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叶片弦中区内部气膜孔局部
换热特性实验

徐　磊 , 常海萍, 常国强, 张镜洋

(南京航空航天大学 能源与动力学院, 江苏 南京 210016)

摘要: 对叶片弦中区内部有、无冲击射流的气膜出流冷却方式中 ,冷气侧气膜孔局部换热特性进行了实验研

究。无冲击射流时, 主要研究了来流雷诺数、气膜出流与横流密流比的变化对气膜孔局部换热特性的影响;研

究发现, 气膜孔局部的换热均随两者的增加而强化,且孔后的换热要好于孔前的换热,越靠近孔的地方换热越

强,并对倾角为30°和90°时气膜孔的“溢流效应”进行了比较。有冲击射流时, 改变冲击雷诺数、横流射流密流

比等流动参数, 通过对数据整理得出了这些参数对其局部换热特性的影响规律。
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Experimental Investigation of the Local Heat Transfer

Characteristics at the Inner Side of the

Midchord Region near Film Cool ing Holes
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( College of Energy and Pow er Engineering ,

Nanjing University of Aeronautics and Astronaut ics, Nanjing 210016, China)

Abstract: Experimental invest igat ion of the turbine blade local heat transfer characteristics

at the inner side of the mid-chord region near film holes w as conducted, w ith and w ithout

impingement cooling. U nder no impingement condit ion, the invest igat ion w as carried out with

different crossflow Reynolds Numbers and different density f low ratios of film out flow to cross

flow . T he research results indicate that the local heat transfer near the film cooling holes is

enhanced w ith the increase of the cross f low Reynolds Numbers and density f low ratios. The local

heat transfer characterist ics af t the film holes are better than that ahead the f ilm holes. The closer

to the holes the st ronger heat transfer w ill be, reg ardless of ahead or af t the f ilm holes. A

comparison of ex tract ion ef fect betw een 30°and 90°film cooling holes was conducted also. U nder

the condit ion w ith impingement cooling , through the experimental data, effect of f low parameters

such as impinging Reynolds Numbers and density flow ratios on the local heat transfer

characteristics w ere obtained.

Key words: aerospace propulsion system ; turbine blade; f ilm cooling ; ext raction effect ;

local heat t ransfer characterist ics



　　目前,航空发动机高压涡轮导向叶片弦中区

普遍存在一些致密的气膜孔排,冷却气流通过这

些小孔排对叶片外壁面形成气膜保护的同时, 也

对叶片内壁面的换热产生了影响, 只有同时考虑

以上两个方面, 才能从真正意义上解决叶片冷却

结构精确设计的问题。通常叶片设计在应用气膜

冷却方式的同时, 总是伴随着冲击冷却。国内外大

多数学者关于气膜对叶片外表面的保护作用的研

究已经有一定的基础[ 1, 2] ,而对叶片内表面的换热

研究较少,尤其是对内表面气膜孔附近的局部换

热特性研究更是少之又少。Hollworth B R
[ 3]
曾经

进行过一项阵列冲击射流冲击带通气孔靶面平均

换热特性实验, 指出顺排较错排显示出较差的传

热性能; 国内陶智 [ 4～6]、常海萍 [ 7]、李朝晖[ 8]等利

用实验和数值计算的方法研究了带气膜出流时流

动和几何参数对叶片内表面换热特性的影响。但

以上学者的研究都还没有细致到气膜孔的局部,

而气膜孔附近的局部换热特性,是精确设计涡轮

叶片的重要依据。本文取气膜孔倾角为30°, 在有、

无冲击射流的条件下, 通过改变各种流动参数, 研

究了这些参数对叶片内表面气膜孔附近的局部换

热的影响规律,并把30°和90°倾角气膜孔的“溢流

效应”进行了对比。

1　实验模型及实验方案

1. 1　实验模型

　　由于叶片后缘弦中区的曲率不大,我们把此

区域的叶片壁面和冲击导管简化为平板,叶片弦

中区前排冲击孔的冲击射流分别构成后排冲击射

流的初始横流。

图1　实验装置

Fig . 1　The exper imental equipment

实验装置如图1所示。一股气流经阀门、转子

流量计后,进入稳压段,通过冲击孔板的冲击孔形

成冲击射流;第二股气流经阀门、转子流量计后,

进入稳压腔, 然后进入横流入口,模拟初始横流效

应;横流出口的气流经阀门、转子流量计后, 直接

排入大气。其中每股气流的流量由玻璃转子流量

计读数、流过流量计冷气的温度及流过流量计冷

气的压力共同确定。壁面温度采用热电偶进行测

量,然后由 NI数据采集系统进行采集。

通过对控制方程无因次化推导并简化得到影

响气膜孔局部换热的因素:

N u = f �

Rej ,
Gc

G j
,
G f

Gc
, Y f , Y n, Zn,

d f

dn
, p
d f

, � ( 1)

其中:

冲击雷诺数:

R ej =
udn

v

　　横流射流密流比:

G f

Gc
=
(�u) c
(�u) j

　　气膜出流与横流密流比:

G f

Gc
=

(�u) f
(�u) c

　　气膜孔间距与气膜孔径比:

Y f =
y f

d f

　　冲击孔间距与气膜孔径比:

Y n =
y n

d f

　　冲击孔靶间距(通道高度)与气膜孔径比:

Zn =
zn
d f

　　气膜孔径与冲击孔径比: d f / dn

冲击孔与气膜孔沿流向的间距与气膜孔径

比: p / d f

气膜孔倾斜角度: �
最后我们固定所有的几何参数,只改变流动

参数,得到:

N u = f Rej ,
Gc

G j
,
G f

Gc
( 2)

　　根据以上分析,本次实验的具体参数范围如

下: Rej= 7 000～30 000, Gc/ G j= 0. 1～0. 5, G f / Gc

= 7～20, Y f = 4, Y n= 8, Zn= 1. 76, d f / dn= 0. 86,

p / d f = 0, �= 30°

1. 2　实验方案

　　有冲击射流时,取单排冲击孔和单排气膜孔

进行研究。冲击孔在气膜孔板内表面上的投影如

图2所示,冲击孔间距是气膜孔间距的2倍。

实验使用康铜膜作为发热元件。将康铜膜粘

贴在气膜孔板内表面, 且把气膜孔前后的两个完

全相同的加热膜用汇流条串联起来, 保证两者的
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热流密度相同,最后通过汇流条引电加热。冲击孔

板由有机玻璃制作,气膜孔板由胶木板制作。热电

偶通过气膜孔板上的小孔, 从外表面伸入, 粘接在

康铜膜下面。实验中共在气膜孔前后1d f , 2d f 和

3d f 范围埋设24个热电偶(考虑气膜孔板对称性,

只在板中心线一侧埋设热电偶) ,位置如图2。

图2　气膜孔板示意图

F ig . 2　The scheme of film plate

另外, 还在气膜孔板内、外表面上各贴了4个热电

偶,以便测量气膜孔板上的散热损失。

图3　热流均匀性标定

F ig . 3　Symmetrical demarcator of heat flux

实验开始前先进行热流均匀性实验, 在不通

气的情况下,加热膜被加热到100℃左右, 气膜孔

前3d f 范围内温度最大偏差在6℃左右, 说明加热

膜加热比较均匀(图3)。实验内容分为两个部分:

一是考虑没有冲击射流,仅有初始横流的情况下,

来流状态和气膜出流状态的改变所带来的气膜孔

前后换热特性的变化; 另一方面是有冲击射流的

情况下,各种流动参数对气膜孔前后换热特性的

影响。

2　实验数据处理

　　气膜孔前后内表面局部平均努塞尔数定义:

N u =
( Q - Qloss) d f

A i( T- w i - T f ) 
( 3)

式中: Q 为总加热量/ W; Qloss为总散热量/ W; A i

为康铜膜换热面积/ m
2 ;  为空气导热系数/ W/ ( m

�K ) ;为气膜孔前后1d f , 2d f 或3d f 范围内所有热

电偶的平均温度/ K; T f 为流体的温度/ K。

T f =
T in + T out

2 ( 4)

T in =
m�cT cCp + m�jT jCp

(m�c + m
�
j ) Cp

( 5)

T out =
m
�
cT cCp + m

�
jT jCp + Q - Qloss

(m�c + m
�
j ) Cp

( 6)

式中: T j 为射流温度/ K, T c 为横流入口温度/ K。

无冲击时,令式( 4)、( 5)、( 6)中 m
�
j= 0。

散热损失的计算:

Qloss =
 s �!T loss �A s

∀s ( 7)

其中: !T loss为被测气膜孔板两面的平均温差/ K;

 s 为胶木板导热系数/ W/ ( m�K) ; ∀s为气膜孔板
厚度/ m ; A s为气膜孔板的表面面积/ m

2。

在无冲击的气膜出流冷却方式中,来流雷诺

数定义为: Rec= ( ucd c) / v ,其中 d c 为来流截面的

当量直径。来流雷诺数 Rec 取5 000, 7 000, 12 000

和15 000。

3　实验结果与分析

3. 1　无冲击射流(气膜溢流)

3. 1. 1　来流雷诺数 Rec的影响

　　图4我们可以看出,随来流雷诺数的增加,气

图4　N u 随来流雷诺数 Rec 的关系

F ig. 4　Changes of N u according to Rec

膜孔前后1倍气膜孔径范围的换热 N u都增加, 但

是气膜孔后1倍气膜孔径范围的换热 N u要高于
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孔前50%以上。这是因为气膜孔附近的附面层被

气膜孔破坏, 气膜孔周围的流体向气膜孔会聚, 经

过气膜孔之后,又迅速发展,这引起气膜孔周围的

扰动增强,雷诺数提高, 这种扰动的程度越剧烈;

同时,由于气膜出流导致纵向压力梯度的产生, 促

使上方的流体经过气膜孔之后流线向着气膜出流

面偏转,当这部分气流在孔后再附着壁面时,冲击

对流冷却作用增强,这必然对孔后一定小范围的

换热有利。

3. 1. 2　气膜出流与横流密流比 G f / Gc 的影响

　　同时由图4我们也可以看出,随 G f / Gc 增加,

气膜出流量的增加,气膜孔前后1倍气膜孔径范围

的换热都相应增加。

3. 1. 3　气膜孔前后位置的变化

　　图5表示了气膜孔前后距离气膜孔不同位置

时,换热 N u 分布。我们可以看出,在气膜孔前和

孔后,越靠近气膜孔的位置,换热越好。

图5　气膜孔前后不同位置处的 N u

F ig. 5　Distr ibution of N u at differ ent position

3. 1. 4　30°气膜倾角和90°气膜倾角的

　　　　　　“溢流效应”的比较

　　由图6我们可以看出, 90°气膜倾角时气膜孔1

倍气膜孔径范围的换热要好于30°气膜倾角的情

况。主要表面为气流流线偏转的程度要比倾角小

时要大,这使孔前的附面层被压缩或破坏的程度

加剧;气流在孔后再附着壁面时,气流冲击角度增

加,冲击冷却作用变强。

3. 2　有冲击射流

3. 2. 1　冲击雷诺数 Rej 的影响

　　如图7所示,随着冲击雷诺数增大,气膜孔前

后1倍气膜孔径范围内的换热都增强。冲击的作用

使冲击靶面的局部区域的附面层遭到破坏, 换热

增强;如果气膜孔落在此范围内,加上气膜出流的

本身又能使气膜孔周围的附面层再次破坏, 这样

气膜孔周围的换热效果就比较好。

图6　30°和90°气膜“溢流效应”比较

F ig . 6　Comparison of ex traction effect about 30°

and 90°obliquity

图7　Nu 与冲击雷诺数 R ej 关系曲线

F ig. 7　Changes of N u according t o Rej

3. 2. 2　横流与射流密流比 Gc/ G j 的影响

　　如图8所示, 气膜孔前和孔后1倍气膜孔径范

围的换热N u随横流射流密流比的变化趋势并不

相同。对于孔前1倍孔径范围,初始横流较小时, 这

时对强化换热起主要作用的是冲击射流;但是随

着横流的加大,横流削弱了射流的冲击冷却作用;

后来横流又使整个冲击靶面的对流冷却作用增

强。所以曲线呈先减小后增加的趋势。对于孔后,

初始横流较小时, 横流不仅对射流有削弱作用, 而

且还能使冲击斑沿横流流向向后移动,这时孔后

的局部小范围仍然在冲击的作用范围之内, 冲击

和横流的共同作用使孔后换热增强; 随横流冷气

量的加大,横流对流冷却作用增强超过了冲击的

削弱。所以孔后换热特性曲线呈一直上升的趋势。
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图8　N u 与横流射流密度比 G c /G j 的关系

F ig . 8　Changes o f Nu according to G c /G j

图9　N u 与 G f /G c 的关系曲线

Fig. 9　Changes of N u according to G f / G c

3. 2. 3　气膜出流与初始横流密流比

　　　　　　G f / Gc的影响

　　由图9我们都可以看出, G f / Gc 增加, 气膜孔

前后1倍孔径区域换热 N u随 G f / Gc 增加都略呈

减小的趋势。当 G f / Gc增加时,气膜出流量增大,

气膜出流产生的横向压力梯度导致自由射流未充

分冲击到气膜孔周围区域, 而是大部分直接从气

膜孔溢出,这就减弱了的射流的冲击冷却作用。总

体上, G f / Gc 的变化对气膜孔前后局部换热特性

的影响不是很大,当然这也与冲击孔和气膜孔的

相对位置和冲击间距有关。

4　结　论

　　( 1) 无冲击的情况下: 气膜孔前后小范围的

换热都随来流雷诺数提高和气膜出流量的增加而

变好;气膜孔后的换热要好于孔前的换热; 无论在

气膜孔前还是在气膜孔后, 越靠近气膜孔的地方

换热越强; 90°气膜孔比30°气膜孔的“溢流效应”

更显著。

( 2) 有冲击的情况下:随着冲击雷诺数增大,

气膜孔前后换热都增强。随着 Gc/ G j 的增加,气膜

孔前小范围的换热 N u 呈先减小后增加的趋势,

气膜孔后换热 N u呈一直增加的趋势。气膜孔前

后1倍孔径区域换热 N u 随 G f / Gc 增加都略呈减

小的趋势; 总体上在实验所确定的几何参数下,

G f / Gc 变化对气膜孔前后换热影响较小。
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