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逆压力梯度下几何参数对气膜冷却效率的影响

范宜龙, 朱惠人, 李永红, 李广超, 樊慧明

(西北工业大学 动力与能源学院, 西安 710072)

摘 � � � 要: 采用放大模型在低速回流式风洞中进行了实验, 研究了逆压力梯度下圆柱形孔、扇形孔和双向

扩张形孔的气膜冷却效率,分析了孔间距、前倾角和径向角等几何参数对气膜冷却效率的影响.结果表明: 扇

形孔的气膜冷却效率最大,双向扩张形孔次之,圆柱形孔最小. 孔间距越小, 气膜冷却效率越大, 且动量比越

小,孔间距的影响越大. 前倾角越小,气膜冷却效率越大, 动量比越大, 前倾角的影响越大. 径向角的影响较复

杂,小于 30�且递增时, 气膜冷却效率随动量比的增大而减小 ;大于 30�时, 气膜冷却效率随径向角的增大而

减小.
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Influence of geometric parameters on film cooling effectiveness

under adverse pressure gradient
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Abstract: To study f ilm coo ling ef fect iveness of cy lindrical ho le, fanned ho le and bidi�
r ect ional expanded ho le, as w ell as inf luences of hole pitches, plane ang les and radial ang les

on f ilm cooling effect iveness, experiments w ere performed in a low speed closed�looped w ind

tunnel w ith scale�up model. T he experimental results show that , the film cooling effect ive�
ness of fanned ho le is maximum , follow ed by that of bidirect ional expended hole and cylin�
drical ho le. The decrease of hole pitches leads to the increase of f ilm cooling effect iv eness,

and the smaller the momentum rat io means stronger inf luence of hole pitch on f ilm cooling

ef fectiveness. The decreasing plane ang les lead to the increased film coo ling effect iv eness.

The influence of plane angles on f ilm coo ling effect iv eness increases w ith the incr easing mo�
mentum rat ios. Inf luence of radial angles is complex ; w hen they are less than 30� and are

increasing, the decreasing film cooling ef fectiveness results from the increased momentum

ratios; w hen they ar e mor e than 30�, the decreasing film cooling effect iv eness r esults f rom

the increasing radial angles.

Key words: gas turbine; adverse pressure g radient ; g eometric parameter;

f ilm coo ling; cooling ef fect iveness
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� � 现代高性能的航空发动机普遍利用气膜冷却

技术冷却涡轮叶片, 即从压气机的末级引出高压

冷气到涡轮叶片表面进行冷却. 为了提高发动机

效率,必须不断提高涡轮前温度,从而使冷却涡轮

叶片所需的空气量也随着增加, 有时可高达

15% ~ 20%.大量消耗压缩空气则对发动机的效

率和推力有着重要的影响.因此掌握气膜冷却效

率与气膜孔几何结构、气动参数的关系是科学合

理地设计冷却结构的基础.目前对气膜冷却效率

的研究主要集中在零压力梯度下, 文献[ 1�3]研究
了孔形对气膜冷却效率的影响, 得到的结论是气

膜孔出口的扩张能够有效地提高气膜冷却效率.

文献[ 4]研究了主流零压力梯度下孔倾角对气膜

冷却效率的影响, 得到的结论是倾角的增加使气

膜冷却效率减小. 然而在航空发动机涡轮叶片吸

力面和压力面的局部区域都有可能出现逆压力梯

度的流动状态, 这种压力变化必然对气膜在壁面

的贴附性产生影响, 所以有必要研究逆压力梯度

下各种参数对气膜冷却的影响.目前,国内外对逆

压力梯度下流动换热特性的研究还不太多.文献

[ 5]研究了主流逆压力梯度下几何结构和气动参

数对流量系数的影响. 文献[ 6�10]研究了主流逆
压力梯度下超声速流动中细缝的气膜冷却效率、

摩擦因数和边界层特性,得到的结论是沿着缝表

面摩擦因数有很大的降低;和零压力梯度相比,同

样质量流率下逆压力梯度下的气膜冷却效率更

好.文献[ 11]研究了不同主流压力梯度对细缝气

膜冷却效率的影响, 得到的结论是压力梯度对气

膜冷却效率的影响取决于主流核心区的速度与二

次流速度的大小, 二次流速度大于主流核心区速

度时,顺压力梯度能够提高气膜冷却效率,二次流

速度小于主流核心区速度时, 顺压力梯度却会降

低气膜冷却效率.文献[ 12]研究了压力梯度对普

通孔和复合角度孔组成的双排孔的气膜冷却效

率, 压力梯度的变化范围是 - 1. 11  10- 6 ~

1. 11  10
- 6

,研究结果表明,顺压力梯度会加速稀

释冷气,导致气膜冷却效率的降低,高吹风比下逆

压力梯度对冷气的稀释比零压力梯度更强烈. 文

献[ 6�12]虽然都研究了压力梯度的影响, 但是文

献[ 6�11] 研究的是细缝, 且文献 [ 6�11] 和文献
[ 12]都没有研究逆压力梯度下气膜缝和孔的参数

变化对气膜冷却效率的影响, 文献[ 12]研究的压

力梯度范围也比较小.鉴于此,本文详细研究了逆

压力梯度低速流动下几何参数对气膜冷却效率的

影响.

1 � 实验装置与数据处理

1. 1 � 实验装置

� � 本实验采用低速回流式风洞, 以气膜孔圆柱

部分的直径作为特征长度计算主流雷诺数,主流

雷诺数约为 6400.本实验的实验系统包括主流系

统和二次流系统两个部分,主流系统由轴流风机、

导流片、收缩段、实验段以及扩张段等组成.二次

流系统包括离心风机、稳压室、流量计和电加热

器.低速回流式风洞的结构示意图如图 1所示.

图 1 � 回流式风洞示意图

F ig . 1 � Sketch of clo sed�looped w ind tunnel

实验中利用轴流式风机来提供主流气流, 实

验段是一个根据涡轮叶片的典型压力分布设计的

扩张通道, 可以产生逆压力梯度, 实验段长 2m、

入口宽 0. 5m、高 0. 27m ,整个通道由有机玻璃制

成.布置有热电偶的测量模型安装在通道中间.为

了保证主流边界层内充分湍流流动, 柱面和平板

交接位置安装直径 3 mm 的边界层湍流发生器.

图 2为实验段简图. 气膜孔出口截面上主流的压

力梯度为 k = � du
dx u

2
= - 4. 3  10

- 6
, 其中

�表示空气的运动黏度. 为了产生较高的湍流度,

在实验件上游安装了湍流发生器. 测量结果表明,

图 2� 实验段简图

Fig. 2 � Sketch o f experimentation section
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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%, 本次实验中湍流度均为 8%.

二次流由离心风机提供.

1. 2 � 参数定义

� � 为了研究气膜孔的几何参数对气膜冷却效率

的影响, 加工了 29个平板实验件,每个平板上均

有一排气膜孔, 气膜孔的个数为 7个.本文研究的

孔形有 3种: 圆柱形孔( cylindrical hole)、双向扩

张形孔 ( bidirect ional expanded hole ) 和扇形孔

( fanned hole) ,气膜孔的结构如图 3所示. 双向扩

张形孔是在圆柱形孔的基础上在进口和出口的侧

向都扩张 15�形成的,此外还要保证进、出口的侧

向宽度是孔径的 1. 5倍.真实的气膜孔直径大约

为 0. 5mm, 在如此小的尺寸下,热电偶测量的分

辨率是很难满足要求的. 本文根据相似理论, 将气

膜孔直径放大 25倍,然后再进行实验. 主流的流

动方向与图 4中 x 轴的正向相同. 前倾角是在 xy

平面上气膜孔轴线的投影与 x 轴的夹角, 用 �表

示.径向角是在 y z 平面上孔轴线的投影与 y 轴

的夹角,用  表示. 孔的轴线与平板的夹角为 !,

把相邻两个孔中心线之间的距离与孔的直径之比

P/ d称为孔间距.示意图见图 4.

� � 动量比 I =
∀cu2

c

∀m u
2
m

其中 ∀m 和 ∀c 分别为主流密度和二次流密度,

um 和 uc 分别是主流速度和二次流速度. 双向扩

张形孔和扇形孔的二次流速度是用扩张孔和扇形

孔中圆柱段的速度来定义的. 实验中动量比为

I = 1. 0, 2. 0和 4. 0.

表 1给出了双向扩张形孔、圆柱形孔和扇形

孔的角度和孔间距参数.实验中通过更换实验件

来研究孔的几何参数对气膜冷却效率的影响.

表 1 � 孔的几何参数

Table 1 � Geometric parameters of the holes

Parameter s
Bidir ect ional

expanded ho les

Cy lindrical

hole

Fanned

ho le

P / d 2 3 4 3 3

�/ (�) 20 45 90 45 45

 / (�) 0 30 65 0 0 图 3� 实验模型示意图

Fig . 3 � Sketch of t est model
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图 4� 角度和孔间距的定义

F ig . 4 � Definition of angles and ho le pitch

1. 3 � 气膜冷却效率的计算

� � 气膜冷却效率的定义为

#=
T g - T aw

T g - T c
(1)

其中 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,也称作绝热壁温.

在叶片真实工作环境中, 主流是高温燃气,从

气膜孔喷出的是低温冷气.由于本实验在大尺寸

低速风洞中进行, 主流流量非常大, 难以加热,所

以在测量气膜冷却效率时,采用二次流加热, 壁面

接近绝热条件. 实验中主流和二次流的温差只有

30 ! ,物性的影响相对较小, 可以认为与加热主

流的传热过程相似. 然而在实际测量时,壁面不可

能做到完全绝热, 考虑导热和辐射损失后, 将式

( 1)等价转化为下式进行测量计算

#=
T w - T g

T c- T g
+

qr + qc

h( T c - T g )
(2)

式中 qr 是底部测量面因为热辐射而造成热的损

失, 通过测量点和大空间的辐射换热模型计算.

qc 是通过底板所造成的热传导损失, 通过一维导

热模型计算. h, qr 和 qc 的计算式为

h =
qh

T w - T aw
=

qw - qr - q c

T w - T aw
(3)

qr = ∃%( T 4
w - T

4
air) (4)

qc = &
T w - T back

∋
( 5)

式中 qh 为单位面积的对流换热量. qw 为单位面

积的电加热量. ∃为钢带表面黑度, %为黑体辐射

常数,为 5. 67  10- 8 ( W/ ( m2 ∀ K 4 ) ) , T w 为实验

件表面温度, T air 为环境温度, &为实验件导热系

数, T back为实验件背面温度, ∋为实验件厚度.数

据分析时所用温度为单个热电偶的测量值,并取

气膜冷却效率的横向平均值进行分析, 即

#=
1
10 #

1 0

i= 1
#i (6)

2 � 实验结果及分析

� � 气膜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.在航空发动机的涡轮叶片吸力面和压力面的

局部区域都有可能出现逆压力梯度的流动状态.

所以必须详细地设计气膜孔几何结构, 以期达到

较好的冷却效果.

2. 1 � 孔形对气膜冷却效率的影响

� � 从图 5可以看出, 扇形孔的气膜冷却效率最

大,双向扩张形孔的气膜冷却效率次之,圆柱形孔

的气膜冷却效率最小,这与文献[ 1�3]所研究的零
压力梯度下孔形对气膜冷却效率的影响规律相

同.在 x / d > 20 的范围, 扇形孔和双向扩张形孔

的气膜冷却效率差别非常小, 在 x / d= 1的位置,

相对于圆柱形孔的气膜冷却效率, 扇形孔的气膜

冷却效率在 I= 1. 0, I= 2. 0和 I= 4. 0时分别提

高了 8% , 25%和 40% .究其原因, 主要是因为圆

柱形孔出口速度较高,容易远离壁面,甚至冲出主

流边界层和主流掺混, 从而影响气膜冷却效率,

而扇形孔和双向扩张形孔的出口都有一个扩张

段, 出口气流速度比较低, 对壁面的贴附效果较

好, 从图中可以看出两者的气膜冷却效率差别

很小.

2. 2 � 孔间距对气膜冷却效率的影响

� � 从图 6可以看出,随着孔间距的减小,气膜冷

却效率明显增大,并且动量比越小,孔间距的影响

越大. P/ d= 3和 P / d= 4的气膜冷却效率比较接

近, P / d= 2的气膜冷却效率明显较高. 这是因为

在孔形不变的情况下,孔间距较小时,相邻两个孔

之间气流的相互干扰随着孔间距的减小而增大,

此时孔排喷出的冷却气体对气膜孔下游表面的覆
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图 5 � 孔形对气膜冷却效率的影响

( P/ d= 3, �= 45�,  = 0�)

F ig. 5� Effect of ho le shapes on film cooling

effectiveness ( P/ d= 3, �= 45�,  = 0�)

图 6 � 孔间距对双向扩张形孔气膜冷却效率

的影响(�= 45�,  = 0�)

F ig . 6 � Effect o f ho le pitches on film cooling

effectiveness o f bidirectional expanded ho le

(�= 45�,  = 0�)
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盖效果较好,从而使气膜冷却效率较大并且随着

孔间距的减小而增大.

2. 3 � 前倾角对气膜冷却效率的影响

� � 从图 7可以看出,前倾角越小,气膜冷却效率

越大,并且随着 x / d 的增加, 前倾角对气膜冷却

效率的影响减小,这与文献[ 4]所研究的零压力梯

度下倾角对气膜冷却效率的影响规律相似.对比

图 7( a) , ( b) , ( c)可以看出, 动量比越大, 前倾角

对气膜冷却效率的影响越明显. I = 1. 0 时, 不同

前倾角对应的气膜冷却效率在 x / d ∃8的区域非

常接近; I= 2. 0时,在 x / d ∃ 25的区域不同前倾

角对应的气膜冷却效率也比较接近; I = 4. 0 时,

在 x / d ∃ 32的区域不同前倾角对应的气膜冷却

效率相差不大. 这是因为前倾角越小,喷出的冷气

对壁面的贴附效果越好,进而使气膜冷却效率也

越大,而随着 x / d 的增加, 冷气和主流的掺混也

加剧,前倾角的影响越来越不明显.动量比代表的

是二次流和主流动量的比值, 对气膜的贴附效果

具有举足轻重的影响. 显然,动量比越大, 前倾角

的改变对冷气贴附效果的影响也越明显.

2. 4 � 径向角对气膜冷却效率的影响

� � 径向角对气膜冷却效率的影响较复杂.径向

角小于 30�且递增时, 气膜冷却效率随动量比的

增大而减小;径向角大于 30�时, 气膜冷却效率随

径向角增大而减小.由图 8可以看出,径向角从 0�

增加到 30�, I= 1. 0 时的气膜冷却效率增加, I=

2. 0时的气膜冷却效率基本不变, I= 4. 0时的气

膜冷却效率略有减小; 径向角从 30�增加到 65�

时,气膜冷却效率都减小, I= 4. 0时尤其明显,随

着 x / d 的增加, 径向角对冷却效率的影响越来越

明显, x / d 等于 50时,径向角的影响又变小了.这

是由于径向角可以使气膜孔喷出的气流沿着径向

流动, 致使部分二次流重叠在一起, 径向角较小

时,较小的动量比使这种重叠并不明显,甚至不重

叠,随着动量比和径向角的增加,二次流的影响增

大,气流重叠的部分增多,致使气膜对下游的覆盖

面积减小, 气膜冷却效率降低;径向角较大时,相

邻两个气膜孔之间喷出的冷却气体相互重叠的部

分增多,致使整排气膜孔喷出的气流对下游壁面

的覆盖面积减小,从而降低了气膜冷却效率, 随着

x / d 的增加,主流和二次流的掺混加剧,径向角的

影响也慢慢变小.

图 7 � 前倾角对双向扩张形孔气膜冷却效率

的影响( P/ d = 3,  = 0�)

Fig . 7 � Effect of plane ang les on film coo ling

effectiveness o f bidirectional expanded ho le

( P/ d= 3,  = 0�)
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图 8 � 径向角对逆压力梯度下双向扩张形孔

气膜冷却效率的影响 ( P/ d= 2, �= 20�)

F ig. 8� Effect of r adial ang les on film cooling

effectiveness o f bidirectional expanded ho le

( P/ d= 2, �= 20�)

3 � 结 � 论

� � 本文研究了孔形、孔间距、前倾角和径向角对

气膜冷却效率的影响,得到的主要结论如下:

1) 扇形孔的气膜冷却效率最大, 双向扩张形

孔的气膜冷却效率次之,圆柱形孔的气膜冷却效

率最小.

2) 随着孔间距的减小, 气膜冷却效率明显增

大,并且动量比越小,孔间距的影响越大.

3) 前倾角越小, 气膜冷却效率越大, 并且随

着x / d的增加, 前倾角对气膜冷却效率的影响减

小.并且动量比越大,前倾角对气膜冷却效率的影

响越明显.

4) 径向角小于 30�且递增时,气膜冷却效率

随动量比的增大而减小; 径向角大于 30�时,气膜

冷却效率随着径向角的增大而减小.
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