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内腔辐射热损失对喷管壁温的影响

南京航空学院　　张青藩
* *　吴延铭　邹建军

【摘要】　本文利用排气管内腔表面的表观黑度, 计算了内腔表面向外界环境的辐射热损失及其对

喷管壁温的影响。结果表明, 喷管下游端的壁面辐射损失高达壁面总热流的 20～30% , 在壁温计

算时不容忽略。
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1　前　言

　　喷气发动机尾喷管或飞机排气管内, 燃气温度很高, 从结构安全性考虑, 往往要求通过

计算获得给定工况下的壁温。为此可根据壁面的热平衡条件, 通过迭代计算求得。喷管内腔

是半封闭的, 从腔体表面辐射的射线中必有一部份穿越喷口散失到外界环境, 本文以 QR, ex表

示这一 “内腔辐射热损失”。以往的壁温计算中, 一般都假定 QR, ex= 0, 实际上, 当燃气温度

较高时, QR, ex值很高, 忽略这一热流必将导致计算壁温明显偏高。本文主要讨论 QR, ex的计算

方法及其对实际壁温的影响。

图 1　喷管的简化模型

2　理论模型

　　如图 1所示,认为喷管是前端封闭的筒体。对于

座标为 x o 的筒体内表面, 单位时间从单位表面积辐

射的能量应等于表面自身辐射及外部投射的反射之

和, 即

B( x o) = �w�T 4
w +  H ( x o) ( 1)　

其中  = 1- �w , 是灰体的表面反射率, 而对 x o 处的

投射能 H ( x o) 是 x o以外的筒体侧表面及上游端平

面的投射之和, 可根据内腔的几何关系求得。

令 �a( x ) = B ( x o) / �T 4
w ( 2)　

则 ( 1) 式可改写为

�a ( x ) = �w + ( 1 - �w ) H ( x o) / �T 4
w ( 3)　

称 �a ( x ) 为表观黑度, 它是实际表面辐射与黑体辐射的比值。
对于半径为 ro 的微圆环, 重复 ( 1) 式至 ( 3) 式步骤, 可得上游端平面的表观黑度为

�a ( r ) = �w + ( 1 - �w ) H ( r o) / T 4
w ( 4)　

根据内腔几何关系可建立起H ( x o) 及H ( ro) 的表达式, 它们也是�a ( x ) 和�a ( r ) 的函数。联立
求解 ( 3) 和 ( 4) 式, 经多次迭代可得�a ( x ) 沿喷管轴向的分布及�a ( r) 沿径向的分布[ 1]

。
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　　腔体内单位表面积穿越喷口散失到外界环境的辐射热流应等于表面自身辐射减去吸收的

投射, 若表面吸收系数与黑度系数相等, 则有

QR, ex = �w�T 4
w - �wH ( 5)　

　　利用 ( 1) 式消去 ( 5) 式中的投射能 H , 可得腔体侧表面的辐射损失为

QR, ex = 〔1 - �a ( x )〕�T 4
w�w / ( 1 - �w ) ( 6)　

　　同理可得腔体上游端平面的辐射损失为

QR, ex = 〔1 - �a ( r)〕�T 4
w�w / ( 1 - �w ) ( 7)　

　　将喷管沿轴向分段, 逐段列出热流平衡方程, 通过迭代计算可求得各段的平均壁温。

图 2　不同长径比腔体侧表面的表观黑度

3　试验与测量、结果与讨论

3. 1　试验与测量

　　为了验证理论模型的可靠性, 测定了某引

射喷管的壁温。主喷口直径 70mm , 气流总温

806K, 流速 190m / s。引射喷管为等直径圆筒,

起始截面与主喷口齐平。一组镍铬/镍铝热电偶

焊于筒体外表面, 两相邻热电偶间的轴向间距

为 10mm。热电偶信号由微机采集。

3. 2　结果与讨论

　　针对试件结构, 采用文献 [ 2] 的方法确定二次流绝热壁温, 试件外表面向环境的对流换

热按自然对流关系式确定, 主流与壁面间的辐射热流按文献 [ 3] 计算, 所得结果如下。

图 2表示不同长径比腔体的表观黑度, 可见 �a ( x ) 沿流动方向单调下降。因此, 根据
( 6) 式, 从下游侧表面辐射到大气的能量较高; 此外, 在 x / d 相同的截面, �a ( x ) 随腔体长
径比的增加而增高, 即当 L / d 增大时, 相同轴向位置的内侧表面所受的遮挡更多, 因此从这

些表面辐射到外界环境的能量减少。当 L / d≥4时, 腔体前半部分的 �a ( x ) 接于 1, 表明相

应的辐射损失接近零。

图 3　腔体壁温沿流向变化
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图 4　主流为 2000K 的 QR, ex分布

图 3a和 b 表示燃气总温为 806K, 长径比

分别为 1. 0及 1. 48的腔体壁温, 其中曲线 ( 1)

和 ( 2)分别表示QR, ex= 0及 QR, ex≠0的计算结

果。可见, 考虑辐射热损失时计算壁温降低, 沿

着流动方向该下降值不断增大。图中也给出了

实测的壁温, 在筒体末端, 由于 QR, ex的影响, 壁

温降低。表明在计算中考虑 QR, ex的存在更能反

映实际壁温的变化。

为了预估加力状态下 QR, ex对腔体壁温的

影响, 利用本文提出的方法对主流为 2000K 时

的换热进行了计算。图4表示所得的热流分布。

可见, 在喷口截面 QR, ex达 12000w / m
2
, 约占壁

面总热流的 30%, 这一热损失能使计算的壁温下降约 70K。

4　结　论

　　 ( 1) 腔体辐射损失与其长径比有关, 长径比越小, 辐射损失越大。

( 2) 腔体的辐射损失对其后段壁温的影响更为明显, 当温度较高时, 尤其在加力工况应

当给予考虑。

( 3) 将腔体逐段的辐射损失叠加, 可得整个腔体的总辐射损失或整个喷管的后向辐射, 这

个结果对预估喷气飞行器的红外辐射特征有重要价值。
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TECHNICAL NOTES
INFLUENCE OF RADIATION HEAT LOSS OF ENCLOSURE

ON WALL TEMPERATURE OF JET NOZZLE
Zhang Qingfan, Wu Yanming, Zou Jianjun

(Nanj ing Aeronautical Institute)

ABSTRACT　　　　Using the apparent emissivity , the net heat loss o f the radiation

fr om the enclosur e surface due to passing through the open end of the enclosure w as

calculated. T he inf luence o f the net heat loss on surface temperature w as also discussed.

Results show ed that the net heat loss on the downst ream side of the jet nozzle could reach 20

～ 30% of total heat flux . T herefore it can no t be neglected in calculat ing the w all

temperature.

NUMERICAL ANALYSIS OF AERODYNAMIC LOSSES

IN FILM- COOLED VANE CASCADE
Jiang Tao, Fan Weihong, Liu Songl ing

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　" Interg al Boundary-Layer Parameter " method based on a 2-

dimensional f ilm-cooling flow and heat-t ransfer predict ion prog ram ST ANCOOL is pro vided

to predict the aer odynamic lo sses in the film-cooled vane cascade. The comparison of the

numerical analysis w ith the cor responding experimental data demonstr ates that the present

method is mo re suitable to the case when blow ing rates are low o r the film coo ling is located

at thick local boundar y layer. F inally this method is compar ed w ith another lo ss predict ing

method, named "T OTLOS", and it is concluded that both methods have their own advantages

and ex tent of applicat ion. In practice it is reasonable to use the tw o methods in combinat ion.

EXPERIMENTAL STUDY ON HEAT TRANSFER

OF SEPARATED IMPINGEMENT JETS IN SHORT DISTANCE
Kang Ying, Qiu Xuguang, Zhou Wei

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　In actual coo ling const ruct ion of tur bine blade the relat ive distance

betw een circular jets cn / dn is less then 3 and the relat ive distance of nozzle exit to targ et

surface is also less than 3. But the available empirical fo rmulas w ere achieved on the basis o f

very large range of these geometr ic par ameters. Obviously , these formulas may be inaccurate

in the practical narrow range of these paremeters, in par ticular when the temperature of the

turbine is v er y high, and on the surface o f the blade ex ist many row s of film-cooling ho les.

So an experimental research on the heat t ransfer of impingement jets has been carried out in

the actual r ange of the geometric par ameters and new empirical fo rmulas have been
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