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利用横向槽改善气膜冷却效率的实验
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摘 � � � 要: 为了获得横向槽对气膜冷却效率的影响规律, 分别对气膜孔出口全开槽、上游开槽和不开槽三

种气膜冷却结构形式的平板实验模型进行了实验研究, 获得了带横向槽气膜冷却结构的冷却效率随吹风比

的变化规律和开槽形式对冷却效率的影响规律, 以揭示横向槽改善气膜冷却效率的机理. 研究表明: 在横向

槽的作用下,冷却射流向主流的垂直扩散受到抑制, 二次流在流出横向槽后能更好的贴覆绝热壁面, 提高了

气膜冷却效率,并且在气膜孔出口处开槽, 对提高气膜孔下游的平均冷却效率有较大的作用, 上游开槽结构

的下游平均冷却效率高于全开槽和不开槽结构的平均冷却效率.
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Abstract: To invest igate the inf luence o f t ransverse slo ts on f ilm cooling effect iv eness,

an experimental study w as employed w ith thr ee different film cooling experimental plates in

several r at ios, tw o of w hich have dif ferent t ransverse slots. And the dist ribut ions w ere com�
pared w ith the baseline holes� to reveal the good effects o f the tr ansverse slots on the f ilm

coo ling performance. T he r esults show that , the penet ration of the f ilm secondary f low into

the cross flow is suppressed under the action of the t ransverse slots, so the f ilm effect iveness

is higher w ith bet ter co verage on the hot side. A nd SCASE 2 o f sloped downstr eam slot out�
perfo rms the other cases w ith respect to the cooling ef fectiveness.

Key words: film cooling; t ransver se slots; f low and heat t ransfer;
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� � 先进冷却技术一直是航空发动机热端部件的

关键技术之一, 并且随着发动机推质比和综合性

能的提高而显得越来越重要. 气膜冷却技术是对

燃气涡轮发动机的火焰筒壁面和涡轮叶片等高温

部件进行冷却保护的重要技术.

改进气膜孔的结构可以显著地提高气膜冷却

效率,因此国内外针对气膜孔结构的优化进行了

大量的研究
[ 1�6]

. 美国路易斯安那州立大学的

Lu Y P , Nasir H , Ekkad S V
[ 7�8]
等人对带横向槽

的气膜冷却结构进行了实验研究和数值模拟, 但
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在国内还未检索到这方面研究的公开文献.本文

分别针对气膜孔出口全开槽、上游开槽和不开槽

的三种冷却结构形式在吹风比 M 分别为 0� 43,
0� 76, 1� 03和 1� 51 下对其冷却效率进行了实验
研究,获得了横向槽对气膜冷却效率的影响规律,

验证了这种改型冷却结构形式在一定条件下改善

气膜冷却效率的可行性.

冷却效率 �可由下式计算
[ 9]
:

�=
T g- T w

T g- T c
( 1)

式中 T g 为燃气 (主流)温度; T w 为热侧壁温; T c

为冷气(次流)温度.

1 � 实验系统及参数

实验所需的气流由 1台流量为 42� 8m3 / min、

压力为8� 1 � 105 Pa (表压)的螺杆式空气压缩机

提供,空压机压缩后的空气经储气罐和稳流段后

分成两股气流, 一股气流直接接入实验段的冷却

通道,一股气流经火焰筒燃烧加热后进入实验段

的主流通道.冷却通道内的冷却气流经平板实验

件中的气膜孔进入主流通道, 在平板实验件的热

侧面形成气膜, 将平板热侧壁面与主流燃气隔开,

一方面对壁面进行隔热保护, 另一方面将主流燃

气的辐射热量不断带走.

本实验使用孔板流量计对空气流量进行测

量,孔板前后压差通过压差变送器测量,孔板流量

计前部安装有热电偶和压力传感器, 用于测量被

测气体的温度和压力, 然后根据孔板流量计的几

何尺寸和压差即可计算出通过流量计的气体流量

大小.流量通过下式来计算:

W a= � A 2!( ∀p ) ( 2)

式中 �为孔板流量系数;  为气体膨胀系数; A 为

孔板开孔面积; !为孔板前的气流密度; ∀p 为孔

板前后压差.

实验件的内外壁温测量采用点焊在表面的热

电偶进行测量, 管路内的气流温度测量采用长度

L= 350mm 的铠装镍铬�镍硅热电偶来测量. 燃油

流量使用齿轮流量计来测量.

在实验的过程中, 主流燃气的平均温度控制

在 780K,冷却气流温度为 283~ 285K.

实验件的三种结构分别为: 气膜孔出口全开

槽、气膜孔出口上游开槽和气膜孔出口不开槽,其

结构形式如图 1所示.图中斜孔为圆柱形孔, 斜孔

倾斜角(孔中心线与主流方向的夹角)为 35 , 槽

宽与孔径比为 3� 5, 槽深度与孔径比为 0� 75.
SCASE 1 为气膜孔出口全开槽的冷却结构,

SCASE 2为气膜孔出口上游开槽的冷却结构,

SCASE 3为气膜孔出口不开槽的冷却结构,其结

果用来与气膜孔出口带横向槽的冷却结构进行对

比分析.实验的三种冷却结构均为三孔的平板模

型,孔间距为 3d, 两侧孔为中间的孔提供周期性

边界条件.点焊热电偶的平板实验件照片如图 2

所示,其中图 2( a)是全开槽的 SCASE 1模型,图

2( b)是不开槽的 SCASE 3模型,实验件上共布置

了两排热电偶, 每排 9 个测点( B1 ~ B9 ) , 其中有

一排布置在中间气膜孔下游的中心线上,另一排

布置在 2个气膜孔的中间位置.

2 � 实验结果与分析

从公开发表的文献看来, 目前国内对传热传

质试验研究以在低温低速的换热风洞内进行的居

多,研究的壁面多为绝热壁面.本实验的主要特点

是与航空发动机的真实工作条件较为接近,热流

温度和速度较高,壁面为非绝热壁面.

292



� 第 2 期 陈 � 鑫等:利用横向槽改善气膜冷却效率的实验

实验研究的主要内容是: 在不同的吹风比条

件下,研究在气膜孔出口处开槽对提高气膜孔下

游冷却效率的影响规律.实验件表面沿流向共有

两条测量线,如图 2所示,相邻两个气膜孔中间有

一条,所测得的壁面温度使用式( 1)计算出冷却效

率,用 �1 表示;中间气膜孔的中心线上有一条,所

测得的壁面温度使用式( 1)计算出冷却效率, 用

�2 表示,壁面的总平均冷却效率计算公式为

�= (�1+ �2) / 2 ( 3)

表 1给出了吹风比为 1� 03时,热电偶测量所

得的 SCASE 3 结构气膜孔中心线的温度分布.

B1~ B8沿中心线等距分布, 各点间距 2 cm, B8 ~

B9 间距离 3cm.由表 1可知,气膜孔出口处, 实验

件的壁面温度较低, 随着距离气膜孔出口的距离

逐渐增大,壁面温度逐渐升高.

表 1 � 吹风比M= 1� 03 时, SCASE 3 结构气膜孔下游

中心线温度分布

Table 1 � Film hole downstream centerline temperature

distribution of SCASE 3 (M= 1� 03)

测点

B1

B2

B3

B4

B5

温度/ K

379

430

462

518

530

测点

B6

B7

B8

B9

温度/ K

566

553

574

� 602

图3给出了吹风比为 0� 43时三种冷却结构的
冷却效率 �随无量纲距离 X / d 的变化规律. 总体

看来,气膜孔下游的平均冷却效率随着距气膜孔出

口距离的增大而减小,这是因为在气膜孔出口处,

冷流流出气膜孔后,在固体壁面上形成冷却气膜,

将壁面与主流燃气隔开,同时冷流在反向涡对作用

下与主流进行掺混,在气膜孔出口处, 主流与冷流

的掺混作用较弱, 所以冷流对壁面的保护作用较

强,此处壁面温度较低;随着 X / d的增大, 主、次流

之间的掺混作用增强, 使得冷流的温度不断的上

升,冷流对壁面的冷却作用变弱,同时冷却效率也

有所下降.由图 3还可得知,三种结构的平均冷却

效率差别不大,上游开槽的 SCASE 2结构的平均

冷却效率始终较高, 在 X / d < 8 处, 全开槽的

SCASE 1结构的平均冷却效率最小; 当X / D> 10

时,不开槽的 SCASE 3结构的平均冷却效率最小.

图 4给出了吹风比为 0� 76时三种冷却结构

图 3� 吹风比 M= 0� 43 时,气膜孔下游

平均冷却效率沿流向的分布

F ig . 3 � Spanw ise averaged film coo ling effectiveness

distribution in f low direction ( M= 0� 43)

的冷却效率 �随无量纲距离 X / d 的变化规律.此

时三种结构的冷却效率分布与吹风比为 0� 43时
的相比相对发散. 总体看来, 上游开槽的 SCASE

2结构的冷却效率要大于其他两种结构的冷却效

率,在 X / d > 6� 8 处, 不开槽的 SCASE 3结构的

平均冷却效率最低.

图 4� 吹风比 M= 0� 76 时,气膜孔下游

平均冷却效率沿流向的分布

F ig . 4 � Spanw ise averaged film coo ling effectiveness

distribution in f low direction ( M= 0� 76)

当吹风比为 1� 03时,气膜孔下游冷却效率沿

流向的分布如图 5所示.此时上游开槽 SCASE 2

结构的优越性得到了一定程度的体现, 在气膜孔

下游始终具有较高的平均冷却效率, 不开槽的

SCASE 3结构的平均冷却效率始终最小, 全开槽

SCASE 1结构的平均冷却效率介于 SCASE 2结

构和 SCASE 3结构之间.

当吹风比为 1� 51时,气膜孔下游冷却效率沿

流向的分布如图 6所示. 在此吹风比下,三种冷却
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图 5� 吹风比 M= 1� 03 时,气膜孔下游

平均冷却效率沿流向的分布

F ig . 5 � Spanwise averaged film coo ling effectiveness

distribution in flow direction ( M= 1� 03)

结构的下游平均冷却效率沿流向的分布规律与吹

风比为 1� 03 时较为相似, 上游开槽的 SCA SE 2

结构的平均冷却效率始终最高,不开槽的 SCASE

3结构下游的平均冷却效率最低.

图 6� 吹风比 M= 1� 51 时,气膜孔下游平均冷却效率

沿流向的分布

F ig . 6 � Spanwise averaged film coo ling effectiveness

distribution in flow direction ( M= 1� 51)

在吹风比为0� 43, 0� 76, 1� 03和 1� 51下,通

过对三种冷却结构实验数据的分析可以得出, 在

气膜孔出口处开槽, 对提高气膜孔下游的平均冷

却效率有较大作用. 在低吹风比下,三种结构的平

均冷却效率区别不大,但 SCASE 2结构的下游平

均冷却效率稍高于其他结构的平均冷却效率; 当

吹风比大于 1� 0 时, 三种冷却结构的平均冷却效

率差别较大,上游开槽的 SCASE 2结构的优越性

得到了充分的体现, 其气膜孔下游的平均冷却效

率明显大于其他两种结构的冷却效率, SCASE 3

结构的平均冷却效率始终最低.

3 � 结 � 论

1) 低吹风比条件下,上游开槽结构的气膜孔

下游平均冷却效率高于不开槽结构和全开槽结构

的平均冷却效率. 当吹风比为 0� 43 时, 上游开槽

结构的平均冷却效率比不开槽结构的平均冷却效

率提高了 7% .

2) 高吹风比条件下,开槽对提高气膜孔下游

冷却效率的作用更为明显. 当吹风比为 1� 51时,

上游开槽结构的平均冷却效率比不开槽结构的平

均冷却效率提高了 22%.
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