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冲击/发散冷却壁温分布和冷却效率研究
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摘　　　要 : 针对高温升燃烧室长寿命火焰筒的要求 ,实验研究了孔排列方式、发散壁壁厚与孔径之比以及

单位面积开孔率对壁温分布和冷却效率的影响.实验中冷却气为常温常压 ,主流速度 20m/ s , 发散壁孔内气

流与主流速度比为 0. 63 , 主流与冷却气温度比为 1. 6.实验结果表明 :长菱形排布与正菱形排布相比冷却效

率更高 ,但孔的排布方式对于壁温分布的影响较小 ;增大发散壁壁厚与孔径比可以增强冷却效果 ,并使壁温

分布变得均匀 ;而减小单位面积开孔率对于壁温分布的影响较小 ,同时冷却效率也会降低.
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Investigation of the wall temperature distribution and

cool ing eff iciency for impingement/ eff usion cooling scheme

HU Chao , XU Quan2hong , XU Jian , L IN Yu2zhen

(National Key Laboratory on Aero2Engines , School of J et Prop ulsion ,

Beijing U niversity of Aeronautics and Ast ronautics , Beijing 100191 , China)

Abstract : In order to meet long2duration requirement s of high2temperat ure combustor

liner , impingement/ eff usion cooling scheme was investigated experimentally in t he following

aspect s : t he influence of the hole arrangement s , t he ratio of t he wall t hickness to the hole di2
ameter , and t he opening rate per unit area on t he overall cooling effectiveness and wall tem2
perat ure dist ribution. The condition of cooling air was under at mosp heric temperat ure and

pressure. The velocity of t he main flow was 20 m/ s. The velocity ratio of t he cooling air to

the main flow was 0. 63 , and the temperature ratio of the main flow to the cooling air was 1. 6.

The experimental result s indicate t hat it has a bet ter performance in t he cooling efficiency

wit h t he long rhombus hole arrangement , while lit tle influence on wall temperature dist ribu2
tion , and reducing the opening rate per unit area has t he same result . The wall temperature

dist ribution becomes more uniform when the ratio of t he wall t hickness to t he hole diameter

increases , and t he cooling efficiency will decrease at t he same time.

Key words : wall temperat ure dist ribution ; cooling efficiency ; combustor ; impingement/

eff usion ; liner

符号表
d　　孔直径 ,mm

t 板厚 ,mm

H 冲击/发散板间夹缝高度 ,mm

n 小孔个数 ,个

P 横向孔间距 ,mm
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S 流向孔排距 ,mm

T 温度 , K

α 孔斜角 , (°)

η 无量纲冷却效率

λ 导热系数 ,W/ m·K

下标
c 冷却气

e 发散壁

g 主流

i 冲击壁

w 发散壁壁面

高温升和低污染燃烧室发展趋势 ,使得通过

燃烧室的流量中 ,用于燃烧的空气分配比例大大

增加 ,相应地 ,用于冷却的气量分配减少.发动机

低耗油率的要求使得压比不断提高 ,燃烧室进口

的气流温度也随之增高 ,导致冷却空气的冷却潜

质下降 ,火焰筒的工作环境变得更加恶劣.为此 ,

出现了不少火焰筒的先进冷却方式 ,以满足由于

冷却气量的减少提出的苛刻要求并且保证火焰筒

耐久性.

冲击加发散双层壁冷却方式是一种典型的先

进冷却方式[1 ] ,其结构如图 1所示.该冷却方式的

优点如下 :①充分利用冲击冷却换热系数高的特

点冷却局部热点 ;②多斜孔与壁面倾斜 ,极大地增

加了内对流换热面积 ,另外 ,孔入口处的附面层抽

吸作用也加强了壁外侧换热 ; ③恰当的双层壁间

压降分配可以使发散壁热侧气膜贴壁良好 ,形成

全气膜保护.冲击/发散复合冷却方式在 F2119发

动机和 V2500发动机上取得了很好的效果[2 ] .

图 1　冲击/发散冷却方式结构示意图

Fig. 1　Schematic of the impingement/

effusion cooling method

国内对冲击发散冷却的研究集中在对这种冷

却方式的流量系数、冲击换热特性、发散孔内对流

换热特性以及在全环火焰筒的壁温验证上[328 ] ;国

际上基础研究主要对冲击加多直孔发散冷却的总

换热效果进行了研究[9210 ] .

由于火焰筒内流场的复杂性以及各种大孔的

存在 ,导致了火焰筒壁温分布的不均匀 ;而对于先

进航空发动机的火焰筒来说 ,严格控制壁温分布

的均匀程度是决定其使用寿命的主要因素之一.

因此对壁温分布和冷却效率的研究很有必要.

本文对冲击/发散冷却方式的壁温分布以及

冷却效率进行了实验研究 ,以期获得其结构参数

对于冲击/发散冷却方式壁温分布和冷却效率的

影响.

1　实验系统及实验方案

结合对冲击/发散基础流动及换热特性的研

究成果设计了本文的实验件几何参数和实验系统

气动参数.实验件几何参数见表 1 ,实验系统采用

常压传热实验台 ,本文研究内容是冲击/发散板几

何参数对壁温分布和冷却效率的影响 ,故采取如

下实验参数 : ①实验在常温常压下进行 ,主流

p0 = 101 325 Pa , t0 = 296 K; ②主流速度 ug = 20

m/ s ;③速度比 Uc / U g = 0. 63 ,其含义为发散壁小

孔内冷却气速度与主流速度之比 ; ④温度比 Tg /

Tc = 1. 6 , 其含义为主流温度和冷却气温度之比 ;

⑤实验件材料选用 1Cr18Ni9 Ti ,导热系数λ为

16. 3 W/ m ·K. 实验过程中对气动参数进行严

格控制 ,误差在 1. 5 %以内.

表 1　冲击/发散双层壁方案设计参数

Table 1　Parameters of impingement/ effusion test pieces

实验板 排列方式
ne

ni

Pe

de

Se

de

te
de

No. 1 叉排长菱形 1 5. 84 5. 84 2

No. 2 叉排正菱形 1 8. 24 4. 12 2

No. 3 叉排长菱形 1 5. 84 5. 84 1. 6

No. 4 叉排长菱形 1 6. 8 6. 8 2

冲击/发散板间夹缝高度取 H = 1. 5 ti = 610

mm ,发散孔倾角均取α= 30°.

发散壁的孔间距与孔排距之比 Pe / Se = 1时 ,

称为长菱形实验板 (实验板 1 ,3 ,4) , Pe / Se = 2时 ,

称为正菱形实验板 (实验板 2) .图 2 展示了冲击

孔与发散孔的相对位置关系.图中椭圆形孔为发

散孔 ,圆孔为冲击孔.孔数比 ne / ni = 1.

本实验所用的常压传热实验台系统采用主

流、冷却气均可单独调节的实验装置 ,实验台系统

见文献[ 11 ] .主路气流由风机提供 ,经电炉加温后

进入实验段 ,其流量通过调节总静压差来控制 ;冷

却气由低压气源提供 ,由浮子流量计控制其流量 ;
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图 2　冲击/发散冷却孔排列相对位置示意图

Fig. 2　Arrangement of the impingement/ effusion holes

实验中冲击/发散的发散主流侧壁面的温度采用

ThermaCAM P60 红外热像仪测量 ;数据采集系

统通过镍铬2镍硅热电偶测得发散板主流侧两个
校准点的温度 ;在 ThermaCAM Researcher 2002

软件中调节由红外热像仪拍得图像的发散率 ,使

图像中校准点的温度与热电偶测得的温度的误差

在 3 %以内 ,以此对图像进行标定 ;标定后的红外

图像经 MA TLAB 软件处理可得到冲击/发散板

主流侧壁温的分布和冷却效率.将 2 ,3 ,4 号实验

板分别与 1号实验板进行对比实验 ,分别得到孔

排列方式、发散壁壁厚与孔径之比 te / de 以及单

位面积开孔率对冲击/发散实验板壁温分布和冷

却效率的影响.

2　实验结果和分析

2 . 1　实验结果处理方法

本文所述的壁温分布均匀程度主要考虑沿轴

向的均匀性 ,因为实验的结果表明实验板沿展向

的温度分布变化并不大 ,如图 3所示 :

图 3　实验板主流侧壁温云图 (单位 : K)

Fig. 3　Temperature contour of the effuion side

本文中定义的展向平均温度无量纲轴向变化

率为
ΔT
Δx

=
de

Tc
·

d Tw

d x
, Tw 为沿轴向位置的展向平

均温度 ,以发散壁孔径 de 为长度标尺 ,冷却气温

度 Tc 为温度标尺 ,由于气膜的冷却作用 ,冲击/

发散实验件的轴向壁温呈现不断下降的趋势 ,因

此本文中的变化率都呈负值.另外定义冷却效率

为η=
Tg - Tw

Tg - Tc
, Tg 为主流热气的温度.

2 . 2　孔排列方式对壁温分布和冷却效率影响

图 4和图 5 显示的是在主流速度为 20m/ s、

速度比为 0. 63时 ,1 ,2号实验板在加温比 1. 6时

的展向平均轴向变化率和展向平均冷却效率对比

图. 1 ,2号实验板的区别是 :1 号实验板的孔排列

方式为长菱形叉排 ,2 号实验板的孔排列方式为

正菱形叉排.

由图 4和图 5可知 ,沿轴向 ,当 x/ d≤40 时 ,

1 ,2号实验板的温度平均轴向变化率的绝对值逐

渐减小 ,即壁温分布变得更加均匀 ,二者之间的差

别最大约为 7 % ;在 x/ d > 40 以后温度平均轴向

变化率的绝对值又略微增大 ,表明壁温分布变得

略微不均 ,二者之间基本没有差别 ;冷却效率沿主

流方向逐渐增加 ,在相同的轴向位置 ,1号实验板

的冷却效率比 2号实验板高 20 %左右.

造成上述现象的原因是 :两块实验板发散壁

单位面积开孔率相同 ,与正菱形实验板相比 ,长菱

形实验板发散壁孔间距 Pe 较小 ,使列与列之间

的冷却叠加效果更强 ,还使得其气膜覆盖更好 ,换

热更强 ;而且长菱形排布的冲击单元平均换热系

数略高于正菱形[12 ] .因此长菱形实验板较之正菱

形实验板不仅总体冷却保护水平明显提高 ,且气
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膜覆盖的均匀性亦大有改善.使得 1 号实验板的

冷却效率明显高于 2 号板 ,但孔的排布对于壁温

分布的影响并不明显.

2. 3　te / de 对壁温分布和冷却效率的影响

图 6和图 7显示的是在主流速度为 20 m/ s、

速度比为 0. 63时 ,1 ,3号实验板在加温比 1. 6时

的展向平均轴向变化率和展向平均冷却效率对比

图. 1 ,3号实验板的区别是 :1号实验板 te / de = 2 ,

3号实验板 te / de = 116.

由图 6和图 7可知 ,在相同的轴向位置 ,1号

实验板温度平均轴向变化率的绝对值小于 3号实

验板 ,二者之间的差别最大约为 25 % ,最小约为

5 % ,1 号实验板温度分布更加均匀 ,冷却效率 1

号实验板比 3号实验板高 20 %左右.

造成上述差别的原因是 1 ,3号实验板的发散

壁厚与发散孔径比 te / de 不同 ,1 号板 te / d = 2 ,3

号板 te / de = 116.当板厚与孔径之比增高时 ,即增

加了相对孔内通道面积 ,从而增强了孔内对流换

热 ,提高了冷却效率.由于冲击板孔的结构和排布

没有发生变化 ,因此冲击壁带来的冷却效果基本

上没有变化.温度分布的变化和冷却效率的变化

都可以认为是由于 te / de 变化引起的斜孔内对流

换热变化所致.

2 . 4　单位面积开孔率对壁温分布和冷却效率的影响

可以用无量纲参数 Pe Se / d2
e 来表示单位面积

开孔率 , Pe Se / d2
e 越大 ,表明单位面积开孔率越

小.图 8 和图 9 显示的是在主流速度为 20 m/ s、

速度比为 0. 63时 ,1 ,4号实验板在加温比 1. 6时

的展向平均轴向变化率和展向平均冷却效率对比

图. 1 ,4号实验板的区别是 :1号实验板 Pe Se / d2
e =

34 ,4号实验板 Pe Se / d2
e = 46.

由图 8和图 9可知 ,在相同的轴向位置 ,4号

实验板与 1号实验板温度平均轴向变化率之间的

差别较小 ,在 5 %的范围以内 ,由于实验误差 ,导

致两实验板局部地区基本没有差别 ;而冷却效率

1号实验板比 4号实验板高 25 %左右.

随着单位面积开孔率减小 ,单位面积内发散

壁小孔内对流换热面积就减小 ,同时在相同的主

流速度、加温比、速度比下 ,冷却气量也会相应减

小 ,因此冷却效率会降低 ,但对于壁温分布的影响

并不显著.

3081



航　空　动　力　学　报 第 23卷

3　结　论

针对不同孔排列方式、发散壁厚与发散孔径

比 te / de 以及不同的单位面积开孔率的 4种孔板

结构 ,进行了冲击/发散冷却壁温分布和冷却效率

的实验研究.实验结果表明 :

1) 在相同单位面积开孔率的情况下 ,长菱形

排布实验板的冷却效率明显比正菱形排布实验板

高 20 %左右 ,但孔的排布方式对于壁温分布的影

响较小 ,二者差别在 7 %以内 ;

2) 当发散壁厚与发散孔径比 te / de 由 1. 6增

大到 2时 ,即增加了孔内通道面积 ,从而增强了孔

内对流换热 ,使得壁温分布的均匀性变好 ,二者差

别约最大 25 % ,最小 5 % ,冷却效率增加约 20 % ;

3) 随着开孔率的增大 ,单位面积内小孔内对

流换热面积就增大 ,冷却气量也增大 ,冷却效率增

加约 25 %.但是开孔率对于壁温分布的影响较

小 ,二者之间的差别在 5 %以内.
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