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叶片前缘圆柱形孔和扩张形孔气膜冷却
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摘 � � � 要: 采用考虑曲率影响的瞬态液晶测量技术测量了叶片前缘扩张形孔和圆柱形孔的气膜冷却特

性, 分析了不同孔形在不同平均吹风比下气膜冷却效率的局部分布特征及定量变化关系,结果表明 : � 与圆

柱形孔相比, 扩张形孔射流的覆盖面更大, 主要覆盖区域的偏移角度更小; � 圆柱形孔的平均冷却效率在不

同测量区域内均随平均吹风比的增加先升高后下降, 扩张形孔的平均冷却效率在孔排间区域随平均吹风比

的增加单调升高, 在第二排孔后区域各平均吹风比下基本一致; � 在实验范围内, 扩张形孔的展向平均冷却

效率较高.
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Experimental research on film cooling characteristics of cylindrical hole

and expanding hole on the leading edge
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Abstract: Film cooling characterist ics o f expanding hole and cylindrical ho le on the lead�
ing edge w ere measured using a t ransient liquid crystal measur ement technique considering

the inf luence o f curvature. Local dist ribut ion character ist ics and quant itat ive relat ionships o f

dif ferent holes� film cooling effect iveness w er e analyzed under differ ent aver age blow ing rati�
os. The results show that : ( 1) As compared w ith the cy lindrical hole, the expanding hole jet

has a larger coverage, the offset angle o f the main coverage area is smaller. ( 2) In dif ferent

test reg ions, the average cooling effect iveness of cylindrical hole rises f irst ly and then decrea�
ses w ith incr easing average blow ing rat io. In the r eg ion betw een the first and second row o f

holes, the average cooling effect iveness of expanding ho le monotonously increases w ith aver�
age blow ing rat io. In the downst ream reg ion af ter the second�row holes, the average cooling

effect iveness of expanding hole is basically the same under all av erage blow ing rat io s.

( 3) Within the experimental range, the laterally averaged effect iveness of expanding ho le is

much larger than that of cy lindrical hole.
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� � 涡轮叶片是航空发动机中的高温部件之一,

必须对其采取有效的冷却措施才能保证发动机的

正常工作.叶片前缘区域由于直接受到燃烧室高

温燃气的冲击,往往是叶片热负荷最大的区域, 是

涡轮叶片上需要加以保护的重点部位,因此,针对

叶片前缘气膜冷却特性的研究一直是高温部件冷

却技术研究中的热点之一. 文献[ 1]研究了前缘有

三排圆柱形孔的气膜冷却效率,结果表明在孔排

区域及孔排区域下游, 冷却效率随吹风比的增加

呈逐渐下降趋势; 文献[ 2�5]研究了前缘有两排孔
的气膜冷却情况下的传热系数和冷却效率, 结果

表明二次流流量和湍流度的增加都使冷却效率减

小、传热系数增加;文献[ 6]测量了不同主流湍流

度、二次流和主流密度比及动量比下叶片前缘有

一排气膜孔的冷却效率, 结果表明湍流度和动量

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, 密度比对孔中心线的冷却效率影响

较小;文献[ 7]对静叶前缘气膜冷却特性进行了数

值模拟研究, 分析了原始设计的计算结果, 并给出

了针对静叶前缘气膜冷却结构的两种改进设计,

得到的计算结果与原始设计相比,获得了较好的

冷气覆盖效果;文献[ 8]对具有双排气膜孔的涡轮

叶片前缘进行了气膜冷却数值模拟, 结果表明不

同的吹风比下,冷却效率沿流向的分布都是非线

性的;文献[ 9]实验研究了五种不同孔形在前缘上

的气膜冷却特性,结果表明扩张形孔的冷却特性

显著地好于圆柱形孔; 文献[ 10]利用实验对比研

究了前缘带三排圆柱形孔和展向扩张形孔的气膜

冷却特性,结果表明展向扩张形孔极大地改善了

冷却特性;文献[ 11]实验研究了复合角度对叶片

前缘气膜冷却特性的影响, 结果表明在气膜孔倾

角一定的情况下,复合角射流可以提高气膜冷却

效率;文献[ 12]实验研究了叶片前缘三种不同孔

形的气膜冷却特性, 结果表明圆锥形孔的展向平

均气膜冷却效率最高. 上述有关文献研究的气膜

孔直径与前缘曲率直径之比 d/ D 大都小于 0. 06.

本文主要针对陆用燃气轮机的叶片前缘气膜冷却

特性进行研究, 其 d/ D 在 0. 075 左右. 这种叶片

结构可能会对气膜冷却效率产生影响. 本文采用

考虑曲率影响的瞬态液晶测量技术, 得到了细致

的、全表面的圆柱形孔和扩张形孔的冷却特性. 实

验结果对涡轮叶片前缘冷却结构详细设计及分析

有较大的参考价值.

1 � 实验装置与测试方法

1. 1 � 实验装置

� � 实验在如图 1 所示的系统中完成. 主流由离

心风机提供, 经气罐、阀门、稳定段、收缩段、金属

网快速加热器、二次收缩段后进入实验测量段. 实

验时主流的速度和温度由布置在实验段通道中的

皮托管和热电偶测得. 二次流仍由离心风机提供,

经气罐、流量计、加热器、二次流腔、实验模型进入

实验测量段.二次流温度由布置在二次流腔中的

热电偶测得,各气膜孔入口速度和流量根据流量

计测得的总流量和气膜孔的入口面积计算得到.

本实验所用流量计的测量精度为 2. 5级.

图 1 � 实验系统图

F ig . 1 � Sketch of exper iment system

实验件及测量区域如图 2所示, 本实验件由

两个半径为 R= 20mm 的半圆柱面和长度为 90

mm的平板组成, 其高度为 100mm ,由有机玻璃

制造而成.在模拟叶片前缘的半圆柱面上开有三

排气膜孔,第一排孔位于前缘驻点线上, 孔数为 5

个,第二、三排孔位于前缘驻点线 � 30�位置处各

有一排气膜孔, 孔数都为 6个, 各排孔由同一个

二次流腔供气, 各气膜孔的孔径 d 都相等为 3

mm,孔间距 p= 6d ,孔轴线在高度方向上与表面

的夹角为30�,与表面上气流的夹角为90�.图 2中

的阴影部分即为实验测量区域,其中圆柱形孔测

量的展向范围为( - 8d, 8d ) , 扩张形孔测量的展

向范围为(- 7d, 7d) , 两孔形测量的流向范围都

是(0, 8. 5d) . 孔形参见图 3, 图中箭头方向表示

冷气进气方向.

1. 2 � 测量原理

� � 采用瞬态传热测量技术测量叶片前缘的冷却

效率和传热系数. 瞬态传热测量是指:在流场已达
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图 2 � 实验件及测量区域示意图

F ig. 2� Sketch of tested r egion and experimental model

图 3 � 孔形图

F ig . 3 � Configurat ions of the tested film coo ling ho les

稳定,但温度场还未稳定的条件下通过测量实验

件表面温度的变化以及主流、二次流温度的变化,

得到实验件表面各点处的气膜冷却效率和对流传

热系数.瞬态测量基于一维半无限大非稳态导热

理论.一维非稳态导热控制方程为

�T ( y , t )
�t = a

2 �2T ( y , t )
�y 2 , � a =

�
�c

( 1)

其中 �, �, c , a分别为实验件的导热系数, 密度, 比

热容和热扩散率.

实验件换热面( y = 0 )的边界条件为第三类

边界条件

��T ( y = 0, t)
�y

= h[ T s( t) - T aw ( t ) ] ( 2)

� � 由于壁面温度与周围环境温度相差很小, 因

此式( 2)忽略了壁面与环境的辐射换热热流,式中

h为气膜冷却条件下的表面传热系数, T aw ( t) 为

绝热壁温,可表示为主流温度 T g ( t)、二次流温度

T c( t)、冷却效率 �的表达式

T aw ( t ) = (1 - �) T g ( t) + �T c ( t) ( 3)

� � 在实验中主流和二次流温度是随时间变化

的,变化过程可拟合为时间的多项式函数

T g ( t) = �
M

1

m= 0

Bm
t
m

�( m+ 1)
( 4)

T c ( t ) = �
N

1

n= 0
A n

t
n

�( n + 1)
( 5)

其中 A n , Bm 为拟合系数, M 1 , N 1 为拟合次数.

实验的初始温度 T i 是在实验件温度均匀一

致后、实验开始前由热电偶测得的, T i = T 0 .

式( 1) ~ ( 5)组成了一个气膜冷却条件下一维

半无限大平板非稳态导热的定解问题, 利用拉普

拉斯变换的方法可以得到实验件表面某一点在时

刻 t的温度 T s( t) 的解析式, 由于本实验模型为

半圆柱, 考虑到曲率影响,根据文献[ 13] ,得到的

最终解析式为

T s ( t) =

�
N

n= 0

A n��2n �
2n

k= 0

(- � t )
k

� k
2

+ 1
- E 0

1- �
2hR

+

�
M

m= 0
B m(1 - �)�

2m �
2m

k= 0

(- � t )
k

�
k
2
+ 1

- E 0

1 -
�

2hR

+

T 0( E0 - 1)

1 -
�

2hR

+ T 0 ( 6)

其中

�= T aw - T g

T c - T g
, � �=

h -
�

2R

�c�
,

E0 = e�
2t � erfc(� t )

T g , T c, T aw 和 T s 分别为主流温度、二次流温度、

绝热壁温和壁面温度, T s ( t) 为时刻 t 时实验件

当地表面温度, A n和 B m 为二次流和主流温度随

时间变化曲线拟合系数, �, c,�分别为实验件

材料的密度、比热容和导热系数.

实验过程中只要同时测出主流温度、二次流

温度、实验件表面温度 T s ( t) 随时刻 t 的变化曲

线,代入式( 6) ,即可得到 �和 h 的一个方程,在相

同气动条件下,改变主流或二次流温度,进行两次

或多次实验就可依据相应的数学方法求解出实验

件表面各点处的 �和 h , 本文主要分析冷却效率

的结果. 本实验中实验件表面各点的 T s( t) 及 t

通过 DV( digital video)拍摄实验件表面窄带热色

液晶的变色过程测得. 本实验采用的是型号为

SPN/ R35C1W 的窄带液晶, 该液晶是由 Hall�
cr est公司生产的, 其热响应时间为 0. 3ms.
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1. 3 � 误差分析

� � 瞬态传热测量误差主要包括温度测量误差

�T ;时间测量误差 �t; 以及测量板物性参数误差

� �c�. 在本实验中热电偶测温误差以及液晶测

温误差 �T = � 0. 2K , 时间测量误差 �t = � 0. 1

s , 测量板物性参数误差 � �c�= � 20. 根据误差

计算方法可以估计出冷却效率测量结果的相对误

差约为 8% .

2 � 实验结果及分析

2. 1 � 实验工况

� � 平均吹风比定义为

M = �cuc /�gug ( 7)

其中 �g 为主流密度, ug 为主流来流速度, �c 为二

次流密度, uc 为气膜孔内平均速度. 平均吹风比

的变化是通过改变二次流流量实现的, 本实验在

四个平均吹风比下(M= 0. 7, 1, 1. 4, 2)进行. 基

于前缘直径的主流雷诺数保持不变, Re d =

�gugd / �g = 38 000, 其中 d 为气膜孔直径, �g 为

主流的动力黏度.

2. 2 � 冷却效率分布结果与讨论

� � 图 4 给出了平均吹风比为 0. 7, 1, 1. 4和 2

时测量得到的圆柱形孔气膜冷却效率分布云图.

由图 4( a)可以看出,在平均吹风比为 0. 7的工况

下,第一排各气膜孔的展向正下方区域冷却效率

较高,而流向下游的大部分区域冷却效率较低, 原

因有两个:第一, 第一排孔位于驻点区,只有展向

倾角没有流向倾角, 在惯性作用下二次流主要覆

盖展向区域,而在气膜孔下游区域的覆盖效果较

差;第二, 主流的侧向分速度很小, 气流的侧向作

用也很小.第二排孔喷出的气流在下游区域覆盖

面积较大,冷却效率较高,这是由于第二排孔的实

际吹风比较第一排孔的小, 射流穿透性弱,喷出后

在主流作用下很快地贴附在壁面上,使得它在气

膜孔近下游区域的覆盖范围较大,冷却效率也较

高,同时由于主流的侧向分速度大,气流的侧向作

用增强,使得气流在下游区域的影响范围变大. 由

图还可以看出,相邻射流间区域冷却效率非常低,

这表明冷气未扩散到该区域.

图 4 � 圆柱形孔气膜冷却效率分布云图

Fig. 4� Contours o f film cooling effectiveness distr ibut ion of cy lindrical ho le

� � 比较图 4 ( a) ( b) ( c)可知,随着平均吹风比的

增加,圆柱形孔射流轨迹逐渐向下偏移,而且平均

吹风比越大, 偏移角度越大,这是由于平均吹风比

增大,射流速度增加,使得射流展向速度增大导致

的.第一、二孔排间区域内, 随着平均吹风比的增

加,整体覆盖效果趋于均匀, 这是由于射流量增

大,主流与二次流相互间的剪切摩擦增大, 气流掺

混增强,使得射流的影响区域变大;第二排孔后区

域内,冷却效率的分布特点相似,都是射流流经区

域冷却效率较高, 相邻射流间区域相对较低,随着

平均吹风的增加,气流在该区域的覆盖效果趋于

均匀.

由图 4( d)可知, 在平均吹风比为 2 的工况

下,由于平均吹风比增大,动量比增加,射流的穿

透性增强,贴附性减弱,射流喷出气膜孔后脱离了

壁面(如图所示的 5< x / d< 6区域) , 使得气膜在
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下游的主要覆盖区域变窄, 覆盖效果变差. 在流向

下游的过程中, 冷却效率逐渐升高 (如图所示

x / d= 6以后的下游区域) , 这是因为射流在主流

的作用下有流向壁面的趋势, 同时由于射流流量

很大,射流与主流的掺混扩大了射流的影响区域,

使得相邻射流间区域的冷却效率也较高.文献[ 2]

中的圆柱形孔射流在平均吹风比为 2时没有出现

再附着的情况,而本实验有这种情况,这可能是由

于本实验研究的 d / D 较大, 相同平均吹风比下,

受主流的影响较大,更容易出现再附着的情况.

图 5给出了平均吹风比为 0. 7, 1, 1. 4和 2

时测量得到的扩张形孔气膜冷却效率分布云图.

由图 5( a)可知,扩张形孔冷却效率的分布特点与

圆柱形孔基本相同, 但扩张形孔射流的覆盖效果

更好, 具体表现在覆盖范围更大, 冷却效率更高,

这是由于扩张形孔展向宽度大,射流的展向速度

低,在主流的作用下更容易贴附在壁面上.由于同

样的原因,射流在第二排孔的覆盖范围比圆柱形

的大,冷却效率也比圆柱形的高,相邻射流间区域

的冷却效率也得到了改善.

图 5 � 扩张形孔气膜冷却效率分布云图

F ig. 5� Contour s of film cooling effectiv eness dist ribution o f expanding ho le

� � 由图 5各图可以看出, 随着平均吹风比的增

加,扩张形孔射流轨迹逐渐向下偏移,而且平均吹

风比越大,偏移角度越大, 虽然文献[ 9]中的扩张

形孔在结构上与本实验研究的稍有差异, 但文献

[ 9]中的扩张形孔也有类似的分布特点.相同工况

下,扩张形孔射流轨迹的偏移角度比圆柱形的小,

这是由扩张形孔出口展向宽度大,射流展向速度

低导致的.第一、二孔排间区域内, 随平均吹风比

的增加,整体覆盖效果趋于均匀,这是因为扩张形

孔出口面积大,射流喷出后在主流作用下很快地

贴附在壁面上,而且扩张形孔的出口展向宽度大,

相应射流的展向宽度也比较大,可以覆盖比出口

更宽的区域. 第二排孔后区域内,扩张形孔在平均

吹风比为 0. 7, 1, 1. 4的工况下的分布特点与圆

柱形孔相似, 但扩张形孔射流的覆盖效果更好; 平

均吹风比为 2的工况下, 两者的分布特点差异显

著,扩张形孔射流仍能贴附在壁面上,没有出现射

流脱离壁面后又附着的情况, 射流在孔附近下游

区域的冷却效率较高, 随着流向下游,主流与射流

的掺混使得射流的影响范围越来越小, 冷却效率

也越来越低.文献[ 9]中扩张形孔在平均吹风比为

1. 3和 1. 7时的分布特点与本实验中扩张形孔在

平均吹风比为 1. 4时的基本一样.

2. 3 � 平均冷却效率分析

� � 图 6给出了两种孔形在各平均吹风比下的展

向平均冷却效率沿流向的分布. 图中 C�hole 表示
圆柱形孔, Fan�hole 表示扩张形孔. 由图 6( a)可

知,平均吹风比为 0. 7, 1, 1. 4时,圆柱形孔的平

均冷却效率随平均吹风比的增加而升高, 在 1. 4

时达到最高,当平均吹风比增加到 2时,平均冷却

效率较平均吹风比为 1. 4时有所降低, 这是由圆

柱形孔射流在大平均吹风比下脱离壁面后又附着

造成的.由图 6( b)可知, 扩张形孔的平均冷却效

率在第一、二孔排间区域随平均吹风比的增加单

调升高,第二排孔后区域的平均冷却效率在各平

均吹风比下基本一致, 只是在平均吹风比为 0. 7

时稍微偏高一点.

比较图 6( c) ( d)可知, 沿流向两种孔形的平
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均冷却效率的变化规律基本一致,平均冷却效率

都是在第一排和第二排气膜孔之间先下降后上

升,经过第二排气膜孔后又不断下降.这是由于小

吹风比的射流从第一排气膜孔喷出后很快地贴附

在壁面上,射流与主流的掺混使得气膜的温度沿

流向逐渐升高,冷却效率也就逐渐降低;由于受到

第二排气膜孔射流的影响, 掺混温度逐渐降低, 导

致第二排气膜孔前的冷却效率越来越高. 相同原

因导致平均冷却效率经过第二排气膜孔之后又不

断下降.平均吹风比为 0. 7时,扩张形孔的平均冷

却效率明显高于圆形孔,而平均吹风比为 1. 4时,

两种孔形的平均冷却效率基本相等.

由图 6( e) 可知, 在平均吹风比为 2 的工况

下,圆柱形孔的平均冷却效率沿流向经过第二排

气膜孔下降后又有上升的趋势,而扩张形孔的平

均冷却效率单调下降. 这是因为大吹风比下,圆柱

形孔射流喷出后很快脱离壁面,造成上游区域冷

却效率较低, 但射流在下游重新贴回壁面, 冷却效

率又得以提高;而扩张形孔射流喷出后在主流作

用下仍能很快地贴附在壁面上,且冷却效率沿流

向逐渐降低.

图 6 � 展向平均气膜冷却效率沿流向分布

Fig . 6 � Streamw ise dist ribution o f later ally aver aged

film cooling effectiv eness

观察图 6( c) ( d) ( e)可得, 相对于圆柱形孔,

平均吹风比为 0. 7 时, 扩张形孔平均冷却效率平

均提高了约 70%;平均吹风比为 1. 4 时两种孔形

的平均冷却效率基本一致; 平均吹风比为 2 时平

均提高了约 50%.这表明扩张形孔对冷气的利用

率高于圆柱形孔,其主要原因就在于扩张形孔的

出口面积大、宽度宽, 减弱了射流的穿透、增大了
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射流的展向覆盖范围, 从而导致冷气充分在壁面

上的覆盖效果较好. 现代燃气轮机的燃气温度越

来越高,但用于冷却的用气量又受到限制, 为了保

证高温部件能在更高的燃气环境中工作, 必须采

用高效的冷却结构,尽量提高冷却用气的利用率,

本文研究的扩张形孔更能适应这种发展趋势的

需求.

3 � 结 � 论

� � 本文在考虑曲率的影响下采用瞬态液晶测量

技术获得了叶片前缘扩张形孔的气膜冷却效率分

布云图,并对其局部分布特点进行了分析讨论, 主

要有以下几点结论:

1) 二次流喷出后覆盖区域的方位取决于孔

形和平均吹风比.

2) 与圆柱形孔相比,扩张形孔射流的覆盖面

更大,主要覆盖区域的偏移角度更小.

3) 在不同测量区域内,圆柱形孔在平均吹风

比为 1. 4时的覆盖效果最好,平均冷却效率最高;

扩张形孔的平均冷却效率在第一、二孔排间区域

随平均吹风比的增加单调升高,第二排孔后区域

的平均冷却效率在各平均吹风比下基本一致, 只

是在平均吹风比为 0. 7时稍偏高一点.

4) 总体来说,在实验范围内,扩张形孔的展

向平均冷却效率高于圆柱形孔.
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