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扇形和圆形气膜冷却孔的流动
和传热实验比较

西北工业大学　　徐红洲3 3 　刘松龄　许都纯

【摘要】　首次对流向倾角 Α为 60°、锥顶角 Χ分别为 15°和 30°的扇形气膜冷却喷孔射流下游的流

动和传热进行了详细的实验研究,并与相同实验条件下圆孔射流的情形进行了比较,结果发现了

扇形孔优越的气膜冷却性能和其下游速度边界层等值线的 3种基本形态。扇形孔出口面积的增大

能够有效地降低纵向耦合涡的强度,明显地增加射流的侧向覆盖区域,显著地提高气膜冷却效率

Γ,尤其是提高了喷孔两侧下游位置上的冷却效率。

　主题词:　冷却　流动　传热

　分类号:　T K124

中科院工程热物理所曾对槽缝和圆孔等的气膜冷却进行过大量的实验研究工作[1 ] ,但没

做过扇形孔射流情形。Go ldstein 等人[2 ]曾将圆孔进行梯形扩展后,对喷口下游的 Γ进行了仔
细的测量,结果发现 Γ都明显的提高了。本文对流向倾角为 60°的扇形和圆形喷孔射流下游的

流动和传热特征,进行了详细的实验研究。

1　实验装置与条件

　　实验风洞为回流式传热风洞,矩形实验段为

图 1　坐标系和喷射角

212 m×015 m×0127 m ,进口收缩比为 714∶1。

坐标系和喷射角 Α和 Χ如图 1 所示, L öD = 610,

L öH = 115, x、y、z 方向的平均速度分别为U、V、

W。喷孔的圆形部分内径D = 23 mm ,其射流的平

均速度为U j ,密度为 Θj ,射流雷诺数R eD = ΘjU jD ö

Λj 均为 104。主流密度为 Θ∞,主流湍流度为 0124

±0103◊ 。对应吹风比M = ΘjU j ö(Θ∞U ∞)为 013,

110 和 210,主流速度U ∞分别为 2014±0104 m ö

s, 616±0112 m ös, 312±0115 m ös。Θj öΘ∞= 110±

01007。喷孔中心位置在对应主流速度下的平板边

界层动量厚度雷诺数依次为 214513, 54016 和

37011。五孔针探头直径为 3 mm。Γ的测量采用
100个热电偶。



2　流场测量结果与分析
2. 1　流向平均速度 U 的分布

　　图 2 (a- c)分别是 Α= 60°和 Χ= 15°时M 分别为 013, 110 和 210 在 x öD = 210 截面上的

U öU ∞等值线分布。从图中可以发现边界层的速度等值线具有 3种典型的分布形态: (1)如图 2

图 2　U öU ∞等值线在 x öD = 210截面上的分布

(a)所示,低M 下的等值线接近于水平; (2)如图 2 (c)所示,M = 210时封闭呈腰子形,其中心

部分是高速流,等值线在孔侧边缘位置附近明显变薄,而在孔中心线附近的射流下方存在一个

低速区域,表明纵向耦合涡在此位置附近产生了较强的向孔中线对称平面内的侧向迁移运动,

而较高M 下圆孔射流出现的这种腰子形状早已被证实[3- 4 ]; (3)如图 2 (b)所示,M 为 110时等

值线较强烈地弯曲但并没有完全封闭,边界层同样在孔侧边缘位置变薄了。当Χ增为 30°时,M

= 013和 110的U öU ∞等值线变化不明显,而M = 210则变化较大,如图 2 (d)所示,射流的核

心区域明显变小,射流的扩散作用明显增强。

2. 2　V和W 速度分布

　　图 3为Χ= 15°时 x öD = 110截面上M 分别为 013, 110和 210的V 和W 速度分量在 y - z

图 3　V、W 速度矢量 x öD = 110截面上的分布

平面内的矢量分布。通过比较发现,随着吹风比的升高,M = 110和 210时在孔侧边缘附近出

现了一个顺时针方向旋转的纵向涡,其中图 3 (c)中的涡更完整,涡中心的位置离壁面较远; 而
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M = 013时仅在近壁出现了向壁面的运动。由于旋涡主要由吹风比控制[5 ] ,因而将喷口面积扩

大以后,其出口的真实有效吹风比将下降,从而导致更低的旋涡强度 (见图 6) ,旋涡越强,则 Γ
越低[6 ] ,因而扇形喷孔射流具有较低的旋涡强度,是其能够提高 Γ的另一个重要原因。

2. 3　流向涡度 8 x 的分布

　　图 4 (a- c)为对应图 3的流向涡度 8 x (8 x = 5W ö5y - 5V ö5z )的等值线分布,图 4 (d 和 e)为

M = 210时 x öD = 110截面上Χ分别为 30°和 0°的 8 x 分布;图 4 (f)为Χ= 15°和M = 210在 x öD

= 210截面上的 8 x 分布。图 4 (a- c)中随M 的增大旋涡强度逐渐增强。当M = 013时,在图 3

(a)中没有出现旋涡, 因而 8 x 较小, 8 x 的最大值为 300 s- 1,M = 110 时, 8 x 的最大值为 400

s- 1。当M = 210时, 8 x 的最大值亦为 400 s- 1。M = 110和 210的 8 x 最大值彼此虽然相等,但

y 向扩散范围明显不同,M 大的,则 y 向扩散范围大。这样的分布表明, 8 x 可能主要来自喷孔

内部,随着M 的增加,将促进 8 x 本身的增加和扩散范围的增加。8 x 的最大值通常出现于喷口

侧边缘位置附近,并沿流向逐渐减弱,如图 4 (c和 f)所示。

图 4　流向涡度 8 x 的等值线在 y - z 平面内的分布

图 4 (d)同图 4 (c)的 8 x 差别较大,这主要体现在图 4 (d)中的 8 x 的 y 向扩散慢而 z 向扩散

快,且最大值出现的位置靠近孔的中线,而不是通常的孔侧边缘位置。这表明喷口面积的增大,

将显著增加 z 向扩散速度,同时, 8 x 的最大值所影响的下游区域也变小了,从而有利于冷却效

率的提高。图 4 (e)中, 8 x 的最大值为 550 s- 1,远比图 4 (c)和图 4 (d)中的 8 x 大得多,这进一步

表明,扇形喷孔射流能够显著降低纵向涡的强度,从而达到提高气膜冷却效率的目的。
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3　温度场和冷却效率的测量结果与分析
3. 1　温度分布

　　为了研究射流与主流相互作用时的传热过程,实验中将二次流加热到比主流高 20℃后自

喷孔射出,用热电偶耙测量了喷孔下游附近的温度分布,热电偶的间距为 3 mm。由于不存在

热边界层的影响,温度分布能更清楚地显示出在主流作用下射流的踪迹。

图 5 (a 和 b)为Χ= 30°、x öD = 210截面上M 分别为 013和 210时的无因次温度Η[Η= ( t-

t∞) ö( t2- t∞) ]的等值线分布,其中 t为流体温度, t2 为射流温度, t∞为主流温度。图 5 (c和 d)为

M = 210时 Χ分别为 0°和 15°的 Η等值线在相同截面上的分布。

图 5　无因次温度Η的等值线在 y - z 平面上的分布

图 5 (a 和 b)的分布表明,在同一 Χ角下,随着M 的增大,射流的 y 向扩散范围迅速增大,

而侧向扩散范围却由于纵向涡的阻碍,因此增加不多,其等值线由平坦逐渐变得更加弯曲,其

核心区域由紧紧地贴附壁面发展到脱离壁面。通过对图 5 (b- d)的分析比较可以得到如下结

论:在相同的吹风比下,扇形喷口的面积越大,则射流产生的保护效果就越好,侧向覆盖范围就

越宽;或者在相同的 Χ角下,吹风比越小,也能获得同样的效果。

3. 2　冷却效率的分布

　　气膜冷却效率为 Γ= ( taw - t∞) ö( t2- t∞) , taw是绝热壁温。图 6 (a 和 b)分别是 Γ在 z öD =

图 6　冷却效率为 Γ沿流向的分布
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010和 z öD = 113位置沿流向的分布 (图中符号一致)。从图 6 (a)中可发现,在 z öD = 010位置,

当M = 013时, Χ的变化对下游的 Γ几乎没有影响; 随着M 的增大, Γ的分布就逐渐产生了差
异,如当M = 110时, Χ= 0°的 Γ最小, Χ= 30°的 Γ最大; 当M = 210时, Χ的影响越加明显,如 Χ
= 0°其 Γ非常小, Χ= 30°其 Γ仍较高,这与前述图 4和图 5的结果非常一致。总之, Χ对 Γ的影
响是通过M 来体现的。令人惊异的是 Χ= 15°、M = 110的 Γ在下游的大部分区域保持较高的
值,这可能与其喷孔出口截面上的真实吹风比同某一最佳吹风比接近有关。

图 6 (b)为 z öD = 113位置上的 Γ分布,其中Χ= 30°、M = 013的 Γ最高,M = 210的 Γ最低,

而在相同的 Χ下,M 低的射流 Γ较高,这与前述速度场和温度场的分布规律完全一致。

4　结　论

　　 (1)扇形孔气膜冷却下游的边界层,其速度等值线具有 3种基本的分布形态。(2)喷孔两侧

边缘处在高M 下形成了一对强度较弱的纵向耦合涡,且沿流向其强度逐渐减弱。在相同M

下, Χ的增大能够有效地降低耦合涡的强度,从而达到提高 Γ的目的。 (3)温度分布表明,M 相

同时 Χ越大,或者 Χ相同时M 越小,则射流产生的保护效果就越好,侧向覆盖范围就越宽,从

而大大提高了喷孔两侧下游位置上的冷却效率。(4)在孔中线下游位置,M 较低时, Χ对 Γ几乎
无影响;M 较高时, Χ越大, Γ越高。
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STABL E UNBALANCED RESPONSE OF M UL T IROTOR
W ITH SFD AND TAPERED GEAR ENGAGING

Ren P ingzhen and Yangha iyan
(A eroeng ine D ep t. N orthwes teren Polytechn ica l U n ivers ity , X i′an　710072)

ABSTRACT　　　　T he paper deals w ith a m ethod to calcu la te the stab le- unbalanced
respon se of a m u lt iro to r system , suppo rted on Square F ilm D amper (SFD ) and engaged w ith
the tapered gears, to bending and to rsion ing vib ra t ion s. T he influence of SFD and engaging
gear of an abno rm al st ructu re engine ro to r on the stab le - unbalanced respon se of bending
and to rsion coup ling has been studied. A tran sfer m atrix is deduced w h ich is ab le to deter2
m ine the gear’s un stab le respon se to engaging fo rces ( in 3 direct ion s) and to rque. T he tran s2
fer m atrix coup les bend and to rsion betw een no t on ly tapered gears, bu t a lso abno rm al st ruc2
tu re and engine shaft. A fo rm u la is set up fo r calcu la t ing the po ten t ia l energy, k inet ic energy
and energy dist ribu t ion in the m u lt iro to r system. A genera l compu ter p rogram is w o rked ou t
to calcu la te the engery and the stab le- unbalanced respon se of the m u lt iro to r w ith the ta2
pered gear and SFD.

Key W ords　Bevel gears　Engage　D ampers　Ro to rs

A SIM PL E AL GOR ITHM
FOR V ISCOUS COM PRESSIBL E FLOW S

Zhang M ouj in
(F lu id Eng ineer ing D ep t. X i’an J iaotong U n ivers ity , X i′an　710049)

W ong C. M. and Pom fretM. J.
(M echan ica l Eng ineer ing D ep t. The H ong Kong Polytech U n ivers ity , H ong Kong　)

ABSTRACT　　　　Based on the S IM PL E algo rithm , a th ree- d im en sional p ressu re-
based fin ite vo lum e calcu la t ion p rocedu re fo r comp ressib le f low s in arb it rary - shaped do2
m ain s is p resen ted. T he p ressu re is evaluated by the comp ressib le fo rm of the p ressu re- co r2
rect ion equat ion of S IM PL E algo rithm. T he p resen t m ethod is u sed to compu te a num ber of
cases ranging from sub son ic flow s to superson ic flow s. T he compu ted resu lts are in good a2
greem en t w ith the availab le pub lished experim en ta l and compu ted data.

Key W ords　Comp ressib le f low　V iscou s flu id　N um erica l compu ta t ion

DOW NSTREAM FLOW AND HEAT TRANSFER
OF A F ILM COOL ING FLARED HOL E INCL INED AT 60°

Xu Hongzhou, L iu Songl ing, Xu D uchun
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　T he flow field and heat t ran sfer dow n stream from a film coo ling
flared ho le has been invest iga ted experim en ta lly. T he jet ho le w ith a flared angle of 15°o r 30°
w as o rien ted so that its st reamw ise in ject ion angle w ith respect to the test su rface is 60°. A
delica te f ive- ho le p robe and thermocoup le w ere app lied to m easu rem en t of the th ree- d i2
m en sional f low field and the heat fo il m ethod w as u sed to ob ta in su rface heat t ran sfer d ist ri2
bu t ion. Experim en ts indica te that the longitudinal velocity con tou rs in the dow n stream
boundary layer of the flared ex it have th ree basic fo rm s. W ith increasing area of the jet ex it,
the flared ho le increases the sp reading of the jet and decreases the st rength of the longitudi2
nal vo rtex app reciab ly, in resu lt the film coo ling effect iveness m uch greater than that of a cir2
cu lar ho le. Fo r the h igh b low ing ra t io and b ig flared angle, the flared ho le jet st ill p roduces
a successfu l heat p ro tect ion dow n stream and h igh coo ling effect iveness.

Key W ords　Coo ling　F low　H eat t ran sfer
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