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主流攻角对双射流孔气膜冷却特性的影响
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摘　　　要：应用压力敏感漆技术，在平板上测量了不同主流攻角（犻＝－３０°，－２０°，－１０°，０°，１０°，２０°，３０°）

下双射流孔的气膜冷却效率，并利用计算流体动力学（ＣＦＤ）计算得到的流场对气膜冷却效率的规律进行了解

析。所研究的双射流孔结构的孔间无量纲横向距离为０．５，孔间无量纲流向距离为３；射流与主流密度比为

１．０，吹风比分别为０．５、１．０、１．５、２．０。结果表明小的主流攻角（犻＝－１０°，０°，１０°）下，流场中存在反肾型涡对

或挤压作用，气膜层与壁面贴附良好，气膜冷却效率最高；大正值攻角（犻＝２０°，３０°）下，虽然气膜覆盖面积大，

但反肾型涡对退化，气膜冷却效率下降；大负值攻角（犻＝－２０°，－３０°）下，流场中有肾型涡对，且气膜横向覆盖

受限，气膜冷却效率最低。
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　　提高涡轮进口温度能改善航空发动机与燃气

轮机的比功率和热效率，但受到目前所使用的高温

合金耐热能力的限制［１］。因此，为了在追求高性能

的同时保证安全运行，就必须采用先进的热防护措

施，而气膜冷却就是其中的主要防护技术之一。气

膜冷却是通过在高温表面布置的气膜孔，从空心叶

片内部引出冷却工质在叶片外表面形成低温薄膜

阻隔高温燃气，减少叶片表面所受的热负荷。

流向圆孔是最早被应用的气膜孔，它有着结

构简单、利于加工维护的优点。但是在吹风比较

大时，其射流容易发生吹离，严重降低了气膜冷却

效率。Ｗａｌｔｅｒｓ等人
［２］的研究表明冷却射流和主

流相互作用形成的肾型涡对是造成吹离的主要原

因：该涡随着吹风比的增大而变强，不仅会使得冷

却射流核心抬升，而且自身的旋转还会把主流从

两侧卷入到射流层下方，加剧射流与壁面的分离。

很多研究者从抑制或消除肾型涡对的角度出发，

进行气膜孔的设计来改善冷却效果。其中，带有

复合角的圆孔能够削弱其中一支涡的强度，破坏

肾型涡对的对称性，在一定程度上能延缓射流吹

离［３５］。但是在大吹风比下，该结构依然有较严重

的吹离。Ｋｕｓｔｅｒｅｒ等人
［６］在２００７年提出了一种

双射流孔气膜冷却结构，将一对大小相同、复合角

方向相反的圆孔分别布置在上下游，在射流和主

流的相互作用下于气膜孔下游产生了一反肾形涡

对，该涡能显著抑制冷却射流的吹离，从而提高气

图１　实验系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

膜冷却效率。一些研究者将双射流孔与圆孔、扇

形孔、复合角圆孔的冷却效果进行了比较，证实了

双射流孔有优越的冷却特性，尤其是在大吹风比

下，相比于其他孔型具有更高的气膜冷却效

率［７９］。目前，对双射流孔的几何与气动因素进行

探讨是研究热点之一。它的孔间流向距离［９１０］、

孔间横向距离［１１］、孔的复合角［１２］，以及不同双射

流孔对之间的横向距离［１３］、孔间横向距离和孔间

流向距离的组合效应［１４］、表面曲率［１５］、冷却流供

应条件［１６］都被详细探讨。但目前的研究还未涉

及到主流攻角（主流方向与双射流孔轴线间的夹

角）对冷却效率的影响。在叶身或端壁表面，通道

内的复杂流动使得主流方向在局部区域并不一

致，相对气膜孔排的主流攻角呈现多样化，因此有

必要针对双射流孔的主流攻角效应展开研究，为双

射流孔在叶栅通道表面的应用提供基础数据支持。

使用压力敏感（ＰＳＰ）漆测量了不同主流攻角

下双射流孔下游的气膜冷却效率分布，并结合计算

流体动力学（ＣＦＤ）计算出的流场进行详细讨论。

１　实验系统与仿真模型建立

１１　实验系统

实验于常温下在一个吸气式低速直流风洞中

进行，实验系统如图１所示。实验段由透明有机

玻璃组成，截面尺寸为２００ｍｍ×１００ｍｍ。主流

由风机提供，分别使用皮托管和热线风速仪测得

实验段风速为２０ｍ／ｓ，湍流度为１．２％。冷却射

流经由供气腔进入气膜孔，以保证供气均匀，供气

腔尺寸为３００ｍｍ×１６５ｍｍ×９０ｍｍ。冷却射流

包括空气和氮气两路，分别由空气压缩机和高压

４９４
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氮气瓶提供，并分别通过冷干机或加热器把温度

调整到与主流温度相同，冷却气的流量由转子流

量计控制，该转子流量计的控制精度为５％。

图２为一对双射流孔，实验平板上有三对这

样的双射流孔，每两对孔间的横向距离为８犱。其

中孔径犱＝５ｍｍ，长径比犔／犱＝２．５，孔间流向距

离狊／犱＝３，孔间横向距离犘／犱＝０．５，射流流向出

流角θ＝３５°，复合角β＝±４５°。犡 轴的零点在右

侧气膜孔下游边缘的切线上，犢 轴的零点在双射

流孔对的中心线上，犣轴垂直于平板向外。图２

中表示的主流攻角（犻）为正方向，所研究的主流攻

角犻＝－３０°，－２０°，－１０°，０°，１０°，２０°，３０°。由于

主流由风洞提供，方向难以改变，所以实验中通过

旋转双射流平板，改变双射流孔轴线方向，使主流

与双射流孔轴线间的相对角度满足实验需求。实

验的密度比为１．０，在四个吹风比犕＝０．５，１．０，

１．５，２．０下进行，以期对主流攻角的影响做出较

全面的研究。吹风比的定义为

犕 ＝
ρｃ狏ｃ

ρ∞狏∞
（１）

式中ρｃ和ρ∞分别为冷却气与主流的密度；狏ｃ 和

狏∞分别为冷却气与主流的速度。

图２　双射流孔结构

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓｏｆｄｏｕｂｌｅｊｅｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅｓ

１２　实验方法

ＰＳＰ被用于测量气膜冷却效率，它是一种含

有氧光致发光物质的材料，基于氧猝灭效应测量

氧气的分压［１７］。ＰＳＰ受激后发光强度与氧气分

压存在对应关系，在每次实验时可以通过标定来

确定相应表达式：将喷有ＰＳＰ的标定板置于标定

盒中，通过多次改变标定盒内的压力以获得不同

压强下ＰＳＰ的发光强度值，将数据拟合便得到标

定曲线，如图３所示，图中横坐标犐与犐ｒ 分别表

示发光强度和参考发光强度，纵坐标狆和狆ｒ分别

表示压力和参考压力。

实验使用波长为４２０ｎｍ的ＬＥＤ激发光源和

一台 ＳＣＭＯＳ（ｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｃｏｍｐｌｅｍｅｎｔａｒｙ ｍｅｔａｌ

ｏｘｉｄｅｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒ）相机，相机前装有波长为

６１０ｎｍ 的带通滤光片。根据 Ｈａｎ等人
［１７］的方

图３　ＰＳＰ标定曲线

Ｆｉｇ．３　ＰＳＰｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｃｕｒｖｅ

法，每组实验需要拍摄四组照片：第一组在黑暗条

件下拍摄，关闭主流和冷却流，得到背景光强；第

二组打开ＬＥＤ光源，保持主流和冷却流关闭，获

得参考压力狆ｒ；第三组打开光源，空气作为冷却

气，调整冷却气和主流吹风比到需要值，获得空气

作为冷却气时的氧分压狆ａｉｒ；第四组与第三组类

似，但冷却气为Ｎ２，获得Ｎ２ 作为冷却气的氧分压

值狆Ｎ
２
。然后，通过热质传递类比的方法可以获

得气膜冷却效率

η＝
狋ｆ－狋∞
狋ｃ－狋∞

＝
ρｆ－ρ∞

ρｃ－ρ∞
＝

１－
１

１＋
狆ａｉｒ／狆ｒ
狆Ｎ

２
／狆ｒ

－（ ）１ 犕ｒ，Ｎ２犕ｒ，
［ ］

ａｉｒ

（２）

式中狋ｆ、狋∞和狋ｃ分别为壁面气膜、主流与冷却气的

温度；ρｆ、ρ∞和ρｃ分别为壁面气膜、主流与冷却流

中的氧气质量浓度；犕ｒ，ａｉｒ和 犕ｒ，Ｎ
２
分别为空气与

氮气的相对分子质量。

１３　仿真模型

通过仿真得到实验工况下对应的流场，计算

域和边界条件的设定都参照实验条件，坐标系的

定义也与实验完全一致。计算域由主流通道、冷

却流供气腔以及气膜孔组成，如图４（ａ）所示。入

口主流速度（狏∞）为２０ｍ／ｓ，方向根据所需攻角调

整，入口总温（狋∞）为３０℃，出口平均相对静压

（狆∞）为０Ｐａ。入口的冷却流速度（狏ｃ）由相应吹风

比确定，入口温度（狋ｃ）为２０℃。犢 方向的上下侧

壁面设定为周期性边界，其他所有壁面都满足绝

热条件和无滑移条件。

图４（ｂ）所示的全结构化网格由 ＡＮＳＹＳ

ＩＣＥＭ划分。网格总数约为２００万，平板壁面上

５９４
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第一层网格的狔
＋约为３０。为验证网格的独立性

条件，采用相同的分块策略生成了三组总单元数

分别为１５０万、２００万和３００万的网格，发现后两

者计算结果的差异小于１％，说明采用２００万的

网格数已经满足独立性条件。求解器为ＣＦＸ，采

用了文献［１０］推荐的标准犽ε湍流模型，使用具

有二阶精度的离散化方案。

图６　ＣＦＤ仿真结果与实验结果比较

Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍＣＦＤａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图４　计算域与网格

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄｇｒｉｄｓ

２　有效性验证与误差分析

２１　实验误差分析

为验证实验测得气膜冷却效率的准确性，对

主流攻角为０°的双射流孔进行了测量，并将其横

向平均气膜冷却效率（ηａｖｅ）与公开文献［１１］对比，

如图５所示。发现在低吹风比犕＝０．５和较大吹

风比犕＝１．０时，实验所得数据与文献［１１］都比

较接近，横气平均气膜冷却效率虽然比文献数据

低，但同一吹风比下横向平均气膜冷却效率的差

值不超过１０％，在实验误差的接受范围内。

图５　横向平均气膜冷却效率的实验值与文献［１１］对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌａｔｅｒａｌｌｙａｖｅｒａｇｅｄｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ａｎｄＲｅｆ．［１１］ｒｅｓｕｌｔｓ

使用ＰＳＰ测量气膜冷却效率的误差主要由相

机采集的光强大小决定，光强较高时，背景噪声的

相对影响小，实验误差就小；光强较低时，背景噪声

的相对影响大，实验误差偏大。所以，测得气膜冷

却效率越高，误差就越小。根据文献［１８］中的方

法，计算得出在气膜冷却效率η＞０．６时，实验误差

小于５％，而当η＝０．２时，测量误差大约为１５％。

２２　仿真数据检验

以大攻角下（犻＝±３０°）的数据为例，对仿真和

实验的结果进行了比较，以此检验仿真的可靠性。

图６为犕＝１．０时的结果。从云图来看，实

６９４
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验和ＣＦＤ仿真的气膜分布规律基本一致：在犻＝

－３０°时气膜覆盖面积小并且在下游方向逐步衰

减；在犻＝３０°时，气膜分布面积大，但在两孔射流

间存在气膜冷却效率较低（η≤０．２）的区域，且在

犡／犱＝１０之前，两者的气膜冷却效率值基本一

致。通过横向平均气膜冷却效率ηａｖｅ的对比，发

现在犻＝－３０°时，实验和ＣＦＤ仿真的冷却效率十

分接近。在犻＝３０°时，两者的趋势也较为一致，气

膜冷却效率值都是先缓慢增加，之后基本保持不

变，但ＣＦＤ仿真值比实验值略高。

以上分析表明，ＣＦＤ仿真与实验的结果基本

吻合，ＣＦＤ计算得出的流场是基本可靠的，可以

用来解释实验气膜冷却效率分布的情况。

３　结果与讨论

３１　流场分析

通过ＣＦＤ得到了不同工况下的流场，考虑到

论述的简洁性，这里只对 犕＝１．０（较低吹风比）

和犕＝２．０（高吹风比）下的结果进行讨论。

图７ 给出了在 犡 方向（流向）不同截面

（犡／犱＝１，１０）处的涡量（ω）和速度（狏）分布，所有

物理量都已被无量纲化：

ω′犡＝
ω犡犱

狏∞

（３）

狏′犢＝
狏犢
狏∞

，　狏′犣＝
狏犣
狏∞

（４）

式中ω犡 为犡 方向涡量，狏犢、狏犣 分别为犢、犣方向

速度。

图７（ａ）为 犕＝１．０的结果，在主流攻角从

－３０°变化到３０°的过程中，能观察到肾型涡对逐

渐消失，反肾型涡对形成然后退化。在大负攻角

（犻＝－２０°，－３０°）时，犡／犱＝１的截面上有正负两

支涡构成了肾型涡对，将加剧主流侵入到冷却气

膜层底部；在犡／犱＝１０的截面，涡核心大幅抬升，

可以预见气膜冷却效果将极差。在犻＝－１０°时，

两支涡在犡／犱＝１的截面基本完全重叠，负的一

支将正的涡压向壁面，其本身则被抬升远离壁面。

因而，在下游犡／犱＝１０的截面上，正的一支涡依

然与壁面有较好的贴附，而负的一支几乎完全消

失，此时的冷却效果应该会被这种挤压作用改善。

在攻角变化到０°时，犡／犱＝１的截面上的涡变为

了四支，负的涡和正的涡都分开成了两部分，负的

２号涡位于正的３号涡的左侧，共同形成反肾型

涡对。同时，射流间仍有部分重叠，此时挤压作用

和反肾型涡对共同存在。在犡／犱＝１０的截面上，

反肾型涡对也存在，且涡核心较低，推测该攻角下

有良好的冷却效果。犻＝１０°时的流场与犻＝０°时

的十分相似，冷却效果应该相当。需要注意的是，

在犡／犱＝１的截面上２号涡和３号涡间的挤压作

用消失，但两者间形成了更对称的反肾型涡对。

犻＝２０°，３０°时，涡核心间的距离增大，不仅挤压作

用消失，两支涡间的相互影响也减弱，导致反肾型

涡对逐渐变为独立作用的两支涡，对气膜吹离的

抑制能力将大幅下降。

图７（ｂ）为犕＝２．０的结果，与犕＝１．０时相

似，主流攻角逐渐变化时，流场中也会发生肾型涡

对消失、挤压作用增强再减弱、反肾型涡对出现到

退化的现象。为了更好地讨论流场中涡的变化，

先对犻＝－１０°时的情况进行讨论。在犡／犱＝１的

截面上能明显观察到四支涡，Ｗａｌｔｅｒｓ等人
［２］的

研究表明：大吹风比下，每个气膜孔单独作用时会

生成肾形涡对，图中１、２号涡即为上游孔的肾形

涡对，３、４号涡来自下游孔。居中的２、３号涡构

成反肾型涡对，且存在挤压作用。而在犻＝－３０°

时，只能观察到两支涡，因为此时来自上、下游孔

的射流重叠，理论上１、２号涡位于３、４号涡的上

方。而实际１号和３号涡合并成了一支正的涡，

２、４号涡则形成了一支负的涡。形成后的两支涡

恰好构成了肾型涡对，加剧气膜层的分离。在犻＝

－２０°时，上游孔射流相对下游孔射流发生了向左

侧的偏移，１、３号涡已经分开，２、４号涡处于将分

未分的状态。这时肾型涡对已经不再对称，且由

于挤压作用，在犡／犱＝１０的截面３号涡也能与壁

面较好贴附，所以冷却效果应能得到些许改善。

犻＝０°时的流场与犻＝－１０°时的相似，在犡／犱＝１

的截面上同样有反肾型涡对和挤压作用共存，但

两射流间的挤压作用较弱，１、２号涡的核心明显

降低。在犡／犱＝１０的截面上，反肾型涡对依然能

被观察到且与壁面保持良好贴附，推测其冷却效

果要好于犻＝－１０°时的。犻＝１０°时，在犡／犱＝１的

截面上观察到２、３号涡间已经不存在挤压，而在

犡／犱＝１０的截面上，３号涡强度要明显高于２号，

说明反肾型涡对的对称性降低，故其气膜冷却效

率应有所下降。犻＝２０°，３０°时，左右射流间的距离

进一步增大，射流间的相互影响被削弱，两支射流

基本上单独作用，而不是相互作用形成反肾型涡

对。可观察到１号涡被加强，２号涡被削弱，它们

组成的肾型涡对变得更对称，使得这一支射流极

易与壁面分离，所以在犡／犱＝１０的截面上，其涡

核较高。而３号涡被加强，４号涡被削弱，下游孔

７９４
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图７　犡方向不同截面上涡量与速度矢量分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｖｏｒｔｉｃｉｔｙａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎｓａｌｏｎｇ犡ａｘｉｓ

射流倾向于形成一支单向旋转的涡。在犡／犱＝１０

的截面上，４号涡已经不能被观察到，１、３号涡相互

靠近并位于２号涡的左侧，再次形成了类似肾型涡

对的结构，这两组攻角下的冷却效果也较差。

３２　气膜冷却效率分析

对流场的解析是为了更好地研究气膜冷却效

率的规律，实验测得的气膜冷却效率分布如图８

所示，图９为横向平均气膜冷却效率ηａｖｅ线图，其

横向平均范围为－４≤犢／犱≤４，流向取值从犡 轴

零点开始。

犕＝０．５时的云图和横向平均气膜冷却效率

值分别对应图８（ａ）和图９（ａ），该吹风比下，犻＝１０°

时的冷却效果最好，负攻角下的冷却效果最差。

在攻角为负值时，射流间相互重叠，云图中气膜分

布面积小。流场中的肾型涡对导致气膜层易与壁

面分离，随着流向距离增加，气膜层的横向分布变

得更窄。图９（ａ）显示负攻角下的横向平均气膜

冷却效率是所有攻角下最低的。犻＝０°时，肾型涡

对消失，上下游射流完全重叠且存在挤压作用。

从图８（ａ）看，气膜的覆盖面积增大，且流向距离

增加时气膜的衰减速度降低。图９（ａ）表明其横

向平均气膜冷却效率相对负攻角时有大幅增加。

犻＝１０°时，流场中有反肾型涡对，在所展示的区域

内，其气膜冷却效率值降低很小，而且射流间距增

大也使得气膜覆盖面积增大，它有最高的横向平

均气膜冷却效率。在犻＝２０°，３０°时，反肾型涡对

退化，气膜覆盖性变差，虽然云图里气膜覆盖面积

增大，但是存在气膜冷却效率偏低的区域（η≤

０．２），因而这两组攻角下的横向平均气膜冷却效

率值又降低，和０°时的相当。

犕＝１．０时的云图和横向平均气膜冷却效率

值分别对应图８（ｂ）和图９（ｂ），此时犻＝０°，１０°时

的气膜冷却效率明显高于其他工况下的，且犻＝

－１０°时的气膜冷却效果相对变好。犻＝－２０°，

－３０°时，图７（ａ）对应的流场中存在射流重叠和反

肾型涡对，故气膜覆盖面积最小。图９（ｂ）显示其

８９４
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图８　气膜冷却效率分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

横向平均气膜冷却效率依然最低。犻＝－１０°时，

图７（ａ）相应流场中的肾型涡对消失且射流间有

强烈的挤压作用，所以气膜与壁面的贴附性变好，

横向平均气膜冷却效率也有明显提升。犻＝０°，１０°

时，如３．１节所推测，两者具有相当的冷却效果。

图８（ｂ）显示犻＝１０°时的气膜覆盖面积稍大，但区

域内的气膜冷却效率值则不如犻＝０°的高，故图

９（ｂ）中两者的横向平均气膜冷却效率值基本一

样大。大正攻角犻＝２０°，３０°时，气膜横向覆盖面

积有所增大，但由于反肾型涡对的退化（图７（ａ）

中犡／犱＝１的截面），高气膜冷却效率的区域减少

了，且两射流间出现气膜冷却效率值较低（η≤

０．２）的区域，横向平均气膜冷却效率下降较多，但

仍比负攻角时的高。

犕＝１．５时的流场与犕＝２．０时的流场基本

相似，气膜冷却效率的变化规律也基本一致，故将

两者放在一起讨论。它们对应的云图和横向平均

气膜冷却效率值分别为图８（ｃ）～图８（ｄ）和图

９（ｃ）～图９（ｄ），这两组吹风比下，犻＝０°，１０°，－１０°

时的冷却效果明显优于其他攻角。在犻＝－２０°，

－３０°时，由于射流重叠以及肾型涡对的存在（图

７（ｂ）），气膜覆盖面积小且随流向距离增加快速

衰减，横向平均气膜冷却效率最低。而犻＝－２０°

时由于存在挤压作用，冷却效果要比－３０°时好。

犻＝－１０°时，犕＝１．５时上下游射流几乎完全重

叠，仅存在挤压作用；而犕＝２．０时则存在挤压作

用和反肾型涡对的共同效应（图７（ｂ）），所以比较

来看犕＝２．０时该攻角下的气膜冷却效果要比

犕＝１．５时的表现好。图９（ｃ）显示 犕＝１．５时，

犻＝－１０°横向平均气膜冷却效率值低于犻＝１０°，

而图９（ｄ）中，犕＝２．０时两者几乎有一样高的横

向平均气膜冷却效率值。犻＝０°时，在对称性良好

９９４



航　空　动　力　学　报 第３５卷

图９　横向平均气膜冷却效率

Ｆｉｇ．９　Ｌａｔｅｒａｌｌｙａｖｅｒａｇｅｄｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

的反肾型涡对和挤压的共同作用下，气膜层与壁

面保持良好贴附，有最高的横向平均气膜冷却效

率。犻＝１０°时，只有反肾型涡对的作用，图８（ｃ）～

图８（ｄ）中气膜覆盖面积虽然增大，但区域内气膜

冷却效率值略微降低，所以横向平均冷却效率值

也降低。犻＝２０°，３０°时，气膜覆盖面积更大，但图

７（ｂ）中不仅反肾型涡对退化，甚至在下游犡／犱＝

１０的截面上出现了肾型涡对的结构，所以气膜冷

却效率大幅度下降，但因为覆盖面积的优势，其横

向平均气膜冷却效率仍比负攻角时的高。

综上，犻＝－２０°，－３０°在所有研究工况下都存

在肾型涡对，气膜覆盖面积和横向平均气膜冷却

效率始终最差。犻＝－１０°在犕＝０．５时有肾型涡

对，冷却效果差。吹风比增大后由于挤压作用和

反肾型涡对的存在，气膜冷却效率大幅提升。犻＝

０°时，在犕＝１．０前仅有挤压作用，之后同时存在

反肾型涡对和挤压作用，冷却效果变得最好。犻＝

１０°在各吹风比下都存在反肾型涡对，一直有很好

的冷却效果；犻＝２０°，３０°时，由于上下游孔射流间

距增大，反肾型涡对退化，在犕＝０．５时因气膜覆

盖面积大，尚有较好的冷效效果；但吹风比增大之

后，气膜覆盖性变差，冷却效果仅比大负攻角下

的好。

４　结　论

分别通过实验和ＣＦＤ仿真获得了不同主流

攻角下双射流孔结构的气膜冷却效率与流场，把

主流攻角对气膜冷却效率的影响进行了详细的分

析，得出以下结论：

１）在吹风比较小时，０°和正主流攻角下的气

膜覆盖面积和横向平均气膜冷却效率要高于主流

攻角为负值时的；当犕≥１．５之后，小主流攻角下

（犻＝０°，±１０°）的冷却效果显著优于其他工况。

２）主流攻角对双射流孔气膜冷却效果的影响

本质上是对相应流场的影响。在大负主流攻角

（犻＝－２０°，－３０°）时，由于射流间的相互作用，形

成了肾型涡对，冷却效果差。随后主流攻角增大，

两支射流完全重叠，肾型涡对消失，挤压作用改善

了冷却效果。射流间距离再大些时，反肾型涡对

出现，同时挤压作用也依旧存在，这一阶段（犻＝

－１０°，０°，１０°）对应的冷却效果都较好。主流攻角

继续增大时，挤压作用消失，反肾型涡对也开始退

化。在大正主流攻角（犻＝２０°，３０°）下，流场中的两

支射流独立的作用，甚至在下游区域还有类似肾

型涡对的结构出现，冷却效果变差。

３）在应用双射流孔时，应考虑气动条件。当

吹风比较小时，将成排的双射流孔向正攻角方向

旋转一定的角度是有利于提高气膜冷却效率的；

而吹风比较大时，未偏转的双射流孔排对来流方

向变化有更强的适应性。

００５
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ｓｉｎｇｌｅｓａｍｐｌｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

１９５３，７５（１）：３８．

（编辑：陈　越）
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