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【摘要】　本文针对涡轮叶片离散气膜孔结构及叶片表面具有不同曲率的特点, 采用传质比拟、数

值计算及可视化技术, 通过比较平板、弯曲壁面及涡轮叶片的气膜冷却流动及传热特性, 系统地

研究了离散孔三维效应、壁面曲率及压力梯度诸因素对叶片气膜冷却的影响。在此基础上, 提出

了估算叶片头部、中弧区及尾缘气膜冷却有效温比的准则公式、实验曲线及计算机程序。

一、平板三维气膜冷却的传质实验研究

涡轮叶片气膜冷却由于结构强度上的考虑, 只能采用不连续的离散气膜孔, 从而造成孔

下游复杂的三维气膜流场。同时, 叶片试验件的冷气流路结构使叶片壁面实际上受到外气膜

和内腔冷却空气的复合冷却。传统的传热实验方法, 由于无法避免叶片本身的导热影响, 而

得不到准确的绝热壁面边界条件。

根据常物性、不可压流体的能量方程和质量扩散方程, 在满足刘易斯数L e= 1 (包括分子

刘易斯数和湍流刘易斯数) 的条件下可以类比的原理, 结合叶片表面离散气膜孔的特点, 我

们首先发展了一套用CO 2 气体作为二次气体, 通过测量平板离散孔下游壁面上的CO 2 浓度分

布来确定绝热壁面气膜冷却有效温比 Γ的实验系统[1 ]。这种传质类比方法完全避免了壁面的

导热影响, 为叶片气膜冷却的研究提供了基本的实验手段。

图 1　单排圆孔和长方孔有效温比分布

用上述传质类比方法测定了平板单排圆孔、
单排斜圆孔和单排长方孔下游CO 2 浓度场及气
膜冷却有效温比分布。图 1显示了单排圆孔与单
排长方孔下游 Γ值的典型分布。由图可见,对于单
排圆孔的情况, 吹风比应有一个最佳值, 吹风比
过大,孔口下游近场 Γ值会由于射流脱离壁,反而
局部下降, 这是离散孔二维气膜冷却区别于连续

缝槽二维气膜冷却的重要特点。对于长方孔而言,

其气膜复盖性能要好得多, 甚至在较高的吹风比

下也不会发生射流脱离壁面的情况。

由实验结果得出了一组平板单排圆孔气膜冷却有效温比的准则公式:

当吹风比M ≤1, 冷却气出口喷射角 Β= 30°, X öD≤ (X öD ) L (即气膜脱体绕流区长度) 时

Γ= 01372M - 2 (X öD ) 01235 (1)　

(X öD ) L = - 11029 + 31564M (2)　

　　这组公式可用于叶片尾部区域气膜冷却的计算。



二、弯曲壁面气膜冷却的传质实验研究

涡轮叶片气膜冷却不仅具有离散孔气膜冷却的特点, 而且受到叶片表面曲率及通道

图 2　凸壁面离散气膜孔下游流场速度矢分布

压力梯度诸因素的影响, 从而使叶

片近孔区气膜流场及有效温比分布

较平板的情况更为复杂。为此, 我

们通过放大模型较为细微地分析研

究了弯曲壁面近孔区气膜冷却规

律。

在沿流线运动的局部坐标架下

分析弯曲壁面气膜层的运动方程可

以得出, 气膜层受到一个垂直于流

动方向的类浮升力 P f 的作用。
P f = (Θ∞U 2

∞öR )〔(Θ2U 2
2öΘ∞U 2

∞) - 1〕

(3)　

其中, 下标“∞”和“2”表示主流

和气膜层, R 为壁面曲率半径。当

Θ2U 2
2> Θ∞U 2

∞时, 1 f 将使凸面 (R 为

正) 上的气膜脱离壁面, 而使凹面

(R 为负) 上的气膜贴附壁面。Θ2U 2
2<

Θ∞U 2
∞时则相反。因此, 对于弯曲壁面

气膜冷却, 除考虑其吹风动量比 I=

Θ2U 2
2öΘ∞U 2

∞外, 还必须考虑R。

我们用双焦点激光测速仪, 测

量了M = 015, 110, 115三个工况下

凸壁面气膜孔排下游近场速度矢分布 (图 2) 和湍流度分布[3 ] (图 3)。由图 2可见, 当M≥110

时, 由于射流出口动量的增加, 射流脱体倾向加强, 速度矢方向的变化显示了气膜由脱离到

图 3　凸壁面离散气膜孔下游流场强度分布 (M = 015) 图 4　凸壁面气膜冷却有效温比分布
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再附的流动特点。而在M < 110时, 射流脱离壁面的倾向不明显。图 3给出了当地纵向和横向

湍流强度的分布。最大湍流强度发生在射流与主流掺混面上。靠近壁面附近, 湍流强度分布

是各向异性的。湍流强度直接影响着气膜复盖性能。

图 5　凸面和凹面上有效温比的三维分布

图 4给出了由传质类比实验测

得的凸面上气膜冷却有效温比分布

与平板结果的比较。可以看出, 当

M = 015时, 在XöD > 6的范围, 凸

面上的 Γ值高于平板相应值; 而当

M > 110 时, 凸面上的 Γ值低于平
板相应值。这与前述曲率影响的分

析是一致的。

为了便于了解弯曲壁面上气膜

冷却有效温比的三维分布特性, 我

们用双坐标系统分别绘出了凸面与

凹面上有效温比的三维分布[3 ] (图 5)。

三、涡轮叶片气膜冷却的传质实验研究

为了研究某实际叶片表面气膜冷却有效温比的变化规律, 我们对两种不同叶型共九组

图 6　叶片试验件示意图

不同气膜孔位置与几何结构的试验件进行了较为系统的实验研究。叶片气膜孔几何参数包括

孔位置、孔形、孔直径、喷射角及孔排数, 详见文献 [ 4 ]。图 6为叶片试验件示意图。用传

质类比方法测量叶片表面气膜冷却有效温比分布。根据叶背测量数据, 整理成如下准则公

式[4 ]: 　当XöD = 15～ 150, )cos
2Β< 0103时, ()= Θ2U 2

2öΘ∞U 2
∞)

Γ= 018113× 104〔(X öD ) ö) co s2Β〕- 1153 (4)　

当XöD = 15～ 150, 0103≤)cos
2Β≤013时

Γ= 015875× 102 × (X öD ) - 1153 () co s2Β) 01154 (5)　

　　比较叶背、叶盆及平板表面单排孔气膜冷却有效温比分布可以看出[5 ] , 在XöD > 5的范围

内, 若M < 110, 则有: Γ叶盆< Γ平板< Γ叶背; 而若M≥110, 则相反。这是因为叶片通道中压力

梯度是指向叶背的, 气膜贴附壁面的程度取决于压力梯度和壁面曲率引起的离心力的平衡结

果。这与前述的分析是一致的。而在XöD < 5的范围, 由气膜孔喷出的冷却气体的运动轨迹则

要取决于压力梯度、壁面曲率、以及冷却气本身出口法向动量和上游来流条件等因素, 从而

使该区气膜冷却规律复杂得多。此外, 叶盆区气膜稳定性较差, 气膜有效保护长度亦较短, 因

此, 在设计叶盆气膜冷却时, 在设计叶盆气膜冷却时, 各排气膜孔的排间距应选得比叶背的

短些。
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为了说明叶型曲率对 Γ的影响, 我们还比较了两种不同曲率的叶型 (工作叶片和导向叶

片) 在相应工况及相应位置上的 Γ值[6 ] , 结果表明: 在叶背, 当吹风比较小 (如 )cos
2Β<

01014) 时, Γ小R > Γ大R; 而当吹风比较大 (如 )cos
2Β> 01014) 时, Γ小R < Γ大R。在叶盆, 小吹风

吹 (如 Icos
2Β< 0103) 时, 则在XöD≤15范围内, Γ小R > Γ大R; 而在XöD > 15范围内, Γ小R > Γ大R。

这可能是在小R 条件下, XöD > 15范围的凹面上, 同时还感受到来自出口冷却气的直接冲击

效果。因此, 在设计叶片气膜冷却时, 必须小心使用各类计算公式。限于篇幅, 有关数据不

在此列出。

四、叶片外换热系数及气膜冷效的数值计算

叶片外换热系数是进行叶片冷却系统设计的重要依据。在参照有关程序的基础上, 我们

图 7　S p ey H P IN GV 叶背 (a) 和叶盆 (b) 外换热系数

编制了一个计算叶片外换

热系数的计算机程序, 通

过求解边界层动量与能量

积分方程, 求得边界层速

度与温度分布, 进而求得

壁面局部换热系数分

布[7 ]。在前驻点附近, 采用

圆柱绕流方程组, 使计算

可以从前驻点开始。同时,

由边界层动量厚度雷诺数

作为转捩判据, 并加入湍

流粘性系数, 使程序具备

了较强的适用性。图 7示

出了用上述程序对斯贝高

压一级导向叶片外换热系

数的计算结果, 可以看出, 湍流区的计算结果与相应

图 8　文献 [ 9 ] 计算结果与实验点的比较

的实验数据是吻合的。

弯曲壁面上离散气膜孔下游近场的复杂三维流场

集中反映了叶片气膜冷却的特点, 远下游区只是近场

气膜逐渐衰减的结果并趋于二维流场。因此, 更进一

步地预测近场区三维气膜冷却流场对于准确预测涡轮

叶片气膜冷效具有重要意义。我们首先对小吹风比条

件下的近场三维流动与传热特性进行了数值计算[8 ]。

采用部分抛物化假设, 在准正交曲线坐标系Ν2Γ2Φ下,

其控制方程通用形式为:

　 1
∃Γõ ∃Φ

5
5Ν(∃Γõ ∃Φõ ΘuΥ) +

1
2Γõ ∃Γ

5
5Γ (1 + cΓ2∃Γ) ΘvΥ-

# Υ

2Γõ ∃Γ
5Υ
5Γ - Γ2ΘuΥd (∃Γ)

d Ν

+
1

∃Ν
5
5Ν (1 + cΓ2 õ ∃Γ) ΘΞΥ-

# Υ

∃Ν
5Υ
5Φ = S Υ (6)　
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其中, ∃Γ、∃Φ为变换坐标系下求解域的高度和宽度, Υ为需求解的流场参数, c为壁面曲率,

# Υ为相对于 Υ的扩散系数, SΥ为相应源项。计算结果表明, 在气膜孔下游边附近明显存在一

低压区, 而沿流动方向有一递压梯度, 这也是三维气膜流场的特点。与压力梯度相对应, 在

低压区, 由于主流的绕流而使当地 Γ值呈局部低值。近年来, 我们已将此程序推广到任意吹风

比条件下求解完全的N - S方程组, 并在美国匹兹堡计算中心的C ray2Ê巨型机上, 得到了计

算结果[11 ]。图 8为其中的一个算例, 可以看到, 计算结果和实验吻合得很好。

五、气膜冷却可视化研究

为了对叶片表面气膜复盖情况进行直

图 9

接观察, 我们分别用纹影仪、激光干涉

法[10 ]及水洞流场显示等方法对气膜稳定

性、气膜侧向扩散及叶片前缘驻点附近冷

却膜附着壁面的临界速比[11 ] , 进行了水洞

观测。图 9显示了叶片前驻点附近冷膜的

流动状况及对壁面的复盖情况。在不同来

流参数、不同喷射角和不同喷射位置条件

下, 对所得的实验数据整理成下列公式:

当 102≤R eD < 4×104, 0< Β≤Πö2, K

> 10- 5时

m cr (2ΒöΠ) - 0168 (3155 + 213lgK + 0153lg2K + 0141lg3K ) (7)　

此处, m cr为临界速比, Β为喷射角, K= (ΧöU 2) (dU ödX)。

参　考　文　献

[ 1 ] 　K o, S hao2Y en、L iu D eng 2Y ing、Y ao Y ong 2Q ing , L i2J ing T sou , F u2K ang , “F ilm Cooling Ef f ectiveness of D iscrete

H olesM easu red B y M ass T ransf er and L aser In terf erom eter”, 7th In t, H ea t T ransf er Conf erence, M unchen, F ed era l

R. Germ any (S ep t. 6～ 10, 1982).
[ 2 ] 　徐靖中、姚永庆、贾建国、葛绍岩、邹福康,“弯曲表面单排孔 30°喷射气膜冷却流场近场特性的实验研究”, 工程热
物理学报, 第 5卷, 第 2期, (1984年 5月)。

[ 3 ] 　姚永庆、夏彬、葛绍岩、邹福康, “弯曲壁面上双排离散孔的流量不等时气膜冷却特性的试验研究”, 中国工程热物
理学会第 5届年会论文, 苏州, 1985年。

[ 4 ] 　葛绍岩、刘登　、徐靖中、李静, “气膜冷却”, 科学出版社, 北京, 1985年。
[ 5 ] 　刘登云、葛绍岩、贾建国、杨雅贤, “叶盆双排孔气膜冷却有效温比的实验研究”, 中国工程热物理学会第 5届年会
论文, 苏州, 1985年。

[ 6 ] 　贾建国、刘登云、葛绍岩、丘志江、张三多、沙炳华, “气膜孔型与叶型曲率对叶片气膜冷却有效温比的影响”, 中
国工程热物理学传热分会年会论文, 扬州, 1986年。

[ 7 ] 　邓素卿、陈焕倬、葛绍岩, “涡轮叶片外换热系数计算方法的改进”中国工程热物理学会传热分会年会论文, 武汉,
1984年。

[ 8 ] 　徐靖中、葛绍岩, “弯曲壁面离散孔气膜冷却数值计算”, 工程热物理学报, 第 4卷, 第 1期, 1983年。
[9 ]　徐靖中、葛绍岩,“任意吹风比下单排和双排孔气膜冷却数值计算”, 中国工程热物理学会第 6届年会论文, 上海, 1988
年。

[ 10 ] 　姚永庆、夏彬、葛绍岩, “气膜冷却扰流区激光干涉显示实验报告”, 工程热物理所研究报告, 1985年。
[ 11 ] 　鄂学全、邓素卿、葛绍岩、李　,“涡轮叶片冷却膜稳定性的实验研究”, 第二届全国实验流体力学会议, 昆明, 1984
年。

[ 12 ] 　刘登云、葛绍岩、邹福康、陈明钧, “气膜冷却有效温比与换热系数的瞬态综合测量”, 工程热物理学报, 第 7卷,
第 2期, 1986年。

763第　4　期 涡轮叶片气膜冷却的研究



EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION ON COPOSITE A IR-COOL ED
BLAD ES OF H IGHLY -LOAD ED TRANSON IC TURB INE

L iu Cun lu, L uo M ingjun , D eng Huayu, L iu Y ufang
(Gas Tu rbine Es tablishm en t)

ABSTRACT　　　　Fou r sets of compo site a ir2coo led b lades of h igh ly2loaded and h igh
temperatu re t ran son ic tu rb ine w ith variou s schem es of film 2coo ling ho les have been designed
and m ade, and have successfu lly passed 290 hou r test run. Experim en ta l resu lts show that the
coo ling characterist ics of the tu rb ine vanes and b lades are superio r as their coo ling m ass flow
rat io s are 228% and 126% respect ively. T he w all tempera tu re of tu rb ine vanes and b lades
w ere co rrected by m easu ring the heat lo sses of the test sect ion. T he resu lts are converted to
actual engine opera t ion condit ion s, acco rd ing to the sim ilarity theo ry. It is ob ta ined that the
coo ling effect iveness of the tu rb ine vanes and b lades is 3352420K respect ively, and the w all
tempera tu re dist ribu t ion s are un ifo rm. T he effects of the param eters of the air2coo led tu rb ine
b lades on the coo ling effect iveness are a lso con sidered system at ica lly, based on a large quan t i2
ty of data ob ta ined from the experim en ts of fou r k inds of compo site a ir2coo led tran son ic tu r2
b ine vanes and b lades.

EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION ON COM POSITE COOL ING
OF A TURB INE BLAD E

Zheng J iru i, J i Honghu, Kong Zuka i, W ang Baoguan
(N anj ing A eronau tica l Ins titu te)

ABSTRACT　　　　 In view of the w ho le p rocess of compo site coo ling on a tu rb ine
b lade, th is paper is compo sed of th ree parts. F irst the imp ingem en t2convect ion coo ling on th
in ternal su rface of a b lade leading edge is invest iga ted, in resu lt an emp irica l exp ression of in2
ternal2local heat t ran sfer coeff icien ts a t the stagnat ion po in t is fo rm u la ted and regu larity of
their varia ton s along the leading edge region is found. Secondly, the varia t ion s of the film 2
coo ling effect iveness a long the ex ternal su rface of the leading edge are invest iga ted acco rd ing
to variou s b low ing ra t io s w hen the film jets ejected from the film ho les on the b lade. T h ird ly,
as the film jets impo se som e distu rbances on the m ain stream , heat t ran sfer is enhanced, as
a resu lt a set of emp irica l exp ression s fo r the ex ternal2local heat t ran sfer coeff icien ts are fo r2
m u lated.

RESEARCH ON F ILM -COOL ING OF TURB INE BLAD E
Ge Shaoyan , L iu D engyun , Xu J ingzhong, Yao Y ongq ing, D eng Suq ing, J ia J ianguo

( Ins titu te of Eng ineer ing Therm op hys ics)
ABSTRACT　　　　T he effects of d iscrete f ilm 2coo ling ho les, w all cu rvatu re and the

p ressu re gradien t on the tu rb ine b lade film coo ling are system at ica lly studied by m ean s of
heat2m ass analogy, num erica l m ethods and flow visualiza t ion techn iques. T he flow and heat
t ran sfer perfo rm ances of the coo ling film over the fla t p la te, cu rved w all and b lade su rfaces
are invest iga ted. It is p roven that the characterist ics of d iscrete2ho le film coo ling are qu ite d if2
feren t from tho se of con t inuou s2slo t f ilm coo ling in the vicin ity of the in ject ion ho les becau se
the coo lan t jets from ho les tend to separa te from the coo led su rfaces.

A n op t im al b low ing ra t io is expected fo r ideal d ist ribu t ion of film coo ling effect iveness.
W all cu rvatu re exerted an addit ional fo rce on the coo ling film. W hen mom en tum b low ing ra2
t io I (= Θ2U 2öΘ∞U 2

∞) > 1, th is fo rce tends to sepera te the film from the convex su rface and
to keep it clo se up to the concave su rface, bu t w hen I< 1, it acts con trary. Fo r a given film
coo ling schem e, the effect iveness of tu rb ine b lade deponds on the b low ing ra t io , w all cu rva2
tu re and the p ressu re gradien t. Som e of the co rrela t ion fo rm u las, exp rim en ta l data and com 2
pu ta t ional resu lts are p resen ted to evaluate the film coo ling effect ivenesses and heat t ran sfer
coeff icien ts a t the leading edge, m id2cho rd and ta iling edge of the tu rb ine b lade.
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