对流换热的特征长度，即

犖狌λｗ 犜ｗ－犜（ ）ｉｎ
犔∞

＝
犿
·
犮狆 犜ｏｕｔ－犜（ ）ｉｎ

犃
（１７）

其中犖狌、λｗ、犜ｗ、犃、犔∞、犿
·
、犮狆、犜ｉｎ、犜ｏｕｔ分别为平

均努塞尔数、壁面热导率、壁面温度、涡轮平面叶

栅壁面面积及特征长度、叶栅通道质量流量、出入

口气体的平均比定压热容、入口平均温度、出口平

均温度。

式（１７）整理得

犜ｏｕｔ＝
犖狌λｗ

犿
·
犮狆
·犃
犔∞

犜ｗ－犜（ ）ｉｎ ＋犜ｉｎ （１８）

　　由式（１８）可知，燃气和空气入口温度的不同

取决于
犖狌λｗ

犿
·
犮狆
的大小（其余均相同）。

由文中第３．１节给定的计算条件及图１６和

图１４的计算结果曲线可得，燃气的平均努塞尔数

大于空气的数值。再由图６（ｂ）可得，相同温度

下，燃气的热导率大于空气的数值。

对于入口质量流量，由一维流质量流量定义

及基于入口速度、密度及黏度的雷诺数的定义，

可得

犿
·
＝
μｉｎ犚犲

犔∞

犃ｉｎ （１９）

　　根据式（１９），燃气和空气入口质量流量仅由

２４８１
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入口的黏性μｉｎ决定（其余均相同）。由图６（ａ）可

得，空气入口的质量流量大于燃气的数值。

由于图５（ａ）中燃气的比定压热容大于空气

的数值，且燃气和空气比定压热容的比值大于燃

气和空气
犖狌λｗ

犿
· 的比值，所以导致燃气的出口温度

比空气的大（具体数值大小可从上述论述提及的

相应图中获得，此处从略）。

４　结　论

本文发展了一种航空发动机燃烧室出口燃气

质量分数及热力性质计算方法，作为计算结果的

部分应用演示，用该计算方法给出的燃气各组分

质量分数等结果，以航空燃油为例进行了计算分

析，最后以平板及涡轮平面叶栅为例研究了在其

他定解条件不变时（为了在同一个水平线上进行

对比），进口为空气和多组分燃气时热力性质对对

流换热的影响，结论如下：

１）理论分析及计算结果均表明，随着燃烧室

出口燃气温度升高（对应空燃比的降低），燃气中

的Ｏ２ 和Ｎ２ 质量分数单调下降，ＣＯ２ 和 Ｈ２Ｏ却

单调增加；燃气的定压及比定容热容随出口温度

的升高而单调增高，比热比则单调降低。

２）对平板对流换热，在数值模拟结果与理论

值进行对比并验证数值方法可行的前提下，在其

他条件相同时，结果表明燃气的当地努塞尔数比

空气略大。在当地雷诺数相同时，当入口温度分

别为１２００Ｋ及１５００Ｋ时，与空气相比，燃气的当

地努塞尔数从２．８％增大到３．０％。

３）对涡轮平面叶栅对流换热，在其他条件相

同时，结果表明燃气入口的当地努塞尔数比空气

入口的大，并且两者之间当地努塞尔数的差别随

入口温度的升高而增大，当入口温度分别为１２００

Ｋ及１５００Ｋ时，与空气相比，燃气的当地努塞尔

数从７．２５％增大到９．６９％。

４）给定几何条件时，对流换热努塞尔数只与

雷诺数和普朗特数有关，而燃气的普朗特数大于

空气的，因此燃气的当地努塞尔数大于空气的，在

深入研究以燃料为动力的热机及推进系统的对流

换热问题时，应考虑多组分燃气的热力性质对对

流换热的影响。

５）本文虽然研究了多组分燃气的热力学参

数对流换热的影响，由于多组分燃气的辐射换热

与对流换热的耦合效应，后续应研究辐射与对流

换热的耦合效应对换热的影响。
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