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【摘要】　采用近似模化技术, 研究了多斜孔壁的整体冷却效率。试验了五种多斜孔壁结构形式,

探讨了影响整体冷却效率的各种因素。研究结果表明: 多斜孔壁绝热温比、多斜孔内部对流换热

以及几何结构是影响该冷却方式的关键因素。本研究对多斜孔壁冷却形式的设计和优选, 尤其在

几何结构参数的确定方面, 具有重要意义。
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1　前　言

　　针对多斜孔壁冷却方式在燃烧室的应用, 对其壁面及小孔的冷却换热情况, 国内外已进

行了大量研究分析
[ 1, 2]
。本文根据以前的技术积累, 对多斜孔壁总的冷却效率进行了探讨。燃

烧室在高温、高压下工作, 对某一冷却结构形式直接在真实工况下进行研究, 一方面耗费巨

大, 周期长; 另一方面测试也极为困难。为此对多斜孔壁冷却形式采取近似模化实验的方法

以模拟燃烧室实际工况, 着重强调冷热流加温比 ( T g / T c)、流动特性 ( Re ) 和单位表面积冷

却气流量等关键参数, 对冷却结构形式进行比较、分析。近似模化实验虽然只能定性和半定

量地研究现象的规律性, 但它能揭示现象的本质, 加之其易于实现, 测试方便, 可直接观察

工作过程, 不失为一种极好的方案比较、结构改进的试验手段。

2　实　验

2. 1　实验系统

　　本实验系统的设计要求是: ( 1) 在常压下, 模拟燃烧室加温比T g / T c。实验中T c 为大气温度。

( 2) 试验段为矩形通道。其一侧壁为多斜孔壁, 应尽可能减少与实验台其它部分的导热, 多斜孔壁

实验板拆换应比较方便。( 3) 本实验目的主要是研究多斜孔壁不同结构形式与壁面传热的关系, 这

要求能测量多斜孔壁的壁温分布, 主流、冷却流的流量、温度和压力等参数。

根据以上要求设计了实验系统, 包括以下几个部分: 燃气发生系统, 风机、三通放气阀、

燃气发生器、燃油控制系统。燃油控制系统包括: 控制台、油罐、油泵、油路系统、喷嘴和

点火器。主流管路系统: 管道内有一块整流孔板对燃气整流。二次冷却流 (副流) 系统: 冷

却气由中压气源供气, 通过流量控制阀节流、降压。管路上前后两个流量调节阀可调节实验



板的小孔射流流量和副流流量。流量由管路上的两个流量孔板测量, 测量精度为±2. 0～

图 1　试验系统示意 ( 1. 燃气发生器 2. 整流段 3. 热电偶

4. 多斜孔实验板 5. 氟化钙观察窗 6. 主流通道

7. 调节阀 8. 孔板 9. 热像仪 10. 孔板 11. 调节阀)

3. 2%。试验段由主流和副流通道组成。多斜孔

实验板镶嵌在主、副流通道共用的侧壁上, 这

样模拟了燃烧室一个展平的扇段, 试验段主路

通道为矩形 ( 150×120 mm
2
) , 副流通道亦为矩

形 ( 120×30 mm
2)。在多斜孔板相对的主、副

流通道侧壁上, 都开了观察窗, 材料为氟化钙

光学玻璃。燃气温度 T g 以主流中心轴线处燃

气温度为准, 并以此温度调节喷嘴供油。测量

系统:多斜孔板壁温测量采用T VS- 2000型热

象仪, 测量分辨率为 0. 01℃。多斜孔板材料为

黄铜。设计了 5种形式的实验板, 几何参数见表 1。以 1# 板为基准, 每个实验板改变一个几

何参数, 有利于分析比较。试验系统简图如图 1所示, 操作过程见文献 [ 3]。

表 1　多斜孔加热实验板几何参数

顺　序　号 1# 2# 3# 4# 5#

孔间距 p ( m m)

孔排距 s ( mm )

孔径 d ( mm )

孔斜角 � (°)

孔偏角 � (°)

实验板厚 t ( mm )

孔数 n (个)

单位表面开孔面积率 A P

排列形式

6

12

1. 5

30

0

5

133

0. 02454

叉排

6

12

1. 5

30

45

5

125

0. 02454

叉排复合角

6

12

1. 5

45

0

5

133

0. 02454

叉排

8. 5

8. 5

1. 5

30

0

5

130

0. 02446

叉排

6

12

1. 5

135

0

5

133

0. 02454

叉排

2. 2　实验参数确定

　　经过分析、计算, 以雷诺数的变化来确定试验参数: ( 1) 主燃气雷诺数 ( R eg= 1. 22×

105 ) 和副流雷诺数 ( R ehq= 1. 1×105 ) 不变, 改变小孔射流雷诺数 ( Rej= 0. 5～1. 0×104 ) ; 这

种情况下相应于通过火焰筒壁的空气压力损失变化, 既小孔内流速变化的影响; ( 2) 主燃气

雷诺数 ( Reg= 1. 22×105 ) 和小孔射流雷诺数 ( R ej= 0. 8×104) 不变, 改变副流雷诺数 ( R ehq

= 0. 6～1. 6×105) , 相应于在环腔内副流速度变化的情形; 以上试验的主燃气温度控制在 680

～690 K, 这样主副流加温比T g / T c= 2. 4, 与实际燃烧室工况接近; ( 3) 改变主燃气雷诺数

( R eg= 1. 43×105) , 重复 ( 1) 和 ( 2) ; 这相应于在火焰筒内不同轴向位置燃气参数的变化;

( 4) 关闭副流的后阀, 使副流流速接近于零, 这时环腔换热相当于在燃烧室环腔内掺混孔后

的工况。主燃气雷诺数 ( Re g= 1. 28×105) 不变, 改变小孔射流雷诺数 ( Rej= 0. 65×104～1. 3

×104 ) ; 主燃气温度控制在 630～635 K, T g / T c= 2. 2。在雷诺数的计算中, 主流、副流通道

用水力直径, 小孔用孔径作为定性尺度。实验中, 吹风比 M 大致在 2. 5～5. 0之间, 与实际工

况基本相同。由于实验板材料是黄铜, 冷热边壁温相差不大。采用整体冷却效率表示冷却效

果, 定义为:  = ( T g- T w ) / ( T g- T c)。式中: T w 是壁温; T g和 T c是主副流温度; T w 为
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三点平均值 (三点位置在两列孔之间, 与流向垂直)。

3　实验结果和分析

　　首先进行了热象仪测温精度标定实验。标定用的实验板上未开孔, 其余结构与材料同多

斜孔实验板。在标定用实验板上预埋  0. 5镍铬—镍硅热电偶, 以标定热象仪在测量实验板时

应采用的发射率。在这个实验中还发现, 燃气边表面温度由于燃气发光辐射而无法测量, 其

温度比热电偶所测高 100℃左右。冷边热象仪壁温测量结果与热电偶测量结果非常接近, 二者

差别在 1～5℃以后, 具有令人满意的测量精度, 所以正式实验只进行冷边的壁温测量。综合

估计各种参数的测量误差, 整体冷却效率的实验误差小于 7. 5% [ 3]。

3. 1　不同实验板的比较

　　表2是5个实验板壁温比较。试验参数是: T g / T c= 2. 4; R eg= 1. 22×105 ; Rehq= 1. 1×105;

表 2　实验板壁温比较

板号 1# 2# 3# 4# 5#

温度 (℃) 57～62 67～72 68～72 80～82 60～65

Rej= 0. 8×10
4
。

从表 2中可见: 1
#
板壁温比 2

#
和 3

#

板要低 10℃左右, 比4
#
板要低 20℃左右,

与 5# 板壁温相当。结合表 1分析其原因

有: ( 1) 1# 板小孔排列间距及方式合理, 绝热温比 !最高[ 4] ; 小孔倾角 �小, 小孔侧壁面积

大, 内对流换热量大
[ 3]
; ( 2) 2

#
板小孔有复合角, 绝热温比 !比 1

#
板低; ( 3) 3

#
板小孔倾角

�比 1# 板大, 小孔侧壁面积比 1# 板要小 20%, 相对而言, 3#板内对流换热量小; ( 4) 4#板小

孔排列为正菱形排布, 不如 1#板的长菱形排布合理, 而4#板的绝热温比 !较低 [ 3] ; ( 5) 5# 板

图 2　1# 与 2# 实验板  比较 图 3　1# 与 3# 实验板  比较

与 1
#
板壁温相当, 比 3

#

板要低 10℃, 有两个因

素: 其一是气膜冷却在壁

面整体冷却效率中所占比

例比小孔内对流换热冷却

所占比例要少, 内对流换

热冷却占支配地位; 其二

是虽然 5#板气膜覆盖差,

绝热温比 !相对较低, 但

是内对流换热冷却要比 3#好 [ 2]。

图 4　1# 与 4# 实验板  比较 图 5　1# 与 5# 实验板  比较

图 2～图 5是 1#板与

其它实验板整体冷却效率

 的比较。在开孔位置  
值低是燃气发光辐射造成

的测量误差。可看出1# 板

 值都达到 0. 9以上, 整

体冷却效果最好。在流向

上, 绝热温比 !是逐渐增
加的

[ 4]
, 而图中可见  值相差不大, 这也说明气膜冷却在壁面整体冷却效率中所占比例不大。

图 6是 3
#
板与 5

#
板整体冷却效率  的比较, 可发现 5

#
板冷却效果好, 根据文献 [ 2] 的实验
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研究可知: 3
#
板与 5

#
板相比, 前者 �= 45°, 后者 �= 135°, 其它几何特征量相同; 小孔内对

图 6　3# 与 5# 实验板  比较 图 7　1# 实验板  值随 Rej 变化

流换热后者要好, 燃气侧

换热系数后者低很多, 这

都有利于提高整体冷却效

率; 后者绝热温比 !较低,

不利于提高整体冷却效

率; 但在综合影响下, 小

孔内对流换热占了主导地

位。

3. 2　R ej 的影响

　　图 7～图 9分别是 3

个实验板在不同小孔雷诺数下的整体冷却效率  变化。 值是整个实验板的平均值。可看出:

图 8　2# 实验板  值随R ej 变化 图 9　5# 实验板  值随 R ej 变化

随小孔雷诺数 Rej 的增

大, 整体冷却效率  是呈
现上升趋势。其原因是小

孔雷诺数增加, 小孔内冷

却流流速提高, 内对流换

热增强。副流 (相当于燃

烧室二次冷却通道) 流动

变化, 对  影响也不小,

副流雷诺数 R ehq越大, 实

验板副流侧换热越强。这导致实验板壁温下降, 整体冷却效率  提高。当小孔雷诺数 Rej 和

副流雷诺数 Rehq不变时, 主流燃气雷诺数 Reg 从 1. 43×105 改变到1. 22×105时, 实验板壁温

下降, 整体冷却效率  略有上升, 原因是实验板燃气侧的换热随主流雷诺数 Reg 下降而下降。

4　结　论

　　 ( 1) 小孔内对流换热对多斜孔壁整体冷却效率的影响处于主导地位; ( 2) 绝热温比是保

证多斜孔壁整体冷却效率高的关键因素; ( 3) 燃气侧和冷气侧换热对整体冷却效率有一定影

响; ( 4) 小孔结构形式的优选要折衷考虑以上三方面影响; ( 5) 结合以前的技术积累, 可判

定多斜孔壁冷却形式能满足现代高性能航空发动机燃烧室的要求。
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tio n can be realized by connect ing nodes in differ ent components. A 3- shaft gas turbine

eng ine's dynam ic perfo rmance is simulated using an innovative gas path calculation method,

the plenum algo rithm . The ex tendabil ity of the model is fully verif ied.

Key Words　Gas turbines　Simulat ion　Models

INVESTIGATION OF HEAT TRANSFER

IN LABYRINTH SEALS
Zhang Li, Liu Songling, You Shaokun, Xu Duchun

( 7th Dept. Northwester Polytechnical University, Xi'an7　10072)

ABSTRACT　　　　Heat tr ansfer coef ficients around laby rinth are the necessary

boundary condit ions and impo rtant parameters for the thermal analysis of const ruct ion in air-

craf t engines. Heat tr ansfer experiments for st raight - thr ough convent ional laby rinth,

st raight- through slant labyrinth and stepped convent ional labyrinth are conducted under the

condit ions of dif ferent Reynolds numbers and gap w idths. Ef fects of g eometr ic and flow pa-

rameters on the heat t ransfer are considered phy sically. Fo r the convenience of pract ical ap-

plicat ion, the relat ions are derived f rom the exper imental data.

Key Words　Labyr inth seals　T ooth forms　Heat t ransfer　Experiments

LOCAL HEAT TRANSFER AND FLOW CHARACTERISTICS

OF A ROTATING CAVITY WITH

AN AXIAL FRINGE INLET AND A RADIAL OUTLET
Ding Shuiting, Tao Zhi, Xu Guoqiang, Qiu Xuguang

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A turbine cooling conf igur at ion of an aero- engine w as simplified

into a ro tat ing cavity w ith an ax ial fringe inlet and a r adial out let . T he inf luences o f r otat ing

Reynolds number, co oling air Reynolds number and Grashof f number on the local heat t rans-

fer and f low char acterist ics w ere invest igated experimentally. T he results indicated that the

local heat t ransfer coef ficient on the edge of main disk rapidly incr eases w ith the increase o f

co oling air Reynolds number and rotating Reynolds number. The local heat t ransfer co ef fi-

cient becomes negat ive near the center of the disk. T he f low fr ict ion coeff icient increases w ith

the incr ease of the coo ling air Reyno lds number and decreases w ith the rotating Reynolds

number.

Key Words　Swirl ing　Discs　Heat t ransfer

AN EXPERIMENTAL STUDY ON OVERALL

COOLING EFFECTIVENESS

OF INCLINED MULTIHOLE PLATES
Li Bin and Hu Zhengyi ( Gas Turbine Establishment , Jiangyou　610500)

Lin Yuzheng and Liu Gaoen
( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　The over all co oling ef fect iveness o f the inclined mult iho le plates
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was investig ated thr ough approx imate simulat ion experiments. The plates had f iv e dif ferent

geometry conf igurations. T he experimental r esults indicated that the convect ive heat t ransfer

co ef ficient in the coo ling hole, the adiabat ic f ilm ef fect iveness and geometrical conf igurat ion

w er e the crit ical factors for the overall cooling effect iv eness. T he invest igat ion plays an im-

por tant role in designing the incl ined mult ihole w all and select ing the geometry of these cool-

ing conf igurat ion.

Key Words　Combust ion chambers　Cooling ef ficiency　Experiments

EXPERIMENTAL STUDY ON FILM COOLING

ON A SUCTION SURFACE

OF A PLANE TURBINE CASCADE
Chen Fu, Song Yangping, Wang Zhongqi

( Energy Science and Engineering School, Harbin Institute of Technology , Harbin 　150001)

ABSTRACT　　　　The flow f ield str ucture of a film cooled turbine fo r a typical design

w ith four row s of coo ling holes on the suct ion surface has been invest igated in a plane cas-

cade rig by the aid of f low visualization techniques and pneumatic probe measurement . T he

exper imental r esults show ed that a lit t le vo rtex in opposite direct ion of r otat ion emerged as

the passage vortex ex isted at the roo t of suction surface. T he vortex was induced mainly by

mix ing betw een mainst ream and inject ing air, and resulted f rom fo rmat ion of kidney- shaped

vor tex . T he injected air w as essent ially absent in a t riangular region extending fr om near the

region o f peak curv ature on the blade to it s t rail ing edge, and the separ ation line of the pas-

sage vo rtex was skew ed tow ard the end w al l. A very complex three- dimensional flow oc-

curred in the downst ream of the jet exit , and remained near the blade surface at the ex it o f

the cascade. The kidney- shaped vortex w as kept near the blade surface, and mixed w ith the

w ake at the ex it of the cascade.

Key Words　Turbines cascades　Flow f ields　Exper iments

HOPF BIFURCATION

OF A ROTOR- SLIDING BEARING SYSTEM
Yuan Xiaoyang and Zhu Jun

(Theory of Lubrication and Bearing Institute, Xi'an Jiaotong University , Xi'an　710049)

ABSTRACT　　　　A new numeric- analy t ical method for Hopf bifurcat ion o f a r otor

- bearing system is presented according to the Hopf bifurcat ion theor y and Floquet stability

theory . T he method comprises a modified shoot ing method for calculat ing per iodic solut ions,

a calculation method for determining the stabil ity o f the solut ions, and a pr edict ion corr ection

pr ocedure for t racing the solut ions, etc. The so ftw are package realized w ith these techniques

w as used for eff icient and accurate study of Hopf bifurcat ion behaviors o f ro to r- sliding bear-

ing systems. T he results show that ther e exists an unstable subcrit ical l im it cy cle for small

E s , the journal center eccentricity r at io at a critical instability . A stable supercr it ical l im it cy-

cle ex ists fo r larg e E s . When supercrit ical bifurcat ion occurs, limit cycle appears as so on as

the rotor speed exceeds its threshold value, and the limit cy cle does no t become unstable unt il

the rotor speed surpasses the threshold speed a lot . When subcrit ical bifurcat ion occurs, the
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