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扩展型面排孔气膜冷却的实验

杨成凤, 张靖周, 陈利强, 吴世勋

(南京航空航天大学 能源与动力学院, 南京 210016)

摘 � � � 要: 设计了三种型面的气膜孔扩展结构, 研究了气膜冷却效率、壁面换热系数及流量系数随吹风比

的变化规律. 研究结果表明,与典型的圆柱形气膜孔相比, 有后向扩展型面的气膜孔具有相对较高的冷却效

率和换热系数, 流量系数略有降低.扩展型面的流向扩展角对冷却效率和换热系数的影响大于侧向扩展角的

影响. 侧向扩展角只在特定吹风比下才对提高气膜的侧向覆盖率、进而提高气膜冷却效率起作用, 它使得位

于二次流出流下游的低压区域范围增大, 流量系数减小.
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Abstract: T hree types of expanded shape f ilm�coo ling ho les w ere designed to study the

change of the f ilm coo ling eff iciency, heat t ransfer co ef ficient at the w all and f low discharg e

coef f icient w ith the blow rat io . T he result show s that : the f ilm cooling ef ficiency and heat

t ransfer co ef ficient of the expanded f ilm coo ling holes are higher than the typical round f ilm

cooling ho les, but the f low discharge coef ficient is low er. T he effect of the st reamw ise ex�
panded ang le on the f ilm cooling ef fectiv eness and heat t ransfer co ef f icient is m ore rem ar ka�
ble than the laterally ang le, w hich expands the area of the low pressure near the edge of the

holes, leading to low er f low dischar ge coef f icient .
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� � 气膜冷却是一种广泛应用于燃气轮机热端部

件热防护的高效冷却方式. 影响气膜冷却效果的

因素众多
[ 1]

,其中气膜孔形状对气膜冷却效率的

影响比较显著,因此长期以来针对气膜孔结构的

优化一直是重要的研究内容. Goldstein 等
[ 2]
对几

种不同几何形状气膜孔的冷却效率进行了测量,

M ichael Gr it sch
[ 3�4]
对扇形气膜孔进行了非常详

细的研究,朱惠人等[ 5]研究了锥形、簸箕形气膜孔

对孔排下游的冷却效率的影响规律. 但由于扩展

孔型面对二次流与主流的相互掺混的影响非常复

杂,针对其结构参数对冷却效果、换热系数甚至是

流动细节的影响的研究还很缺乏,本文对单排气

膜孔后向扩展结构进行了较为系统的实验研究,

研究了扩展孔的两个主要结构参数对壁面的温度

分布均匀性、平均冷却效率、换热系数和流量系数

的影响规律;同时为了更好地揭示其中的一些影

响机制,本文还运用 Fluent 软件对流场进行了三

维数值计算.
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1 � 实验件及实验系统

1. 1 � 实验件

本实验在厚度为 5 mm 的胶木板上加工出与

主流方向夹角为 35�、孔径为 d= 6 m m 的单排气

膜孔,孔间距为 2d.图 1为气膜孔板的实验件图,

后向扩展型面的几何参数分别为:  !型 �= 6�,

�= 0�; ∀ #型 �= 6�, �= 15�; ∃ %型 �= 15�, �=

0�.如图 2所示.

1. 2 � 实验系统

实验系统如图 3所示, 空气由气源(空气压缩

机)进入空气总管道,经过一个控制流量的阀门后

分成两股气流,其中一股由主气流管道进入电加

热器,通过电加热器的加热,使主气流的温度升高

到实验所需温度, 然后进入稳压箱中,在稳压箱的

出口处设有一层致密的金属滤网,从由稳压箱出

来的平稳气流进入到实验段; 另外一股流经二次

流管道成为二次气流, 由位于二次流管道上的浮

子流量计测量出其体积流量,然后流入实验段. 详

细的实验段结构如图 4 所示, 加热膜铺设在实验

板上气膜孔的下游, 实验板采用导热系数相对较

低的胶木板材料加工而成, 为了减少热损失,实验

板与基板之间布置了石棉垫片.在冷却效率实验

中,加热膜不通电; 在换热系数实验中,加热膜通

电加热,并且控制加热电流和电压,以获得壁面上

稳定的等热流密度边界条件.

2 � 实验数据的测量及处理方法

在实验段入口前 20 mm处布置一热电偶测量

主流温度 T & , 在二次流进入气膜孔前 20 mm 处布

置一热电偶测量二次气流温度 T 2 .在实验段外壳开

一红外测量窗口用于测量壁面温度,在测量前需要

对红外热像仪进行标定.本文用铜�鏮铜热电偶对红
外热像仪进行标定, 红外热像仪所测温度 T i 和铜�
鏮铜热电偶所测的温度 T t 之间的拟合关系式为

T t = - 3�969+ 0� 63681T i , 20 ∋ ( T i ( 80 ∋ .

吹风比定义为 M =  2u2 / (  & u & ) , 式中  为

密度, u 为流向速度,下标 & 和 2分别表征主流和

二次流参数. 冷却效率的计算式为 != ( T & -
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T aw ) / ( T & - T 2 ) ,其中 T aw为绝热壁温.

对流换热系数的定义为 h= q/ ( T w -  T )
aw ) , 其

中 T w 是加热后的加热膜温度. 文献[ 1, 6]表明:

若给定气膜冷却的几何结构特征,只要流动相似

参数吹风比或动量比一定, 绝热温比不受壁温和

对流换热的影响.由于做换热系数实验时流动几

何结构没有任何改变, 故在保证吹风比一致的前

提下,可以认为加热前后的绝热温比,即冷却效率

!是不变的, 从而加热后的绝热壁温  T )
aw可以由冷

却效率进行反算得到即:  T )
aw =  T )

& - !(  T)
& -  T )

2 ) ,

从而可以得到对流换热系数.  T )
& 和  T )

2 分别为传

热实验中的主流和二次流温度.

流量系数的定义为

Cd = m2 / mth

式中 m2为实际通过小孔气流流量, mth为相同流

动情况下的理论流量, 根据柏努力方程 m th2 =

A 2 2 2 ( p
*
2 - p 3) . p

*
2 , p 3 , A 2 ,  2 分别为气膜孔

入口二次流的总压、气膜孔出口的静压、气膜孔的

总面积、二次流的密度.

3 � 实验结果及分析

3. 1 � 气膜冷却效率实验

图 5为圆柱形气膜孔气膜冷却效率变化曲

线,图 6至图 8为不同扩展型面的冷却效率变化

曲线, X 向为主流流动方向, 坐标原点在气膜孔

口下游边缘, 可见,有扩展型面的气膜孔的冷却效

率明显提高,并且在气膜孔出流附近区域没有出现

气流分离.在 X/ d> 10以后,冷却效率沿流动方向

逐渐上升,是因为在 5< X / d< 10区域, 气膜在侧

向上并没有覆盖完全, X/ d> 10以后孔和孔之间的

气膜才逐渐∗接壤+,在壁面上形成了一层均匀的气

膜.从图 9所示的不同吹风比下气膜孔出口附近的

图 5 � 冷却效率变化曲线(圆柱形孔)

F ig . 5 � Lat erally averaged film�coo ling

effectiv eness ( Round ho le)

速度场的数值计算结果可以看出:吹风比增大后,

孔口附近的冷流体流动区域显著收缩.

有扩展型面的气膜孔之所以提高了壁面的冷

却效率,主要是因为这种结构降低了气膜孔出口

二次流的动量, 即实际吹风比降低.而且,扩展孔

最大的特点是在孔口附近可以获得很高的冷却效

率.随着吹风比的增大,气膜在紧邻出口处急剧收

缩,致使该区域( X / d< 5)的冷却效率迅速下降,

受上游的影响,下游区域气膜的均匀性也随之降
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图 9 � 气膜出口附近的速度场( !型, 数值模拟)

Fig. 9� Velocity f ield near the ex it of film cooling ho les.

低,冷却效率减小.本文所研究的三种结构气膜孔

的冷却效率均随着吹风比的增大而降低. 从图 10

示出的壁面温度场可以发现, %型的温度最低, 其

次是#型的, 最高是!型的.

图 10� 红外热像仪拍摄的温度场(M= 1. 0)

Fig . 10� T em perat ur e field at w all

图 11至图 14为相同吹风比下扩展孔型面对

气膜冷却效率的影响情况的比较.从四副图上可

知, %型孔较相同吹风比下其他两种结构的气膜
冷却效率提高约 25%~ 30% .主要是因为该结构

降低了气膜出流的动量, 使气膜更好的覆盖在壁

面上,并且贴壁处的二次流也具有比较高的流向

速度.在本文研究范围内,侧向扩展角对提高气膜

的侧向覆盖率、从而提高气膜冷却效率的作用是

比较微弱的, 它只在吹风比为 1. 0时才得以体现,

在其他吹风比时影响不大.

图 15为气膜出流下游壁面上 X / d = 1, 2, 3

三个位置的温度变化曲线. 随着 X / d 的增大, 温

度逐渐上升. 比较 X / d= 1这一位置的温度变化

曲线可以看出: !型曲线的平均振幅约为 3. 27

K, #型的约为 2. 9 K, %型的约为 1. 1 K.这就说

明三种型面沿侧向的温度均匀性是逐渐增强的,

%型的温度沿侧向分布得更为均匀, 从这一点上

看,流向扩展孔 �较侧向扩展孔 �对冷却效率和

壁面温度分布的影响更大、更有利, %型气膜孔的

孔间温度最低.

综上,扩展型面的流向扩展角 �对冷却效率

和壁面温度分布的影响大于侧向扩展角 �, 本文

中的#型和 %型气膜孔具有相近的开孔率, 但是
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由于结构不同, 其影响规律也不同.所以说, 单纯

考虑开孔率对气膜冷却效率的影响具有一定的局

限性,通过改变侧向扩展角 �去改变开孔率,此时

的开孔率可能对气膜冷却效率影响很小, 而通过

改变流向扩展角 �去改变开孔率, 此时开孔率的

影响就相对比较显著了.

3. 2 � 传热实验

当壁面进行气膜冷却时,直接与壁面进行对

流热交换的气流不再是主流, 而是主气流与冷却

气的混合气流,特征温度是该气流的恢复温度 T r

( T r= T aw )
[ 1]

, 在涡轮叶片与混合气流传热过程

中,热流从气流向固体壁面传递, 因此,应尽量减

小该热流密度,即换热系数大对冷却是不利的. 本

实验中采用的是反向热流法, 这样做的目的是保

证整个实验过程中热流均由壁面向气流传递, 得

到的换热系数具有相同的意义,即换热系数越小

对叶片冷却越有利.

在气膜孔下游壁面不同的 X / d 位置上作出

一系列平行线段, 得到相应的线平均换热系数 ,

从而绘制出图 16至图 18所示的无量纲换热系数

随 X / d 的变化曲线, h0 表示只有主流而无二次

流时壁面的对流换热系数, 通过实验测量得到. 从

图上可知,随着吹风比增大, 冷气流量增大, 从而

使壁面换热增强. 随着 X / d 增大, 换热系数逐渐

降低. %型的换热系数相对最大, !型次之, #型
最小.而 #型在吹风比为 0. 53时具有比较高的换

热系数,主要是因为下游冷气覆盖面积相对较高.

在相同吹风比下, #型由于二次流出口动量相对

较低,所以换热系数较小,而 %型由于流向扩展角
的作用使贴壁流体的流速较高, 从而换热最强, 与

!型相比,换热系数约提高 30%~ 40% .

图 16� 吹风比对换热系数的影响(�= 6�,�= 0�)

Fig. 16� Effect of t he blow ratio on the

heat transfer coefficient(�= 6�,�= 0�)

3. 3 � 流量系数实验

图 19为不同扩展孔的流量系数随二次流入

口雷诺数的变化曲线. 雷诺数定义为 Re= u2 d/∀,

u2 为二次流入口速度, d 为气膜孔直径. 由图可

知,随着二次流入口雷诺数增大,流量系数逐渐增
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大.这是因为:随着雷诺数的增加, 气膜孔出流的

二次流流速增大,这一方面使得气膜孔内摩擦损

失的影响相对较小, 另一方面削弱了主流引起的

堵塞效应.在同一冷气入口雷诺数下, 与文献[ 7]

中的无扩展型面圆柱形气膜孔的流量系数相比,

两个扩展孔结构的流量系数有所减小, 但减小幅

度不大,约为 5%.通过比较两个扩展孔的流量系

数可知:侧向扩展角 �使流量系数降低约 2. 5% .

主要是因为: 扩展角 �使位于气膜出流下游的低

压区域范围增大, 流动损失增加, 流量系数减小.

图 20所示为通过数值模拟得到的二次流出口静

压分布,压力标尺显示的是表压, 单位 Pa,绝对压

力= 表压+ 101 325 Pa.从图中可以看到:侧向扩

展角 �使上述低压区域扩大.

4 � 结 � 论

本文对三种扩展气膜孔结构的气膜冷却效

率、换热系数和流量系数开展了实验研究, 并与典

型的圆柱型倾斜气膜孔进行了比较, 主要得到了

以下结论:

1) 气膜孔后向扩展结构由于降低了气膜孔

出口二次流的射流动量, 故具有比较高的冷却效

率,在下游很远处仍然保持着较高的冷却效率. 随

着吹风比增大,冷却效率降低.侧向扩展角度对提

高气膜的侧向覆盖率、从而提高气膜冷却效率的

作用只在特定的吹风比下才得以体现.

2) 扩展型面的流向扩展角 �对冷却效率、换

热系数和壁面温度分布的影响大于侧向扩展角

�,随着流向扩展角增大冷却效率和换热系数均

显著增大.

3) 有扩展型面的气膜孔的流量系数随着二

次流入口雷诺数的增大而增大.侧向扩展角使得

位于气膜出流下游的低压区域范围增大, 流动损

失增加,流量系数减小约 2. 5% .
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