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冲击 +逆向对流 +气膜冷却传热特性的研究
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摘　　　要 : 为了研究火焰筒壁面冲击 +逆向对流 +气膜复合冷却方式的传热特性 ,设计了 6种不同几何结

构的实验件 ,搭建了实验台 ,采用红外热像仪对其传热特性进行了研究.结果表明 ,冷却效率随吹风比的增大

而增大 ;在气膜出口与冲击位置之间 ,气膜冷却效率沿主流方向不断增加 ,在相同的冷却壁面处 ,冷却效率随

冲击位置距气膜出口的增加而减小 ;越过冲击位置 ,冷却效率随壁面位置的增加而减小.在冷却壁面的任一位

置 ,冷却效果随冲击间距的减小而增大.
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Abstract : In order to st udy t he heat t ransfer characteristics of combined cooling of im2
pingement + reversed convection + film on a flame t ube wall , 6 test pieces of different geom2
et ry were designed. The heat t ransfer characteristics of t he combined cooling were st udied by

t he experimental met hod using inf rared cameras. The experimental result s shows that the

cooling effectiveness increases with the increase of blowing ratio ; between t he impingement

position and film exit , t he cooling effectiveness increases in t he direction of main flow , and at

a given position the cooling effectiveness decreases wit h t he increase of distance between im2
pingement position and t he film exit ; beyond t he impingement position , t he cooling effective2
ness decreases in t he direction of main flow. At t he same wall position , t he cooling effective2
ness increases wit h t he decrease of t he impingement distance.
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面的热负荷越来越高 ,而冷却空气的温度也日益

增大 ,且可用冷却空气愈来愈少.因此 ,传统的纯

气膜冷却结构越来越不能满足未来航空发动机火

焰筒壁面冷却的要求.复合冷却是一种高效的冷

却方式 ,它是在冷却空气形成气膜以前 ,通过强制

对流尽可能多的吸收冷却壁面的热量 ,使得冷却

壁面的温度降低 ,从而达到冷却壁面的要求.到目

前为止 ,国外对复合冷却进行了大量的研究[122 ] ,

取得了很多研究成果.国内对于复合冷却还处于

起步阶段 ,文献[3 ]对复合冷却的冷却效果与纯气

膜冷却的冷却效果进行了对比 ,认为复合冷却能

降低壁面温度 ,减小流动方向上的温度梯度 ,在保

持相同壁面热负荷的情况下冷却空气量较纯气膜

冷却显著减少.文献[ 425 ]等对燃烧室壁面的冲击

+气膜复合冷却方式进行了初步的研究.研究结

果表明 ,冲击/气膜冷却壁温最高点在冲击/气膜

结合处靠上游的位置 ,壁温梯度最大的地方位于

冲击和气膜的结合部.冲击/气膜冷却最高壁温低

于纯气膜冷却最高壁温约 100 K.文献 [ 627 ]对冲

击 +多斜孔复合冷却的流动与传热特性进行了研

究.总之 ,目前国内对于复合冷却的研究还不完全

充分 ,尤其对于冲击 +逆向对流 +气膜复合冷却

的集合结构对冷却效果的影响规律 ,目前国内的

研究的还不充分.本文就对此采用实验的方法进

行了研究.

1　实验段及实验系统

1 . 1　实验系统

实验系统主要包括 :气源 (空压机 ,压力 p =

800 kPa ,流量 1. 2 kg/ s) 、主气流管道上的孔板流

量计 1 ,电加热器 (2 ×60 kW) 2 , 二次气流管道

3 ,稳压箱 4 , 浮子流量计 5 ,试验段 6 , 红外热像

仪 7 , 数据处理器 8和硅整流电源 9以及阀门等

组成 ,详见图 1所示.

试验装置安排了两股气流 ,一股是主气流 ,另

一股是二次气流.空气由气源进入空气总管道 ,由

孔板流量计 1测量气体的总流量 ,然后空气分成

三股 ,其中两股分别由主气流管道进入电加热器 ,

加热后使主气流升温至实验所需温度 ,然后通过

稳压箱进入实验段 ;另一股流经二次流管道流入

实验段.

1 . 2　实验段

实验段如图 2所示.实验段由冲击空板、气膜

孔板、舌片、调节垫片构成.二次冷却气流由冲击

图 1　气膜冷去实验系统示意图

Fig. 1　Schematic of test system

孔射出 ,与冷却壁面进行冲击对流换热 ,然后在二

次流通道内流动 ,并与冷却壁面对流换热 ,最后由

气膜孔流出 ,在舌片的作用下在冷却壁面形成冷却

气膜.Χ为冲击位置距气膜出口的距离 ,气膜隙缝

高度 Z = 3 mm ,气膜孔径 d = 2 mm ,气膜孔出流方

向与主流方向的夹角α= 60°,气膜孔间距为 2 d ,气

膜孔板厚度为 1. 5 mm.冲击孔板上有两排孔径为

d = 1. 5 mm ,横向、纵向间距均为的冲击孔 ,冲击孔

板厚度为 5 mm.舌片长度为 10 mm ,舌片距气膜孔

板上表面的距离为 S = 3 mm ,舌片厚度为 115 mm.

气膜孔板和冲击孔板分别见图 3、图 4所示.

图 2　实验段示意图

Fig. 2　Schematic of test section

图 3　冲击板示意图

Fig. 3　Schematic of impinging plate

图 4　气膜孔板示意图

Fig. 4　Schematic of film plate
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2　实验过程及数据处理的方法

2 . 1　实验过程

安装好实验件 ,检查系统的安全性和气密性 ,

安装调试好红外热像仪.打开主气流阀门 ,启动压

气机供气.随后接通可控硅电源冷却水 ,启动可控

硅电源 ,调节电流和电压使主流温度达到实验值 ,

然后打开并调节二次流阀门使其流量至最小实验

值 ,监测热电偶的温度 ,待稳定后分别记下各实验

需测参数 ,随后打开红外测试窗口 ,用红外热像仪

将壁面温度记录下来.然后依次增大二次流量 ,重

复进行上述数据的记录 ,直到二次流达最大实验

流量.

2 . 2　实验数据的处理

定义复合冷却效率的计算式为

η =
T∞ - Tw

T∞ - Tc
(1)

式中 T∞ , Tc 分别为主流和二次气流温度 , Tw 为

冷却壁温.

吹风比的定义为

M =
ρc uc

ρ∞u∞
=

Ûmc / A c

Ûm∞/ A ∞
(2)

其中ρc 和 uc 分别为气膜孔出口处二次气流的密

度和速度 ,ρ∞和 u∞分别为主流的密度和速度.

3　实验结果及分析

3 . 1　吹风比对冷却效率的影响

图 5～图 7 是在几何结构一定的情况下 ,吹

风比对无量纲温比的影响规律.图中 , X/ S = 0 的

位置是气膜狭缝的出口位置 ,沿 X 轴增加的方向

是气流流动的方向.以下各图横坐标的含义与此

相同.可以明显看出 ,在相同的冷却壁面位置 ,由

图 5　吹风比对冷却效率的影响 ( Z/ d = 2)

Fig. 5　Effect of blow ratio on cooling

effectiveness ( Z/ d = 2)

于吹风比的增大 ,使得二次冷却气流在二次流通

道中与冷却壁面的对流换热增强 ,同时 ,在舌片的

作用下在冷却壁面形成的冷却气膜层更为均匀 ,

从而降低了壁面温度 ,使得冷却效率随吹风比的

增加而增大 ;还可以清楚的发现 ,随着吹风比的增

大 ,冷却效率的增幅逐渐减小 ,当吹风比 M > 1 ,

吹风比对冷却效率的影响甚微.这主要是因为 ,当

吹风比 M > 1时 ,二次气流已经在冷却壁面形成

了均匀稳定的冷却气膜层 ,因此 ,虽然二次气流流

量增大 ,也不会对气膜冷却效率有大的影响.同

时 ,在二次气流的冲击位置 ,由于冲击冷却强化了

二次气流与冷却壁面的换热 ,从而大幅度降低了冷

却壁面的温度 ,使得在该位置冷却效率较其他位置

有明显提高.

图 6　吹风比对冷却效率的影响 ( Z/ d = 2)

Fig. 6　Effect of blow ratio on cooling

effectiveness ( Z/ d = 2)

图 7　吹风比对冷却效率的影响 ( Z/ d = 2)

Fig. 7　Effect of blow ratio on cooling

effectiveness ( Z/ d = 2)

3 . 2　冲击位置对冷却效果的影响

图 8～图 11 分别示出了冲击位置的变化对

冷却效率的影响规律.可以明显看出 ,在冲击位置

(途中曲线的峰值区域)左侧 ,相同的冷却壁面处 ,

冷却效率随冲击位置距气膜狭缝出口距离的增加
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而减小 ;在冲击位置右侧 ,相同的冷却壁面处 ,冷

却效率随冲击位置距气膜狭缝出口距离的增加而

减小.原因主要是随着冲击位置距气膜狭缝出口

距离的增加 ,二次气流在二次气流腔体内部被冷

却壁面加热的程度就愈大 ,因此当二次冷却气流

图 8　冲击位置对冷却效率的影响

( M = 0 . 25 , Z/ d = 2. 0)

Fig. 8　Effect of impingement location on cooling

effectiveness ( M = 0. 25 , Z/ d = 2. 0)

图 9　冲击位置对冷却效率的影响

( M = 0 . 38 , Z/ d = 2 . 0)

Fig. 9　Effect of impingement location on cooling

effectiveness ( M = 0. 38 , Z/ d = 2 . 0)

图 10　冲击位置对冷却效率的影响

( M = 0 . 63 , Z/ d = 2 . 0)

Fig. 10　Effect of impingement location on cooling

effectiveness ( M = 0. 63 , Z/ d = 2 . 0)

图 11　冲击位置对冷却效率的影响

( M = 0. 90 , Z/ d = 2 . 0)

Fig. 11　Effect of impingement location on cooling

effectiveness ( M = 0. 90 , Z/ d = 2. 0)

由气膜孔流出而在壁面形成气膜时 ,气膜层温度

较高 ,因此冷却效率会降低 ;而在冲击位置右侧 ,

随着冲击位置距离气膜狭缝出口距离的增加 ,二

次冷却气流在二次流通道内部与冲击位置右侧壁

面的换热较强 ,从而有效降低了右侧壁面的温度 ,

使得冷却效率不断增大.

图 12　冲击间距对冷却效率的影响

( X/ S = 3518 , M = 0125)

Fig. 12　Effect of impingement distance on

cooling effectiveness ( X/ S = 35. 8 , M = 0 . 25)

图 13　冲击间距对冷却效率的影响

( X/ S = 35 . 8 , M = 0 . 38)

Fig. 13　Effect of impingement distance on cooling

effectiveness ( X/ S = 35. 8 , M = 0 . 38)
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3 . 3　冲击间距对冷却效率的影响

图 12～图 17分别示出了在吹风比一定的情

图 14　冲击间距对冷却效率的影响

( X/ S = 35. 8 , M = 0 . 63)

Fig. 14　Effect of impingement distance on cooling

effectiveness ( X/ S = 35. 8 , M = 0 . 63)

图 15　冲击间距对冷却效率的影响

( X/ S = 35. 8 , M = 0 . 90)

Fig. 15　Effect of impingement distance on cooling

effectiveness ( X/ S = 35. 8 , M = 0 . 90)

图 16　冲击间距对冷却效率的影响

( X/ S = 35. 8 , M = 1 . 16)

Fig. 16　Effect of impingement distance on cooling

effectiveness ( X/ S = 35. 8 , M = 1 . 16)

图 17　冲击间距对冷却效率的影响

( X/ S = 35 . 8 , M = 1 . 44)

Fig. 17　Effect of impingement distance on cooling

effectiveness ( X/ S = 35 . 8 , M = 1. 44)

况下 ,冲击间距对冷却效率的影响规律.可以看

出 ,在冲击间距 Z/ d = 210～313 范围内 ,冲击间

距对复合冷却效率的影响不大 ,但总的趋势是在

相同的壁面冷却位置 ,冷却效果随冲击间距的减

小而增大.

4　结　论

(1) 吹风比对复合冷却效率有很大的影响 ,

冷却效率随吹风比的增大而增加 ,但当吹风比

M > 1时 ,吹风比对冷却效率的影响不明显 ;

(2) 冲击点位置对冷却效率有很大的影响 ,

在冲击位置以前 ,冷却效率随冲击位置距离气膜

狭缝出口的增加而减小 ;在冲击位置后 ,冷却效率

则随冲击位置距离气膜狭缝出口的增加而减小 ;

(3) 在冲击间距 Z/ d = 210～313 范围内 ,冲

击间距对复合冷却效率的影响不大.
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