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摘　　　要 : 为了研究火焰筒壁面冲击 +同向对流 +气膜复合冷却方式的冷却效果 ,设计了多种不同几何

结构的试验件 ,采用红外热像仪对冷却壁温进行测量.研究结果表明 ,冷却效率随吹风比的增加而增大.沿冷

却壁面 ,冷却效率呈波浪型分布.在气膜出口附近区域和冲击驻点区域冷却效率最高.在冲击驻点区域后 ,冷

却效率的下降较为缓慢.冷却效率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 impingement/ cocurrent

convection/ film double cooling , several test pieces were designed. The experimental result s

show t hat t he cooling efficiency increases wit h the growing blowing ratio ; t he dist ribution of

cooling efficiency is wavy on t he cooling wall . The cooling efficiency is higher in t he areas of

cooling film exit and the impingement stagnant point . The decrease of cooling efficiency is

weakened behind the impingement stagnant point . Cooling efficiency increases wit h t he de2
crease of impingement space.
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　　随着涡轴发动机性能的不断提高 ,燃烧室的

燃烧温度和压力逐步提高 ,由此带来了一对矛盾 :

一方面高温燃气对火焰筒壁面的热负荷越来越

大 ,另一方面用于燃烧室壁面冷却的空气量却逐

渐减少 ,而压气机压比的提高使得冷却空气温度

也逐渐提高 ,因此传统的冷却结构越来越不能满

足涡轴发动机火焰筒壁面冷却的要求 ,迫切需要

高效的冷却结构来满足未来涡轴发动机火焰筒壁

面冷却的要求.复合冷却是高效的冷却方式 ,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.复合冷却结构形

式很多 ,主要包括冲击 +逆向对流 +气膜冷却结

构、冲击 +同向对流 +气膜冷却结构、冲击 +发散
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冷却结构等形式.到目前为止 ,国外对复合冷却进

行了大量的研究[ 122 ] ,并将研究成果应用到涡轴发

动机上.例如 ,美国下一代先进航空发动机组合动

力装置 ( ICU)燃烧室壁面采用冲击 +逆向对流 +

气膜冷却结构 ,俄罗斯 Рд2600涡轴发动机火焰筒

则采用的是冲击 +同向对流 +气膜冷却结构.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[ 6 ]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.文献[7 ]针对冲击 +逆向对流 +气膜冷

却结构形式的冷却效率进行了研究 ,分析比较了

吹风比和几何结构对冷却效果的影响规律.文献

[8 ]在火焰筒头部采用冲击 +逆向对流 +气膜冷

却结构方式 ,研究结果表明 ,该方式能够满足高温

升火焰筒的设计要求.文献[9 ]研究了发散孔的倾

斜角度对冷却效果的影响规律 ,发现入射角为

30°和 60°时 , 整个平壁上冷却效果的分布都很相

似 ;而入射角为 90°时冷却效果的分布则不然 , 虽

然与前者比较起来其冷却效果最差 , 但与常规气

膜冷却相比 ,入射角为 90°时的冷却效果值仍然

很高.文献[ 10212 ]对冲击发散冷却结构的综合冷

却效果开展了试验研究和数值模拟 ,研究了吹风

比、冲击间距、孔间距比、发散孔倾斜角以及发散

孔排列形式对综合冷却效果的影响规律. 文献

[12 ]研究了冲击 +多斜孔内的对流换热特性 ,分

析了气动参数和几何参数对发散孔内对流换热特

性的影响规律.由上可知 ,国外对复合冷却结构冷

却效率的研究已经达到了实用化阶段 ,而国内对

复合冷却结构的研究基本上还是处于理论研究阶

段 ,且研究只是针对冲击 +发散以及冲击 +逆向

对流 +气膜冷却结构 ,而对冲击 +同向对流 +气

膜冷却结构的冷却效果目前国内鲜见报道.本文

是在前人工作的基础上 ,设计了冲击 +同向对流

+气膜冷却结构形式 ,对影响其冷却效果的诸因

素开展了研究 ,研究结果对火焰筒壁面复合冷却

结构的设计有一定的指导意义.

1　试验系统及试验段

1 . 1　试验系统

试验系统参见文献[ 5 ] ,本文不再赘述.

1 . 2　试验段

试验段由冷侧气流外壳、冲击板、冲击垫片、

气膜孔板和热侧外壳构成 ,如图 1所示.在气膜孔

板上有 28个孔径为 1. 4 mm ,孔间距为 3 mm的气

膜孔 ;气膜出口缝隙高度为 1. 5 mm ,舌片长度为

5 mm.在冲击板上不仅加工出两排冲击孔 ,而且

还加工出两排与冲击孔数量和尺寸完全相同的气

膜进气孔 ,即间距均为 4 mm ,孔径均为1. 5 mm ,

数量均为 42个.同时 ,在定距垫片上加工出冲击

气流出口 ,且该出口的孔径和数量均与气膜孔的

完全相同 ,冲击气流由定距垫片流出后通过在气

膜孔板上的大的出流通道直接汇入主流 ,见图 2

所示.图 2中 L 1 为两排冲击孔中心位置 ,L 2 为气

膜出口位置 , H为冲击间距.采用这样的设计 ,就

可以保证冲击气流与气膜流量完全相同.冲击 +

同向对流 +气膜冷却方式的试验方案见表 1.

在试验段冷气进口和冷侧外壳上分别装有镍

铬2镍硅热电偶和压力传感器 ,用于测量冷却气体

的温度和压力 ;同样 ,在热侧外壳上也装有镍铬2
镍硅热电偶和压力传感器 ,用于测量主气流的温

度和压力.所有的流量、压力和温度测量信号均通

过数据线输入计算机数据采集系统中 ,由计算机

自动采集.

图 1　冲击 +同向对流 +气膜冷却试验件示意图

Fig. 1　Schematic of test pieces

图 2　试验段的结构示意图

Fig. 2　Schematic of test piece
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表 1　试验件结构参数

Table 1　Geometrical dimension of test pieces

方案 H/ mm L 1 / mm L 2 / mm

C11 　 28 32

C12 2 23 27

C13 　 18 22

C21 　 28 32

C22 3 23 27

C23 　 18 22

C31 　 28 32

C32 4 23 27

C33 　 18 22

1 . 3　试验误差分析

气膜冷却试验的误差主要包括温度测量误差

Δt ;流量误差Δm以及几何尺寸误差Δl .在本试

验中热电偶测温误差Δt = 0 . 1 ℃,试验中流量的

测量采用涡街流量计 ,精度为 1级 ,试验件的加工

精度为 ±0 . 1 mm.根据误差计算方法可以估计出

冷却效率测量结果的相对误差约为 7 %.

2　试验过程及数据处理的方法

2 . 1　试验过程

由于采用红外热像仪测量壁面温度 ,因此要

对红外热像仪的测量结果进行修正.为此 ,在做试

验前首先在气膜孔板的冷侧中间位置沿流向安装

3 对镍铬2镍硅热电偶 ,在气膜孔板热侧喷上黑

漆.随后打开主流阀门通上主流 ,依次将主流的温

度加热到 40 , 50 , 60 , 70 , 80 , 90 , 100 ℃.每加热

到一个温度 ,待稳定后用计算机进行采集各点的

温度 ,同时用红外热像仪测量相应位置的温度.测

量完毕后采用最小二乘法将将热电偶的测量值与

红外热像仪的测量值进行拟合 ,结果如下 :

t′= - 29 + 2 . 0 ×t - 0 . 006 3 ×t2 (1)

式 (1)中 t表示试验时红外热像仪所测壁温值 , t′

表示校正后的壁温值.

2 . 2　试验数据的处理

定义复合冷却效率的计算式为

η =
T∞ - Tw

T∞ - Tc
(2)

式 (2)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 ∞
(3)

其中ρc , uc分别为气膜孔出口处二次气流的密度

和速度 ,ρ∞ , u∞分别为主流的密度和速度.

3　试验结果及分析

3 . 1　吹风比对冷却效率的影响

图 3～图 5分别示出了不同几何结构时吹风

比对冷却效率的影响规律.可以看出 ,在相同的壁

面位置 ,冷却效率均随吹风比的增大而增大 ,且这

一规律不随冲击点位置和冲击间距的不同而变

化.原因主要是 :吹风比的增大意味着二次气流的

流量和流速的增大 ,一方面使得冲击腔内部气流

的流速增大 ,扰动加剧 ,强化了冲击腔内部气流与

图 3　冷却效率随吹风比的变化规律 (方案 C11)

Fig. 3　Effect of blowing ratio on cooling efficiency

(case C11)

图 4　冷却效率随吹风比的变化规律 (方案 C22)

Fig. 4　Effect of blowing ratio on cooling efficiency

(case C22)
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图 5　冷却效率随吹风比的变化规律 (方案 C33)

Fig. 5　Effect of blowing ratio on cooling efficiency

(case C33)

冷却壁面的对流换热 ,另一方面 ,二次冷却气流的

增加使得由气膜狭缝流出的贴壁气膜层长度增

加 ,有效阻隔了高温主流与冷却壁面的对流换热 ,

也带走冷却壁面的热量 ,因而冷却效率增大.同

时 ,还可以看出 ,随着吹风比的增大 ,冷却效率的

增幅逐渐减小 ,当吹风比 M > 2 ,吹风比对冷却

效率的影响逐渐减小.主要原因是当 M > 2 时 ,

二次气流已经在冷却壁面形成了均匀稳定的气膜

层 ,能较好的阻隔主流与冷却壁面间的对流换热.

此时冷却壁面的热量主要来自未有气膜层有效保

护的壁面部分的导热 (由于二次气流的增大 ,气膜

层的温度亦不会升高很多 ,气膜层对壁面的加热

量很少.当气膜层的流量足够大时 ,只有壁面对气

膜层的加热.由于试验主流温度不超过 150℃,主

流对壁面的辐射加热忽略) .因此 ,当吹风比超过

2时 ,冷却效率随吹风比的变化逐渐减小.

3 . 2　冲击点位置对冷却效率的影响

图 6～图 9分别示出了在相同吹风比和冲击

高度下 ,冲击点位置的变化对冷却效率的影响规

律.可以看出 ,在气膜出口附近 ,冷却效率较高.随

着冷却距离的增加 ,冷却效率逐渐降低 ,且在某一

壁面位置处冷却效率达到最小值 ,随后随着冷却

距离的增加 ,冷却效率又逐渐升高 ,在冲击点位置

达到最大值 ,随后冷却效率有逐渐减小.因此 ,对

于冲击 +同向对流 +气膜冷却结构 ,沿冷却壁面

冷却效率呈波浪型变化.随着冲击驻点距离气膜

出口距离的减小 ,这种波浪型的趋势逐渐减弱.造

成这种现象的原因是 :在气膜出口附近区域 ,气膜

层对壁面的冷却起主要作用.由气膜出口的气流

形成稳定的气膜层 ,有效阻碍了高温主流对壁面

的加热 ,且气膜出口附近气膜温度低 ,会带走壁面

的一部分热量 ,使壁温降低 ,冷却效率升高.随着

冷却距离的增加 ,在主流的作用下 ,贴壁气膜层逐

渐与主流掺混 ,稳定的气膜层随之被破坏 ,贴壁流

体的温度升高 ,壁温上升 ,冷却效率降低 .而越过

图 6　冲击点位置对冷却效率的影响规律

( M = 2. 21 , H = 3 mm)

Fig. 6　Effcet of impingement position on

cooling efficiency ( M = 2. 21 , H = 3 mm)

图 7　冲击点位置对冷却效率的影响规律

( M = 3. 1 , H = 3 mm)

Fig. 7　Effcet of impingement position on

cooling efficiency ( M = 3. 1 , H = 3 mm)

图 8　冲击点位置对冷却效率的影响规律

( M = 2. 21 , H = 4 mm)

Fig. 8　Effcet of impingement position on

cooling efficiency ( M = 2. 21 , H = 4 mm)
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图 9　冲击点位置对冷却效率的影响规律

( M = 3. 1 , H = 4 mm)

Fig. 9　Effcet of impingement position on

cooling efficiency ( M = 3. 1 , H = 4 mm)

冷却效率最低点后 ,气膜层对壁面的保护和冷却

作用减小 ,冲击腔中的冲击气流对壁面的冷却作

用逐渐加大 ,使得壁温又逐渐降低 ,在冲击驻点区

域壁温最低 ,冷却效率提高.在冲击驻点区域后

(图中冲击点右侧区域) ,虽然此区域壁面已经没

有气膜层的作用 ,但由于冲击气流在冲击壁面后

继续向前流动 (与主流流动方向相同) ,气流仍能

继续对壁面强化冷却 ,从而壁温升高较慢 ,冷却效

率的降低较为平缓 ,这点与冲击 +逆向对流 +气

膜冷却的冷却效率变化趋势不同[5 ] .

3 . 3　冲击间距对冷却效率的影响

图 10～图 12分别示出了在吹风比和冲击点

位置一定的情况下 ,冲击间距对冷却效率的影响

规律.可以看出 ,在相同的壁面位置 ,冷却效率随

冲击间距的减小而增大.在气膜出口区域和冲击

驻点区域 ,冲击间距为 2 mm 的冷却结构的冷却

效率要明显高于其他两种冲击间距的冷却效率.

图 10　冲击间距对冷却效率的影响规律

( M = 2. 21 , L 1 = 28 mm ,L 2 = 32 mm)

Fig. 10　Effect of impingemeng distance on cooling

efficiency ( M = 2. 21 , L 1 = 28 mm ,L 2 = 32 mm)

图 11　冲击间距对冷却效率的影响规律

( M = 3. 1 , L 1 = 28 mm ,L 2 = 32 mm)

Fig. 11　Effect of impingemeng distance on cooling

efficiency ( M = 3. 1 , L 1 = 28 mm ,L 2 = 32 mm)

图 12　冲击间距对冷却效率的影响规律

( M = 4. 18 , L 1 = 28 mm ,L 2 = 32 mm)

Fig. 12　Effect of impingemeng distance on cooling

efficiency ( M = 4. 18 , L 1 = 28 mm ,L 2 = 32 mm)

4　结　论

　　通过以上分析 ,可以总结如下结论 :

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 >

2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.沿

冷却壁面 ,冷却效率呈波浪型分布.在气膜出口附

近区域和冲击驻点区域冷却效率最高.在冲击驻

点区域后 ,冷却效率的下降较为缓慢.这一点与冲

击 +逆向对流 +气膜冷却结构的不同.

3) 冷却效率随冲击间距的减小而增大.在冲

击驻点区域和气膜出口区域 ,冲击间距为 2 mm

的冷却效率要明显高于其他两种情况.
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