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气动参数对前缘气膜冷却效率影响的实验
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摘 � � � 要: 针对叶片前缘结构特点, 建立了前缘气膜冷却实验台, 实验模型由带气膜孔的半圆柱面和平板

组成.密度比为 1 和 1. 5,动量比变化范围为 0. 5~ 4,湍流度为 0. 4%和 8% . 结果表明,随着动量比的增加, 冷

却效率减小.在低动量比下, 湍流度的提高使径向平均冷却效率降低. 随着动量比的增加, 湍流度对径向平均

冷却效率的影响减弱.低动量比下, 密度比的增加使径向平均冷却效率减小; 高动量比下, 密度比的增加使径

向平均冷却效率增大.
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Influence of aerodynamic parameters on film cooling

effectiveness on the vane leading edge
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Abstract: Film cooling ef fectiveness on the leading edge w ith one row o f holes is studied

experimentally . T he model w as a blunt body w ith a half cylinder leading edge and tw o flat

plates. One row of holes w as located at the place 2 ho le pitches f rom the stagnation l ine.

For eign gas injection w as used to obtain a density of appr oximately 1. 5. H igh turbulence in�
tensity w as produced by a passive grid. M omentum ratios varied from 0. 5 to 4. T he result

indicates that f ilm cooling ef fect iveness decreases w ith increasing momentum rat io. Spanw ise

averaged f ilm coo ling ef fect iveness is reduced by high mainst ream turbulence intensity w ith

momentum rat io of 0. 5 and the mainst ream turbulence ef fect is diminished w ith increased

momentum rat io. F ilm cooling ef fectiv eness along the f ilm cooling hole is significant ly re�
duced by high mainst ream tur bulence lev el. Spanw ise aver aged f ilm cooling ef fectiveness de�
creases in the case of low momentum flux ratio and spanw ise averaged film cooling effect ive�
ness increase in the case of high momentum flux rat io because of foreign gas inject ion.

Key words: aero space propulsion sy stem; turbine blade; film cooling;

film cooling ef fectiveness; exper iment

� � 在现代高性能航空发动机中, 为了提高发动

机的热效率,涡轮入口温度已经远高于叶片材料

的熔点,因此必须采用有效的冷却措施对叶片进

行冷却.特别是导向叶片前缘区域,由于直接受到

燃烧室高温燃气的冲击, 工作环境更为恶劣.对叶

片前缘多采用内部冲击强化对流换热和外部气膜

冷却相结合的冷却方式.国内外针对前缘的气膜

冷却研究很多,文献[ 1�4]研究了前缘有两排孔的
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气膜冷却情况下的换热系数和冷却效率,这些文

献中二次流和主流密度比都为 1, 获得的结论是

二次流流量和湍流度的增加都使冷却效率减小,

使换热系数增加, 而密度比对气膜冷却的影响在

公开发表的文章中却不多见. 由于实际发动机中

冷气和燃气密度比大于 1, 所以研究密度比对气

膜冷却特性的影响能够使实验结果更加贴近发动

机内的真实情况.文献[ 5]利用理论分析和实验测

量都证实了利用异性气体来模拟密度比的正确

性.本文采用二氧化碳作为二次流气体,获得的密

度比大约为 1. 5. 由于从发动机燃烧室流出的燃

气湍流度非常高, 高的湍流度会强化主流和二次

流的掺混,所以研究主流湍流度变化对冷却特性

的影响非常重要. 本文详细地测量了在不同的主

流湍流度、二次流和主流密度比以及动量比下,叶

片前缘有 1排气膜孔的冷却效率.

1 � 实验装置及数据处理方法

1. 1 � 实验装置

本文采用半圆柱面模拟叶片的前缘(图 1) ,

圆柱直径 D 为75 mm,半圆柱后面连接长度 L 为

500 mm 的平板. 为了减少流动损失,尾部连接长

轴为 1 000 mm ,短轴为 75 mm 的椭圆柱面. 前缘

与滞止线 2倍气膜孔直径位置开有 1排 7个气膜

孔,气膜孔的径向角 �(壁面法线和孔轴线的夹

角)为 65 , 气膜孔与主流方向呈 90 角, 孔间距 p

(相邻两个气膜孔轴线的距离)与气膜孔直径 d

的比为 3.圆柱面厚度 t 与气膜孔直径的比为 3.

前缘柱面直径 D 与气膜孔直径的比为 10.实验件

用有机玻璃制成. 在气膜孔下游贴有 4 条厚度为

0. 04 mm 的钢带, 每条钢带长 490 mm, 宽 60

mm, 每两条钢带间有 2 mm 的间距. 热电偶布置

在钢带下面, 共 11排,每排 12个, 用来测量实验

件表面温度.详细的风洞系统如图 2所示,主流来

流速度用探针测量, 大约为 10 m/ s, 二次流流量

用浮子流量计测量. 在前缘滞止线上游 240 mm

的位置安装了湍流发生栅格, 栅格由 6 mm ! 6

mm 的铝条制成, 网格大小为 20 mm ! 20 mm.湍

流度用热线风速仪测量, 热线响应频率为 2 000.

测量结果表明, 不安装湍流发生栅格时,在前缘位

置的湍流度大约为 0. 4%, 安装湍流发生栅格时,

在前缘位置的湍流度大约为 8% . 二次流用二氧

化碳产生大约为 1. 5的密度比, 二氧化碳用 6个

并联的气瓶供气. 根据前缘压力分布计算出气膜

孔处的主流当地速度, 根据当地速度计算出在不

同的动量比下 7个气膜孔需要的二次流流量. 测

量冷却效率时,二次流加热,即测量的冷却效率实

际上是加热效率.

图 1 � 带气膜孔的前缘实验件简图

Fig . 1 � Sket ch of t he leading edge with f ilm holes

图 2 � 风洞系统简图

F ig . 2 � Sketch of w ind tunnel system

1. 2 � 数据处理方法

冷却效率的定义为

�= (T g - T aw ) / ( T g - T c) (1)

式中 T g 为主流温度, T c 为二次流的温度, T aw为

主流和二次流的掺混温度,壁面绝热时为壁面温

度.严格意义上壁面在实验中很难达到绝热条件,

故可将公式( 1)等价转化为下式进行测量计算

�=
t w - t ∀
t c- t ∀

+
qr - qc

h( tc - t ∀ )
(2)

式中 qr 为底板测量表面由于热辐射所造成热损

失, qc 为通过底板所造成热传导损失. qr 和 q c 均

可按传热学基本原理进行测量计算.

换热系数的定义为

h =
qh

tw - taw
(3)

式中 qh 为对流换热量.

动量比定义为 I =  cu
2
c / u

2
, 密度比定义为

dr=  c / ,吹风比定义为 br=  cuc / u,其中  为主
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流密度,  c 为二次流密度, u 为主流当地速度, uc

为气膜孔内平均速度, !为空气的运动粘性系数.

坐标原点位于气膜孔的中心, x 为气膜孔下游方

向曲面距离,实验结果处理成冷却效率随 x / d 的

变化.本文的实验工况如表 1所示.冷却效率的不

确定度为 10%.

表 1 � 气动参数测量范围

Table1 � Aerodynamic parameter of test

dr Tu/ % I

1. 0 1. 5 0. 4 8 0. 5 1 2 4

2 � 实验结果和分析

冷却效率所反映的是二次流从气膜孔喷出后

在壁面贴附的情况. 其值越高,贴附情况越好.航

空发动机涡轮叶片前缘通常是半圆, 该结构特点

决定了在前缘滞止线附近气膜孔和主流方向的夹

角必须要大些, 通常为 90 ,这就导致了二次流从

气膜孔喷出后在壁面的贴附情况较差, 冷气不能

得到充分利用,同时,由于主流的冲击作用,主流

边界层非常薄, 二次流很容易穿透边界层进入主

流核心区而减弱二次流的冷却效果, 所以对叶片

前缘区进行冷却时, 必须详细地设计几何结构和

冷气量才能达到较好的冷却效果.

2. 1 � 动量比对冷却效率的影响

2. 1. 1 � 动量比对径向平均冷却效率的影响

动量比的大小代表了二次流穿透主流边界层

的能力, 其值越大,穿透能力越强.进入主流核心

区的冷气越多, 冷气的利用率就越小.由于前缘气

膜孔的内外压比较小(大约为 1. 05) ,主流燃气很

容易倒灌入气膜孔内. 避免燃气倒灌的主要途径

是提供偏大的二次流流量,这又导致了前缘位置

的动量比较大, 造成冷气浪费,所以研究动量比变

化对冷却效率的影响对于工程设计非常重要.

从图 3可以看出,随着动量比的增加,在相同

的 x / d 位置,径向平均冷却效率基本呈下降的趋

势.这是由于前缘位置的主流边界层非常薄, 随着

动量比的增加,二次流穿透边界层进入主流核心

区的流量增加,使在壁面附近的冷气量减小, 文献

[ 6]研究了涡轮叶片型面不同区域喷出量(进入主

流核心区的流量)随吹风比的变化, 得到的结论是,

在前缘位置,喷出比要明显地高于其它区域, 也就

是说,前缘位置的冷气量越大,冷气利用率越低.

在前缘柱面上, 动量比为 0. 5和 1时,沿着孔

下游方向,径向平均冷却效率逐渐下降,这是由于

二次流从气膜孔喷出后贴附在壁面上的流量较

大,随着向下游的流动,在壁面附近的二次流逐渐

地被主流稀释,冷气温度逐渐上升;动量比为 2和

4时,沿着孔下游方向, 径向平均冷却效率先增

加,后减少,最大值发生在 x / d= 3 位置, 这是由

于二次流从气膜孔喷出后,冲进主流核心区的流

量较大,进入主流核心区的流量会发生再附着流

动,在再附着点上游,由于二次流向径向的扩散使

径向平均冷却效率表现出上升的趋势.

图 3 � 横向平均气膜冷却效率分布

( p / d= 3, 径向角= 65 , T u= 0. 4% )

F ig . 3 � Spanw ise averaged coo ling

effect iveness distr ibution

图 4� 孔中心下游气膜冷却效率分布

( d r= 1. 0, T u= 0. 4% )

F ig . 4 � Cooling effectiv eness distr ibut ion along film

cooling hole centerline

在 x / d= 10 的位置, 径向平均冷却效率出现

了最小值,这是由于在半圆柱面和平板相接位置

附近发生边界层分离, 二次流在壁面的帖附效果

很差.对圆管附近的流动研究已表明,从滞止线转

过 80 时就已经发生了边界层分离. 在 x / d = 14

的位置,分离流动消失, 径向平均冷却效率有所回
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升.在 x/ d> 14的位置, 二次流逐渐地被主流稀释

使径向平均冷却效率下降.在 x / d= 30的位置,径

向平均冷却效率接近 0, 这个位置应该理解为前缘

单排孔气膜孔冷却时冷气达到的最远距离.

2. 1. 2 � 动量比对孔中心线冷却效率的影响

对比图 3和图 4可以看出,孔中心线的冷却

效率分布规律和径向平均冷却效率分布规律类

似,在数值上, 动量比为 0. 5时, 孔中心线的冷却

效率明显地大于平均冷却效率, 这是由于此时冷

气主要在孔中心线随着主流向前流动, 向径向扩

散的冷气较少. 随着动量比的增加,孔中心线的冷

却效率降低的速度要大于径向平均冷却效率降低

的速度.当动量比为 4时,孔中心线的冷却效率已

经低于径向平均冷却效率.

2. 2 � 密度比对冷却效率的影响

2. 2. 1 � 密度比对平均冷却效率的影响

在实际的发动机中, 冷却工质和主流燃气相

比,压力高, 温度低, 这就造成了冷却工质的密度

高于燃气的密度. 如图 5所示,在低动量比下,密

度比的增加使径向平均冷却效率减少; 在高动量

比下,密度比的增加使径向平均冷却效率增加.这

是由于径向平均冷却效率不仅受到二次流在壁面

的帖服情况影响, 同时也受到二次流向径向扩散

情况的影响. 低动量比下, 二次流的速度非常低,

此时二次流在主流中向径向的扩散效果对径向平

均冷却效率的影响显著,密度比小的二次流扩散

能力较强,二次流在径向的覆盖范围更广,所以径

向平均冷却效率较高.高动量比下,冷气在壁面的

帖服受速度比的影响显著,密度大的二次流气体

速度小,此时二次流在壁面的帖服效果要好,导致

径向平均冷却效率较高.

2. 2. 2 � 密度比对孔中心线冷却效率的影响

如图 6所示,在低湍流度下,密度比的变化对

孔中心线的冷却效率影响较小,在高湍流度下,密

度比的增加使冷却效率略有减小.

图 5 � 密度比对横向平均气膜冷却效率的影响

F ig . 5 � Effect o f density r atio on spanwise averaged coo ling effectiveness

图 6� 密度比对孔中心下游气膜冷却效率的影响

Fig. 6� Effect of densit y r at io on coo ling effect iveness along film coo ling hole
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2. 3 � 湍流度对冷却效率的影响

2. 3. 1 � 湍流度对径向平均冷却效率的影响

如图 7( a)所示, 动量比为 0. 5 时, 湍流度增

加使径向平均冷却效率降低, 这是由于高湍流度

下,主流和二次流的掺混加剧,二次流更容易被稀

释.随着动量比增加,湍流度对径向平均冷却效率

的影响逐渐减少. 图 7( b)给出了动量比为 2时,

湍流度对径向平均冷却效率的影响, 在半圆柱和

平板相接的位置的下游( 6< x / d< 10) , 湍流度的

增加使径向平均冷却效率有所减少, 在前缘和平

板后部,两者非常接近,这是由于随着动量比的增

加,壁面附近的湍流度受主流和二次流掺混影响

加剧,主流来流湍流度对壁面附近的湍流度影响

减弱.

图 7� 湍流度对横向平均气膜冷却效率的影响

Fig . 7 � Effect of turbulence on spanw ise aver aged

coo ling effectiveness

2. 3. 2 � 湍流度对孔中心线冷却效率的影响

从图 8上可以看出, 湍流度的增加使冷却效

率明显地降低. 这是由于湍流度的增加强化了二

次流和主流的掺混, 使二次流更容易被主流所稀

图 8 � 湍流度对孔下游气膜冷却效率的影响

F ig . 8 � Effect o f turbulence on coo ling effectiveness

along film cooling hole

释.而且较高的主流湍流度也强化了二次流的径

向扩散,使二次流更多地从孔中心线向径向扩散,

导致孔中心线上的冷气减少, 所以高湍流度时孔

下游的冷却效率明显地降低.

3 � 结 � 论

本文测量了主流湍流度、二次流和主流密度

比、动量比对前缘气膜冷却效率的影响,得到的主

要结论如下:

( 1) 动量比的增加使径向平均冷却效率和孔

中心线的冷却效率都减小.

( 2) 湍流度的增加使径向平均冷却效率和孔

中心线的冷却效率都减小,孔中心线的冷却效率

减小的尤其明显.

( 3) 低动量比下, 密度比的增加使径向平均

冷却效率增加,高动量比下,密度比的增加使径向

平均冷却效率减小. 密度比对孔中心线的冷却效

率影响较小.

致谢:本项研究在 Rolls�Royce 公司资助下
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