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摘　　　要 : 对弯曲多孔壁气膜冷却整体冷却效率进行了深入研究.弯曲多孔壁由等曲率凹壁面多孔壁实验

板来模拟 ,实验研究了相同排列方式下 2种不同小孔倾角方案整体气膜冷却效率 ,分析了弯曲通道曲率对冷

却效率的影响 ,得到了沿流程的展向平均冷却效率及 x/ d = 21 . 8和 x/ d = 65. 3处展向冷却效率分布.研究结

果表明 ,吹风比是影响凹壁面小孔气膜冷却效率的关键因素 ;随着吹风比的增大 ,2种孔倾角冷却效率的差异

变小 ;主流通道中气体的流动规律对冷却效率有较大影响.
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Study of overall cool ing effectiveness of discrete holes

with different angles to concave wall
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Abstract : Overall cooling effectiveness of curved walls wit h discrete angled holes has

been studied in t he paper t hrough approximate simulation employing experimental concave

walls wit h a constant curvat ure , which were applied intensively in t he curved duct for t ur2
boshaf t engine reverse2flow combustor . An experiment by heat t ransfer met hod for t he over2
all cooling effectiveness was performed and t he effect of blowing ratio on t he overall spanwise

averaged cooling effectiveness was obtained. The experimental result shows an improved o2
verall cooling performance for t he curved wall and the insignificant difference between the

discrete holes wit h 30°inclined angle and normal to the concave wall at high blowing ratio .

The flow in t he curved duct has influence on t he overall cooling effectiveness significantly.

Key words : aerospace prop ulsion system ; aircraf t engine ;

reverse2flow combustion chambers ; curved t ube flow ;

cooling effectiveness

　　随着现代高性能航空发动机燃烧室出口温度

的提高 ,对火焰筒耐久性提出更高要求 ,因此高温

部件的冷却成为人们关心的问题.回流燃烧室由

于能够缩短轴距 ,一直在小型航空发动机上被广

泛采用 ,但其火焰筒面积/容积比大 ,冷却气用量

相对小 ,且高温燃气对燃烧室出口到涡轮转弯处
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的热冲击造成其寿命降低 ,因此 ,必须采取有效的

冷却措施保护火焰筒 ,这是提高其寿命的关键.气

膜冷却作为一种十分有效的方法被广泛应用于航

空发动机高温部件的冷却上.但是冷却气的使用

增加了气动损失 ,降低了发动机的效率.采用最佳

的冷却结构及使用最小的冷却气量达到满意的冷

却效果是人们所追求的目标.

国内外已经对多孔壁气膜冷却方式进行了大

量研究.早期人们研究了大量单孔、单排或双排

孔 ,文献[ 1 ,2 ]分别研究了倾斜角α= 35°和α= 30°

的单孔及单排孔吹风比对绝热温比的影响 ,文献

[3 ]对气膜孔附近流场进行了研究 ,文献 [ 4 ]对带

有复合角的排孔气膜冷却进行了研究.大量对平

壁单孔及排孔的研究表明 ,气膜冷却效率随着小

孔倾角 的增大而降低 ;随着吹风比的增加 ,小孔

射流会脱离壁面 ,在小孔下游附近区域 ,主流绕过

射流与壁面接触 ,使冷却效率降低.文献 [ 2 ,5 ,6 ]

对平壁多排孔不同小孔倾斜角及排列方式气膜冷

却进行了研究.对于曲率壁面气膜冷却的研究大

都集中在涡轮叶片上 ,且基本上都是对凸曲面多

孔气膜冷却的研究.目前国内外学者对凹曲面多

孔气膜冷却研究很少 ,文献[7 ]是对凸表面孔倾角

α= 30°单排孔喷射气膜冷却流场特性的研究.文

献[ 8 ]用数值模拟的方法分别对凸壁面、凹壁面及

平壁双排小孔气膜冷却进行研究 ,分析了小孔射

流喷射入主流时的流场对绝热温比的影响.对凹

壁面的研究结果表明 ,绝热温比随着吹风比的增

大而增大 ,减小孔间距可以有效的提高冷却效果 ,

孔倾角和小孔长径比对冷却效果影响不大 ,离散

的孔排列方式要优于顺排的孔排列方式.文献[ 9 ]

对比研究了等曲率半径弯曲壁面孔倾角α= 35°单

排常规气膜孔和小孔出口处异型截面孔的气膜冷

却绝热温比.研究发现 ,冷却效率随着吹风比的增

加而增大 ,出口异型截面孔在高吹风比下能够有

效的提高小孔射流下游附近区域的冷取效率.文

献[ 10 ]利用热像仪测量壁面温度 ,实验研究了在

常压下模拟燃烧室加温比的气膜冷却整体冷却效

率 ,得出小孔内对流换热主导对多斜孔壁整体冷

却效率的影响 ,绝热温比是保证多斜孔壁整体冷

却效果的关键因素.文献 [ 11 ]数值模拟的方法研

究了多孔壁不同小孔倾角α对整体冷却效率的影

响 ,结果表明 ,倾角α越大 ,冷却效率越低 ,吹风比

越大 ,冷却效率越高.

多孔壁气膜冷却方式基本构造特征是 :在被

冷却的火焰筒壁上运用激光钻孔技术钻出大量密

集、离散的小孔 ,小孔直径小于壁厚以形成较大的

内部冷却能力.气膜冷却的过程 (见图 1) :冷却气

在环腔流动 ,冷却火焰筒壁的冷侧 ;当冷却气流过

小孔时 ,以强制对流换热的方式主动冷却壁 ,然后

喷射进入主流 ,在壁燃气侧形成气膜 ,将壁面与燃

气隔离 ,同时发挥冷却气流能力 ,将热量从热侧壁

面带走.影响弯曲多孔壁气膜冷却的效率的因素

主要有 2类 :一是流动参数 ,如吹风比 ,定义为 M

=ρj v j /ρ∞v ∞ ;二是几何参数 (见图 2) ,如开孔率、

孔排距 S和孔间距 P、小孔轴向与壁面切向夹角

即孔倾角α及小孔轴向与主流流动方向夹角即复

合角β.

图 1　多孔壁气膜冷却方案

Fig. 1　Discrete holes cooling on concave wall

图 2　多孔壁孔排列方案

Fig. 2　Discrete holes array

作为一个基础研究 ,在常压下本文利用相似

理论放大小孔孔径 ,采用传热实验法对不同孔倾

角α凹壁面多孔气膜整体冷却效率进行研究.

1　实验系统及参数

对于环形燃烧室 ,冷却效率在一定工况下及

确定的轴向位置上沿周向是周期性重复变化的.

考虑了列孔之间的互相影响 ,采用 4列 13排孔进

行局部的实验研究.相应的环腔通道及火焰筒通

道用弯曲矩形通道来模拟 ,主流在矩形通道中流

过弯曲段时会产生二次涡[12 ] ,二次涡使弯曲通道

中的流动变得复杂.为了消除不同状态的二次涡

对冷却效果的影响 ,实验中保持主流弯曲通道中

的雷诺数 Re基本不变.
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表 1　弯曲多孔试验板结构参数

Table 1　Discrete holes cooling conf iguration on concave wall

方案 P/ d S/ d α/ (°) β/ (°) d/ mm n l/ d 开孔率 排列方式

1 9. 9 8. 7 90 0 2. 4 45 1. 33 0. 009 12 叉排

2 9. 9 8. 7 30 0 2. 4 45 2. 66 0. 009 12 叉排

表 2　实验参数

Table 2　Operating condition of experiment

方案 吹风比 M 加温比 T∞/ Tan 主流腔雷诺数 Re 小孔射流雷诺数 Re

1 0. 51 ,1. 04 ,2. 11 1. 32 9. 3×104 1 450～6 230

2 0. 53 ,1. 02 ,2. 12 1. 33 9. 5×104 1 650～6 540

　　环腔与主流腔尺寸分别为 :132 mm×30 mm ,

80 mm×100 mm.相似理论分析可以得到无量纲

相似参数吹风比 M及多孔壁几何参数.本文研究

了相同排列方式 2种孔倾角α的多孔壁 ,结构参数

见表 1 (表中 : d为气膜孔直径 , l为气膜孔开孔长

度 , n为弯曲壁开孔数量) ,实验状态参数见表 2.

图 3　实验段简图

Fig. 3　Experimental segment scheme

实验在常压下进行 ,气流马赫数低于 0. 3 ,可

视为不可压气流.主流采用电加热 ,由风机提供 ,

冷却气保持常温由低压稳定气源提供.弯曲多孔

壁面温度测量由红外热像仪完成 ,测量分辨率为

0. 01 ℃.实验装置如图 3 所示 ,主流腔曲率高度

比 re / h1 = 1 . 06 ,环腔宽高比 t/ h2 = 4 . 4.主流流量

由孔板流量计测量 ,温度由镍铬 - 镍硅热电偶测

出.出口 1流量由阀门控制 ,进出环腔的流量由浮

子流量计测量 ,通过阀门控制冷却气的流量以改

变吹风比 ,浮子流量计读数按密度进行修正.环腔

pan和主流腔压力 p∞由压力水排测出.弯曲多孔

壁由塑料板加工多排小孔而成 ,参见图 2.在主流

腔内侧开有观察窗口 ,如图 3所示 ,热像仪可以透

过观察窗口测量凹壁面温度.

2　实验结果分析

为了使壁面保持均匀的发射率 ,对凹曲壁面

实验板喷涂黑色亚光漆 ,并在壁面上预埋镍铬 -

镍硅热电偶 ,以热电偶测量温度为标准来标定亚

光漆的发射率 ,壁面温度由热像仪测量.定义冷却

效率 :η= ( T∞ - Tw ) / ( T∞ - Tan ) ;展向平均冷却

效率为 :η- = ( T∞ - T
-

w ) / ( T∞ - Tan ) ,其中 T∞是

主流温度 , Tan是冷却气温度 , Tw 是壁面温度 , T
-

w

是弯曲壁面某一流向位置处展向平均温度.本文

所研究整体冷却效率同时包括了气膜孔内部和壁

面冷侧的对流冷却对整个壁面的冷却作用.实验

板的测量坐标系如图 2 所示 , x 向坐标原点位于

第一排孔圆心处.由于观察窗口的限制 ,热像仪测

量壁面温度的范围处于 3～11 排之间.图 4 和图

5分别是吹风比 M = 1 . 04和 M = 1. 02方案 1及

方案 2由热像仪拍摄的壁温分布图 ,由壁温图像

可以直观的考察气膜冷却对壁温冷却效果.

图 6和图 7是 2种方案冷却效率η- 随吹风比

的变化 ,η- 都是随着吹风比的增大而增大的.对于

方案 1 ,冷却效率η- 沿流程先增大 ,从第 8排之后

开始减小.随吹风比的增大 ,η- 增加的幅度变大 ,

减小的幅度变小.方案 2冷却效率η- 沿流程始终

增加 ,同样随着吹风比的增加 ,增大的幅度变大.
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图 4　M = 1. 04方案 1壁面温度热像图

Fig. 4　M = 1. 04 inf rared image of concave wall

temperature for case 1

图 5　M = 1. 02方案 2壁面温度热像图

Fig. 5　M = 1. 02 inf rared image of concave wall

temperature for case 2

图 6　方案 1不同吹风比冷却效率比较

Fig. 6　Spanwise averaged cooling effectiveness

for case 1

分析其原因是 :在小吹风比下 ,主流对凹壁面的冲

击使主流与冷却气迅速掺混 ,很难形成保护良好

的冷却气膜 ;随着吹风比增大 ,冷却气量的增加增

大了气膜厚度 ,同时增强了抵抗主流对气膜破坏

的能力.由于弯曲通道内气体流动速度沿凸壁面

附近有一个先加速后减速的过程 ,沿凹壁面附近

气流速度变化规律反之[12 ] ,沿凹壁面主流速度的

增大 ,增强了破坏气膜的强度 ,造成方案 1沿流程

冷却效率η- 有先增大后减小的规律 ,尤其在小吹

风比下 ,这种现象更加明显 ;方案 2没有出现沿流

程η- 降低的现象 ,说明小孔倾角α= 30°的射流能

够形成抵抗这种破坏能力更强的保护气膜.

图 7　方案 2不同吹风比冷却效率比较

Fig. 7　Spanwise averaged cooling effectiveness

for case 2

图 8　方案 1展向冷却效率

Fig. 8　Spanwise cooling effectiveness for case 1

图 9　方案 2展向冷却效率

Fig. 9　Spanwise cooling effectiveness for case 2

方案 1前 3 排孔、方案 2前 4 排孔区域在增

大吹风比时冷却效率增加很小 ,主要是由于前几
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排孔在展向没有形成覆盖良好的气膜 ,主流容易

绕过冷却气与壁面接触 ,降低了气膜冷却效率.从

图 8和图 9两种方案在 x/ d = 21 . 8和 x/ d = 65. 3

展向冷却效率分布可以看出 ,在小吹风比工况下 ,

上游与下游沿展向冷却效率分布均匀性相差不

大 ,因为小吹风比工况下冷却气迅速被主流掺混 ,

冷却气量小 ,不足以形成覆盖良好的气膜 ;吹风

图 10　吹风比 M = 0. 5两种方案冷却效率比较

Fig. 10　M = 0. 5 spanwise averaged cooling

effectiveness comparison

of two cases

图 11　吹风比 M = 1两种方案冷却效率比较

Fig. 11　M = 1 spanwise averaged cooling

effectiveness comparison

of two cases

图 12　吹风比 M = 2两种方案冷却效率比较

Fig. 12　M = 2 spanwise averaged cooling

effectiveness comparison

of two cases

比增大 ,冷却气量增加 ,下游展向冷却效率分布均

匀性优于上游.

图 10～图 12是对 2种方案相同吹风比冷却效

率的比较.可以看出 ,孔倾角α= 30°的方案冷却效

率η- 大于小孔垂直壁面的方案 ,这种差别沿流程逐

渐变大 ,随着吹风比的增大而减小.造成这种现象

是由于垂直壁面小孔射流垂直壁面方向动量要大

于α= 30°孔倾角射流 ,对主流的穿透能力较强 ,不

利于形成贴壁保护气膜 ,同时 ,α= 30°倾角小孔内

侧壁面积是垂直小孔的 2倍 ,孔内换热量大.

3　结　论

本文以传统的传热实验法研究了 2种小孔倾

角的凹壁面多孔气膜冷却整体冷却效率 ,得到以

下结论 :

(1) 凹壁面多孔壁冷却效率随着吹风比的增

大而增大.

(2)α= 30°倾角小孔气膜冷却效率比垂直壁

面小孔气膜冷却效率高 ,但随着吹风比的增大 ,这

种差距逐渐减小.

(3) 无论是直孔还是斜孔 ,前 3排孔区域 ,冷

却效率都较低 ,并且随吹风比增大其变化不大.

(4) 对于弯曲通道 ,其流场具有特殊效应 ,导

致直孔冷却凹壁面的冷却效率沿流向呈先升高再

降低的变化趋势.

本文作者曾经对 2种方案小孔流量系数进行

了研究 (另文发表) ,结果表明在典型航空发动机

燃烧室火焰筒工作压力参数下多直孔壁的总压损

失小于倾角 30°的多斜孔壁.因此 ,工程实际应用

时要综合考虑冷却壁的压力损失及冷却效率.
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