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基于真实密度比的单/三排扇形孔气膜
冷却性能及流阻特性

韦 宏 1，2，祖迎庆 1
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摘 要：在真实密度比条件下对单排和三排的扇形气膜孔的传热和流阻特性进行了实验研究。采用压敏

漆（PSP）技术对单/三排定出口宽度的扇形孔进行风洞实验，研究了在真实密度比条件下不同孔形参数的扇形

气膜孔的传热和流阻特性的差异，得到了不同孔形参数的扇形孔出现冷气射流吹离热侧壁面的大致临界吹风

比以及实现展向平均气膜冷却效率最高的孔型结构参数。实验结果表明：在所研究的孔形参数范围内，扇形孔

在吹风比小于 1. 5时没有出现冷气射流吹离壁面的现象，且倾斜角为 20°、扩散角为 15°的扇形孔的气膜冷却性

能最好；而当吹风比为 2. 0时则出现了不同程度的吹离热侧壁面的现象，且倾斜角为 25°、扩散角为 10°的扇形

孔的气膜冷却效率最大。此外，倾斜角为 25°、扩散角为 13°和倾斜角为 30°、扩散角为 10°的扇形孔流量系数

最高。
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Abstract：The heat transfer and flow resistance characteristics of single/triple ⁃ row of fan ⁃
shaped film cooling holes under the condition of true density ratio were experimentally studied.
The pressure⁃sensitive paint（PSP）technology was used in the wind tunnel to test the film cool⁃
ing performance of the fan⁃shaped holes with a constant outlet width， and the differences in heat
transfer and flow resistance characteristics of fan ⁃ shaped film cooling holes with different hole
shape parameters under the condition of real density ratio were studied. The hole shape parame⁃
ters of fan ⁃ shaped holes implementing the critical blowing ratio of the coolant jet blowing away
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from the hot⁃side wall surface and the hole shape parameters with highest span⁃wise average film
cooling effectiveness were obtained. The experimental results indicated that：within the range of
hole shape parameters studied， for fan⁃shaped holes，when blowing ratio was less than 1. 5， the
coolant jet wasn􀆳t blown away from the hot⁃side wall surface，and the film cooling performance of
the fan⁃shaped hole with inclination angle of 20° and diffusion angle of 15° was the best. However，
when blowing ratio equaled to 2. 0，partial coolant jet was blown away from the hot⁃side surface，
the film cooling effectiveness of the fan⁃shaped hole with inclination angle of 25° and diffusion an⁃
gle of 10° was the largest. In addition，the discharge coefficients of the fan⁃shaped holes with incli⁃
nation angle of 25° and diffusion angle of 13° and those of the fan⁃shaped hole with inclination an⁃
gle of 30° and diffusion angle of 10° were the highest.

Key words：fan⁃shaped hole；constant outlet width；adiabatic film cooling effectiveness；
blowing ratio；discharge coefficient

现代航空飞行器对发动机的推力和推进效率

提出了越来越高的要求，而提升涡轮前燃气入口

温度是提高航空发动机综合性能的最有效手段之

一。目前，先进航空发动机涡轮的前燃气入口温

度已经远远高于燃烧室和涡轮叶片材料的熔

点 [1]。因此，在研制新型耐高温、抗氧化材料和高

效的热障涂层的同时，还必须在气冷结构上不断

地改进和创新。在众多冷却技术中，气膜冷却技

术已经广泛地用于提高航空发动机热端部件的热

防护性能，在燃烧室和涡轮叶片等冷却结构中得

到 了 广 泛 的 应 用 ，是 目 前 最 有 效 的 解 决 方 法

之一 [2⁃3]。

自 20世纪 60年代，Goldstein等 [4]就已经开始

了气膜冷却技术的相关研究。Goldstein[2]以及

Bogard等 [5]先后综述了近几十年来气膜冷却技术

的发展概况，而 Bunker[6]则对扇形气膜孔做了更

为详细的综述。此外，Krewinkel[7]还做了关于发

散冷却技术的详细综述。在过去的几十年里，许

多研究者对在平板上布置单个扇形孔或单排扇形

孔的流动和传热特性进行了大量的实验和数值模

拟研究。一般来说，扇形孔通常被认为具有比圆

柱形孔更好的气膜冷却性能，这一点结论也在诸

多的实验和数值模拟研究中得到了证实。对于圆

柱形孔，在其出口下游由于存在强度较大的反向

旋转涡对结构，即所谓的“肾形涡”[8]，使得冷气在

不太高的吹风比条件下就容易出现吹离壁面的现

象，从而减小了圆柱孔出口下游的气膜冷却效率。

但是对于扇形孔，由于扩散角的存在，不仅使得冷

气能够较好地向横向进行扩散，降低了出口射流

的流速，而且在气膜孔出口处的涡系分布方面也

有一定的优势。

通常认为关于扇形孔的开创性研究是由

Goldstein等 [9]在 1974年发表的实验研究成果，他

们的研究被认为是第一次阐述异形孔的气膜冷却

效率。他们还对扇形孔改善气膜冷却效率给出了

两种可能的机理解释：①扩散型的出口使得二次

流的平均出流速度下降，从而减少了冷却气体穿

透到主流内部的渗透量。②由于“康达效应”的存

在，使得冷却气体能够贴近壁面而不易渗透到主

流内部，难以与主流发生掺混。此外，还有一部分

研究者给出了在相同的条件下，扇形孔的冷却效

率高于圆柱孔的其他原因：首先，由于冷气射流的

出口动量减小了，导致了肾形涡强度的减弱 [9⁃10]；

其次，由于扇形孔的扩散段内冷气的分离运动，使

得肾形涡的反向旋转分支之间的距离增大 [10⁃12]；最

后，形成了一个与肾形涡旋转方向相反的非定常

涡对，以减小肾形涡的强度 [10,13⁃14]。此外，孙小凯

等 [15⁃16]对定射流出口面积条件下的圆柱形孔、扇形

孔、双射流孔和带双肩形孔的气膜冷却效果进行

了实验研究和数值分析。研究结果表明，圆柱形

孔在吹风比为 0.5左右的冷却效率较高；而对于

扇形孔，在吹风比为 1.5左右的冷却效率较高；而

对于双射流孔和带双肩形孔，在吹风比为 1.0时
冷却效果较好。

在此以后，有越来越多学者对扇形孔或者带

有前向扩散角的扇形孔进行了大量的实验研究和

数值研究。Colban等 [17]完成了涡轮导叶扇形孔的

实验研究和数值研究。实验结果表明，由于在压

力侧和吸力侧存在冷气吹离壁面的现象，使得冷

却效果较低，而且这种现象在叶片前缘附近高曲

率的吸力侧附近区域尤为严重。Kohli等 [18]完成

了倾斜角为 55°的单排离散扇形孔的气膜冷却性
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能的实验研究。实验结果表明具有较大前向扩散

角的异形孔的绝热气膜冷却性能低于具有较小前

向扩散角的异形孔。Gritsch等 [19]进行了一组综合

实验，评估了单排扇形孔的孔型参数的变化对热

力学性能的影响。实验结果表明大多数扇形孔的

孔型参数对展向平均气膜冷却效率的影响非常

微小。

通过文献调研可知，虽然已经有许多的学者

对扇形孔气膜冷却结构进行了实验或者数值研

究，但是大多数研究人员主要是在密度比为 Rd=
1.0的条件下对扇形孔的换热特性和流动特性进

行研究，而鲜有学者在真实的密度比条件下对扇

形孔的气膜冷却效率和流量系数进行研究。通

常，航空发动机热端部件的真实工况相应的密度

比约为 1.5~2.0[20]，而 Rd=1.5作为一种具有典型

代表性的密度比 [21]，满足真实工况的密度比。为

了尽可能地接近于发动机的高压涡轮的工作环

境，本文中采用 CO2作为二次流，采用空气作为主

流，使得二次流与主流之间的密度比约为 Rd=
1.52，满足发动机的高压涡轮的工作环境的密度

比条件。此外，关于密度比对气膜冷却效率的影

响，已有一些学者进行了实验研究，通过文献调研

发现 [22⁃24]，在较大的吹风比条件下（M≥1.0），提高

二次流与主流的密度比能够显著地提高气膜冷却

效率。因此，本文中在真实的密度比条件下，研究

了定出口宽度的扇形孔的孔型参数和流动参数对

绝热气膜冷却效率的影响。

在以往的研究中，几乎所有研究者的扇形孔

的出口宽度都是随着扇形孔的孔形参数的变化而

改变的 [5⁃7,12,21]，如此一来，扇形孔的出口宽度和出

口面积将会随着孔形参数的变化出现了明显的改

变。然而，增大气膜孔的扩散角，会导致扇形孔的

出口宽度增大和扇形孔的出口面积增大，从而使

得冷气射流的横向扩散更加充分且冷气射流的速

度减小，即冷气在热侧壁面上的覆盖范围越大、气

膜孔出口下游的气膜冷却性能越好。因此，在这

种条件下对不同出口宽度的扇形孔的气膜冷却效

率进行比较分析明显是不公平的。此外，由于设

计和制造上的限制，设计者也常考虑对气膜孔的

出口宽度进行约束。

因此，为了更加接近航空发动机热端部件的

真实工作条件，本文在真实的密度比条件下采用

压敏漆（PSP）技术对固定出口宽度的扇形孔的孔

形几何参数（倾斜角和扩散角）和雷诺数对气膜孔

板的绝热气膜冷却效率和流量系数进行了实验研

究，分析了固定出口宽度的扇形孔的孔形参数和

雷诺数对气膜孔板的绝热气膜冷却性能和流量系

数的影响规律，得到了在不同的吹风比条件下实

现绝热气膜冷却效率最高的孔形参数以及实现冷

气射流出现吹离热侧壁面的临界吹风比。

1 单/三排孔气膜冷却实验设备

1. 1 扇形气膜冷却实验件

定出口宽度的扇形孔气膜冷却的实验件主要

由单排和三排的气膜孔板组成，对于三排扇形孔

的气膜冷却结构，扇形孔采用叉排布置的方式。

在气膜孔板的正面上喷涂有压敏漆。气膜孔板的

厚度为 H=10 mm，定出口扇形孔入口圆柱段的

直径为D=3 mm，扇形孔的出口为固定宽度W=
3D=9 mm，其结构示意图如图 1所示。扇形孔的

倾斜角 α与扩散角 β均为独立参数，即可以单独

地改变扇形孔的倾斜角或者扩散角。当倾斜角增

大时，扇形孔的总长度会逐渐减小，从而会导致扇

形孔的入口圆柱段的长度逐渐减小。当扩散角不

变时，虽然倾斜角变化时，会导致不同倾斜角的扇

形孔的入口圆柱段的长度发生变化，但是扩散段

的长度保持恒定。

实验中，对于单排孔气膜冷却实验板，展向无

量纲孔间距为Y/D=6.5；对于三排扇形孔气膜冷

却实验板，流向无量纲排间距为 X/D=8.5，展向

无量纲孔间距为 Y/D=6.5。这些无量纲参数与

典型的扇形孔气膜冷却结构的几何特征参数相

一致。

实验的吹风比范围为 M=0.9~2.0（0.9、1.5

图 1 扇形孔结构示意图及其几何参数

Fig.1 Schematic diagram of the fan⁃shaped hole with
geometrical parameters
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和 2.0），二次流与主流的密度比为 Rd=1.52。其

中，吹风比M和密度比 Rd分别被定义为

M = ρ cu c
ρm um

（1）

R d =
ρ c
ρm

（2）

式中 ρ c和 ρm分别为二次流和主流的密度；u c和 um
分别为二次流和主流的流速。

1. 2 实验流路结构

实验系统主要是由三个部分组成的，即主流

流道、二次流流道和数据采集系统。主流流道主

要由过滤器、鼓风机、控制阀、扩张段、整流段、收

缩段和实验段组成。在流道的上游安装一台功率

为 11 kW的离心式风机，为主流道供气。与主流

道相对应的，二次流的流道主要由二次流的气源

（CO2）、控制阀、流量计和稳压段组成。绝热气膜

冷却实验的流路系统如图 2所示。

实验过程中，空气由离心式风机吸入，经过安

装了蜂窝整流器的整流段之后进入到实验段。在

实验段中，来流经过一个湍流格栅，达到 5%的湍

流度，主流的速度控制在 25 m/s。在本实验中，

为了保证二次流与主流的密度比与真实的发动机

热端部件的工作环境的密度比相当，采用瓶装的

CO2作为二次流的气源。从图 2可以看出，在二

次流的流路中设置了调节阀，用于调节二次流的

流量率，此外，还设置了质量流量计，用于测量实

验过程中二次流的流量，误差为满量程的±1%。

实验中共完成了三组不同的吹风比（0.9、1.5
和 2.0）的绝热气膜冷却实验。根据式（1）中给出

的吹风比的表达式，为了实现三种不同的吹风比，

在实验过程中，保持主流来流速度 um 为定值，通

过改变二次流的流速 u c的方式来改变吹风比。

倾斜角 α和扩散角 β为相互独立的变量，可

以单独地改变扇形孔的倾斜角或者扩散角。由于

实验板的厚度为定值，当倾斜角增大时，扇形孔的

长度会逐渐减小，从而会导致扇形孔的入口圆柱

段的长度逐渐减小，但是当扩散角（10°或 13°）不

变时，虽然倾斜角变化时，会导致不同倾斜角的扇

形孔的圆柱段的长度发生变化，但是扩散段的长

度保持恒定。

1. 3 压敏漆测量原理

压敏漆是一种以光致发光物为基础的涂料。

如果氧分压变大，则发光强度降低，即光强变化与

氧分压成反比。当气流流经气膜孔板表面时，由于

壁面上各处受到的压力不同，则氧分压不同，从而

使得壁面各处的发光强度不同。则有气膜孔板壁

面的静压越大，则发光的光强度越小。从而根据气

膜孔板壁面的发光强度，可以获得当地的氧分压。

主流使用空气，二次流冷气射流使用纯 CO2，

由传热传质类比关系可以得到衡量冷却性能的重

要参数绝热气膜冷却效率 η，有如下表达式 [25]：

η= Cm - Cmix

Cm - CCO2
⇒ η= tm - tw

tm - tc
（3）

式中 η为绝热气膜冷却效率，Cm为主流中氧气的

体积分数，CCO2 为二次流中氧气的体积分数，Cmix

为二次流与主流混合后氧气的体积分数。因此气

膜冷却效率介于 0~1之间。由于二次流中的氧

气的体积分数为 0，而主流中氧气的体积分数即

为空气中氧气的体积分数，则式（3）可以转化为

η= C air - Cmix

C air
=
po2, air - po2, mix

po2, air
（4）

式中 C air和 Cmix分别为主流以及主流与二次流掺

混之后的混合气体中氧气的体积分数；po2, air 和

po2, mix分别为主流以及主流与二次流掺混之后的

混合气体的氧分压。通过对式（4）进行推导，可得

图 2 实验流路结构示意图

Fig.2 Schematic diagram of the experimental flow path
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η= 1- 1
M c

M air ( )pO2, air
pO2, mix

- 1 + 1
（5）

式中M c和M air分别为二次流（CO2）和主流（空气）

的摩尔数，分别为 44和 29。则式（5）可以转化为

η= 1- 1
44
29 ( )pO2, air

pO2, mix
- 1 + 1

（6）

由于当氧分压变大时，在图 3中的光强变化

会降低，即光强变化与氧分压成反比关系。当气

流流经气膜孔板时，由于气膜孔板上各处受到的

压力不一致，则氧分压不相同，由此造成了对气膜

孔板上喷涂的压敏漆发光分子的抑制程度也不相

同。因此，通过测量气膜孔板各处的发光光强，既

可以获得对应位置的压力值。

此外，由于氧分压越大，压敏漆的光强越弱。

此外，压敏漆的光强随着氧分压的增大而减弱。

而在气膜孔内的 CO2的体积分数非常大，氧气的

体积分数几乎为零，因此，在气膜孔出口处的光强

很大。但是，由于本研究只关注气膜孔板的外侧

的气膜冷却效率，因此不需要测量气膜孔深孔内

部的氧分压。

1. 4 压敏漆的标定

在使用压力敏感漆技术进行气膜冷却实验之

前，需要对压敏漆进行标定实验，以确定氧分压和

光强之间的关系，从而确定标定曲线 [26]。具体的

压敏漆标定实验是在一个密闭的可抽成真空环境

的圆柱形腔室内完成的。在进行标定实验时，需

要在不同的温度环境下逐渐改变密闭腔内的气

压，并对密闭腔内的标定块进行连续拍照 [25]。

根据不同温度环境下拍摄得到的压敏漆标定

板的照片，通过对照片进行后处理分析，对照片的

强度值和密闭腔室内的压力值进行数据拟合，可

以得到压敏漆的标定曲线，如图 3所示。图中的

横坐标 p p ref 表示的是密闭腔室内压力值的比

值，而纵坐标 I I ref表示的照片光强度值的比值。

从图 3中可以发现，压敏漆在不同的温度条件下

得到的标定曲线相差微乎其微，几乎是一致的；但

是随着压力比的变化，照片的强度值发生明显的

变化。这充分说明了压敏漆对周围环境压力的敏

感程度远远高于对周围环境温度的敏感程度。

1. 5 实验的不确定性分析

若因变量 f与 n个自变量 ( x1,x2,⋅ ⋅ ⋅,xn )之间

存在如下的函数关系：

f = F ( x 1,x2,⋅ ⋅ ⋅,xn ) （7）
则 间 接 测 量 值 f 的 误 差 δf 与 直 接 测 量 值

( x1,x2,⋅ ⋅ ⋅,xn )的误差 ( δx1,δx2,⋅ ⋅ ⋅,δxn )之间具有误

差传递公式，如下式 [27]所示：

δf = ∑
i= 1

n ( )∂F
∂xi

2

( δxi )2 （8）

本实验中，主流采用的是空气、二次流采用的

是二氧化碳，绝热气膜冷却效率的测量值 η，可以

得到气膜孔板热侧壁面上绝热气膜冷却效率的误

差为 Δη η。将压敏漆测量的参比压力记为

Q air =
p air
p ref

（9）

QCO2 =
pCO2
p ref

（10）

由式（7）和式（8）可以得到气膜冷却效率测量

的不确定度有如下的表达式：

Δη=

( )∂η (Q air,QCO2 )
∂Q air

2

ΔQ 2
air + ( )∂η (Q air,QCO2 )

∂QCO2

2

ΔQ 2
CO2

（11）
如图 3所示，在本实验中，空气和二氧化碳所

使用的是同一条标定曲线，则两者的参比压力的

不确定度为相同值，将其记为 ΔQ，则其参比压力

的相对不确定度为 ΔQ Q，从而可以得到绝热气

膜冷却效率的相对误差关系式 [25]为

Δη
η
= 2- η

η
⋅ ΔQ
Q

（12）

经过标定之后，得到空气和二氧化碳的参比

压力 Q的相对不确定度均为 ΔQ Q =±2.0%，

将其代入式（10）中，可以得到在取得不同的绝热

图 3 PSP标定曲线

Fig.3 Calibration curve of PSP
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气膜冷却效率值时，绝热气膜冷却效率的相对测

量误差值 Δη η，如表 1所示。

2 绝热气膜冷却效率分析

2. 1 单排孔绝热气膜冷却效率分析

图 4给出了不同吹风比条件下扇形孔的绝热

气膜冷却效率分布云图。从图中可以看出，同一

个孔形参数的扇形孔在不同的吹风比条件下，其

绝热气膜冷却效率分布具有明显的区别；而且不

同的孔形参数的扇形孔在相同的吹风比条件下，

其绝热气膜冷却效率分布也具有明显的区别。

当吹风比为M=2.0时，在所有孔型参数的扇

形孔出口处的冷气射流都出现了不同程度的局部

吹离壁面现象，而在其他较低的吹风比条件（M≤
1.5）下冷气则未出现吹离现象。对于倾斜角为

20°和 25°的扇形孔，当吹风比从 0.9增大到 2.0时，

热侧壁面的下游区域（x/D≥10）的绝热气膜冷却

性能随着吹风比的增大而逐渐增大；而对于倾斜

角 30°的扇形孔，当吹风比从 0.9增大到 1.5时，热

侧壁面下游区域（x/D≥10）的绝热气膜冷却效率

随着吹风比的增大而增大，当吹风比继续从 1.5
增大到 2.0时，热侧壁面下游区域（x/D≥10）的绝

热气膜冷却效率反而出现了一定程度的下降。在

孔形参数为 α=30°、β=13°的扇形孔下游区域出

现这种现象尤为明显。这主要是由于在较高的吹

风比（M>1.5）条件下，从倾斜角较大的扇形孔出

口喷射出的冷气射流在扇形孔出口下游更容易出

现局部吹离现象而造成的。

在图 5中给出了七种不同孔形参数的扇形孔

在三种不同的吹风比条件下的展向平均绝热气膜

冷却效率分布曲线。其中，展向平均气膜冷却效

率 η̄的表达式为

η̄ ( x )=
∫0
Y

η ( x,y ) dy
Y

（13）

式中 x为沿着流向的坐标，y为沿着展向的坐标，

Y为展向孔间距。

从图 5中可以看出，所有孔型参数的扇形孔，

在吹风比为M≤1.5的范围内，从扇形孔出口处喷

出的冷气射流始终没有出现吹离热侧壁面的现

象，而且绝热气膜冷却效率随着吹风比的增大而

逐渐增大。然而，当吹风比达到 2.0时，临近扇形

孔出口的部分冷气射流出现了不同程度的吹离

热侧壁面的现象，使得扇形孔出口下游临近局部

区域（0≤x/D≤5）的绝热气膜冷却效率有明显的

下降，但是由于从气膜孔出口处吹离热侧壁面的

冷气射流会与贴近热侧壁面的主流热气发生相

互掺混，从而降低了主流的温度，反而有利于提

升热侧壁面下游远场区域（x/D≥10）的气膜冷却

效率。

在图 6中给出了七种不同孔型参数的单排扇

形孔在三种吹风比条件下的展向平均绝热气膜冷

却效率的对比分析。从图中可以看出，在所有的

吹风比条件下，实验研究的七种几何参数的单排

扇形孔的绝热气膜冷却性能存在一定差异，但是

差异并不大，总体上比较接近。

通过对图 6进行进一步的分析发现，在热侧

壁面的下游远场区域（x/D≥10）内，当吹风比为

M=0.9和M=1.5时，孔形参数为 α=20°、β=10°
的单排扇形孔的绝热气膜冷却效率最低；而当吹

风比为M=2.0时，孔形参数为 α=30°、β=13°的
单排扇形孔的绝热气膜冷却效率最低。这主要是

由于在较高的吹风比条件（M>1.5）下，从倾斜角

较大的扇形孔出口处喷出的冷气射流更容易出现

吹离热侧壁面的现象，从而降低了绝热气膜冷却

性能。此外，在热侧壁面的下游远场区域（x/D≥
10）内，当吹风比为M=0.9和M=1.5时，孔形参

数为 α=20°、β=15°的单排扇形孔的绝热气膜冷

却效率最高；而当吹风比为M=2.0时，孔形参数

为 α=25°、β=10°的单排扇形孔的气膜冷却效率

最高。

通过以上分析可知，在不同的吹风比条件下，

实现绝热气膜冷却效率最大或最小的扇形孔的孔

形参数有一定的区别。这充分说明了扇形孔的孔

形参数对气膜冷却效率的分布有明显的影响。

2. 2 三排孔绝热气膜冷却效率分析

在图 7中给出了三种不同吹风比条件下的两

表 1 绝热气膜冷却效率的相对不确定性

Table 1 Relative uncertainty of the adiabatic film
cooling effectiveness

η

0. 01

0. 1

0. 3

0. 5

0. 7

0. 9

（Δη η）/%

±28. 21

±8. 72

±4. 76

±3. 46

±2. 73

±2. 21

2336



韦 宏等：基于真实密度比的单/三排扇形孔气膜冷却性能及流阻特性第 11 期

种孔形参数的固定出口宽度的三排扇形孔的绝热

气膜冷却效率分布云图。

从绝热气膜冷却效率分布云图中可以看出，

几乎在实验研究的所有吹风比下，在叉排布置的

孔形参数为 α=30°、β=10°的三排扇形孔下游（第

三排扇形孔下游）区域内的绝热气膜冷却效率都

要略高于孔形参数为 α=20°、β=10°的三排扇

形孔。

在图 8中进一步给出了两种孔形参数的三排

扇形孔在不同的吹风比条件下的展向平均绝热气

膜冷却效率分布曲线。从图 8中可以看出，当吹

风比较小时（M≤1.5），在热侧壁面的上游和下游

区域内的展向平均绝热气膜冷却效率均随着吹风

比的增大而增大。然而，当吹风比较大时（M=
2.0），由于冷气射流在扇形孔出口处出现了较为

明显的局部吹离现象，使得在热侧壁面的上游区

域的气膜冷却效率有所下降，但是同时由于吹离

热侧壁面的冷气射流会与近壁面处的主流热气发

图 4 单排孔绝热气膜冷却效率分布

Fig.4 Distribution of the adiabatic film cooling effectiveness of single⁃row holes
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生相互掺混，使得主流热气的温度有所下降，从而

使得下游区域的气膜冷却效率增大。此外，从图

8中还可以发现，在第一排气膜孔出口下游的展

向平均绝热气膜冷却效率较低，而在第二和第三

排气膜孔出口下游均出现了明显的增加。从第一

排气膜孔出口下游到第二排气膜孔出口下游、最

后到第三排气膜孔出口下游，绝热气膜冷却效率

是逐渐增长的，但是随着气膜孔排数的增加，绝热

气膜冷却效率的增长幅度是逐渐减小的。这主要

是由于多排气膜孔的气膜冷却效率的叠加效应造

成的。

在图 9给出了在三种吹风比条件下，两种不

同孔型参数的三排扇形孔的展向平均绝热气膜冷

却效率分布的对比。总体而言，两种孔型参数在

图 5 单排气膜孔的展向平均绝热气膜冷却效率
-η分布

Fig.5 Distribution of span⁃wise averaged adiabatic film cooling effectiveness -η of single⁃row holes

图 6 孔型参数对单排孔展向平均绝热气膜冷却效率的影响

Fig.6 Influence of hole shape parameters on the span⁃wise averaged adiabatic film cooling effectiveness of single⁃row holes
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各个吹风比条件下的展向平均气膜冷却效率分布

有一定的差异，但是差异不大。在较小的吹风比

（M≤1.5）条件下，在整个热侧壁面的上游和下游

区域，孔型参数为 α=30°、β=10°扇形孔的展向平

均气膜冷却效率略高于孔型参数为 α=20°、β=
10°的扇形孔；但是随着吹风比逐渐增大，α=20°、
β=10°孔型结构具有比 α=30°、β=10°越来越明

显的优势。

图 7 三排孔绝热气膜冷却效率分布

Fig.7 Distribution of the adiabatic film cooling effectiveness of triple⁃row holes

图 8 三排孔展向平均绝热气膜冷却效率的分布

Fig.8 Distribution of the span⁃wise averaged adiabatic film cooling effectiveness of triple⁃row holes

图 9 孔型参数对三排孔绝热冷却效率的影响（β=10°）
Fig.9 Influence of hole shape parameters on adiabatic cooling effectiveness of triple⁃row holes（β=10°）
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从图 9（b）和图 9（c）中还可以看出，在第三排

孔的上游区域内，α=20°、β=10°的冷却效率均高

于 α=30°、β=10°，且两者之间的差异随着吹风比

的增大而增大。这是由于在较高的吹风比条件

下，从倾斜角越大的气膜孔喷出的冷气射流比从

倾斜角较小的气膜孔喷出的冷气射流更容易出现

局部吹离现象，而从倾斜角较小的气膜孔喷出的

冷气射流则能够实现更好地贴近壁面流动。

然而，在所有的吹风比条件下，在第三排气膜

孔的下游区域，孔型参数为 α=30°、β=10°扇形孔

的展向平均冷却效率均高于孔型参数为 α=20°,
β=10°的扇形孔。这是由于从孔型参数为 α=
30°、β=10°扇形孔出口处喷出的冷气射流更易于

与上游的主流热气发生相互掺混，降低了主流热

气的温度，从而提高了第三排孔出口下游区域的

气膜冷却效率。

2. 3 单/三排孔绝热气膜冷却效率对比分析

在图 10中进一步给出了孔形参数为 α=20°、
β=10°的扇形孔在不同气膜孔排数（单排和三排）

的展向平均气膜冷却效率分布的对比情况。对第

一排气膜孔出口下游与第二排气膜孔出口上游之

间区域的展向平均气膜冷却效率进行比较分析可

以看出，在位于三排气膜孔的第一排与第二排孔

之间区域的气膜冷却效率比单排孔的气膜冷却效

率要略微高一些，但是两者之间的差别有限。这

主要是由于气膜孔排数的增加能够提高气膜孔板

热侧壁面附近的流向动量，强化了上游气膜孔的冷

却气膜的贴壁效果，从而改善了气膜冷却效率。

3 单/三排孔绝热气膜冷却的流量

系数分析

流量系数指的是实际的质量流量与在理想条

件下的理论质量流量之比，其表达式如下：

C d =
ṁ real

ṁ ideal
（14）

其中理想条件下的理论质量流量 ṁ ideal为

ṁ ideal =

Ap t,c ( p s,mp t,c )
κ+ 1
2κ é

ë
ê

ù

û
ú

2κ
( κ- 1)Rt t,c

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú( )p t,c

p s,m

κ- 1
κ

- 1

（15）
式中的 ṁ real为实际的质量流量，可以由气体质量

流量计直接测量得到；而 ṁ ideal为理论质量流量，

可以根据式（15）计算得到。由式（15）可知，理想

质量流量是由气膜孔出口横截面积 A、主流静压

p s,m、二次流总温 t t,c、二次流总压 p t,c以及空气的等

熵指数 κ计算得到的。空气的等熵指数 κ取为

1.4。实验过程中在气膜孔板上游 150 mm处的腔

室壁面上布置静压测点，由于二次流腔室的横截

面积远远大于气膜孔的总横截面积，因此腔室内

的二次流的流速很小。从而可以忽略二次流腔室

的入口动压，而用实验测得的腔室内静压近似作

为总压 p t,c；同理，用实验测得的二次流静温近似

作为总温 t t,c，用于式（15）中理想质量流量率的

计算。

流量系数的相对误差可以按照误差传递公式

进行计算，如下式所示：

ΔC d

C d
= 1
C d ( )∂C d

∂ṁ real

2

Δṁ 2
real + ( )∂C d

∂ṁ ideal

2

Δṁ 2
ideal

（16）
而式（16）中的理论质量流量率 ṁ ideal 的相对

误差为 Δṁ ideal ṁ ideal可以表示为下式所示：

图 10 气膜孔排数对展向平均绝热气膜冷却效率分布的影响（α=20°、β=10°）
Fig.10 Influence of hole row number on span⁃wise averaged adiabatic film cooling effectiveness（α=20°,β=10°）

2340



韦 宏等：基于真实密度比的单/三排扇形孔气膜冷却性能及流阻特性第 11 期
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在所有研究的几何参数范围内，根据式（16）
计算得到的流量系数的误差为±6%。实验测量

得到的不同孔形参数的扇形孔气膜孔板的流量系

数随着雷诺数变化的分布情况如图 11所示。在

图 11中，雷诺数 Re被定义为

Re= ρ cu cD
μ

（18）

式中 μ为动力黏度。

结果表明：在所研究的几何参数范围，扇形孔

的流量系数均随着雷诺数的增大而逐渐增大；但

是，随着雷诺数的逐渐增大，气膜孔板的流量系数

的增长率有逐渐减小的趋势。由于在本实验中，

采用的是主流的质量流量率保持不变而改变二次

流的质量流量率的方法来改变吹风比的。因此，

Re随着吹风比的增大而增大。据此可知，在本实

验条件下，气膜孔板的流量系数随着吹风比的增

大而增大，但是增长趋势逐渐减小。

从图 11中还可以看出，孔形参数为 α=25°,
β=13°的扇形孔和 α=30°、β=10°的扇形孔的流

量系数明显高于其他几种孔型参数的气膜孔；但

是相对而言，孔形参数为 α=25°、β=13°的扇形孔

的流量系数要略高于 α=30°、β=10°的扇形孔。

通过对图 10进行进一步地分析可以发现，在较大

的实验雷诺数（Re≥6 000）条件下，当扩散角为

10°时，在倾斜角先从 20°增大到 25°，再从 25°增大

到 30°的过程中，流量系数呈现为先逐渐减小再急

剧增大的趋势；而当扩散角为 13°时，在倾斜角先

从 20°增大到 25°，再从 25°增大到 30°的过程中，流

量系数则呈现为先增大再急剧减小的趋势。

从图 11中可以发现，两种相同孔型的单排和

三排孔之间的流量系数有微小的差别。这主要是

由于实验过程中的测量误差造成的。由式（14）可

知，流量系数为实际的质量流量率与理论的质量

流量率之比。在对单排和三排孔进行实验时，不

仅需要测量实际的质量流量率，而且还需要测量

实验段的静温和静压，这都会引起测量误差。此

外，气膜孔板的加工也会对气膜孔的尺寸产生一

定的加工误差，进而影响气膜孔的通流特性。但

是 根 据 式（16）计 算 可 知 ，流 量 系 数 的 误 差

为±6%。

4 结 论

本文通过采用压力敏感漆（PSP）技术对平板

级的单排和三排固定出口宽度的扇形孔进行了绝

热气膜冷却实验研究。实验中二次流采用 CO2，

主流采用空气，二次流与主流的密度比为 Rd=
1.52，这与航空发动机热端部件的真实工作环境

的密度比相接近；实验的吹风比范围为M=0.9~
2.0（0.9、1.5和 2.0）。实验中孔型参数考虑了倾斜

角和扩散角的影响；流动参数考虑了吹风比的影

响。在实验研究的参数范围内，通过对实验结果

进行分析，得到了如下的几点结论：

1）吹风比较低（M≤1.5）时，从所有孔形参数

的扇形孔出口处喷出的冷气射流均未出现吹离热

侧壁面的现象；而当吹风比较高（M≥2.0）时，从

所有孔形参数的扇形孔出口处喷出的冷气射流都

出现了不同程度的吹离。

2）研究的扇形孔结构都具有较高的气膜冷

却效率，但是在不同的吹风比条件下，实现绝热气

膜冷却效率最高的孔形参数有一定的差异。当吹

风比较低（M≤1.5）时，孔型参数为 α=20°、β=15°

图 11 气膜孔板的流量系数分布

Fig.11 Distribution of discharge coefficient of the test plate
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的扇形孔的气膜冷却效率最优；而当吹风比较大

（M>1.5）时，孔型参数为 α=25°、β=10°的扇形孔

的气膜冷却效率最优。

3）于两种孔型参数的三排扇形孔，在第三排

扇形气膜孔上游区域内，孔形参数为 α=20°、β=
10°的扇形孔在冷却效率方面要优于 α=30°、β=
10°，且优势随着吹风比的增大而增加。这是由于

在较大的吹风比下，孔形参数为 α=30°、β=10°的
扇形孔具有较大倾斜角，它会导致部分冷气射流

更容易出现吹离热侧壁面；而冷气射流在孔形参

数为 α=20°、β=10°的扇形孔出口下游则具有更

好的贴壁流动能力。

4）过对单排孔和三排孔的绝热气膜冷却的

实验结果进行对比分析可以发现，在三排气膜孔

的第一排与第二排孔之间区域的展向平均绝热气

膜冷效要略高于单排孔出口下游的气膜冷却效

率。这是由于气膜孔排数的增加提高了气膜孔板

热侧壁面附近区域的流向动量，有利于强化冷却

气膜的贴壁效果，进而改善了气膜孔出口下游的

气膜冷却效率。

5）相同的雷诺数条件下，不同孔形参数的扇

形孔的流量系数分布具有明显的区别。在研究的

雷诺数范围内，流量系数均随着雷诺数的增大而

逐渐增大，但是增长率逐渐减小。相比于其他几

种孔形参数的扇形孔，孔形参数为 α=25°、β=13°
的扇形孔的流量系数最高。

应当指出，在真实的航空发动机热端部件工

作环境中，二次流与主流的密度比主要是由压比

和温比造成的，沿程密度比变化较大；虽然本文采

用异质工质实现了真实的二次流/主流入口密度

比，但是与航空发动机热端部件冷却的真实工况

仍然有所差异。
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