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摘 � � � 要: 在高温热风洞中,应用红外热像系统对三个具有真实燃气轮机尺度的层板结构进行了冷却特

性实验研究.为了描述冲击、对流及导热的综合作用,采用数字图像信号运算技术,直接获得描述冷却前后层

板高温表面二维温差分布.通过比较三种层板结构综合冷却效率, 详细讨论了绕流柱数目及直径、气膜孔角

度、主流雷诺数和努塞尔数对层板冷却效率的影响.

关 � 键 � 词: 层板结构; 冷却特性; 红外热像技术; 绕流柱; 气膜孔

中图分类号: V231. 1 � � � � � 文献标识码: A

收稿日期: 2008�10�08; 修订日期: 2009�03�31

基金项目:国家自然科学基金( 90305006, A10772175) ; 国家安全基础研究 973项目子课题

作者简介:吕锡嘉( 1983- ) ,男,安微合肥人,硕士生,从事传热传质实验技术研究.

Experimental investigation on cooling performance of laminated

configuration using infrared thermal imaging technique
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Abstract: To invest ig ate the geometrical performance o f laminated f ilm coo ling conf igu�
r at ions, the surface temper ature dist ribut ions o f three different specimens w ith t rue size of

gas turbine components w ere measured by an inf rared thermal imag ing system . Experiments

w ere carried out in the hot gas w ind tunnel of University of Science and Technolog y of China

( UST C) . To describe the overall cooling ef fect cont ributed by coolant impingement , heat

conduction and convect ion, an alg orithm o f digital imag ing signal w as used, and the tw o�di�
mensional temperatur e drops f rom initial w all to cooled w all w ere direct ly obtained. T hrough

comparisons of the cooling performance of these three specimens, the effects of the number

and diameter o f columnar r ibs, the angle of film holes, the Reyno lds number and Nusselt

number of free str eam on the overall coo ling effect iveness w ere discussed.

Key words: laminated configur at ion; coo ling performance;

inf rared thermal imag ing technique; columnar ribs; f ilm hole

� � 增加透平进气温度是提高发动机推力和效率
的重要措施,但是进气温度的增加同时受到高温

部件材料允许温度及发动机使用寿命的限制, 因

此亟需发展先进的冷却技术. 双层多孔板冷却结
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构综合了肋片(绕流柱)强化换热、冲击热对流和

高温表面气膜冷却的特点,受到燃气透平研究者

和设计者的高度重视.

文献[ 1]利用远红外热像技术,对两种形式绕

流柱层板结构进行了实验研究,分析了雷诺数、气

膜孔角度及孔间距对冷却效率的影响.文献[ 2�3]
应用窄带液晶测试技术,研究了层板内部通道强

化换热特性,并对不同几何结构的层板进行了数

值模拟和优化分析. 文献[ 4]利用远红外热像技

术, 实验研究了主流与冷却流的速度比、温度比、

进气孔角度、孔间距等因素对膜冷却效率的影响.

文献[ 5]利用热电偶阵,测量了吹风比对层板冷却

效果的影响,并研究了冷却效率沿中轴线顺气流

方向的变化规律.在这些实验方法中,远红外热像

数字信号可以直接被处理,从而获得层板冷却效

率.文献[ 6�7]详细分析了影响红外热像测量精像
技术有一定的优越性.与热电偶阵测量相比, 它是

非接触测量;与液晶热像法相比,它可以通过数字

图像处理技术, 分析各种影响因素,给出具体校正

方法.文献[ 8]运用红外热像技术, 研究了不同绕

流柱结构层板的冷却特性.

通常,燃气轮机冷却部件承受的压力和温度

远远高于实验室能够提供的环境. 尽管如此, 准确

的热风洞实验还是非常有意义的, 它可以为验证

数学模型和数值计算方法提供依据, 而可靠的数

值模拟技术又是当今层板结构设计的重要工具.

文献[ 9]介绍了远红外热像技术的数据处理和测

量误差校正方法.本文利用文献[ 9]确认的测量方

法,在其基础上实验研究三种不同结构的层板冷

却特性,着重分析了绕流柱数量和直径、气膜孔

角度, 主流雷诺数和努塞尔数对层板冷却效率

的影响,并对不同结构层板的平均换热特性给

出定量比较. 本文目的是为深入理解层板结构

设计中的细节问题, 并为下一步数值研究层板

流、固、热耦合数学模型和计算方法提供可靠的

验证数据源.

1 � 实验设备及实验件

实验在如图 1所示热风洞中进行.压缩空气

经过数字式质量流量控制系统进入风洞后,被电

热阻丝加热,由数字式温控器设定温度,最高温度

可达到 1350 � ,控制精度为  1K. 整个实验段内

壁为矩形 ( 50 mm ! 40mm)刚玉管结构, 外部由
100mm 厚的保温材料隔热,实验段中部安装矩形

蓝宝石视窗,在相应的远红外波长范围内的透射

率可达到 60%以上.层板表面温度测量使用的红

外热像系统是 N ECT H 5104R, 工作波长范围在

3~ 5. 3�m,温度分辨率为 0. 1 K, 测量精度可达

 1. 0%RFS.冷却气注射系统由空气过滤器、数

字式质量流量控制器及高压气储存罐组成.

为了接近真实层板结构导热特性,实验件的

高温盖板和绕流柱为一体化结构, 该结构由数控

铣床加工而成,材料为 45 号钢. 为了减小红外测

量误差,对铣件进行发黑处理,使其发射率接近黑

体.本实验所测 3 个实验件具有相同的外观尺寸

87. 6mm ! 34. 9mm ! 2. 8mm、气膜孔总数 55个、

直径为 0. 5 mm、孔间距 8 mm、圆形绕流柱高

1. 6mm, 见图 2. 但是高温盖板上的绕流柱数目、

直径及气膜孔角度不同, 其差别由图 3及表 1给

出. 3个实验件共用同一块基板和冷气注射系统.

基板上开有 40个直径 0. 8mm 的冲击孔, 成中心

对称分布,孔间距为 8mm .

图 1 � 热风洞结构

F ig� 1� Configuration of hot g as wind tunnel
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表 1 � 三种试验件结构的区别

Table 1 � Summary of test specimen geometry

序号
气膜孔

角度/ (∀)
绕流柱

直径/ mm

绕流柱

间距/ mm

进气孔数#
绕流柱数#
气膜孔数

1 90 0. 8 4 1# 4# 1

2 45 1. 2 4 1# 4# 1

3 90 1. 2 2. 8 1# 8# 1

2 � 实验过程、误差分析及数据处理

在红外热像仪进行温度采集时,需考虑实验

件表面发射率、气密性、风洞运行的稳定性、测量

表面到镜头之间的气流吸收率、风洞外部环境辐

射率及环境壁面热辐射率等的影响.

实验前,对实验件进行发黑处理以接近黑体,

对实验件冷气腔进行水下检验以确保密气密性.

实验过程中,热风洞中主流质量流量及温度由两

套数字式控制系统给定, 当主流热电偶示值在 3

min内波动幅度小于  1K表示热风洞运行状态达

到稳态.

在很多气膜冷却特性实验研究文献中, 冷却

效率由主流温度 T ∃ 、冷气进口温度 T c 及绝热壁

面温度 T aw定义

�= ( T ∃ - T aw ) / ( T ∃ - T c ) ( 1)

但在与远红外热像实验技术相关的文献[ 1]中,绝

热壁面温度被冷却后的真实壁面温度 T cw代替

�= ( T ∃ - T cw ) / ( T ∃ - T c ) ( 2)

T cw反应了高温表面受到气膜覆盖、结构导热及冷

却气流冲击的综合作用.但是这种冷却效率定义

不能反应高温表面冷却前后局部温度差别.文献

[ 6�7, 9]详细讨论了远红外视窗透射率、实验环境
及被测表面发射率等对测量结果的影响,并使用

建议采用如下冷却效率定义:

�= ( T iw- T cw ) / ( T ∃ - T c ) ( 3)

其中 T iw是初始时刻(即: 无冷却介质注入时)表

面温度分布,这是个二维的函数.这个定义式除了

可以反应二维表面冷却前后局部综合效应外, 根

据文献[ 6]证明,环境对两次红外热像系统温度场

测量( T iw和 T cw )的影响几乎是一样的, 因此在计

算 �时, T iw与 T cw的差值可以把环境影响降低到

忽略不计的程度.

文献[ 9]用高精度数字式热电偶与红外热像

的测量数据进行比较,给出校正曲线,用线性关系

拟合测量数据,其误差小于 1%.

为了量化层板换热强度, 可以用主流经过层

板后的上下游平均温差及冷气进出平均温差确定

层板的平均传热系数.将冷气腔做绝热处理,参考

文献[ 5]计算方法, 认为主流放热量 Q ∃ 等于冷气

流吸热量 Q c.

Q ∃ = A T ∃ - T cw

Qc= M ccp T co- T c

即

A T ∃ - T cw = M c cp T co- T c

其中 T co和 T c 为冷气出口和进口处的温度, T c 和

T ∃ 由热电偶测量, T co和 T cw由红外热像系统测量

并取平均值.由测量数据可得平均表面传热系数

 =
M ccp T co- T c

A T ∃ - T cw
( 4)
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及努塞尔数 N u.

3 � 实验结果及分析

3. 1 � 不同层板结构冷却效率的比较

控制主流温度和流量, 保持实验段温度为

350 � 、基于实验通道尺寸的主流雷诺数为 1 962.

控制冷气流流量, 保持基于气膜孔直径的冷却流

雷诺数为 663. 从冷却前后红外热像数据块中取

255 ! 101个有效像素, 运用红外热像系统自带软

件可得到 T iw与 T cw的温差值分布,如图 4所示.

图 4� 不同层板表面温降图

Fig. 4� Temperatur e dr op distr ibution of

differ ent specimens

由图 4 可见: %高温表面温降值从左到右呈

增加趋势,这是由于主流方向从左向右带动气膜

孔出流从左向右运动, 冷气的累积作用使得右边

冷却效率高于左边; & 板面下方的温降值比上方

大,这是由于重力作用使得高密度冷气下沉, 因此

下方的冷却效率高于上方; ∋ 与 1和 3号板相比,

2号板冷气下沉的相对幅度较小, 这是由于 2号

板的 45∀角气膜孔使得冷气没有直接进入主流,

而是沿着板面向下游移动一段距离后, 才受重力

影响向下移动.除去层板左右边界效应,将图 4中

数据沿纵坐标轴方向取平均, 可得平均降温分布,

如图 5所示.

图 5� 不同层板平均降温图

F ig. 5� Averaging temperature drop of differ ent specimens

由图 5 可见, 2 号板平均冷却效率最高, 3号

板次之, 1号板冷却效率最差, 为了详细解释这种

现象,我们将取局部放大的热像图来分析.

3. 2 � 同一层板冷却前后温度分布的比较

由于周期性和对称性, 仅需展示 2号板中半

个气膜孔对应的区域.从无冷却热像中取 33 ! 16
个具有代表意义的像素, 将之放大如图 6.

图 6 � 2 号板无冷却局部放大热像

Fig . 6 � Enlarg ed image 2nd specimen without

coo lant injection

图 6中圆形为绕流柱位置, 上边的半圆形为

气膜孔位置.由图可见: % 当没有冷气注入时,表

面温度分布是一个二维函数, 因此有必要用定义

式( 3)描述冷却效果; & 图中左侧温度高于右侧,
这是因为主流从左向右运动; ∋ 图像上方中部的

气膜孔温度高于周围温度,这是因为当没有冷却

流注入时,小孔具有空腔效应所表现的理想黑体

性质,发射率高于周围,因此红外测量出的温度略

高于周围; (在图像中部的绕流柱区域可见热传

导效果, 即:左边的绕流柱把高温影响区向扩张,

而右边的绕流柱把低温影响区向左扩张.
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图 7为控制主流温度在 350 � 、主流雷诺数

为1962、冷却流雷诺数为 663时, 2号板局部放大

热像,图下方 2个四分之一圆为冲击孔位置. 由图

可见: %气膜孔处温度最低,且这种冷气膜有向下

游延伸的趋势; &由于冷却气流的冲击作用, 热像
的左、右下角温度明显低于左、右上角; ∋ 绕流柱

的热传导作用似乎并不明显.

图 7 � 2 号板冷却后局部放大热像

F ig . 7 � Enlarg ed image of 2nd specimen w ith

coolant injection

3. 3 � 不同气膜孔角度及绕流柱直径的比较

图 8展示了当主流温度为 350 � 、雷诺数为

1962、且冷气流雷诺数为 663时, 1号板局部放大

热像.与图 7相比可发现: %由于 1号板气膜孔垂

直于主流,冷气膜几乎没有向右延伸,相反由于重

力作用,冷气膜明显向下运动; &由于绕流柱直径

的减小及气膜孔角度的改变, 冷气在层板内通道

的流阻降低,因此冷气冲击作用和对流作用大幅

度减小.这些因素的综合作用导致 1 号板冷却效

果远低于 2号板.

图 8 � 1 号板冷却后局部放大热像

Fig . 8 � Enlarg ed image of 1st specimen w ith

coo lant injection

3. 4 � 不同绕流柱直径及数目的比较

图 9为当控制主流温度在 350 � 、雷诺数为

1962、冷却流雷诺数为 663时, 3号板的局部放大

热像. 1, 3号板气膜孔均为直角, 但是与图 8相比

可见:由于绕流柱直径和数量的增加,明显加大了

换热面积, 整块板温度更加均匀, 冷却效果有所

增强.

图 9 � 3 号板冷却后局部放大图

F ig. 9� Enlar ged image of 3rd specimen w ith

coo lant injection

3. 5 � 主流雷诺数和努塞尔数对冷却效率的影响

为了定量描述层板换热特性, 本文比较了上

述三种结构层板主流雷诺数和努塞尔数对冷却效

率的影响.将冷气腔做绝热处理,用控制系统改变

主流流量和温度,保持冷气流量 0. 019 kg/ min不

变,分别用热电偶和红外热像系统测量主流上下

游、冷气进口及试验件高温表面温度. 用式( 3)计

算总冷却效率后取平均, 用式( 4)计算传热系数,

由此可得出雷诺数 Re、努塞尔数 N u与平均冷却

效率的关系,如图 10及图 11.

图 10 � Re 与冷却效率关系

F ig . 10� Relationship of coo ling effect iveness w ith Re

由图可见:随着主流雷诺数的增大,冷却效率

降低.这是因为高温主流雷诺数的增大,导致主流

与层板表面的对流换热能力增强, 因此在一定程

度上减弱了冷气对层板作用. 随着主流努塞尔数
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图 11� N u 与冷却效率关系

F ig . 11 � Relationship of coo ling effectiv eness w ith Nu

的增大,冷却效率降低.这是由于对流传热系数增

大,使得高温主流对层板加热能力增强,所以减弱

了冷气对层板的作用. 对此实验数据进行指数拟

合,可得出定量比较: 3号层板对应拟合公式的系

数和指数绝对值都最大,因而主流的雷诺数和努

塞尔数对其冷却效率影响最大.

4 � 结 � 论

通过上述试验及分析,可得以下结论:

1) 气膜孔倾角可以大幅度提高层板冷却效

率,同时减弱冷气下沉的趋势;

2) 在相同主流雷诺数下,绕流柱数量及直径

的增加有改进冷却效果的作用, 但是没有气膜孔

倾角作用显著;

3) 随着主流雷诺数和努塞尔数的增大, 层板

的平均冷却效率降低,对于绕流柱数量多,直径大

的层板影响尤为显著.
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