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不同材料发汗冷却结构下氢冷却性能

孙纪国，蔡国飙

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 100191）

摘 要：为了实现航空航天等领域高温大热流燃烧装置的有效冷却，研究了不同材料和工艺制成的发汗

冷却结构在高温高热流密度下，氢的发汗冷却性能。模拟高压推力室的结构特点和高热流设计发汗冷却试验

件，用电弧加热主流空气模拟高温燃气、以氢气为发汗冷却剂对多孔陶瓷、烧结多孔不锈钢和多孔层板材料进

行了 33次 172 s热试验研究。试验的材料设计孔隙率为 10%~40%，燃烧室压力为 2. 7~8. 4 MPa，主流燃气

温度约为 3 600 K，主流空气流量为 220~1 490 g/s，冷却氢气流量为 9. 6~57 g/s，注入率为 0. 005~0. 029。试

验结果表明 :当冷却剂氢注入率为 1% 时，主流与多孔陶瓷材料壁面和粉末冶金多孔结构壁面之间的换热分别

减少了 30% 和 70% 以上；当注入率为 3% 时，主流与光刻多孔层间结构壁面之间的换热也能降低 60%。证明

氢发汗冷却可以有效减小壁面与燃气之间的对流热流。最后还总结得出了常温氢气对高压大热流环境进行发

汗冷却的性能关联式。
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Cooling performance of hydrogen for transpiration cooling
structure made by different materials

SUN Jiguo，CAI Guobiao
（School of Astronautics，Beihang University，Beijing 100191，China）

Abstract： In order to achieve effective cooling of high temperature and large heat flux com ‑
bustion devices in aerospace and other fields， the transpiration cooling performance of hydrogen
for structure made by different materials and processes under high temperature and high flux densi‑
ty was studied. To simulate the structural characteristics and high heat flow of the high ‑pressure
thrust chamber， a transpiration ‑ cooling test piece was designed， and the mainstream air was
heated by an electric arc to generate high‑temperature gas. Hydrogen perspiration coolant was ap‑
plied to 33 thermal tests for 172 seconds on porous ceramics， sintered porous stainless steel and
porous laminate materials. The tested material had a porosity of 10%-40%， a combustion
chamber pressure of 2. 7-8. 4 MPa， a mainstream gas temperature of about 3 600 K， a main‑
stream air flow rate of 220-1 490 g/s，a cooling hydrogen flow rate of 9. 6-57 g/s，and an in‑
jection rate of 0. 005-0. 029. Test results showed that when the injection rate of hydrogen perspi‑
ration cooling was 1%， the heat exchange between the mainstream high‑temperature gas and the
walls of both the porous ceramics and the sintered porous stainless steel was reduced by more than
30% and 70%， respectively； when the injection rate of hydrogen perspiration cooling was 3%，
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the heat exchange between the mainstream high‑temperature gas and the walls of the porous lami‑
nate materials was reduced by more than 60%. Hydrogen transpiration cooling can effectively re‑
duce the convective heat flow between the wall and the gas. Furthermore， the performance corre‑
lation of high pressure， large heat flow and normal temperature hydrogen perspiration cooling
was summarized.

Key words：transpiration cooling；hydrogen；porous materials；thermal protection；
powder metallurgy；ceramics； laminates

随着航空航天技术的高速发展，对动力装置

的推力和速度等性能指标的提出了更高的要求，

这导致发动机工作时热流密度显著提高。以超燃

发动机为例，当马赫数达到 15时，其燃烧室所承

受的最大热流密度可达 20 MW/m2以上。对于大

推力液体火箭发动机推力室而言，其面临更加严

苛的热环境：燃烧室压力为 20 MPa以上，燃气温

度超过 3 000 K，这会向内壁面传递巨大的热流。

在航天飞机主发动机推力室喉部上游附近，热流

密度更是高达 160 MW/m2。这对发动机热防护

技术提出了新的挑战，必须要采取有效的冷却措

施来保证结构的正常工作。

发汗冷却是一种高效的主动冷却手段，其工

作机理包括两个方面，一个方面是得益于多孔材

料内壁巨大的比表面积，增强了发汗冷却剂和固

壁之间的对流换热，冷却剂吸收了热量并降低了

固壁的温度；二是与燃气流向相反的发汗冷却剂

穿过多孔的骨架材料后，会不断在壁面形成一层

气膜，降低了近壁区的速度梯度和温度梯度，阻绝

高温热流对固壁的侵袭 [1‑4]。研究表明，发汗冷却

具有很高的冷却效率，理论上其最大冷却能力可

达 60~1 400 MW/m2[5‑8]。当冷却剂注入率为 1%
时，发汗冷却的壁面温度比再生冷却的壁面温度

低 35%[9]，而比冲和推力系数的损失很小（小于

0.6%）[10]。相比于膜冷却，发汗冷却的入射速度

比膜冷却低得多，由此带来的损失就会比膜冷

却小。

发汗冷却结构是具有固体骨架的一种多相共

存空间，用于制造发汗冷却结构的材料必须能抵

抗冷却剂腐蚀和推进剂热冲击，在工作温度下能

保持结构和尺寸的完整性。铜、不锈钢和高温合

金等高导热金属是发汗冷却结构的首选，而 SiC
陶瓷复合材料也因其轻质、耐高温和良好的抗氧

化性能成为发汗冷却结构的研究热点 [11‑13]。国内

外发汗冷却结构制造技术主要是粉末冶金、丝网

编织、纤维增强、层板光刻等 [14‑16]。本文选用不同

的材料（高温合金、铜合金、不锈钢、SiC陶瓷）和

工艺（粉末冶金、丝网烧结、粉末纤维增强、冷冻注

模成型微孔陶瓷和层板光刻等）研究试制了发汗

冷却结构开展研究。

为研究发汗冷却的基础传热和流动规律，学

者们开展了多种基础试验，以空气、氢、氧、甲烷等

气体以及水等液体作为冷却剂。研究表明，冷却

工质的比热容是影响发汗冷却效率的重要因

素 [17‑23]，冷却剂的比热容越大，气体发汗冷却效率

越大。文献[24‑26]对烧结多孔平板的试验研究表

明，多孔材料的导热率、孔隙率和颗粒直径等参数

对于发汗冷却也有着重要的影响。应当注意，大

部分试验室研究的主流流体温度很低，主流流体

和冷却剂之间的温差较小，这和实际工作条件有

很大的差别，其所得结论在高温高压下是否适用

有待验证。

国内外对火箭发动机推力室发汗冷却技术也

进行了一些试验研究。德国航天局研究了 9 mm
厚不锈钢烧结多孔材料的低压发汗冷却特性 [27‑28]。

文献[29‑30]中采用 C/C‑SiC材料制造了推力室微

缩模型，以氢气作为发汗冷却工质开展了试验。

美国国家航空航天局（NASA）制造了 3个缩尺燃

烧室，探索煤油 RP‑1和甲烷作发汗冷却剂的性

能 [31]。国内采用金属丝网制造了推力室喷注面

板，采用氢气进行发汗冷却，试验结果表明可以有

效降低了面板的温度 [32]。这些试验的工况较低，

范围较窄，得到的火箭发动机工作环境下发汗冷

却的相关规律较少，因此进一步开展氢氧火箭发

动机发汗冷却技术的研究是非常必要的。

本文以氢气作为再生冷却剂，研究对象为模

拟高压高热流火箭燃烧室设计的小型多孔结构，

发汗冷却中高温主流燃气通过电弧加热器产生

气，研究了不同材料和制造工艺的多孔发汗结构

在高压大热流密度条件下的冷却特性，对指导以

后液氢液氧发动机研制具有重要意义。
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1 发汗冷却试验装置

火箭发动机推力室发汗冷却示意图如图 1所
示，其中 rc为燃烧室圆筒段半径，rt为喷管喉部半

径，ra为发汗冷却结构半径。高压的发汗冷却剂

氢经多孔壁面，进入推力室，在内壁面上形成连续

分布的膜结构，保护内壁免受高温高压燃气的烧

蚀。火箭发动机燃烧室圆筒段和收敛段的热流密

度较高，在喉部上游达到最大值，在喷管超声速段

热流密度显著降低。因此，本发汗冷却试验的研

究对象为热流密度较高的燃烧室圆筒段和喷管喉

部，其中圆筒段和喉部直径分别为 30 mm和 20
mm。

为了研究发汗冷却材料的孔隙率的影响，试

制了不同设计孔隙率（10%~40%）和不同材料的

多孔结构试验件。发汗冷却微孔的孔径选为 5~
10 μm。本文具体研究由多孔 SiC陶瓷、烧结多孔

不锈钢和不锈钢多孔层板材料制成的发汗冷却试

验件，如图 2所示。

在本发汗冷却热试验系统中，主流高温高压

燃气通过电弧加热产生，以氢气作为冷却剂对发

汗冷却结构进行试验研究。用电弧风洞的电弧加

热器的高功率电源将空气（或其他试验工质）离解

后形成的高温等离子火焰，模拟高压高温大热流

的主流燃气状态。主流燃气的总压和总温可以通

过调整电流功率和空气压力来调节。电弧加热器

自身采用水冷却。

高压管状直流电弧加热器由前电极、后电极、

弧室、磁场线圈和喷管等部分组成（见图 3）。加

热器中间用弧室把前后电极连接起来，从弧室引

进高速旋转的气流，电弧在旋转气流的作用下被

约束在管中心位置，靠旋转气流的气动力电弧被

拉长并稳定燃烧。它可以在大电流下工作，因而

可以获得较高的弧室压力和电弧功率。试验前用

引弧丝将前后电极短路，待电弧加热器供气供水

正常后，接通电源利用瞬间的电压击穿气流来点

燃电弧。

本试验所使用的电弧加热氢发汗冷却试验系

统与文献 [33]中使用的系统相同，系统示意图见

图 4。从电厂引入电压U=6 kV交流电源通过调

压变压器进入整流变压器，再进入硅整流电压器

整流为直流电供给电弧加热器使用。发汗冷却氢

气通过气瓶供给，流量由声速喷嘴控制，氮气用于

试验前后对氢气供应管路的吹除，保证管路中的

惰性环境。气流总温和表面冷壁热流分别采用平

图 2 多孔发汗冷却试验件

Fig.2 Test piece of porous transpiration cooling structure

图 4 电弧加热氢发汗冷却试验系统图

Fig.4 Arc heating hydrogen transpiration cooling test
system diagram

图 1 多孔发汗冷却结构示意图

Fig.1 Schematic diagram of porous transpiration
cooling structure

图 3 管状电弧加热器原理图

Fig.3 Schematic diagram of tubular arc heater
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衡声速流法和水卡式量热计获得 [33]。

2 氢发汗冷却热试验及分析

电弧加热主流空气多孔材料氢发汗冷却试验

程序如图 5，其中 t为工作时间。冷却水和发汗冷

却氢气应在点燃电弧之前进入，并在断电关闭电

弧后再停止供入。

注入率 F定义为冷却介质与主流燃气的质量

流强之比

F= ρ cu c
ρgug

（1）

其中 ρ c、ρg 分别为冷却氢和燃气的密度；u c、ug 分

别为冷却氢和燃气的速度。

对多孔陶瓷发汗结构、粉末冶金不锈钢多孔

结构和层板多孔结构共进行了 33次 172 s的氢发

汗冷却热试验。试验基本工况见表 1，其中 pg为
电弧室压力，pic为氢腔压力，qm,g为热空气质量流

量（质量流量文中简称流量），qm,c为冷却氢流量，

F为注入率。试验照片见图 6。试验的参数范围

见图 7。试验的主流燃气温度约为 3 600 K，冷却

剂为常温气氢。材料孔隙率为 10%~40%，燃烧

室压力为 2.7~8.4 MPa，主流空气流量为 220~
1 490 g/s，冷却氢气流量为 9.6~57 g/s，注入率为

0.005~0.029。
多孔材料内壁面温度是衡量发汗冷却效果的

重要参数。使用镍铬镍硅铠装型热电偶对试验件

上下游和壁中温度进行测量。其中，上游测点

Twg1 距发汗结构端面轴向距离为 15~20 mm，下

游测点 Twg2距出口端面 10 mm，壁中温测点 Tw距

外圆柱面 10 mm。测温点示意图如图 8所示。

图 9为多孔陶瓷上游气壁温与冷却氢注入率

的关系。可以看到，增大发汗冷却氢的注入率，即

增大冷却氢流量可以有效降低多孔陶瓷内壁表面

温度。对于相同孔隙率的多孔陶瓷，壁温随着注

入率提高而降低。相同情况下，随着孔隙率增长，

壁温一般降低。由于孔隙率的增大既导致换热面

积增大又导致冷却流速降低，两者对壁温的影响

起相反的作用，试验结果表明换热面积的变化是

主要因素影响。因为发汗冷却附面层能更好地保

护下游，所以上游壁温要高于下游壁温。注入率

对壁温的影响见图 10，横坐标表示距发汗冷却结

构端面的距离。可见，随着注入率增加，壁温是降

低的。

表 1 发汗冷却试验工况

Table 1 Test conditions of porous structure hydrogen transpiration cooling

陶瓷多孔材料

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

0. 136

0. 136

0. 136

0. 136

0. 136

0. 102

0. 102

0. 102

0. 102

0. 275

0. 275

0. 116

0. 104

7. 9

6. 0

6. 1

5. 6

5. 3

7. 9

6. 0

6. 7

5. 5

7. 8

5. 4

3. 6

3. 6

8. 9

6. 8

7. 0

6. 4

5. 6

9. 1

6. 9

6. 7

5. 4

7. 9

5. 5

6. 1

5. 8

296

223

385

345

328

296

223

266

223

385

261

709

709

35. 6

27. 3

22. 3

18. 8

15. 5

35. 0

26. 7

12. 3

9. 56

23. 4

16. 1

53. 6

57. 3

0. 020 1

0. 020 5

0. 010 3

0. 009 7

0. 008 4

0. 019 8

0. 020 0

0. 008 3

0. 007 7

0. 010 8

0. 010 9

0. 013 2

0. 014 0

结构形式 序号 孔隙率 pg/MPa pic/MPa qm,g/（g/s） qm,c/（g/s） F

图 5 电弧加热氢发汗冷却热试验程序示意图

Fig.5 Schematic diagram of arc heating hydrogen
transpiration cooling heat test procedure
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不锈钢粉末多孔材料

不锈钢

层板

14

15

16

17

18

19

20

21

22

23

24

25

26

27

28

29

30

31

32

33

0. 397

0. 397

0. 305

0. 305

0. 305

0. 305

0. 25

0. 25

0. 25

0. 25

0. 25

0. 397

0. 305

0. 305

0. 305

0. 25

0. 25

0. 083

0. 055

0. 055

7. 2

6. 5

5. 9

6. 4

5. 9

8. 4

7. 1

6. 9

5. 9

7. 7

6. 3

2. 9

3. 9

3. 4

2. 7

3. 9

3. 2

7. 7

5. 3

4. 5

7. 4

6. 5

6. 5

7. 1

6. 2

8. 9

8. 2

7. 5

6. 4

8. 4

6. 8

3. 2

6. 8

5. 8

4. 3

7. 7

5. 1

7. 7

5. 2

4. 5

266

266

223

237

223

1 493

266

266

223

388

301

682

709

598

490

709

598

385

310

254

30. 4

13. 3

29. 1

32. 3

24. 9

43. 4

33. 9

29. 8

25. 1

22. 9

18. 2

44. 4

54. 8

44. 1

29. 8

53

35. 3

22. 4

54. 4

45. 9

0. 019 2

0. 008 9

0. 021 7

0. 022 5

0. 018 8

0. 005 3

0. 021 2

0. 018 9

0. 019 0

0. 010 4

0. 010 7

0. 011 5

0. 013 5

0. 012 9

0. 010 7

0. 013 0

0. 010 5

0. 010 3

0. 028 0

0. 028 7

续表

结构形式 序号 孔隙率 pg/MPa pic/MPa qm,g/（g/s） qm,c/（g/s） F

图 6 管式电弧加热氢发汗冷却试验

Fig.6 Tube arc heating hydrogen transpiration cooling test

图 7 多孔结构氢发汗冷却试验参数范围

Fig.7 Parameter range of porous structure hydrogen
transpiration cooling test

图 8 发汗冷却结构内壁温测点示意图（单位:mm）

Fig.8 Schematic diagram of temperature measurement

points on the inner wall of the transpiration

cooling structure（unit:mm）

假设发汗冷却壁与冷却氢已达到热平衡，可

由热气壁与冷却氢腔的焓差确定发汗冷却时的热

流密度 [33]

q=
qm,c( )ic,w - ic,in

A
（2）

其中 ic,w为热气壁面的冷却氢比焓、ic,in为冷却氢

腔的冷却氢比焓。
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图 9 多孔陶瓷壁温与冷却氢注入率的关系

Fig.9 Relationship between porous ceramic wall
temperature and cooling hydrogen injection rate

图 10 孔隙率为 0.305的粉末多孔结构壁温与轴向位置关系

Fig.10 Relationship between wall temperature and
axial position of sintered steel powder

with porosity of 0.305

有发汗冷却时发汗冷却段的表面传热系数通

过下式求得：

h=
cp,cqm,c( )T cw - T c,in

A ( )T aw - Twg

（3）

式中 cp,c 为冷却剂比定压热容，A为冷却面积，T
表示温度，下标 cw、c、in、aw、wg分别代表气壁面

冷却剂、冷却剂入口、绝热壁面和气壁面。

无发汗冷却时的热流密度可用标定的热流密

度值插值得到。

各次试验的热流密度计算值见图 11。其中

f、f0、fr分别表示有发汗冷却时的热流密度、无发汗

冷却时的热流密度、辐射热流密度。可见，试验时

辐射热流密度不超过 0.9 MW/m2，辐射热流与对

流热流的比值一般不超过 20%，因此在本研究中

主要考虑对流换热的影响，忽略辐射热流的影响，

即认为壁温的变化主要由燃气的对流换热引起。

33次发汗热试验最大热流密度（喷管喉部处）为

25~106 MW/m2。

试验的多孔结构氢发汗冷却热流密度见图

12。相比于无发汗冷却，3种材料制成的发汗冷

却结构都可以显著降低对流热流密度，粉末多孔

金属材料结构的下降幅度最大可达 90%。而且

随着注入率的增大，降低的趋势更明显。

Keener等 [10]研究了低压低温空气发汗冷却行

为，在局部注入率为 0.51% 时，换热量减少了

14%。得出的经验关系式为

h= (1- 27.38F ) h0 （4）
Chen等 [34]所作的湍流喷嘴发汗冷却试验结

果显示，在注入率为 1.17%时，主流与壁面之间

的换热减少了 40%。对试验数据整理得到

h
h0
= 0.94exp ( )-43F （5）

本研究显示，以氢气作为发汗冷却剂对 3种
材料的试验件进行冷却时，可以显著降低主流与

壁面之间的换热。当注入率为 1%时，主流与多

图 11 各次试验的辐射热流、发汗冷却热流和无发汗

冷却热流比较

Fig.11 Comparison of radiant heat flow，transpiration
cooling heat flow and non‑transpirationing

cooling heat flow of each test

图 12 发汗冷却对流热流密度与冷却氢注入率的关系

Fig.12 Relationship between convective heat flux
density of transpiration cooling and
cooling hydrogen injection rate
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孔陶瓷材料壁面和粉末冶金多孔结构壁面之间的

换热分别减少了 30%和 70%以上。当注入率为

3%时，主流与光刻多孔层间结构壁面之间的换

热也能降低 60%。不论 Keener关系式还是 Chen
关系式都不能对本试验的结果进行准确描述。为

了便于比较，将本试验数据拟合成类似 Chen关系

式的指数形式，得到以氢气作为发汗冷却剂时换

热系数与注入率的关系如下：

h
h0
= 0.32exp ( )-27F （6）

图 13为试验的多孔结构氢发汗冷却表面传

热系数与注入率的关系。可以看到，发汗冷却能

显著降低表面传热系数，对于本文研究的 3种发

汗冷却材料制成的试验件中，以氢气作为发汗冷

却剂对表面传热系数的降低幅度相较于经验关系

式更大，表明对于这 3种材质的发汗冷却结构氢

是性能优秀的发汗冷却剂。

发汗冷却效率可表示成无量纲的斯坦顿数如

下，其中 St0为注入率为零（即无发汗冷却）时的斯

坦顿准则数

η= St
St0

（7）

Kays和 Crawford[17]提出了如下 St与注入率 F
的关联式：

St
St0
=

F St0

exp ( )F St0 - 1
（8）

针对湍流发汗冷却主流流体和冷却流体的物

性不同的情况，Moffat等 [35]考虑比热比修正

St
St0
=

( )F St0 ( )cp,c cp,g
0.6

exp é
ë
êêêê ù

û
úúúú( )F St0 ( )cp,c cp,g

0.6
- 1

（9）

式中 cp,g和 cp,c分别表示主流和冷却流体的比定压

热容。

Meinert等 [18]引入温度修正和分子量修正，

得到

St
St0
=

( )F St0 ( )M g M c

0.6 ( )T aw Tw

0.2~0.4

exp é
ë
êêêê ù

û
úúúú( )F St0 ( )M g M c

0.6 ( )T aw Tw

0.2~0.4
- 1

（10）
式 中 Mg 和 Mc 分 别 表 示 主 流 和 冷 却 流 体 的 分

子量。

Woodruff 和 Lorenz[19] 研 究 了 平 板 高 速 流

（Ma≤8）的换热，得到

St
St0
=

( )cp,c cp,g ( )F St0

é
ë
êêêê ù

û
úú1+ ( )cp,c cp,g ( )F St0 3
3

- 1
（11）

Fogaroli和 Saydah[36]研究了空气注入超声速

主流的换热，获得关系式

St
St0
=

æ

è
çç ö

ø
÷÷F

2St0

2

+ 1 - F
2St0

（12）

多孔陶瓷、层板和烧结金属氢发汗冷却试验

表明，随着注入率增大，发汗冷却效率降低（见图

14），热流密度和壁温均降低。将试验结果与上述

关联式比较可见，各种模型都不能准确反映高温

高压环境下氢发汗冷却行为。相对于本试验结

果，Kays模型及其修正模型、Woodruff模型的计

算结果都偏低，Fogaroli模型在高注入率时偏高，

Meinert的修正结果与本试验结果偏离太远。

湍流边界层的行为与主流雷诺数 Re密切相

关。因此，本文认为主流 Re是影响冷却效率的主

图 13 发汗冷却表面传热系数与冷却氢注入率的关系

Fig.13 Relationship between surface heat transfer
coefficient of transpiration cooling and

cooling hydrogen injection rate

图 14 氢发汗冷却时 St与冷却氢注入率的关系

Fig.14 Relationship between St and injection rate of
cooled hydrogen during hydrogen

transpiration cooling
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要因素之一。Re增大，壁温升高，冷却效率降低。

故引入主流雷诺数修正因子

kRe= Re-0.1 （13）
并对物性修正因子进行再修正

kcp=
æ

è
çç cp.c
cp,g

ö

ø
÷÷
0.3

（14）

据此，本文氢发汗冷却试验结果拟合为如下

关系式：

St
St0
=

( )F St0 ( )cp,c cp,g
0.3
Re-0.1

exp é
ë
êêêê ù

û
úúúú( )F St0 ( )cp,c cp,g

0.3
Re-0.1 - 1

（15）

冷却效果也可以用温差比 R来评估，它把壁

温与流体（冷却剂、主流高温气体）的物性联系起

来，定义为

R= Tw - T c

T g - T c
（16）

式中 Tw、Tc、Tg分别为气壁面、冷却剂和主流的温

度。R值越小，表明气壁面温度与冷却剂温度越

接近，冷却效果越好。

当前，相关学者们已经建立了一些经验关系

式来描述有冷却剂注入的边界层的温差比。Bar‑
tle和 Leadon[37]以火箭发动机使用的冷却剂为对

象开展研究，建立了比热容与温差比的经验关

系式

R=
æ

è
çç1+ F

3St0
⋅ cp,c
cp,g

ö

ø
÷÷
-3

（17）

对 平 板 湍 流 边 界 层 研 究 得 到 Rannie 修 正

方程 [38]

R=
exp ( )-67.5η tRe0.1x PrF

1+ cp,c
cp,g

( )0.51η tRe0.1x - 1 [ ]1- exp ( )Aη tRe0.1x F
（18）

Meinert考虑比热容的影响对 Laganelli[39]方
程修正后得到

R=
ì
í
î
1+ cp,c

cp,g
⋅ Re

0.1
x

2.11
é

ë
ê
êê
êexp (57.03FRe0.1x Pr 23 )- 1ùûúúúúüýþ

-1

（19）
Wheeler和 Duwez[20]开展了镍和铜多孔管结

构的发汗冷却试验，发汗冷却剂为氢气和氮气，管

内主流为温度大于 2500 K，流速达 100 m/s的氢

氧燃气，雷诺数为 1.5×103，根据试验结果建立的

关联式为

R=
ì
í
î

ïï
ïï
1+

ì
í
îïï
[exp (37Re0.1PrF )- 1] ⋅

é

ë
ê
êê
ê1+ cp,c

cp,g
(1.18Re0.1 - 1) ù

û
úúúú
ü
ý
þïï

ü
ý
þ

ïïïï

ïï

-1

（20）

本试验温差比与冷却剂氢的注入率关系见图

15。随着冷却剂氢注入率增大，温差比降低，气壁

温下降。图 15中也对比了各经验关系式，其中烧

结粉末冶金多孔结构氢发汗冷却试验结果与

Laganelli修正模型吻合得较好。但已建立的经验

公式无法准确描述多孔陶瓷材料的发汗冷却试验

温差比与注入率的关系。

为此，针对多孔陶瓷材料氢发汗冷却，本文建

立了温差比与冷却剂氢注入率和主流雷诺数的关

系式如下：

R= 3.0× 10-7 ( )F
Re0.1

-2

（21）

从温差比参数比较几种不同制造工艺的多孔

结构的发汗冷却效果见图 15，可以看到，烧结粉

末金属的温差比最小，说明其冷却效果最好，多孔

陶瓷的冷却效果次之，微孔较大的多孔层板的冷

却效果较差。但多孔层板在零冷却压降下正常工

作也显示了层板发汗冷却的潜力和优势。

3 结 论

研究了不同材料和工艺制成的发汗冷却结构

在高温高热流密度热环境下，以氢气为冷却剂的

发 汗 冷 却 性 能 。 试 验 的 材 料 设 计 孔 隙 率 为

图 15 不同多孔材料氢发汗冷却试验结果与经验关系式

比较

Fig.15 Comparison between the test results of hydrogen
transpiration cooling of different porous materials

and the empirical relations
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10%~40%，燃烧室压力为 2.7~8.4 MPa，主流燃

气温度约为 3 600 K，主流空气流量为 220~1 490
g/s，冷 却 氢 气 流 量 为 9.6~57 g/s，注 入 率 为

0.005~0.029。试验得到以下结论：

1）当冷却剂氢注入率为 1%时，主流与多孔

陶瓷材料壁面和粉末冶金多孔结构壁面之间的换

热分别减少了 30%和 70%以上。

2）当注入率为 3%时，主流与光刻多孔层间

结构壁面之间的换热能降低 60%。

3）氢发汗冷却可以使壁面和主流燃气之间

的表面传热系数和热流密度显著降低。

4）相对于多孔陶瓷和层板，多孔烧结粉末金

属显示出较好的发汗冷却效果。
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