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高热流密度燃烧室壁面阵列空气射流-燃油组合
冷却结构研究 *
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摘 要：针对高热流密度燃烧室壁面热防护需求，提出了一种空气阵列射流冲击和燃油冷却肋板的

集成冷却方式，在射流平均雷诺数Rej为 1×104~3×104，燃油进口流速 vf为 2.33～5.23m/s内，采用数值模

拟方法对其传热特性进行了研究，并基于壁面加热侧当量对流换热系数的概念，分析了基准肋板以及燃

油冷却肋板的传热增强作用。与无肋板靶面的阵列射流冲击相比，带肋板阵列射流冲击的面积平均当量

对流换热系数是前者的 1.6倍，压力损失系数相对提高了约 25%；采用燃油冷却肋板，加热壁面综合传

热能力进一步增强，在Rej=1×104时，采用燃油冷却肋板的面积平均当量对流换热系数是基准肋板的1.5
倍以上，即使在Rej=3×104时，燃油冷却肋板的传热增强比也可以达到1.2；燃油冷却肋板的出口温度相

对进口温度的提升在20~50K内，其提升幅度随着射流雷诺数或燃油进口流速的增大而减小。
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Abstract：An integrated cooling configuration was proposed by using array air-jets and fuel-cooled ribs to
meet the thermal protection requirement in the high-heat-flux combustor wall. Numerical simulations were per⁃
formed to characterize its heat transfer performance under a certain jet Reynolds number range（1×104≤Rej≤3×
104）and fuel inlet velocity range（2.33m/s≤vf≤5.23m/s）. Based on the equivalent convective heat transfer coeffi⁃
cient on the heated side of target plate，the overall heat transfer enhancement by using baseline ribs and fuel-
cooled ribs is illustrated. With respect to the no-rib situation，the presence of ribs in array-jet impingement
makes the area-averaged equivalent convective heat transfer coefficient 1.6 times of the former. At the same
time，the pressure loss coefficient otherwise increased about 25% relatively. By using the fuel-cooled ribs，the
overall heat transfer capacity is further promoted. When compared to the baseline-rib situation，the heat transfer
enhancement ratio in the viewing of area-averaged convective heat transfer coefficient is up to 1.5 under Rej=1×
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104. Even under Rej=3×104，the heat transfer enhancement ratio for the fuel-cooled ribs is 1.2 at least. Totally，
the temperature rise of the fuel at outlet with respect to the inlet temperature increased about 20~50K. This tem⁃
perature rise is reduced with the increase of jet Reynolds number and fuel inlet velocity.

Key words：Array air jets；Fuel-cooled ribs；Integrated cooling structure；Overall heat transfer perfor⁃
mance；Numerical simulation

1 引 言

爆震燃烧接近等容燃烧过程，它具有高的释热

率和燃烧效率，能够自行增压而产生极高的燃气压

力和温度，基于该工作方式的爆震发动机被认为是

一种具有应用前景的新型推进装置［1-3］。爆震燃烧涉

及的物理化学过程十分复杂，虽然燃烧室结构简单，

但其承受的气-热载荷却非常剧烈，因此燃烧室壁面

热防护是一项关键的支撑技术［4-6］。目前高热容燃烧

室常用的热防护技术包括被动热防护和主动热防

护。被动热防护主要利用功能材料的相变物理吸热

以及热解气的化学反应，通过烧蚀层的质量消耗保

护燃烧室金属基体，使其在短时间内抵御高热负荷

的冲击［7-10］；主动热防护则利用工质（主要是压缩空

气和碳氢燃料）对壁面实施强迫冷却，从而降低壁面

温度［11-15］。

基于压缩空气的冷却技术主要包括强迫对流冷

却、射流冲击冷却和气膜冷却，相较于常规的发动

机燃烧室，在爆震燃烧室中，气膜冷却喷注将面临

着爆震波扫掠时的高压阻隔作用，难以建立稳定的

气膜层［16］，因此采用阵列射流冲击冷却的方式无疑

是一项重要的技术措施，该项技术在燃烧室火焰筒

冷却结构中已得到广泛应用，尤其是与扰流柱 /肋
集成的复合冷却结构，可以进一步提高强化冷却效

果和壁温分布均匀性［17］。赵乃芬等［18］参照 Peders⁃
en的实验研究结果，在计算和对比不同湍流模型下

气膜孔中心线上的绝热冷却效率后，可以发现 Real⁃
izable k-ε模型的模拟结果与试验结果最为吻合，最

大误差仅为 1%。贺业光等［19］给出了不同射流 Re

下，CFD计算得到的光滑靶板的平均努塞尔数与实

验数据的比较结果，发现两者的偏差在 6.79% 左

右。王玉艳等［20］则在模拟射流冲击过程中采用不

同的湍流模型和壁面函数，结果显示，不同的湍流

模型的预测效果相差不多，只是 SST k-ω和采用增

强型壁面函数的 RNG k-ε模型对流场的预测更为

理想。

与单相气体介质相比，基于碳氢燃料物理化学

热沉具有更强的吸热能力，在高热流壁面热防护中

具有显著的优势［21-22］，但同时由于碳氢燃料往往面临

结焦以及热稳定性等特定问题［23］，因此在实际应用

中如何克服燃油结焦以及热稳定性问题依然存在很

大的挑战。

本文针对高热流密度燃烧室壁面热防护需求，

提出了一种集成空气射流和燃油的双工质组合冷却

方式，为了避免燃油的高温结焦，燃油微细通道并未

设置在燃烧室壁中，而是集成在空气射流冲击冷却

结构中，即利用燃油直接冷却射流冲击孔板冷却结

构、通过降低射流冲击冷却结构温度而提升燃烧室

壁的综合热防护效果。对此，采用数值模拟方法对

空气射流-燃油组合冷却结构的传热特性进行研究，

重点关注燃油微细通道的集成对于综合传热性能的

增强作用。

2 计算模型及计算方法

2.1 计算模型

图 1（a）所示为本文提出的一种集成空气射流和

燃油的双工质组合冷却方式示意图，压缩空气以容

腔供气的进气方式通过阵列射流孔冲击高热流靶板

后沿轴向单向流出，在阵列空气射流冲击结构中，根

据已有的研究［24］，射流孔采用顺排布置，射流孔直径

dj=2mm，沿流向的射流孔排数为 10，在流向和展向上

的射流孔间距比（xn/dj和 yn/dj）均为 4，射流孔板和冲

击靶板间的通道间距为 H/dj=2；在相邻展向射流孔中

Fig. 1 Schematic diagram of composite cooling

configuration
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截面设置纵向肋板，肋板宽度 b=2mm，将直径 df=
1.2mm的燃油管嵌入肋板，通过燃油冷却肋板而提升

燃烧室壁的综合冷却能力，如图 1（b）所示。在本文

的组合冷却方式中，燃油流动方向与射流冲击后的

单向流出方向一致，鉴于所关注的问题为高温壁面

的综合冷却效果，因此采用流-固-热耦合的计算物

理模型，冲击靶板和射流孔板的厚度均设定为 1mm，

固体材料为 304不锈钢。

2.2 边界条件

鉴于冷却结构具有周期性的结构特征，选取 3个
展向间距作为计算域的展向区间。整个计算域由固

体、气体流动通道和燃油流动通道构成，坐标系 x，y

和 z依次定义为流向、展向和加热壁面法线方向，如

图 1（a）所示。计算域中设置的边界条件如下：

对于空气阵列射流，进口温度 Tj，in=300K，空气进

口设为流量进口，质量流量可由射流孔的平均雷诺

数确定（见式（1））；排气通道出口设为压力出口，出

口压力设为 pout=101325Pa。
Re j = ρ ju jd jμ j

= 4m j
nπd j μ j （1）

式中 uj为射流孔平均喷射速度，dj为射流孔直

径，ρj和 μj分别为空气的密度和动力黏度，mj为阵列射

流的总冷却空气质量流量，n为射流孔数。本文选取

的三个射流雷诺数分别为 1×104，2×104和 3×104。
对于燃油通道，燃油进口温度 Tf，in=300K，流速 vf

从 2.33m/s变化至 5.23m/s，出口压力设为 pout，f=1MPa。
壁面底部模拟高温燃气流侧的热流密度取为 q=

5×105W/m2。由于考虑固体壁的导热，固体与流体之

间的界面为流-固耦合面。计算域展向两侧面设为

空间周期性边界条件。

高热流密度作用下，无论是流体还是固体，温度

变化均较为显著。因此，在流-固-热耦合计算中，物

性随温度的变化需要考虑。对于空气射流，根据空

气物性表将相关物性（密度、导热系数和动力黏度）

随温度的变化进行拟合处理［25］；对于不锈钢固体壁，

其导热系数随温度近似按照线性变化，在 T=400K和

1200K 时，导热系数分别为 16.5W/（m·K）和 27.3W/
（m·K）；对于燃油，鉴于本文复合冷却结构中的燃油

温升设计值在 100K以内，低于压力达 1MPa燃油输运

中的沸点温度［26］，因此燃油在通道中不发生相变，采

用文献［27］提供的航空煤油物性测试数据进行拟合

处理。

2.3 参数定义

鉴于组合冷却结构的对流-导热耦合传热过程，

无论是肋板形成的内部导热和表面对流换热、还是

燃油通道形成的对流换热，对于冷却结构壁面综合

热防护效果均具有显著的影响，为此，为评价加热侧

壁面的综合传热性能，本文基于加热壁面的热侧温

度分布，采用“当量”对流换热系数（heq）概念，即以加

热侧壁面温度与射流进口温度作为“当量”对流换热

系数定义的驱动温差。

h eq = q
(Tw,heated - T j ) （2）

式中 q为加热侧壁面上施加的热流密度，Tw，heated
为加热侧壁面温度，Tj为冲击射流温度。采用线平均

或面积平均的方式，可以获得加热侧壁面的展向或

面积平均温度，以及相应的平均“当量”对流换热

系数。

基于“当量”对流换热系数概念，为评价空气阵

列射流-燃油冷却组合结构相对于空气阵列射流-肋
板冷却结构的综合传热性能增强效果，引入综合传

热增强比，定义为

E eq = h
fuel - cooled
eq
h ribeq

（3）
式中 fuel-cooled表征空气阵列射流-燃油冷却组

合结构，rib表征空气阵列射流 -肋板冷却的基准

结构。

2.4 计算方法及网格划分

采用 ANSYS Fluent-CFD软件、基于雷诺时均 N-
S方程（即 RANS）进行空气射流-燃油组合冷却结构

的流动传热稳态求解。借鉴已有的射流冲击换热数

值研究［19，28-29］，湍流模型选用 Realizable k-ε模型、近

壁区应用加强型壁面函数法处理，雷诺时均 N-S方程

采用二阶迎风差分格式进行离散，压力-速度的耦合

求解计算采用 SIMPLEC算法。计算过程的收敛判据

设置为各物理量（速度、温度、湍流动能和湍流动能

耗散率）的相对残差<1×10-5。
计算网格划分模块包括固体域、空气射流流动

域和燃油流动域，三个模块各自独立，并在气-固和

液-固界面上形成有机关联。对于固体域，采用 H-型
结构化网格；对于燃油通道，采用分 O-型结构化网

格；为保证加强型壁面函数法对近壁网格品质的要

求，在固体壁面附近进行局部网格加密处理，如图 2
所示。为验证网格无关性，预先进行了相关数值验

证，给出了不同网格数下，靶板加热侧的 Nueq以及通

道的流动阻力系数 ψ，最终选择计算网格数量为 350
万~400万，如图 3所示。
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2.5 模型实验验证

为验证计算方法，进行了模型实验验证。实验

系统如图 4所示。冷却空气由压缩机提供，经控制阀

门、标准孔板流量计和整流段后进入集气腔，从射流

孔板冲击至加热壁后排出；冷却燃油由油泵增压，经

过滤器、控制阀门和流量计后，进入集油管分配至各

燃油通道，最后排入集液桶，为保证燃油流量的稳定

性，通过加设旁路系统来调节主路的流量。实验中

采用电加热方式，输入功率约为 2kW，加热器背侧包

覆绝热材料以减少散热损失。加热壁面温度由 K型

热电偶测试，热电偶测量所得的数据通过温度巡检

仪进行采集。

在模型实验中，实验件的结构参数作相似放大

以便于加工，射流孔直径为 4mm，肋板宽度为 6mm，

燃油通道直径为 4.5mm，相邻射流孔在流向和展向上

的间距比（xn/dj和 yn/dj）均为 4，射流孔板和冲击靶板

间的通道间距为 H/dj=2。按照实验模型的结构参数

进行数值计算，图 5为 mf=0.0436kg/s时，不同射流雷

诺数下燃油冷却方式加热表面面积平均综合传热增

强比的数值计算结果和实验测试值的对比，可见，燃

油冷却肋板方式提升了加热壁面的综合传热能力，

数值计算与实验测试结果的相对误差在 10%以内，

表明本文的计算方法和计算结果是可靠的。

3 计算结果与分析

3.1 几种冷却结构的对比

图 6为 Rej=2×104（对应的射流喷射平均速度 uj≈

Fig. 2 Schematic of local grids

Fig. 3 Grid independence study results (Re=2×104)

Fig. 4 Schematic diagram of experimental setup

Fig. 5 Comparison of Eeq between numerical and

experimental results under mf=0.0436kg/s
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135m/s）时，空气阵列射流冲击光滑靶板、空气阵列

射流-肋板、以及空气阵列射流冲击-燃油冷却肋板

（vf=3.26m/s）三种结构，位于第 5排射流孔流向位置

处的固体域温度分布。由图 6（a）可以看出，对于阵

列射流冲击光滑靶板情形，加热靶板和射流孔板的

温度差异十分显著；当加热壁面与射流孔板之间存

在肋板连接，如图 6（b）所示，加热表面的热流可以

通过固体内部导热机制传递至射流孔板，无疑增加

了冷却空气在冷却结构中的换热面积，导致热壁表

面温度的降低；在肋板中设置燃油冷却通道，如图 6
（c）所示，利用燃油的吸热功能直接冷却肋板、进而

间接地冷却加热壁面，使得加热壁的温度进一步

降低。

图 7为三种冷却结构对应的加热表面温度分布，

可以看出，在肋与壁面结合处的温度相对较低，这是

肋板增强了壁面加热热流向固体域传递、并藉此通

过冷却介质（空气和燃油）输运的结果。图 8为热侧

表面展向平均温度沿流向的分布，与单纯的阵列射

流冲击结构相比，空气阵列射流-肋板结构具有降低

加热表面温度约 200K的作用效果；燃油冷却肋板较

简单肋板又可以获得降低加热表面温度 120K左右的

作用效果，可见采用燃油冷却肋板是一种有效的壁

面热防护方案。

图 9给出了不同射流雷诺数下，三种冷却结构的

加热壁侧面积平均温度分布图。随着空气射流雷诺

数的增大，冷却空气流量增加而使得加热壁面的温

度下降。对于单纯的阵列射流冲击结构，在 Rej=1×
104和 Rej=1.5×104时的加热壁侧面积平均温度均在

1000K以上，虽然可以通过增加冷却空气流量而降低

壁面温度，但在实际应用中却面临供气端的限制；采

用空气阵列射流-肋板冷却结构，在 Rej=1×104时的加

热壁侧面积平均温度依然在 1000K以上，而采用燃油

冷却肋板，加热侧壁面冷却效果对冷却空气流量的

依赖性明显减弱，这种组合冷却方案在冷却空气提

取较为苛刻的场合更具有应用潜力。

3.2 肋板对流动换热的影响

针对空气阵列射流冲击冷却结构，分析肋板对

于阵列射流冲击流动换热的影响。

Fig. 7 Temperature distribution on heated surface under

Rej=2×104 and vf=3.26m/s

Fig. 8 Laterally-averaged temperature distribution on

heated surface under Rej=2×104 and vf=3.26m/s

Fig. 6 Temperature distribution on solid zone at 5th-row

hole-center section under Rej=2×104 and vf=3.26m/s
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图 10为 Rej=2×104 时，位于第 4~第 6排孔中心

截面上的射流速度分布，与无肋板光滑靶面的阵列

射流冲击流场相比，肋板的设置缩减了射流流动的

空间，使得肋板间的壁面射流流通截面缩减，因此

使得前排射流对后排冲击射流形成的横流效应更

加显著，导致冲击射流的偏转，这是影响射流冲击

局部换热的不利一面；另一方面，隔板通道内的气

流沿流向的流动速度提高，又起到有利于对流换热

的作用。图 11显示了射流冲击靶面的实际对流换

热局部努塞尔数分布，阵列射流冲击在带隔板靶面

中段的峰值对流换热系数较光滑靶面有一定的降

低，这是冲击射流发生更强偏转所主导的机制，而

在阵列射流末端，带隔板靶面的对流换热却有一定

的增强，显然这是通道气流速度提高带来的主导

机制。

同时，注意到肋板的存在使得壁面热流以导热

方式传递至肋板表面以及射流冲击靶面（见图 6
（b）），因此导致气流在隔板通道中具有更大的对流

换热面积，基于“当量”对流换热系数概念进行评价，

如图 12（a）所示，带肋板阵列射流冲击的面积平均

“当量”对流换热系数可以达到光滑靶面阵列射流冲击

的 1.6倍，但同时也引起更大的压力损失，如图 12（b）所

示，压力损失系数（定义为 ϕ = Δp/ ( ρ ju2j /2 )，这里，Δp
为射流进口总压与通道出口静压的差值）相对提高

了约 25%。

Fig. 12 Effect of pin-fins arrangement on area-averaged

Nusselt number and pressure loss coefficient

Fig. 9 Area-averaged temperature on heated surface under

different jet Reynolds numbers with a fixed vf of 3.26m/s

Fig. 10 Local streamlines in middle rows of array-jets

Fig. 11 Local Nu distribution on target surface

946



高热流密度燃烧室壁面阵列空气射流-燃油组合冷却结构研究第 42 卷 第 4 期

3.3 燃油冷却隔板的影响规律

本节针对特定的空气阵列射流冲击-燃油冷却

肋板的组合冷却结构，研究射流雷诺数和燃油进口

流速的影响规律。

图 13显示了在给定的燃油进口流速或射流雷诺

数下，改变射流雷诺数或燃油进口流速度对于加热

壁面积平均温度的影响。从图 13（a）看，在本文所研

究的燃油进口流速下，射流雷诺数从 1×104增加至 3×
104，依然能够取得 100~150K的加热壁面积平均温度

降低；从图 13（b）看，在 Rej=1×104时，燃油进口速度 vf
从 2.33m/s增加到 5.23m/s，所产生的加热壁面积平均

温度降低值约为 80K，在 Rej=3×104时，燃油进口速度

的增加所带来的加热壁温度降低较为微弱。

图 14显示了在给定的燃油进口流速或射流雷诺

数下，改变射流雷诺数或燃油进口流速度对于加热

壁综合传热增强比的影响。在 Rej=1×104时，采用燃

油冷却肋板的加热壁“当量”对流换热系数是基准肋

板的 1.5倍以上，当燃油进口速度为 5.23m/s实接近于

2倍；即使在 Rej=3×104时，燃油冷却肋板的传热增强

比也可以达到 1.2。
图 15显示了在给定的燃油进口流速或射流雷诺

数下，改变射流雷诺数或燃油进口流速度对于燃油

出口平均温度的影响。相对于燃油为 300K进口温

Fig. 13 Effects of fuel inlet velocity and jet Reynolds number

on area-averaged temperature of heated surface

Fig. 15 Effects of fuel inlet velocity and jet Reynolds

number on fuel temperature at outlet

Fig. 14 Effects of fuel inlet velocity and jet Reynolds

number on total heat transfer enhancement ratio
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度，燃油冷却肋板的出口温度提升在 20~50K内，燃油

出口温度的增加幅度随着射流雷诺数或燃油进口流

速的增大而降低。采用本文的燃油冷却肋板，引起

的燃油温升在数十度以内，远低于压力达 1MPa燃油

的沸点温度［25］，因此不会引起燃油在通道中的相变

问题。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）与无肋板光滑靶面的阵列射流冲击相比，肋

板的设置一方面增强了前排射流对后排冲击射流形

成的横流效应，另一方面提高了隔板通道内的气流

沿流向的流动速度。带肋板阵列射流冲击的面积平

均“当量”对流换热系数可以达到光滑靶面阵列射流

冲击的 1.6倍，但同时也引起更大的压力损失，压力

损失系数相对提高了约 25%。

（2）采用燃油冷却肋板，利用燃油的吸热功能直

接冷却肋板，进而间接地冷却加热壁面，使得加热壁

的温度进一步降低。同时，加热侧壁面冷却效果对

冷却空气流量的依赖性明显减弱。

（3）在 Rej=1×104时，采用燃油冷却肋板的面积平

均当量对流换热系数是基准肋板的 1.5倍以上，即使

在 Rej=3×104时，燃油冷却肋板的传热增强比也可以

达到 1.2。燃油冷却肋板的出口温度相对进口温度的

提升在 20~50K内，其提升幅度随着射流雷诺数或燃

油进口流速的增大而降低。
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