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基于 NSGA-Ⅱ算法的小弯管冲击冷却多目标优化
赵鸿华，宋双文，王志凯

（中国航发湖南动力机械研究所，湖南 株洲 412002）

摘　　　  要：    为了获得不同冲击孔径（IA），冲击孔流向间距（IFD）和冲击孔展向间距（ISD）耦合作用对回流

燃烧室小弯管冲击冷却特性及结构热应力的影响，开展了数值计算（CFD）及有限元分析（FEA）。选择试验设

计（DOE）中的最优拉丁超立方（Opt LHD）采样确定了设计空间中的样本点，构建了高精度径向基神经网络模

型，并基于改进非劣类（NSGA-Ⅱ）算法对综合冷却效率，壁温分布不均匀系数以及壁面最大热应力进行了多

目标寻优，结果表明：综合冷却效率，壁温分布不均匀系数和壁面最大热应力随流向展向间距比、流向间距

孔径比和展向间距孔径比的增大而减小；通过多目标 NSGA-Ⅱ算法获得了小弯管冲击冷却结构 Pareto前沿

的 3个目标函数值的范围为壁面最大热应力不大于 5 MPa，综合冷却效率不小于 0.66，壁温分布不均匀系数不

大于 0.16；小弯管冲击冷却综合最优结构的组合为：冲击孔径为 0.94 mm，冲击孔流向间距为 4.04 mm，冲击孔

展向间距为 5.45 mm。
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Multi-objective optimization of impingement cooling of concave wall
based on NSGA-Ⅱ algorithm

ZHAO Honghua， SONG Shuangwen， WANG Zhikai

（Hunan Aviation Powerplant Research Institute，
Aero Engine Corporation of China，Zhuzhou Hunan 412002，China）

Abstract:   In  order  to  obtain  the  influences  of  different  impingement  aperture  (IA),  impingement
spacing of flow direction of impingement hole (IFD), spacing of span direction of impingement hole (ISD)
coupling  effect  on  impingement  cooling  characteristics  and  structural  thermal  stress  of  concave  wall  in
reverse  flow  combustor,  CFD  calculation  and  FEA  analysis  were  carried  out.  Opt  LHD  in  DOE  was
selected to determine the sample points in the design space, and a high-precision RBFNN was constructed.
Based  on  NSGA-Ⅱalgorithm,  multi-objective  optimization  was  carried  out  for  comprehensive  cooling
efficiency, non-uniform coefficient of wall temperature distribution and maximum wall thermal stress. The
results  showed  that  comprehensive  cooling  efficiency,  non-uniform  coefficient  of  wall  temperature
distribution and maximum wall thermal stress decreased with the increase of ratio of IFD to ISD, ratio of
IFD to  IA  and  ratio  of  ISD to  IA.  Through  multi-objective  NSGA-Ⅱ  algorithm,  the  value  range  of  the
three objective functions of the Pareto front of concave wall impingement cooling structure was obtained,
i.e.: maximum wall thermal stress was not greater than 5 MPa, comprehensive cooling efficiency was not
less  than  0.66,  and  non-uniform  coefficient  of  wall  temperature  distribution  was  not  greater  than  0.16.
According to the combination of the optimal structure of concave wall impingement cooling: IA was equal
to 0.94 mm, IFD was equal to 4.04 mm, and ISD was equal to 5.45 mm.
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回流燃烧室小弯管型面曲率较大，若采用发

散冷却结构则由于离心力的作用气膜无法均匀稳

定地覆盖在小弯管热侧壁面上，导致壁面温度过

高。小弯管结构一般采用双层壁的冲击冷却方式

以满足工程需求，该方式具有较高的冷却效率，

并且冷却后空气不与燃气掺混，可以二次利用冷

却空气，使气流边界层变薄，并在小弯管外壁处

产生强烈的扰动，是强化局部传热传质最有效的

方法之一。文献 [1]研究了受限空间内多排射流

孔间距、射流孔排布方式（顺排、叉排）等对冲击

传热特性的影响。文献 [2]采用稳态热敏液晶技

术对双层壁冷却结构中的多排射流冲击冷却结构

进行了风洞试验，同时结合数值模拟的方法，对

两种射流冲击冷却结构的传热和流阻特性的差异

进行了研究。研究表明流量系数和冲击靶板上的

努塞尔数均随着雷诺数的增大而增大。文献 [3]
结合有限元/边界元理论,通过流固热三场耦合技

术研究了冷气流量对气孔周围热应力的影响，获

得热冲击后的叶片最大温度、温度不均衡程度及

最大热应力。研究表明增加前缘气孔直径可提

升 66%的平均冷却效率，有利于减缓气孔内的热

应力，增加尾缘气孔的直径对冷却效率及热应力

的影响均较小。文献 [4-5]试验研究了顺排阵列

射流孔的展向和流向距离对局部换热分布的影响。

研究表明射流孔的流向间距和展向间距越大，局

部换热系数越大，但会导致整体换热不均匀。文

献 [6]比较了高密度和低密度射流孔排布两种情

况下的冲击射流冷却效果。研究发现当射流孔总

面积一致时，射流孔排布越疏孔径越大，局部努

赛尔数越大。文献 [7]试验研究了孔间距对单列

冲击射流的传热影响。研究发现，当 X/D=Y/D=
12时，靶面局部和平均努塞尔数均表现出较强的

雷诺数依赖性。

随着优化算法的不断发展和完善，国内外越

来越多的学者基于多目标优化开展冲击冷却方式

的研究，由于传统优化方法未考虑各结构参数之

间的耦合关系，且需通过控制变量改变单个结构

参数进行试验，无法拓展至更大范围的寻优空间，

耗时耗力。多目标设计优化方法要求设计变量的

取值需要同时满足多个目标参数的寻优范围和约

束条件，考虑到了各结构参数之间的相互关系，

更满足于实际工程中的优化。文献 [8]采用 Isight
与 CFD软件的联合仿真，对狭缝倾斜冲击射流传

热特性进行了优化，对特定入射高度和入射雷诺

数下的平板移动速度和射流夹角进行模拟，优化

后的效果较明显，采用多岛遗传算法能够得到全

局最优解。文献 [9]采用多目标遗传算法对冲击

冷却系统中的熵增和努赛尔数进行了优化，研究

表明努赛尔数和熵增与主流 Re成正相关，与冲击

高度和主次流速度之比成负相关。文献 [10]针
对双射流发散孔的倾角和偏角参数，开展了结构

优化设计工作，通过选择壁面平均冷却效率参数

确定设计空间，寻优结果显示比最初参考结构的

平均冷却效率高 19.01%。文献 [11]结合试验设

计（DOE）、源项法和响应面优化方法，对涡轮叶

片表明处气膜展开了气动传热的多目标优化，优

化后的气膜孔使得冷却效果改善明显。文献 [12]
基于 CFD的多目标设计优化，以典型的 Ma=1.5
的吹风比下改善涡轮导叶吸力面上扇形孔的气膜

冷却特性，通过改进非劣类遗传算法（NSGA-Ⅱ）

结合（径向基神经网络）RBFNN模型，获得了最优

解的 Pareto前沿。文献 [13]采用响应面法和多目

标遗传算法相结合的方法，对射流冲击冷却结构

中冲击靶面球窝形状进行了优化，发现优化后的

球窝形状使努赛尔数大大提高。文献 [14]同时

考虑壁面温度和结构强度，采用神经网络与遗传

算法相结合的方法对冷却结构参数、安装位置等

变量进行了同步优化。文献 [15]使用单目标遗

传算法和多目标遗传算法，基于共轭传热 CFD对

射流孔的位置和每个孔的直径进行了优化。文

献 [16]基于 CFD和响应面方法对射流冲击冷却

通道进行了系统分析，以质量流量和压降为目标

函数，采用遗传算法进行了优化。文献 [17]利用

响应面分析法探究了多种因素对冲击射流冷却效

果的影响权重。研究表明在进口条件相同的条件

下，射流孔径对冷却效果影响最大，其次是孔间

距。文献 [18]利用响应面分析法建立了射流冲

击冷却结构中几何参数与目标函数的近似模型，

通过不断迭代计算，得到了冲击冷却结构的最优

设计点。

目前关于冲击冷却方式换热效果以及壁面温

度梯度的诸多研究并未保证在相同的单位面积冷
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气量下进行，与燃烧室的真实工况不相符，无法

对实际工程应用提供技术支撑。此外，对于冲击

冷却的研究大多局限于传统优化设计方法，即对

每个结构参数进行单独优化，忽略了各结构参数

耦合作用对目标量的影响。本文结合 CFD数值

计算、FEA分析和多目标优化设计方法，研究不

同结构参数耦合作用下对于小弯管冲击冷却特性

的影响，利用 DOE方法和径向基 RBF神经网络

法构建小弯管冲击冷却结构参数与目标参数的关

系，采用多目标优化设计方法获得满足工程应用

需求的小弯管冲击冷却综合最优结构。 

1    CFD数值计算及 FEA分析
 

1.1   计算方案

本文选取回流燃烧室小弯管双层壁的冲击冷

却结构作为研究对象，由于不同方案之间冷却面

积有所差异，为符合工程应用实际，要求各研究

在保证单位面积冷气量相同的条件下进行，计算

方法见式（1）。通过改变冲击孔径 di、冲击孔流

向间距 S、冲击孔展向间距 P，研究不同 S/P、S/di
以及 P/di 对小弯管冲击冷却换热特性及结构热应

力的影响，设计了 13个计算方案，所有方案的冲

击高度都为 3.76 mm，如表 1所示，各个结构参数

示意图见图 1，其中 K为右视图。

Gc =

πd2
i

4
Cd

√
2 ·∆P ·ρ

S ·P （1）

 

d i

P

S

K

K

 

图 1    小弯管冲击冷却结构参数

Fig. 1    Impingement cooling structure parameter of concave wall
  

1.2   计算模型及方法

CFD数值计算用的几何模型根据真实回流

燃烧室小弯管结构以及火焰筒真实流道简化得到，

如图 2所示，计算域包括主流进出口、次流进出

口、主流流域、次流流域、小弯管内、外壁等，沿

展向选取长度为 P的一个周期区域作为计算域，

如图 3所示。

对计算模型进行了网格无关性验证，如图 4
所示。主要通过对近壁面、小弯管外壁及冲击孔

进行网格加密，为减少网格数量并保证网格质量，

主次流道区域采用六面体结构化网格，近壁面及

 

表 1    小弯管冲击冷却计算方案

Table 1    Impingement cooling numerical procedure of

concave wall

序号 di/mm S/mm P/mm 方案 备注

1 5 5 Base

2

1

3.18 7.86 S/P=0.4

相同 di
不同 S/P

3 4.48 5.58 S/P=0.8

4 5.48 4.56 S/P=1.2

5 6.32 3.96 S/P=1.6

6 1.25

5

7.71 S/di=4.0

相同 S
不同 S/di

7 0.83 3.52 S/di=6.0

8 0.71 2.62 S/di=7.0

9 0.63 2.0 S/di=8.0

10 1.25 7.71

5

P/di=4.0

相同 P
不同 P/di

11 0.83 3.52 P/di=6.0

12 0.71 2.62 P/di=7.0

13 0.63 2.0 P/di=8.0

 

次流

小弯管外壁

小弯管内壁

主流进气段

次流进气段

主流

图 2    CFD计算域结构

Fig. 2    CFD computational domain structure

 

P

周期性边界

图 3    周期性计算域选取

Fig. 3    Periodic computing domain selection
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冲击孔内区域采用四面体非结构化网格，孔内网

格进行局部加密，并在流固接触面增加附面层，

保证近壁面 y+≤1。网格加密时，冲击孔网格、小

弯管外壁面网格和近壁面网格同时进行加密。当

网格单元数加密至 450万左右，小弯管外壁热侧

平均壁温 Tw,ave 基本不再变化。由于不同方案计

算域周期长度不同，因此网格数量差别较大。根

据网格无关性验证，确定整个计算域网格数量为

190万～540万。

CFD数值计算边界条件为：次流进口为压力

进口，热流进口为速度进口；出口选用压力出口，

常压为 101 325 Pa；两端侧面采用平移周期性边

界条件；小弯管外壁面为耦合壁面、无滑移边界，

其他壁面绝热，计算详细参数设置见表 2。计算

软件选用 Fluent17.2，采用分离隐式求解器进行稳

态三维流-热耦合计算，选用 Realizable k-ε湍流模

型和增强型壁面函数；压力 -速度耦合项采用

SIMPLEC算法；对流项差分格式选用二阶迎风格

式；解的收敛标准为：各项残差小于 10−5，小弯管

外壁面平均温度相对变化量小于 10−6。冷却效率

计算详细参数设置见表 2。
一般情况下，流体分析对结构分析有比较显

著的影响，而结构分析的变形非常小，以至于对

流体分析的影响可以忽略不计。因此，本文采用

单向流-固耦合计算，耦合面上数据单向，CFD计

算结果（压力、温度及对流载荷等）向固体域传递，

作为 FEA有限元分析的边界条件。交界面上

CFD网格与 FEA网格节点不一致时，通过插值传

递数据。FEA有限元分析的几何模型即图 2红色

区域，流体域和固体域均延展向选取长度为 P的

一个周期区域作为计算域。全局采用六面体结构

化网格，计算采用 ANSYS Workbench中的 static
structural模块。网格尺寸为 0.2 mm，网格数量为

32万～67万。

FEA有限元计算的边界条件为：约束端面为

自由度为 0的固定面，两侧面为平移周期边界，其

余端面为自由边界。固体材料为不锈钢 0Cr18Ni9，
其导热系数 λ及热膨胀系数 α按文献 [19]进行赋

值，弹性模量为 200 GPa，泊松比取 0.3。将 Fluent
计算得到的小弯管外壁面壁温分布作为 static
structural中计算的热边界条件，数据在 ANSYS
Workbench平台中自动传递。 

1.3   计算验证

为了验证本文所选用的计算方法和网格划分

策略的精度，与文献 [20]的试验结果对比分析开

展了算例验证。采用综合冷却效率表征小弯管冲

击冷却结构的换热特性，记为 η定义为式（2），Tg
为主流温度，Tw 为小弯管外壁面热侧平均壁温，

Tc 为次流温度。

η =
Tg−Tw

Tg−Tc
（2）

引入某组各方案综合冷却效率/该组方案中

最大综合冷却效率，记为 η/ηmax，以反映不同方案

对综合冷却效率的影响规律。图 5和图 6为次流

进口压力 ptci=5 000 Pa时，η/ηmax 随 S/di 和 P/di 的
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T w
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图 4    网格无关性验证

Fig. 4    Grid independence verification

 

表 2    CFD计算边界条件

Table 2    CFD boundary conditions

参数 取值

主流温度 Tg/K 473.15

主流进口速度 Vg/（m/s） 25

次流温度 Tc/K 300

次流进口压力 ptci/Pa 5 000

 

1.02

0.98

0.94

0.90

0.86

0.82
3 4 5 6

CFD
试验[20]

7 8 9

η/
η m

ax

S/di

图 5    不同 S/di 方案 η/ηmax 试验与数值计算结果对比

Fig. 5    Comparison of η/ηmax experimental results and numerical

calculation results for different S/di cases
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变化规律。由图可见数值计算结果与试验结果能

吻合较好。表明本文计算方法和网格划分策略具

有较高的精度。 

2    计算结果及分析

小弯管冲击冷却结构气流流动方向示意图见

图 7，各方案综合冷却效率及结构热应力计算结

果如图 8所示。
 
 

次流

主流

腔内流

图 7    小弯管冲击冷却结构气流流动方向

Fig. 7    Concave wall impingement cooling structure

air flow direction
 

由图 8（a）可知，综合冷却效率 η和壁面最大

热应力 σ随着 S/P的增大而减小，当 S/P较小时，

由于冲击孔展向之间距离较远，展向方向温度无

法均匀传递，导致壁面热应力增大，随着 S/P增大，

冲击孔展向间距减小，展向方向温度传递趋于均

匀。由于气流方向为单向流，上游与小弯管外壁

面掺混后的冷却气向下游流动，与壁面进行了较

充分的对流换热，因此尽管冲击孔流向间距增大，

流向方向也不会出现热应力较大的区域。

由图 8（b）可知，随着 S/di 的增大，壁面最大热

应力 σ和综合冷却效率 η均逐渐减小，表明在相

同的冲击孔流向间距下，同时减小冲击孔径和冲

击孔展向间距会导致换热效果减弱，但会减小壁

面温度梯度，使得换热更加均匀。当 S/di 较小时，

由于单个冲击孔流量较大，在冲击点位置换热剧

烈，导致温差较大，且冲击孔展向之间距离较远，
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图 6    不同 P/di 方案 η/ηmax 试验与数值计算结果对比

Fig. 6    Comparison of η/ηmax experimental results and numerical

calculation results for different P/di cases
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图 8    不同结构参数耦合作用对综合冷却效率及

结构热应力的影响

Fig. 8    Influences of coupling effects of different structural

parameters on comprehensive cooling efficiency and

structural thermal stress
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壁面温度无法均匀传递，导致壁面热应力增大，

随着 S/di 增大，由于冲击孔径和冲击孔展向间距

减小，展向之间温度传递趋于均匀，壁面最大热

应力逐渐减小。

由图 8（c）可知，随着 P/di 的增大，壁面最大

热应力逐渐减小，且减小趋势逐渐变缓，综合冷

却效率 η减小趋势逐渐明显，在相同的冲击孔展

向间距下，同时减小冲击孔径和冲击孔流向间距

会导致换热效果减弱，且随着两种结构参数进一

步减小，对流换热效果骤降，并导致换热不均匀。

当 P/di 较小时，由于通过单个冲击孔的流量较大，

在冲击点位置换热剧烈，导致温差较大，冲击点

出现热应力较高的区域，由于气流方向为单向流，

上游与小弯管外壁面掺混后的冷却气向下游流动，

与壁面进行了较充分的对流换热，因此尽管冲击

孔流向间距增大，流向方向也不会出现热应力较

大的区域。 

3    多目标优化设计
 

3.1   DOE研究及近似模型建立

对于上述研究得出影响小弯管冲击冷却结构

冷却特性的结构参数冲击孔径 di、冲击孔流向间

距 S、冲击孔展向间距 P作为设计参数，综合冷却

效率、壁温分布不均匀系数、最大热应力作为目

标参数，开展多目标寻优工作。

壁温分布不均匀系数，记为 δ，定义为壁温最

大偏差与燃气和壁面温差的比值，Tw,max 为热侧最

大壁温，即

δ =
Tw,max−Tw

Tg−Tw
（3）

其中 δ的取值范围为 [0，1]，当 δ=0时，壁面最大

温差为 0，壁面温度达到最理想的均匀分布；当

δ=1时，壁温最高温度等于燃气温度，即出现极端

高温热点，壁温分布均匀性最差。

为保证设计参数与目标量拟合的更加精确真

实，应设计较多的样本点，使得设计空间的设计

变量尽可能均匀，综合考虑拟合精度和计算资源

问题，结合工程设计经验，采用试验设计（DOE）
的最优拉丁超立方设计方法（Opt LHD）生成了

50种方案，设计参数的取值范围见表 3，该设计方

法使所有的样本点尽量均匀的分布在设计空间，

具有非常好的空间填充性和均衡性。

对表 3中的计算方案采用文中第 1章节的计

算方法进行了计算，整理后与目标参数采用径向

基神经网络方法（RBF）进行近似模型的建立，建

模完成后需要对所建模型进行误差分析，采用均

方误差（MSE）评估近似模型的误差，计算方法为

预测误差与计算值的比值。采用 R2 评估拟合程

度，其范围为 0～1，越接近 1，说明近似模型的拟

合程度越高。当 R2 大于 0.9时，所建模型的拟合

程度较高，约定 R2 处于 0.9～1为误差允许范围。

用 48个可用数据点建立的 RBF近似模型 R2

如图 9所示，可知设计参数与目标函数拟合程度

较高，3个目标函数的 R2 都在 0.95以上，误差皆

在 10%以内，可以用来完成下一步优化工作。 

3.2   多目标 NSGA-Ⅱ优化

本文采用改进非劣类遗传算法 NSGA-Ⅱ进

行参数设计空间寻优，在前文建立近似模型的基

础上，开展设计参数的优化工作，以冲击孔径 di，
流向间距 S和展向间距 P为设计变量，以综合冷

却效率 η最大，壁温分布不均匀系数 δ和壁面最

 

表 3    DOE方案各结构参数取值范围

Table 3    DOE scheme structure parameter range mm

结构参数 取值范围

冲击孔径 di 0.6～1.2

流向间距 S 2～8

展向间距 P 2～8
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0.20

0.16

0.12

0.08
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0.16
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大热应力 σ最小为优化目标。在进行遗传算法

NSGA-Ⅱ迭代前，需约束优化参数的范围，其上下

限的给定为回流燃烧室小弯管设计中工程应用的

经验范围，如表 4所示。遗传算法 NSGA-Ⅱ初始

种群（必须是 4的倍数）的产生方法为：将近似模

型的 50个初始数据点中的 48个导入。因此，种

群规模（population size）设定为 48个。进化代数

（number  of  generations）设定为 100，也就是进化

100代以后算法终止，其他参数保持默认。
 
 

表 4    约束变量及其变化范围

Table 4    Constrain variables and their range of variation

mm

约束变量 上限 下限

di 0.4 2.0

S 2 10

P 2 10
  

3.3   优化结果及验证

通过 NSGA-Ⅱ算法对建立的径向基 RBF神

经网络模型进行多目标寻优，得到了综合冷却效

率 η，壁温分布不均匀系数 δ和壁面最大热应力

σ的 Pareto前沿和综合最优解，如图 10所示，可

知 Pareto前沿的 3个目标函数值的范围为：壁面

最大热应力 σ不超过 5 MPa，综合冷却效率 η不

低于 0.66，壁温分布不均匀系数 δ小于 0.16。综

合最优解的 3种结构参数的组合为：冲击孔径

di=0.94 mm，冲击孔流向间距 S=4.04 mm，冲击孔

展向间距 P=5.45 mm。

为验证优化方法的可行性，将综合最优解对

应的结构参数进行 CFD计算及 FEA分析，并与

优化结果进行对比，如表 5所示。可知目标量的

CFD计算值与 NSGA-Ⅱ算法优化值差异较小，径

向基 RBF神经网络模型结合 NSGA-Ⅱ算法在预

测目标函数方面显示出非常好的准确性，与 CFD
计算及 FEA分析结果的相对误差在 3%以内。验

证结果表明该多目标优化设计方法可获得综合性

能更佳的小弯管冲击冷却结构，可供设计人员根

据不同设计要求进行选择。
 
 

表 5    优化结果与 CFD/FEA结果对比

Table 5    Optimization results are compared with the

CFD/FEA results

方法 di/mm S/mm P/mm η δ σ/MPa

Opt
0.94 4.04 5.45

0.663 0.137 3.902

CFD/FEA 0.657 0.134 4.016

误差率/% 0.91 2.24 −2.84
  

4    结　论

1）  回流燃烧室小弯管冲击冷却结构的综合

冷却效率 η、壁温分布不均匀系数 δ和壁面最大

热应力 σ随着 S/P、S/di 和 P/di 的增大而减小。

2）  通过多目标 NSGA-Ⅱ算法获得了小弯管

冲击冷却结构的 Pareto前沿与综合最优解。Pareto
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图 9    RBF模型误差分析

Fig. 9    Error analysis of RBF model
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Fig. 10    Pareto front and optimization solution
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前沿的 3个目标函数值的范围为：壁面最大热应

力 σ不超过 5 MPa，综合冷却效率 η不低于 0.66，
壁温分布不均匀系数 δ小于 0.16。

3） 多目标综合最优结构的组合为 di=0.94 mm，

S=4.04 mm，P=5.45 mm。

4）  径向基 RBF神经网络模型结合 NSGA-Ⅱ
算法在预测小弯管冲击冷却结构目标函数方面显

示出非常好的准确性，与 CFD计算及 FEA分析

结果的相对误差在 3%以内。
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