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摘要：为了提高航空发动机帽罩冲击防冰结构的设计分析水平，对单孔冲击式帽罩前缘结构的流动换热特性进行数值研究，

分析了不同冲击孔径与不同冲击雷诺数对帽罩前缘速度流场、换热系数与努塞尔数的分布规律。结果表明：在冲击雷诺数一定的条

件下，冲击孔径越大，射流核心速度和前缘壁面附近的气流速度越小，前缘冲击区形成的涡流团越大，当孔径 D=6 mm 时，小孔径冲

击下前缘区整体换热效果不如大孔径的，而在滞止区的换热效果则要优于大孔径的；当 D＞12 mm 时，孔径大小对壁面换热基本没

有影响；在冲击孔径相同时，增大冲击雷诺数使得冲击射流、前缘壁面附近及侧壁曲面通道内的气流流速增大，冲击区内的涡流团

则逐渐减小；冲击雷诺数的增大也增强了前缘冲击区的换热特性。
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Numerical Analysis of Flow Heat Transfer Characteristics of Leading Edge of Single-hole Impact Cone
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Abstract: In order to improve the design and analysis level of the impact ice proof structure of the aeroengine cone袁the flow heat

transfer characteristics of the leading edge structure of the single-hole impact cone were studied by numerical method. The distribution of
velocity flow field袁heat transfer coefficient and Nussel number at the leading edge of cone was analyzed with different impingement aperture
and different impingement Reynolds number. The results show that under the condition of a certain impingement Reynolds number袁the
larger the impingement aperture is袁the smaller the core velocity of the jet and the velocity of the airflow near the leading edge wall are袁and
the larger the vortex mass formed in the front edge impact zone. When the aperture D=6 mm袁the overall heat transfer effect at the leading
edge under small impingement aperture is not as good as that in large impingement aperture袁while the heat transfer effect in stagnation
region is better than that in large impingement aperture. When the aperture is larger than 12 mm袁the aperture size has no effect on heat
transfer. When the impingement aperture is the same袁with the increase of impingement Reynolds number袁the airflow velocity near the
leading edge wall and in the curved channel of the side wall increases袁and the vortex mass in the impact area decreases gradually. The
increase of impingement Reynolds number also enhances the heat transfer characteristics of the leading edge impact zone.
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0 引言

当飞机飞行穿过存在过冷水滴、冰晶及冻雨和降

雪等低温大气云层时，航空发动机的进口部件如进气

道前缘和进气部件（支撑板、整流罩等）都会由于温度

过低产生积冰现象[1]。当发动机进口端部件实施的防

除冰措施不足时，就会结冰。结冰对发动机会产生非

常严重的危害：导致发动机进口位置堵塞，减少发动

机的进口气流量，甚至导致发动机喘振。因此，航空发

动机进口部件的防冰工作非常重要。

航空发动机帽罩防冰目前多采用单孔冲击射流

方式。单孔冲击射流是近年来研究较多的 1 种强化换

热技术，是在压差作用下将气体或液体通过一定形状



侯会文等：单孔冲击式帽罩前缘流动换热特性数值分析第 1 期

的喷口喷射到对流壁面上，流体直接冲击壁面，边界

层很薄，在冲击区能得到非常理想的换热结果。周丽

铭等[2]采用数值模拟研究了不同冲击孔径、冲击距离

及射流入口雷诺数对冲击表面冷却流动传热特性的

影响规律；Guo 等[3]进行圆形射流区冲击平板的瞬态

传热试验，并与相应的数值模拟结果进行对比；Bu 等[4]

进行射流冲击机翼前缘凹形壁面传热特性的试验研

究；Poitras 等[5]针对射流冲击在空腔内的凹面，研究了

速度场、凹面压力系数及 Nu 分布等特征；李志等[6]应

用 3 种不同类型的 RNG k-着 湍流模型对单个冲击孔

冲击进行数值模拟计算；刘钊等[7]基于 SST 形式的k-棕
湍流模型的数值计算方式对不同孔径下叶片前缘传

热和流场分布进行研究；刘安成等[8]采用 SST k-棕 湍

流模型计算单孔射流冲击换热，并与 Goldstein &

Bdhhahani 的试验结果[9]进行比较；Uddin 等[10]采用

LES 对小冲击距下的流动和换热特征进行数值模拟；

Balabel 和 El-Alkary[11]基于双方程 k-ε 模型、3 阶非

线性 k-着 及 v2-f 模型，研究了冲击流动中自由射流

和冲击射流及壁面射流 3 种形式的湍流流动；Dutta

等[12]将几种基于雷诺时均 N-S 方程湍流模型的数值模

拟结果与相应的试验结果进行对比；谢浩和张靖周[13]

研究了冲击冷却换热中流动和热交换的特点，数值模

拟基于标准 k-着 湍流模型，分析了冲击孔错序排列

时，冲击 Re、孔间距以及冲击距等参数对靶面换热效

率的影响规律；解建恒和张净玉[14]研究了小尺寸多排

孔的冲击流动及换热分布特点，数值计算基于

Realizable k-着 湍流模型；韩宇萌等[15]采用数值模拟进

行阵列射流冲击的流动和换热特性的研究，计算基于

SST 湍流模型，研究了不同冲击雷诺数、出流方向及

横流对冲击靶面换热性能变化规律。

本文在气热防冰技术的基础上对帽罩前缘曲面

通道内单孔射流冲击的流动及换热特性进行数值模

拟，研究冲击孔孔径和冲击雷诺数等参数对帽罩曲面

通道内流动和换热的影响，获取的数据可为工程设

计、实际应用改进和理论研究等提供参考。

1 数值方法

1.1 计算模型与边界条件

由实际帽罩结构进行简化的前缘单孔冲击计算

模型如图 1（a）所示，各结构参数如图 1（b）所示。帽罩

锥角 兹=72毅，前缘内径 d/D=1，冲击距 H/D=2，图中所

示的模型为流体计算域，由于计算域模型中心对称性

的特点，取 30毅扇形进行计算。

进口设置为质量流量入口，射流温度为 315 K，

基于入口质量流量和冲击孔直径的冲击雷诺数在

20000 至 120000 之间变化。出口设置为压力出口，出

口压力为相对静压 0。流体的物性参数取理想气体进

行计算，在流体域最外层壁面（前缘表面）设置热流密

度为 1000 W/m2，其余的壁面均设置为绝热壁面。最

终计算收敛解的判断标准为相对残差小于 10-5，且监

测前缘表面的温度不再有明显变化。

1.2 数值计算与数值处理方法

数值模拟利用 CFX 求解器求解，对流项采用高

阶精度离散。采用换热系数 h 与努塞 Nu 作为评估换

热强度的指标。其定义分别为

h= q
Tw-Tf

（1）

Nu= hD
姿 （2）

式中：q 为热流密度；Tw 为壁面温度；Tf 为定性温度；姿
为空气导热率；Tf 选取热流气体进口温度。

湍流模型的选取对于冲击流动换热特性的计算

至关重要，湍流模型的选取方法是在相同结构下，将

Realizable k-着、SST k-棕 2 种湍流模型的数值计算结

果与文献[16]和 Baughn 等[17]的流动换热特性试验结

果进行比较得出的。计算模型为流体域，如图 2 所示。

冲击孔进口雷诺数 Re=23000，冲击孔孔径为 Dj，冲击

距 H/Dj=2，流体域半径 r=6Dj，边界条件与试验相一

致，入口射流速度为 25

m/s，流体选择不可压缩空

气，温度为 300 K，湍流度

为 4.1%，出口为压力出

口，静压为 0，冲击靶面设

置为无滑移壁面，添加了 1

（a）简化计算模型 （b）前缘单孔冲击换热

图 1 帽罩前缘单孔冲击换热结构计算模型

图 2 计算模型
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个恒热流密度，计算模型为流体域，网格为非结构网

格且在紧贴冲击壁面处进行加密处理，边界层 Y+ 值

在 1 附近。

不同湍流模型和相应试验结果对比的局部努塞

尔数分布曲线如图 3 所示。从图中可见，Realizable

k-着 模型的计算结果与 2 个试验结果均有较大偏差，

而 SST k-棕 模型的计算结果与试验结果吻合较好，准

确模拟出冲击换热 2 个峰值的分布特点，在 0 < r <
0.5Dj 区间，SST k-棕 模

型的计算结果位于 2 个

试验结果之间，而当 r >
0.5Dj，SST k-棕模型的计

算结果与 2 个试验结果

几乎一致。因此，SST

k-棕 模型更适用于本次

研究。

1.3 网格独立性验证

计算模型为流体域，采用非结构形式进行计算域

模型网格的划分，网格生成方式为 4 面体网格，且为

了能够准确模拟帽罩内通道壁面附近的流动和换热，

在近壁面处添加边界层网格。为了更加准确细致地观

察流场变化比较复杂的近壁面处区域，在前缘冲击靶

面上进行局部加密，以保证网格质量和网格适用性，

如图 4 所示。

根据模型尺寸和结构分布合理调整网格划分尺

度，通过调整网格全局尺寸和局部加密尺寸来改变整

个计算域的总网格数量，

不同网格数量下对应的换

热努塞尔数分布如图 5 所

示。从图中可见，随着网格

数量的增加，前缘区的换

热有较为明显的差别，尤

其在滞止区差别更为明

显，而网格数量为 190 万

和 250 万时换热结果几乎相同，因此，在保证较为准

确的计算结果的同时减少网格数量的条件下，取 190

万为计算使用的网格数量。

2 计算结果与分析

2.1 D=6 mm时，Re对换热效果的影响

在冲击孔孔径 D=6 mm，帽罩锥角 兹=72毅，前缘内

径 d/D=1，冲击距 H/D=2 的情况下，计算得到 3 种冲

击雷诺数 Re=20000、60000 及 120000 下帽罩壁面换

热系数 h 分布和努塞尔数 Nu 分布，如图 6、7 所示，

从图中可见，随着冲击雷诺数 Re 的增大，壁面上高

换热区面积明显变大，且换热系数 h 和努塞尔数 Nu
也明显增大。

冲击区速度流场分布（如图 8 所示）显示了在相

同结构参数下，冲击雷诺数 Re 的增大使得冲击射流

的速度均明显增大，同时可以清楚地看到，冲击雷诺

数 Re 增大使得冲击区内的涡流团逐渐消失，前缘冲

击区壁面附近及侧壁曲面通道内的气流流速也均明

显增大。

换热参数曲线分布（如图 9 所示）更加清晰地显

示出，冲击雷诺数的增大使得前缘区壁面的展向平均

换热系数 h 和展向平均努塞尔数 Nu 整体上均明显

增大，在前缘区壁面其平均增幅更是超过了 50%。在

滞止点处，换热不仅随着冲击雷诺数的增大而增强，

且增加的幅度也逐渐增大。

（a）计算域网格划分 （b）边界层网格加密

图 4 模型计算网格

图 5 不同网格数量的换热
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图 7 不同雷诺数下帽罩壁面 Nu分布（D=6 mm）
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2.2 D=12 mm时，Re对换热效果的影响

在第 2.1 节的情况下，将冲击孔径改为 12 mm，

换热分布如图 10、11 所示。从图中可见，冲击雷诺数

的变化对换热系数 h 分布和努塞尔数 Nu 分布的影

响与在第 2.1 节的情况基本一致，不同的是，由于孔

径的增大，滞止区出现了 1 小块低换热区。

在相同结构参数下，增大雷诺数使得冲击射流的

流速、前缘壁面附近以及侧壁曲面通道内的气流流速

显著增大（如图 12 所示），且可以明显看到，孔径增大

后，冲击区内的涡流团逐渐增大，随着冲击雷诺数增

大，涡流团逐渐减小，但仍未消失，受涡流团的影响，

冲击射流对帽罩前缘壁面滞止区的冲击作用被削弱，

这也解释了图 10 与图 11 中的滞止区出现了 1 块低

换热区的原因。

展向平均换热系数 h 和努塞尔数 Nu（如图 13 所

示）与第 2.1 节的分布情况基本相一致，但在滞止点

处，已经能看到其换热效果相比第 2.1 节的明显降

低，这是由于孔径的增大使得射流流速减小，射流核

心靠近前缘倒圆面处射流的湍流度减弱，造成滞止区

处对流换热效果减弱。

2.3 D=20 mm时，Re对换热效果的影响

在第 2.1 节的情况下，将冲击孔径改为 20 mm，

从换热系数 h（如图 14 所示）和努塞尔数 Nu（如图 15

所示）中可见，雷诺数的增大对换热系数 h 分布和努

（a）Re=0.2×105 （b）Re=0.6×105 （c）Re=1.2×105

图 8 不同雷诺数下冲击区速度流场分布（D=6 mm）

（a）h （b）Nu
图 9 不同雷诺数下帽罩壁面展向换热参数曲线（D=6 mm）

（a）Re=0.2×105 （b）Re=0.6×105 （c）Re=1.2×105

图 10 不同雷诺数下帽罩壁面 h分布（D=12 mm）

（a）Re=0.2×105 （b）Re=0.6×105 （c）Re=1.2×105

图 11 不同雷诺数下帽罩壁面 Nu分布（D=12 mm）

（a）Re=0.2×105 （b）Re=0.6×105 （c）Re=1.2×105

图 12 不同雷诺数下冲击区流场分布（D=12 mm）

（a）h （b）Nu
图 13 不同雷诺数下帽罩壁面展向换热参数曲线（D=12 mm）

（a）Re=0.2×105 （b）Re=0.6×105 （c）Re=1.2×105

图 14 不同雷诺数下帽罩壁面换热系数 h分布（D=20 mm）
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塞尔数 Nu 分布的影响与第 2.2 节时的情况基本一

致，都是增大了高换区热面积和换热效果，滞止区出

现的低换热区更加明显。

流场分布（如图 16 所示）与第 2.1、2.2 节的情况

基本一致，即在相同结构参数下，由于增大雷诺数而

增大了冲击射流的流速和前缘壁面附近及侧壁曲面

通道内的气流流速，可以明显看到，冲击区内的涡流

团随着 Re 的增大逐渐减小。而由于在大孔径下滞止区

涡流团相对较大，造成了滞止区更加明显的低换热区。

展向平均换热系数 h 和努塞尔数 Nu 分布（如图

17 所示）与第 2.2 节的分布趋势相同，滞止区内的低

换热情况在此工况下依然存在。

2.4 冲击孔径的影响

不同孔径下展向平均换热系数 h 和努塞尔数 Nu
分布（如图 18～20 所示），可以分别得到在 3 种冲击

雷诺数 Re 下不同冲击孔径的换热和流动情况。从图

中可见，在相同 Re 下，随着冲击孔径的增大，高换热

分布区域逐渐扩大（大换热系数 h、大努塞尔数 Nu 区

域）；在滞止区附近，随着冲击孔径的增大，滞止区的

面积也在扩大，而滞止区是 1 个低换热区域，因此，低

换热区的努塞尔数随着孔径的增大而逐渐减小，且低

换热区的覆盖区域也逐渐扩大。

对比流场分布图可见，在相同 Re 条件下，冲击

孔径越大，射流核心速度和前缘壁面附近的气流速度

越小，在前缘冲击区形成的涡流团越大，涡流团的流

速低，并且涡流团的存在削弱了射流与壁面特别是滞

止区的冲击对流换热，使得前缘冲击区域的换热效果

减弱。

（a）Re=0.2×105 （b）Re=0.6×105 （c）Re=1.2×105

图 15 不同雷诺数下帽罩壁面换热系数 Nu分布（D=20 mm）

（a）Re=0.2×105 （b）Re=0.6×105 （c）Re=1.2×105

图 16 不同雷诺数下冲击区速度流场分布（D=20 mm）

（a）h （b）Nu
图 17 不同雷诺数下帽罩壁面展向换热参数曲线（D=20 mm）

（a）h （b）Nu
图 18 不同孔径下帽罩壁面展向换热参数分布

（Re=0.2×105）

（a）h （b）Nu
图 19 不同孔径下帽罩壁面展向换热参数分布

（Re=0.6×105）

（a）h （b）Nu

图 20 不同孔径下帽罩壁面展向换热参数分布

（Re=1.2×105）
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展向换热参数分布图显示，努塞尔数 Nu 从冲击

驻点开始沿径向先升高而后降低，这是由于冲击靶面

的中心是帽罩前缘的凹面，该处为流动死区，因此 Nu
最小，同时图 12 也表明，在前缘驻点处出现低速区，

随着流动向外发展，冲击效应逐渐显著，Nu 逐渐增

大。对比 Nu 曲线可见，在 X/D<1 和 X/D>3.5 2 个区域

中，冲击孔径 D=6 mm 的 Nu 曲线要高于其它冲击孔

径的，而 D=12 和 20 mm 2 个大冲击孔径的 Nu 曲线

则是基本重合；其中在 X/D<1 的滞止区内，小孔径的

Nu 远远大于大孔径的，在 X/D>3.5 的区域，小孔径

Nu 平均大于大孔径 20%以上；在 1<X/D<3.5 的中间

区域，大孔径 Nu 平均大于小孔径的约 20%。整体上，

在前缘区域，小孔径的 Nu 区域覆盖的范围要稍大于

大孔径的。

3 结论

本文在数值模拟方法上对 2 种湍流模型进行了

验证与选取，利用该模型计算研究了航空发动机帽罩

单孔冲击结构的换热特性，选取了 3 种结构参数和 3

种流动参数下的帽罩前缘的流场、换热系数和努塞尔

数进行分析和讨论，主要得出以下结论：

（1）对比冲击小孔径 6 mm 与冲击大孔径 12 和

20 mm 在 Re 相同的情况下，帽罩前缘表面努塞尔数

Nu 随着冲击孔径的增大而增大；

（2）滞止点附近的努塞尔数 Nu 随着冲击孔径的

增大而减小；在冲击大孔径 12 和 20 mm 情况下，孔

径的变化对于壁面的换热效果没有明显影响；

（3）孔径相同时，射流冲击雷诺数 Re 的增大不

仅大幅增大了前缘壁面的努塞尔数 Nu，也使得帽罩

后缘区域的换热效果明显提高。
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