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不同冷却方式对中心锥冷却效果的影响

李  卒 , 江  勇 , 林  杰
(空军工程大学航空航天工程学院 ,陕西西安 ,710038)

摘要  为研究不同冷却方式对航空发动机中心锥冷却效果的影响 ,建立了发动机低压涡轮后部

件的物理模型 ,采用流固耦合的方法计算得到中心锥表面温度分布 ,重点研究了在不同冷却方

式下冷却流量比 、锥面气膜入射角度等参数对冷却效果的影响 。研究表明 :腔体引气对中心锥

前段与末端的冷却效果较好 ,对中段双排孔之前部分的冷却效果较差 ,在有限范围内增加冷却

空气流量能够提高冷却效果 ;当流量比不变时 ,采用腔体引气/锥面气膜结合方式时中段双排孔

之前锥面温度比仅采用腔体引气冷却时降低了 40% 。
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Influence of Different Cooling Methods on Core Cooling Effectiveness

LI Zu ,JIANG Yong ,LIN Jie
( Aeronautics and Astronautics Engineering College ,Air Force Engineering University ,Xi′an710038 ,China )

Abstract :In order to investigate the influence of different cooling methods on cooling efficiency of center cone
in turbo-fan engine ,the physical models of components af ter low turbine are established in the paper ,and
distribution of temperature in cone is simulated and calculated by coupling method of fluid and solid ,the
study focused on the influence of cooling flux ratios and injection angle when different cooling methods are
adopted .The results show that importing air to cavity cools cone efficiently except for middle section be-
fore double row holes ,improving flux ratio in a certain range can improve the cooling effectiveness ;com-
pared with cooling by importing air to cavity ,method that compound importing air to cavity and full cover-
age film cooling can reduce the temperature on middle section before double row holes by 40 percent while
the flow ratio remains constant .
Key words :cone cooling ;cavity air importing ;compound cooling ;flux ratio ;injection angle

  在发动机后半段腔体高温部件中 ,中心锥的截

面面积大 ,且处于喷管核心高温燃气流中 ,其表面温

度高 ,红外辐射强 。降低中心锥的温度能够有效提

高发动机的红外隐身性能及战斗生存力[1]
。

针对中心锥冷却问题 ,Stanley M 等[2]利用实

验研究了通过外部引气降低喷管塞锥表面温度的方

法 ;国内 ,黄伟等[3]研究了降低排气系统腔体表面温

度和发射率抑制红外辐射的规律 ;王殿磊等[4]针对

中心锥气膜冷却的冷却孔优化设计以及对红外特征

的抑制进行了数值研究 ;单勇等[5]采用实验方法验

证了中心锥气膜冷却能够有效抑制航空发动机排气

系统的红外辐射特性 。上述研究均以单面单层气膜



冷却方式为主 ,本文通过引入发动机外涵道的低温

气体对中心锥面进行冷却 ,对比了腔体引气和锥面

气膜/腔体引气结合 2 种冷却方式对中心锥冷却效

果的影响 。

1  计算方法

1.1  物理模型
本文建立一个涡扇发动机后半段的几何模型 ,

包括波瓣混合器 、扩压器 、中心锥 、火焰稳定器 、收敛

-扩散喷管等部件 。由于喷管是轴对称结构 ,计算时

采用了 1/4区域 ,计算域轴向长度为喷管长度的 10

倍 ,径向半径为喷管进口半径的 4倍 。

考虑到工程实践的可行性 ,本文依据中心锥现

有开孔条件进行冷却研究 ,分别采用 2种方式进行

冷却 ,具体的布置方式和进气条件见图 1 。采用腔

体引气时 ,冷却气从引气口进入中心锥腔体 。采用

锥面气膜/腔体引气结合方式(图中简称为复合冷却

方式)时 ,部分冷却气体从腔体引气口进入腔体 ,另

一部分从锥面气膜进气口流入 ,α为锥面气膜进口

冷却气流与主流的夹角(图 1(b)) 。

图 1  不同冷却方式的进气设置

Fig .1  Settings of different cooling methods
  考虑到喷管内部三维模型的复杂结构 ,计算中

内外涵道 、混合器 、火焰稳定器和中心锥等部分采用

非结构网格 ,其余流域采用结构网格 ,对喷管内部进

行局部加密 ,经网格无关解测试 ,整个计算区域的网

格数为 2 306 949 。

1.2  数学模型
采用流固耦合的方式计算壁面温度 。依据质量

守恒定律 、动量守恒定律和能量守恒定律建立流动

控制方程[6]
:
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式中 :i 、j取值范围为 1 ～ 3 ,代表物理量在 x ,y ,z 3
个方向的分量 ;ρ为密度 ;p为静压 ;T 为静温 ;E为
总能量 ;ui 为平均速度矢量的分量 ;u′j 为脉动速度
矢量的分量 ;λeff表示有效导热系数 ;(τij )eff表示有效
黏性应力张量的分量 。

本文重点研究喷管的宏观流动特征 ,因此假设

定常粘性可压缩流 ,不考虑燃烧过程 、气相反应及化

学反应 ,忽略质量力 ,湍流模型采用 SST k-ω双方程
模型[7]

。计算域的进口与出口条件设置为压力进口

与压力出口 ,以发动机的“中间”工作状态的性能参

数作为进口边界条件 ,计算条件为标准大气 。

根据传热基本定律 ,建立中心锥固体域的传热

控制方程[8]41
:
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λ
 T
 xi
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式中 :i代表 x ,y ,z 3 个方向 ;n为总焓 。中心锥材

料为铬镍钢(18-20Cr/8-12Ni) ,导热系数 λ(单位为 :

W/(m · K))在 200 ℃ 、400 ℃ 、600 ℃ 、800 ℃ 时分

别为 18 、20.2 、22.8 、25.5 ,采用线性插值计算不同

温度下的导热系数 ,代入控制方程进行计算 。

2  计算结果与分析

2.1  中心锥腔体引气的冷却效果
图 2表明 :外涵气流引入腔体后 ,在中段双排气

膜孔之前利用强迫对流换热方式冷却壁面 ,然后从

中间和末端的气膜孔流出 ,在中段及末端表面形成

保护气膜 。冷却流量比定义为 :Cd = W col /W g ,W col 、
W g 分别代表冷却气流流量和发动机空气流量 。图

3为 Cd = 2.77% 腔体引气冷却和无冷却中心锥表

面温度分布对比图 ,横坐标为中心锥轴向长度 ,纵坐

标为锥面温度 ,可以看出 :在中心锥前段 ( x = 0 ～

0.3 m) ,冷却气流刚进入腔体 ,温度最低 ,冷却效果

较好 ;由于冷却气流附面层与内壁面的热交换 ,自身

温度逐渐升高 ,冷却效果迅速变差 (x = 0.3 ～ 0.6

m) ,在 x = 0.6附近温升达到最大值 300 K ;直到中

心锥中间双排孔处 ,由于冷气膜 ,锥面温度大大降低

(x = 0.6 ～ 1.0 m) 。由于末端开孔最多(x = 1.0 ～

1.3 m) ,冷却流量大 ,冷却效果最好 。
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图 2  冷却后锥面温度分布云图

Fig .2  Temperature on cone after cooling

图 3  冷却前后锥面的温度分布

Fig.3  Distribution of temperature
before and after cooling

  本文研究了不同流量比下中心锥的冷却效果 。

文献[9]中涡轮引气量为 5.46% 时 ,发动机推力减

小约 1.3% ,因此本文将冷却引气量上限设为

5.46% 。图 4 ～图 5表明 :随着流量比的增大 ,锥面

中段的双排孔的冷却气流量增大 ,气膜冷却效果更

好 ,但中段双排孔之前部分的冷却效果仍不明显 ;随

着流量比的进一步增大 ,前段强迫对流换热效果增

加非常有限 ,双排孔之后的锥面温度反而有所增高 。

与此同时 ,冷却气膜的附壁效果变差 ,这是因为随着

流量比的增大 ,射流的卷吸作用不断加强 ,相同横截

面处涡对的尺度和强度都相应地增大 ,这就使得冷

却气流流出射流孔后不能很好地附壁 ,而是迅速脱

离壁面与主流进行掺混 ,导致冷却效果变差[10]
。

图 4  冷却流量比变化时锥面温度曲线

Fig .4  Curve of temperature on cone surface
while the flux ratio is changing

图 5  流量比不同时双排孔附近温度云图

Fig .4  Chart of temperature near double row of
perforations with various cooing flux

2.2  锥面气膜/腔体引气结合的冷却效果

2.2.1  冷却流量对冷却效果的影响

为提高中段的冷却效果 ,采用锥面气膜/腔体引

气结合的方式对中心锥进行冷却 ,见图 6 。由图可

知 :从进口开始加贴壁气膜(入射角为平行壁面 ,流

量比为 5.46% )的冷却效果非常明显 ,特别是对双

排孔前段(x ≤ 0.5 m)附近的壁面冷却非常明显 ,在

冷却流量相同的情况 ,此方法比腔体引气冷却的冷

却效率高 。

图 6  复合冷却与腔体引气冷却效果对比图

Fig .6  Comparison on cooling effectiveness
  对锥面气膜入射角 0°的复合冷却方式进行研

究 ,对比不同流量比下的冷却效果 ,见图 7 ,流量比

为 2.00% 、2.87% 、4.11% 、4.61% ,可以看出双排

孔之前的锥面温度随流量比增大而降低 ,双排孔之

后的锥面温度下降不明显 ,因而在冷却效果提高不

明显时不宜采用过高的流量比 。
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图 7  冷却气流量变化时锥面温度分布曲线

Fig .7  Distribution curve of temperature on
cone surface with different cooling flux

2.2 .2  气膜入射角对冷却效果的影响

为研究气膜入射角对冷却效果的影响 ,在 Cd =

2.87% 时 ,分别取入射角为 0° 、15° 、30° 、45° 、60°进行

模拟 ,见图 8 ,可以看出 :30°入射角时双排孔前段冷

却效果最好 ,锥面整体温度较为平均 ,且能有效降低

锥面温度峰值 60°时双排孔后段冷却效果最好 。

图 8  入射角不同时锥面温度分布

Fig .8  Distribution curve of temperature on
cone surface with different cooling flux

  在不改变中心锥开孔数量 、位置的前提下 ,采用

锥面气膜/腔体引气结合的冷却方式冷却效果较好 。

以合适的引气流量达到较好冷却效果 ,选择复合冷

却后流量比 Cd = 5.46% ,锥面气膜入射角 30° ,可以

将中心锥面温度降低 40% ～ 60% 。

3  结语

本文采用流固耦合的方法研究了发动机中心锥

冷却方法以及影响冷却效果的因素 ,得到如下结论 :

1)当采用腔体引气冷却中心锥时 ,在一定范围

内增加流量比能够降低锥面温度 ,但是对中心锥前

段的冷却效果不明显 。当冷却空气流量过大时 ,冷

却空气不能有效附壁 ,反而影响冷却效果 。

2)锥面气膜/腔体引气结合的冷却方式能够在

锥面形成整体冷却气膜 ,冷却空气流量相同时 ,该冷

却方式具有更高的冷却效率 。当锥面气膜入射角为

30° ,流量比为 5.46% 时 ,采用锥面气膜/腔体引气

结合的冷却方式能使中心锥面温度由 1 100 K 降低

到 420 ～ 650 K 。
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