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不同缝槽进气孔间距的纯气膜

绝热温比试验研究
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(北京航空航天大学 航空航天大学能源与动力工程学院

航空发动机气动热力重点实验室,北京 100083)

摘要: 通过传热试验法对不同缝槽进气孔间距的纯气膜冷却效率进行研究。研究所用气膜缝槽结构无收缩,

进气孔与舌片垂直。试验中主流湍流强度在 10%以上, 测量气膜绝热壁温以确定其重要冷却效率描述参数

——绝热温比。试验结果表明: 缝槽进气孔间距对气膜冷却效率影响很大, 减小进气孔间距,可以减小缝槽几

何特征参数MIX N ,明显提高气膜的绝热温比。
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Experimental Investigation on the Film-Cooling

Adiabatic Effectiveness with Different

Slot Inlet Hole Pitches

ZHANG Chi, XU Quan-hong , LIN Yu-zhen

( N at ional Key Laboratory on Aer o-Eng ines, School of Jet Propulsion,

Beijing U niversity of Aeronautics and Astronaut ics, Beijing 100083, China)

Abstract: The f ilm-cooling adiabatic effect iveness w as investig ated by the heat-t ransfer

exper imental method w ith dif ferent pitch betw een inlet ho les of the slot f ilm. The adiabat ic

w all temperature was measured to calculate the impor tant parameter for f ilm-cooling

effect iv eness, def ined as adiabat ic effect iveness. T he slot f ilm conf igurat ions featured no

converg ence and inlet holes perpendicular to slo t lip. T he main st ream turbulent level w as

higher than 10% in all experiments. The experimental results indicate that the pitch betw een

inlet ho les play s important ro le in film-cooling ef fect iveness. The adiabat ic f ilm-cooling

effect iv eness increases w ith the decrease of the pitch betw een the inlet holes and the slot

geometric parameter M IX N .

Key words: aero space propulsion sy stem; air craf t eng ine; combust ion chamber;

film cooling; film-coo ling adiabat ic effect iveness; slot g eometric parameter

　　气膜冷却技术作为航空发动机燃烧室的重要

冷却手段,对其工作性能和可靠性起到了至关重

要的作用。随着航空发动机燃烧室高增压比、高温

升以及高热容的发展方向, 冷却气量受到严格限

制,在低冷却气量条件下提高常规气膜冷却效率

的要求日趋强烈。纯气膜冷却对被冷却壁面的主



表1　纯气膜试验件缝槽结构

Table 1　Slot configuration of the experimental film-cooling nuggets

几　何　参　数 方案1 方案2 方案3

气膜进气孔直径d/ mm

气膜进气孔间距 p / mm

1. 5

2. 15

2. 4

5. 5

2. 8

7. 48

缝槽出口高度 s / mm

缝槽舌片厚度 t/ mm

气膜孔出口到冲击面长度 I / mm

缝槽内部流道高度D / mm

缝槽内部流道长度L / m m

气膜进气孔与舌片夹角�/ (°)

3

1. 6

3

3

11. 5

90

缝槽几何特征参数MI X N = p sI / dDL 0. 374 0. 6 0. 697

动换热量小, 主要是靠在壁面覆盖冷却气膜以防

止高温燃气与壁面直接接触而起到冷却的作用。

因此, 被冷却壁面在高湍流度条件下形成高绝热

温比的冷却气膜, 是提高其冷却效率的关键途径。

通常用绝热温比描述气膜冷却效率, 定义如

下[ 1] :

�= T g - T W, ad

T g - T a

式中: T g 是主流燃气温度, T a 是冷却气温度,

TW, ad为气膜绝热壁温。图1是一个典型缝槽气膜

结构示意图, 其中标出了缝槽高度,进气孔直径和

孔间距等重要的缝槽结构几何描述参数。本文所

研究的具体缝槽气膜几何结构可参见表1所列。

图1　缝槽气膜几何结构

F ig . 1　Slo t film geometr ical configur ation

气膜的缝槽几何结构对其绝热温比有很大的

影响,国内外这方面的研究众多[ 1～ 6] ,如下所述。

Sturg ess G J 提出缝槽气膜冷却几何特征参

数M IX N= p sI / dDL
[ 1, 2] ,综合考虑缝槽结构对气

膜冷却效率的影响。对于完全缝槽( clean slot ) , p

= 0, d≤s, d� s, I= 0, L� s, 故MIX N = 0;对于无

唇缝槽( l ipless slot ) , D= s, L = 0,故M IX N = ∞。

试验结果
[ 1]
表明:气膜效率随M IX N 值的增大而

减小。

Mong ia H C 研究了冷却气入射角度、舌片收

缩角度、缝槽出口起始角度和舌片厚度对气膜绝

热温比的影响
[ 3～5]

, 对进气孔间距的影响作用没

有进行研究。文献[ 6]对缝槽结构中气膜通道收缩

度、气膜孔相对孔间距以及气膜孔与主流轴向夹

角进行了较深入的研究, 但文中所研究的气膜进

气孔与舌片夹角范围为10°～30°, 对大冷却气入

射角度的气膜绝热温比没有进行研究。在不同进

气方式下,对不同缝槽结构内部的换热和气膜出

口温度、速度分布也有研究
[ 7]
。

本文的主要研究内容是在保证缝槽进气面积

一定的条件下(即冷却气量一定) , 减小进气孔大

小和孔间距,可以减小M IX N 值,从而提高气膜冷

却效率。这就为航空发动机燃烧室的冷却优化设

计提供更有效更实用的方法与手段。

1　试验方法简介

　　本试验研究为了获得气膜绝热温比,采用传

热法测量绝热壁面上的绝热壁温。主要研究缝槽

几何特征参数MIX N 中不同进气孔间距、加温比

以及吹风比下气膜的绝热温比。

气膜绝热温比试验系统如图2所示。

主流由风机供气, 用电加热器加温到 500 K,

试验段主流流速保持15 m / s不变。主流燃气的湍

流强度对气膜冷却效率有相当大的影响 [ 8] , 为了

模拟燃烧室内主流燃气湍流强度, 在试验段进口
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处安装了按一定尺寸设计的湍流隔栅,设计湍流

强度为14. 7% [ 9]。冷却气采用0. 5 M P 低压起源供

气,玻璃转子流量计测量其流量,精确度1. 5%。绝

热壁面温度传感器采用直径0. 3 mm 镍铬镍硅热

电偶,通过数字采集系统定时采集试验温度数据。

为了营造绝热壁面,气膜下游壁面用厚度仅1 mm

的不锈钢片制成, 背面用80 mm 厚导热系数0. 06

W/ ( km )石棉毡保温层包裹,减少试验板壁面与

外界环境的换热损失。在不锈钢片背面以焊接方

式布置两列横向并排热电偶,测量得到的算术平

均温度作为试验绝热壁温。

图2　气膜绝热温比试验简图

Fig . 2　Schematic diag ram o f the exper imental system

for film-coo ling adiabatic effectiveness

本文所研究的3种纯气膜缝槽结构见表1,为

了保持进气面积不变, 在减小进气孔间距的同时

必然要减小进气孔大小。

2　试验结果比较分析

　　图3～图5分别是气膜缝槽结构方案1～3在

不同吹风比下的绝热温比。在小吹风比(m< 1)

时,气膜绝热温比在 x / s< 20范围内迅速下降, 之

后变缓逐渐稳定。而在较大吹风比时,气膜绝热温

图3　方案1 气膜绝热温比

Fig . 3　F ilm-cooling adiabatic effectiveness o f

configurat ion 1

比随轴向距离的下降速度明显变小, 这就扩大了

实际可用气膜带的宽度。随着吹风比的增大,气膜

绝热温比明显提高,但当吹风比增大到一定程度

后,绝热温比升高幅度变小。因此,过度增大吹风

比以得到较高气膜绝热温比的方法, 缺点是增大

了冷却气需求量, 更降低其冷却潜力的发挥。建议

实际应用中气膜吹风比不宜超过4。

图4　方案2 气膜绝热温比

Fig . 4　F ilm-cooling adiabatic effectiveness of

configurat ion 2

图5　方案3 气膜绝热温比

Fig . 5　F ilm-cooling adiabatic effectiveness of

configurat ion 3

图6展示出在不同吹风比下方案 1～3的气

膜绝热温比比较。相对于方案3,方案1和2的气膜

绝热温比都有不同程度的升高,但方案 2( p / d =

2. 29,M IX N= 0. 6)与方案3( p / d= 2. 67,MIX N =

0. 697)的气膜孔间距比和缝槽几何特征参数值都

相差不大,故绝热温比变化很小,仅当吹风比较大

时(m= 3)才可看出两者的差别。

方案1( p / d = 1. 43,MIX N = 0. 374)较方案3

气膜绝热温比变化很大,有明显的升高,最多提高

达40%。并且发现,吹风比m= 0. 5时,方案1与方

案3气膜绝热温比很相近,只是在处稍有不同; 吹

风比m= 0. 8时,在 x / s= 50之前的范围内,方
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图6　不同吹风比下3 种试验方案气膜绝热温比比较

F ig . 6　Comparison of film-cooling adiabat ic effect iveness of thr ee exper imental

configurations for different blow ing r atios

图7　缝槽进气孔截面速度矢量图

Fig . 7　Velocity vecto r o f slo t inlet holes section

图8　缝槽出口速度矢量图

F ig . 8　Velocity v ector of slot ex it

案1气膜绝热温比明显比方案 3高,但在 x / s> 50

后两者趋于相同;随着吹风比的逐渐增大,方案1

较方案 3气膜绝热温比变化范围逐渐向下游扩

张。

图7～图9是对方案3进行CFD数值模拟得

到的缝槽气膜速度矢量图。冷却气通过气膜进气

孔入射到缝槽内进行掺混, 掺混均匀后充满整个

缝槽,由缝槽出口射出形成均匀而严密的贴壁射

图9　缝槽附近气膜速度矢量图

Fig. 9　Velocity vecto r o f film in near-slo t reg ions

流气膜对壁面进行防护。如果进气孔相邻孔间距

过大, 气流从进气孔进入缝槽会产生周期性的展

向回流,见图7。冷却气在缝槽气膜出口出射之前
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掺混不够均匀,在横向上不能充满整个缝槽,并不

是均匀的轴向射流,也存在周期性的展向回流, 则

形成的贴壁射流必然存在周期性流动间隙,如图8

和图9所示。图9中竖直粗线位置是缝槽出口, 可

见气膜射流在缝槽出口下游一段距离后才渐渐变

得均匀。主流高温气流便会从气膜射流间隙处进

入气膜内部, 直接与壁面接触。并且由于射流间隙

的存在,主流高温气流与冷却气膜的掺混也会加

强,导致气膜绝热温比迅速下降。

从试验数据来看, 在小吹风比状态下, 方案1

较方案2和 3,其缝槽出口贴壁射流气膜更均匀,

该处的绝热温比有所提高; 随着吹风比增大,方案

1均匀贴壁气膜表现出更强的抗主流掺混性能,

与方案 2、3相比, 其绝热温比差异性延伸至气膜

下游。减小气膜缝槽进气孔孔间距比p / d 和几何

特征参数MIX N ,则可使缝槽内冷却气掺混均匀,

在壁面形成均匀的贴壁气膜,气膜的冷却效率更

高。另外,随着主流湍流强度的增加,与冷却气膜

的掺混更加剧烈, 气膜绝热温比还会进一步降低,

因此, 主流湍流强度对气膜绝热温比的影响不可

忽视。

3　结　论

　　在冷却气量一定的条件下,不同缝槽进气孔

间距的纯气膜冷却效率有明显差别, 进气孔间距

越小,相应的缝槽几何特征参数M IX N 值也会越

小,气膜绝热温比就越高。并且当吹风比由小变大

时,该变化从气膜缝槽出口向下游扩张,影响范围

逐渐扩大。因此, 通过减小缝槽进气孔间距,减小

缝槽几何特征参数M IX N 值,从而提高气膜冷却

效率的冷却优化设计方法是切实可行的。
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