
收稿日期: 1998205205; 修订日期 1998207203

　　文章编号: 100026893 (1999) 0320201204

不同倾斜角多斜孔壁冷却方式绝热温比研究
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摘　要: 对具有不同倾斜角多斜孔壁冷却方式绝热温比进行了研究。研究方法为传热传质类比实验方法。多

斜孔壁由多斜孔试验板模拟。多斜孔试验板中小孔方向与主流夹角为 0°, 小孔与板表面夹角分别为 30°, 45°及

150°。各多斜孔板的孔排距比与孔间距比保持一致。实验结果反映了不同孔倾斜角对多斜孔壁冷却方式气膜

绝热温比的影响。并讨论了在航空发动机中采用多斜孔壁冷却方式时选择孔倾角的考虑。
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Abstract: A n investigation of adiabatic w all effect iveness of the inclined m ult iho le w all w ith differen t angles

to the w all su rface w as conducted using the experim ental m ethod of heat2m ass transfer analogy. T he inclined

m ult iho le w alls are sim ulated by the inclined m ult iho le test ing p late. T he inclined ho les of all p la tes are angled

0°to the m ainstream and 30°, 45°and 150°to the surface respectively. T he ratio of ho le spacing to the ho le di2
am eter and the rat io of row spacing to the ho le diam eter are equal in all test ing p lates. T he experim ental re2
su lts revealed the influence of differen t angles to the w all su rface on the adiabatic w all film effectiveness of

the inclined m ult iho le w all. A nd the considerat ions of the selection of the ho le angle to the surface are dis2
cussed w hen the inclined m ult iho le w all coo ling is u tilized in the com bustion cham ber of the aeroengine.
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　　多斜孔壁冷却方式作为航空发动机主燃烧室

先进冷却方案之一, 满足了航空发动机日渐提高

的性能对火焰筒冷却提出的苛刻要求。对该种冷

却方式的绝热温比研究, 国内外都开展了一些工

作[1～ 5 ]。文献[ 1～ 4 ]所研究的多斜孔阵均为叉排

形式, 无量纲孔间距 p öd = 3～ 14, 无量纲排距 sö

d = 5～ 10。实验的吹风比M (吹风比M = Θju jö(Θ∞

u∞)较小, 在 0. 1～ 1. 5 左右, 与主燃烧室实际工

作情况差别较大。在文献[ 5 ]中, 本文作者研究了

在燃烧室吹风比范围内吹风比对多斜孔壁气膜冷

却绝热温比分布的影响, 并且研究了不同孔排距

比、孔间距比等几何参数对绝热温比的影响。但对

于不同小孔与壁表面夹角即倾斜角 Α的影响, 尚

未见到有关文献的报道, 因此对其展开研究很有

必要。

1　多斜孔试验板几何参数、实验方法简介

多斜孔壁冷却方式火焰筒壁基本构造的主要

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、离散的倾斜小孔, 小孔直径小于

壁厚以形成较大的内部冷却能力。一般而言, 小孔

直径为 0. 5～ 1. 0mm , 火焰筒壁厚为 1. 2～ 2mm ,

小孔长径比 löd = 3～ 8, 孔间距比 p öd = 3～ 6, 孔

排距比 söd = 3～ 12, 孔倾角 Α= 20°～ 30°, 偏转角

Β= 0°～ 45°, 各几何参数含义参见图 1。其冷却基

图 1　多斜孔试验板及测量坐标系

本过程是: 冷却气在环腔流动冷却火焰筒壁冷侧,
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遇到小孔, 冷却气流入小孔, 以强制对流换热的方

式主动冷却壁; 然后喷射进入主流, 形成气膜。多

斜孔壁冷却方式绝热温比是一个非常重要而且基

本的参数, 它表达了冷却气膜在被保护表面上冷

却效果的一个无因次温度比值, 其定义式为 Γ=

(T ∞- T aw ) ö(T ∞- T j)。式中: 绝热壁温 T aw 是被

冷却壁面在绝热时壁面附近的气体温度, 完全由

燃气与小孔冷却气的混合情况来决定。

现代航空燃气涡轮发动机基本采用环形燃烧

室, 绝热温比值在一定工况下以及在确定的轴向

位置上沿周向是周期性重复变化的, 因此只需采

用包含 6～ 10 列孔的一个局部进行研究即可。这

样一个局部的弧度非常小, 则多斜孔壁可用矩形

多斜孔试验板来模拟。相应的环腔通道以及火焰

筒通道可用矩形通道来模拟。用相似理论分析可

得吹风比及多斜孔壁的几何参数是相似量, 试验

时必须模拟。本文研究 3 种不同倾角多斜孔试验

板的几何参数是: 各试验板排距比 söd 相等, 均为

8; 间距比 p öd 亦相等, 均为 4; 孔偏角 Β都为 0°;

孔排列方式均为叉排, 小孔长径比 löd 均大于 5,

都有 10 排孔。所不同的是孔倾角 Α分别为 30°,

45°及 150°, 分别命名为 1 号板、2 号板和 3 号板。

对于多斜孔壁气膜冷却这样一类具有复杂几

何边界条件的流动传热过程, 理论分析和计算研

究尚不能给出令人满意的结果, 因此采用实验研

究。该方法是CO 2 传质传热类比方法, 即在小孔

射流 (冷却流) 中加入异性气体CO 2, 通过测量异

性气体在壁面上的浓度分布来换算绝热温比 Γ。
其理论基础及试验结果可靠性的分析见文献

[ 6, 7 ]。相比于传热方法研究, 可以避免三维导热

不易处理的困难。本文实验范围内 S c 数约为

0. 98; 另外实验时温度û t∞- tjû≤3℃, 热扩散影响

可忽略, 因此可用传质传热类比方法获得绝热温

比 Γ值。在传质实验时, 非渗透壁相应于绝热壁,

因而当非渗透壁表面的CO 2 浓度 cm 测出, 并已知

冷却气、主流的 CO 2 浓度时, 即可得到绝热温比

值。通常主流里不掺入CO 2, 以降低实验难度, 则

Γ= cm öcj, cj 是冷却气射流的CO 2 浓度。详细的实

验系统布局及操作过程见文献[ 8 ], CO 2 传质传热

类比方法用于多斜孔壁绝热温比研究的精度分析

见文献[ 9 ]。

2　实验结果及分析

图 1 同时给出多斜孔试验板测量坐标系。第

1 排孔中间一列孔中心为原点, 展向为 z 轴, 流向

为 x 轴。测量 z = 0, z = p ö4, z = p ö2 三条测量线

上的绝热温比。考虑到多斜孔板结构, 认为这些测

量线上测量点反应出整个多斜孔板展向绝热温比

分布。同时定义展向平均绝热温比 Γav∶ Γav =

2∫
P ö2

0
Γ(x öd ) dz öP。其含义是在相同 x öd 位置各 Γ平

均。该值反应出某一 x öd 位置上气膜冷却的平均

效果。Γav越大, 表明该处气膜覆盖好、冷却潜力

大。

图 2、图 3 是 1 号试验板 (Α= 30°)在吹风比M

分别为 2. 01 及 3. 84 时局部绝热温比的分布。从

图可见, 由于该板孔排列方式为叉排, 相邻两排孔

孔中心 z 坐标相差 p ö2, 因此对不同孔排中, 奇数

排后 z öd = 0 这条测量线是孔中心线, 偶数排中,

z öd = (p öd ) ö2 这条测量线是孔中心线, Γ在这两

条线中交错上升, 即在孔后绝热温比 Γ从最高值

开始下降, 直到下一个孔前, 然后在这个孔后, 绝

热温比 Γ又从最高值开始下降。并且在启始 1, 2,

3 排孔后可以看出孔中心线上单排孔分布的影

响。即在孔后 Γ先下降, 然后在离孔 5d 距离后又

上升。并且由于叉排板中小孔射流交叉喷射, 绝热

温比 Γ上升很快。在两列孔中间的测量线 z öd =

(p öd ) ö2 上, 绝热温比 Γ一直单调上升。仔细比

较, 可以发现 1 号板在这两个吹风比下, 各测量线

对应测点位置上绝热温比值基本相等, 说明吹风

比M 大于 1 后, 对绝热温比基本无影响。

图 4 是 2 号试验板 (Α= 45°) 在吹风比M 为

3. 94 时局部绝热温比的分布。从图中可见, 在每

排孔后孔中心线上绝热温比 Γ值迅速衰减, 如第

1 排孔后, z öd = 0 这条测量线上, 在 x öd = 3 这一

点 Γ= 0. 056, 说明射流穿透主流程度要比 Α= 30°

的孔大。而在相同位置相应吹风比情形下的的 1

号板 Γ= 0. 35, 差别很大。并且由于多排孔叠加使

Γ上升程度亦不及 1 号板。并且在孔排间, 3 条测

量线上的值基本相同, 这与 1 号板不同, 1 号板在

孔排间孔下游的值是逐步下降的, 3 条测量线上

的值有较大差别。同时进行了吹风比M = 2. 04 的

试验, 最终结果表明, 在本试验的吹风比范围内,

绝热温比值基本无变化, 限于本文篇幅, 这里就不

给出其分布图, 具体结果可参见文献[ 9 ]。

图 5 与图 6 是 3 号试验板 (Α= 150°) 在吹风

比M 分别为 1. 97 及 3. 95 时局部绝热温比的分

布, 与倾斜角 Α= 30°, 45°的 1 号、2 号试验板绝热

温比局部分布不同。1 号板、2 号板的孔排间的绝

热温比是沿着主流的方向逐步递增的, 而 3 号板
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孔排间的绝热温比表现的特征是沿着主流方向先

上升, 然后下降; 孔下游的绝热温比值亦迅速衰

减, 这与 2 号板有相同之处。从总体的分布规律来

看, 吹风比对倾斜角 Α= 150°的影响非常大, 二者

呈现出完全不同的分布规律。在吹风比较小 (M =

1. 97) 的情形下, 第 1 排孔前 (- 8≤x öd≤0) 绝热

温比 Γ值接近于 0, 而在吹风比较大 (M = 3. 95)

的情形下, 第 1 排孔前 (- 8≤x öd≤0) 绝热温比 Γ
值在 0. 28 至 0. 38 之间。对倾斜角 Α= 30°, 45°的

1 号、2 号试验板, 第 1 排孔前的绝热温比 Γ值一

定为零。孔排间的峰值位置, 在吹风比M = 1. 97

时在第 3 排至第 4 排孔间, 在吹风比M = 3. 95

时, 在第 1 排至第 2 排孔之间。

图 2　1 号板绝热温比分布
(M = 2. 01)

图 3　1 号板绝热温比分布
(M = 3. 84)

图 4　2 号板绝热温比分布
(M = 3. 94)

图 5　3 号板绝热温比分布
(M = 1. 97)

图 6　3 号板绝热温比分布
(M = 3. 95)

图 7　3 种试验板 Γav分布
(M = 2. 0)

　　图 7 与图 8 分别是 3 种试验板在M = 2. 0 及

M = 4. 0 时的平均绝热温比 Γav分布。对 1、2 号板,

其平均绝热温比在这 2 个吹风比情况下基本无差

别, 规律亦完全相同, 都是从第 1 排孔后呈阶梯状

逐渐上升。其中, 1 号板平均绝热温比值上升较 2

号板快。3 号板的平均绝热温比随着 x öd 增加时,

先上升至一个峰值后然后下降。随着吹风比增加,

峰值位置的越往上游孔排移动, 并且峰值减小。

图 8　3 种试验板 Γav分布 (M = 4. 0)

造成上述分布的根本原因是: 由于孔倾角的变化

而导致的小孔冷却气射流与主流掺混的流态不

同。孔倾角小时 (如 Α= 30°) , 小孔射流对主流的穿

透不如孔倾角较大时 (如 Α= 45°)对主流的穿透严

重, 因此孔下游绝热温比值衰减较慢, 并且多排孔

的叠加使得靠后孔排后的绝热温比值亦较高。小

孔倾角大于 90°后, 小孔射流对主流逆向穿透, 因

此在高吹风比情形下, 第 1 排孔上游绝热温比值

亦相当高, 这与相应情况下小孔倾角是锐角时绝

热温比完全不同。可以认为是气膜逆向叠加而造

成上述现象, 并且吹风比越高, 逆向穿透越严重,

造成了平均绝热温比值的峰值下降, 但带来的收

益是前面几排孔后的绝热温比值增加。

对燃烧室采用多斜孔壁冷却方式而言, 在主

燃区气膜典型吹风比M = 4. 0～ 6. 8 之间, 主燃区

的辐射换热最强, 因而采用倾角是锐角的多斜孔

壁, 前几排孔后的低绝热温比值容易造成这个区

域的壁温偏高。因此, 若采用前 8～ 10 排孔的倾角

为钝角, 后面孔排倾角为锐角的组合多斜孔壁的

方式, 可以结合二者的特点, 使得多斜孔壁冷却方

式总冷却效率提高, 壁温分布更均匀。
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3　结　论

(1) 孔倾角为锐角时, 孔的倾角越小, 绝热温

比值越高, 并且吹风比变化对绝热温比值基本无

影响, 平均绝热温比随着 x öd 增加, 逐步增加。因

此在采用多斜孔壁冷却方式时, 尽量选择小的孔

倾角。

(2) 孔倾角为钝角时, 平均绝热温比随 x öd

增加, 先迅速达到一个峰值, 然后逐渐下降, 同时

还有前几排孔的绝热温比值要高于相同吹风比时

孔倾角为锐角的情况。吹风比对绝热温比值有较

大影响, 吹风比越高, 绝热温比值总体水平下降,

但峰值的 x öd 位置前移。

(3)可以考虑在实际主燃烧室为多斜孔壁冷

却方式时, 采取组合冷却方式的特点, 避免通常小

倾角多斜孔壁前几排孔绝热温比值低的不足, 提

高多斜孔壁冷却方式的总冷却效率。
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飞机发展与总体设计第二届学术交流会征文
中国航空学会飞机总体专业分会飞机发展与总体设计专业委员会拟于 1999 年三季度召开第二届学术交流会。

一、中心议题: 飞机总体综合设计技术和发展

二、征文内容:

(1)飞机总体综合设计概念和方法研究; (2)未来军机、民机总体发展研究; (3) 飞机总体设计技术研究; (4) 飞机总体

和子系统发展研究; (5)高生存力设计技术在总体设计中的应用; (6)隐身技术在飞机总体设计中的应用; (7) 推力矢量技

术在飞机总体设计中的应用; (8)飞机总体设计专业其它有关技术研究。

三、征文要求:

(1) 论文论点明确、文字简洁, 数据准确, 图文清晰, 篇幅一般不超过 5000 字, 并附有 200 字以内的摘要; (2) 凡在全

国性会议上交流过的论文, 或在公开刊物上发表过的论文恕不录用; (3) 应征论文不退稿, 请作者自留底稿, 并写清作者

单位、姓名、通讯地址; (4)征文截止日期: 1999 年 5 月 30 日; (5)论文请寄: 沈阳市 725 信箱 201 分箱 (邮编: 110035) 王永

庆 (收) ; (6)联系人: 王永庆 0242867225412315 (O ) , 024286782276 (H ) ; 陈森彪 024286782275 (H )。

(李铁柏)
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