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摘要: 对涡轮工作叶片表面不同位置气膜孔的流量系数进行了系统的测量,在不同吹风比和雷诺数下测得了

流量系数值,并分析了各种因素对流量系数的影响程度。结果表明在不同位置气膜孔流量系数分布规律有较

大区别,孔排位置一定时,流量系数主要由吹风比决定。该实验结果对涡轮工作叶片表面气膜冷却的设计研

究有重要意义。
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D ischarge Coeff ic ien tM easuremen ts of F ilm Cool ing Holes
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Abstract: D ischarge coefficien ts of film coo ling ho les on the turbine blade surface w ere m ea2
sured in a large2scale low speed turbine cascade. D ischarge coefficien ts of coo lan t in jection w ere

obtained in the region of R e∞ = 250, 000～ 450, 000, and B R = 015～ 215. T he influences of

R eyno lds num bers and blow ing ratio s on discharge coefficien ts w ere investigated. T he results

show that turbine blade surface film ho le discharge coefficien ts are differen t greatly fo r differen t

ho le array positions. T he distribution of discharge coefficien ts ism ain ly determ ined by blow ing ra2
tio fo r the sam e geom etry. F ilm ho le discharge coefficien ts w ere increased obviously w ith blow ing

ratio in the case of low blow ing ratio. In the case of h igh blow ing ratio, the discharge coefficien ts

becam e a constan t.
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表 1　气膜孔的几何参数

Table 1　The geometry parameter of f ilm holes

孔号 1 2 3 4 5 6 7 8

S öC

L öD

Αö(°)

S 1öD

0153

7188

25

3170

0115

5183

60

3197

0108

4117

60

6136

0101

3103

90

3108

0101

3103

90

3108

0104

3103

90

3163

0123

7114

45

3102

0145

9164

40

2173

1　引　言

　　在现代高性能航空发动机中,随着涡轮前燃

气温度的不断提高,涡轮叶片表面的冷却问题受

到了越来越多的重视。气膜冷却是航空发动机高

温部件广泛采用的冷却技术之一,但冷气的使用

会引起相应气动损失的增加,降低发动机的的工

作性能。因此在气膜冷却技术的应用中,希望用尽

可能少的冷气量来达到一定的冷却性能要求。在

工程实际应用中,要想确定叶片型面每排气膜孔

冷气的实际流量,必须测量单排气膜孔的流量系

数。目前公开发表的文献中,国外在气膜孔流量系

数研究领域开展了大量的工作[1～ 3 ], 国内的研究

内容[4, 5 ]主要是平板上气膜孔流量系数的测量,有

关叶片型面上气膜孔的流量系数研究在国内尚未

见到报道。本文的主要内容就是对某型涡轮工作

叶片表面气膜孔的流量系数进行实验测量,为此

在叶片型面不同位置布置了 8 排气膜孔,研究流

量系数与二次流吹风比的关系,为新型航空发动

机涡轮工作叶片型面的气膜冷却设计提供必要的

参考数据。

2　实验装置及测试方法

　　实验在大尺寸低速平面叶栅风洞中进行。文

献[ 6 ]对该风洞有详细描述,本文的实验段为动叶

叶栅通道。其叶片弦长C 为 355 mm ,轴向弦长C x

为 300 mm ,实验段转角 (即叶栅进气方向和出气

方向的夹角) Β为 64°,栅距 P 为 249 mm ,叶高H

为 300 mm。叶片型面上共布置了 8排气膜孔,其

中 1～ 3排分布在压力面, 7～ 8排分布在吸力面,

前缘处 (4～ 6)排孔排列方式为叉排,其余孔排列

方式均为顺排。气膜孔平面分布如图 1所示,图中

只标出了孔排 1 和孔排 8,其余的孔排按照逆时

针方向从孔排 2～孔排 7 依次排列, 由于孔排数

量较多,在图中就不标出了。每排气膜孔的个数依

次为 24, 31, 16, 25, 25, 25, 30, 35, 气膜孔几何参

数见表 1,其中 S öC 代表孔中心距前缘驻点弧长

与驻点到尾缘的弧长之比,L öD 代表气膜孔的长

径比, S 1öD 代表孔沿叶高方向的间距与孔径之

比, Α代表孔的轴线方向与叶片表面的夹角。

图 1　气膜孔分布示意图

F ig. 1　The arrangem ent of film holes

实验叶片用优质木材加工制造而成,叶片被

加工成中空的,气膜孔的出口即为叶栅风洞的试

验段,孔的进口与稳压箱连接。冷气由位于端壁下

方的一个公用供气腔供给,二次流流量采用浮子

流量计和控制阀进行调节。

3　实验工况与数据处理方法

　　实验在不同主流雷诺数和二次流吹风比下进

行,基于弦长和来流速度的实验雷诺数范围为R e

= 250, 000～ 450, 000, 二次流吹风比范围为 B R

= 015～ 215,在上述范围内选取了 25个工况分别

对 8排孔单独进行实验。由于冷气与主流间的密

度差异微小,吹风比B R 定义为射流平均出口速

度与当地主流速度间的比值,在不同吹风比下进

行了实验。当地主流速度U 由无射流情况下测量

的型面静压分布确定,具体计算式如下:

U = 2 (p 3
∞ - p ) öΘ∞ (1)
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　　本实验中由于气流速度不高,可以按不可压

流来处理,流量系数定义如下:

C d =
m 1

m 2
=

m 1

A 2 2Θ2 (p 3
2 - p∞)

(2)

　　以上 (1)、(2)式中: p
3
∞为来流总压, p 为当地

静压, m 1 为实测的二次流流量,m 2 为理论二次流

量, A 2 为喷孔圆柱部分的横截面积, p
3
2 为叶片供

气腔内二次流的总压, p∞为叶片表面相应气膜孔

出口处主流静压。

4　实验结果与分析

　　涡轮叶片表面气膜孔的流量系数分布规律与

叶栅中的三维流场结构及叶片表面上的流动图案

密切相关。为便于分析讨论,这里给出了不同雷诺

数情况下同一叶型测得的型面静压和速度分布结

图 2　叶片型面的压力和速度分布

F ig. 2　The distribution of static p ressure and

velocity on surface

果,分别如图 2 (a)、2 (b)所示。压力系数定义为:

C p = 2 (p - p 3
∞) öΘΜ2

∞

其中: p
3
∞为来流总压, p 为当地气流静压, Μ∞为来

流速度, C p 代表气流能量损失。S öC 指测量孔中

心到驻点线的弧长与驻点线到尾缘的弧长之比,

可以看出吸力面的气流加速在 S öC = 014时就基

本完成,而后气流速度有所减缓。压力面的气流加

速比较平稳,除 S öC = 011～ 013区域速度有微弱

的减小之外,从前缘到尾缘速度一直呈上升趋势,

S öC = 0～ 014 范围内速度变化比较平缓,而后速

度快速增加,但速度始终小于吸力面上气流的速

度。

本实验对 8排气膜孔均单独进行了流量系数

的测量,由于篇幅有限,本文只给出了其中 6排具

有代表性的气膜孔流量系数测量结果,孔的分布

如图 1所示。图 3 (a)～ 3 (f)分别给出了不同吹风

比和主流雷诺数下各排气膜孔流量系数分布曲

线,其中孔排 5、6、8布置在吸力面,孔排 1、3、4布

置在压力面。比较各排气膜孔流量系数分布曲线

可以发现,流量系数随二次流吹风比的增加而增

大,当吹风比大于一定数值时,流量系数逐渐趋于

一定值;在叶片型面不同位置,气膜孔流量系数分

布有一定的差别。由图 3 (a)可以观察到,孔 1的

最大流量趋于 0150,最小流量系数为 0136; 流量

系数随吹风比的增大变化比较平缓。从图 3 (b)可

以看出,孔 3 的最大流量系数趋于 0162, 最小流

量系数为 0134, B R < 115时流量系数随吹风比的

增加迅速增大,在B R > 115时流量系数不再随吹

风比的变化而变化;在小吹风比时,雷诺数对流量

系数的影响较大。由图 3 (c)和 3 (d)可以观察到,

在前缘驻点附近,孔 4、孔 5的流量系数变化范围

较大,最小值为 0123,最大值趋于 0150,当B R <

115 时吹风比对流量系数的影响较大, 雷诺数对

流量系数的影响较小。从图 3 (e)可以得出和 3

(c)、3 (d)类似的结论,但孔 6 的流量系数变化范

围有所减小, 最小值为 0143, 最大值趋于 0162。

从图 3 (f)可以看到,孔 8的流量系数随吹风比的

增加而缓慢增大,在低吹风比下,雷诺数对流量系

数影响较小,当B R > 110时雷诺数对流量系数的

影响较大;在相同吹风比下,雷诺数越高流量系数

越大。

比较图 3 (a)～ 3 (f)可发现,在叶片型面不同

位置,气膜孔流量系数分布有较大的差别。孔 1在

吸力面上气流加速流动区域,孔出口主流静压较

低,在低吹风比下流量系数也可达到 014左右,并

随吹风比的增加很快就趋于一定值。孔 4处在前

缘驻点附近,由于该区域气流速度较低,孔外主流
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图 3　各排气膜孔的流量系数分布

F ig. 3　D ischarge coefficien t of film cooling ho les
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静压较高,低吹风比下流量系数只有 0123 左右,

在B R < 115范围内,随吹风比的增加流量系数上

升趋势明显。孔 8则处于压力面下游气流加速区

域,孔外压力沿流向迅速下降,流量系数随吹风比

的增加变化不大, B R > 110 后基本稳定在 015～

016之间。

由以上现象可以看出,在相同的主流雷诺数

下,每排孔的流量系数受吹风比的影响都较大,并

随吹风比B R 的增大而增大,这是由于二次流速

度的增加可以增大孔的有效出流面积,削弱由主

流引起的堵塞效应,减小了孔内的流动损失,使流

量系数增大,特别是在吹风比较小时,影响尤为明

显。当吹风比较大时,流量系数随吹风比的变化幅

度较小,并逐渐趋近于一个定值。在不同孔排位

置,流量系数随吹风比变化的幅度有较大差别,这

是由于在叶片表面不同位置气流的速度和压力分

布有较大不同,如图 2所示。在相同吹风比下,主

流雷诺数对流量系数的影响相对较小,这是因为

在提高主流速度增加对二次流出流堵塞效应的同

时,二次流速度相应的增加同时削弱了由主流引

起的堵塞效应,二者相互抵消一部分,导致二次流

的有效出口面积变化不大。

5　结　论

　　对压力面和吸力面各有多排气膜孔冷却的涡

轮工作叶片表面进行了单排孔流量系数实验研

究,在不同吹风比和主流雷诺数下获得各排气膜

孔的流量系数值。结果表明: (1) 在相同的主流雷

诺数下,孔的流量系数受吹风比的影响都较大,并

随吹风比的增大而增加,在小吹风比时,影响尤为

明显。高吹风比时,流量系数随吹风比的变化幅度

较小,并逐渐趋近于一个定值。(2) 在相同吹风比

下,主流雷诺数对流量系数的影响相对较小。 (3)

叶片型面上各排气膜孔的流量系数有较大的差

别,表明孔排位置对流量系数有较大的影响。
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