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旋转状态涡轮叶片吸力面单孔气膜冷却实验
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摘　　　要 : 采用稳态液晶测温方法 ,系统研究了 1. 5级涡轮叶片吸力面在旋转状态下的气膜冷却特性.实

验中 ,主流经加热压缩后冲击涡轮转动 ,基于动叶弦长的涡轮进口主流雷诺数为 8 ×104 .射流分别采用空气

和二氧化碳 ,其对应射流2主流密度比分别为 1. 03和 1. 57.实验转速为 630 ,700 r/ min和 737 r/ min ,对应旋转

数分别为 2. 092 ,2. 324和 2. 448.吹风比从 0. 3到 3. 0变化.结果表明 ,吸力面上 ,气膜冷却效率随吹风比的增

大先上升后下降 ,存在一个最佳吹风比 ,使冷却效果最好 ;增大密度比有利于增加气膜覆盖面积 ;旋转降低了

气膜冷却效率 ;气膜向低半径方向偏转 ,但并不十分明显.

关　键　词 : 气膜冷却 ; 涡轮叶片 ; 旋转 ; 冷却效率 ; 密度比

中图分类号 : V23113　　　　　文献标识码 : A

收稿日期 :2009211202 ; 修订日期 :2010203208

作者简介 :李国庆 (1981 - ) ,男 ,河北灵寿人 ,博士生 ,主要从事涡轮叶片旋转气膜冷却研究.

Experimental investigation of rotating single2hole f ilm cool ing

performance on suction side of a turbine blade
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Abstract : Experimental investigations were carried out to st udy t he rotating film cooling

characteristics in a 1. 52stage t urbine using stationary t hermo liquid crystal met hod. The

length of t he test blade in chordwise and spanwise was 124. 3 mm and 99 mm respectively wit h

a 4 mm film hole in t he middle span oriented 36°to the tangential of t he suetion side in st re2
amwise. The mainflow was compressed and heated to bring the t urbine to rotate wit h an in2
let Reynolds number Reg of 8 ×104 . Air and CO2 acted as coolant to achieve t he coolant to

mainflow density ratio of 1 . 03 and 1 . 57 , respectively. Three rotation numbers of 2. 092 ,

2. 324 and 2. 448 were considered. The blowing ratio varied f rom 0. 3 to 3. 0. Result s show

t hat on suction side t here is an optimum blowing ratio to obtain t he best film cooling effec2
tiveness and coverage. Higher density ratio could generate larger film cooling coverage. Ro2
tation is bad for film cooling effectiveness. Meanwhile , t he film t rajectory deflect s cent ripe2
tally a lit tle due to the horseshoe vortex and rotating effect .

Key words : film cooling ; t urbine blade ; rotating ; cooling effectiveness ; density ratio

　　作为航空发动机热端部件的有效冷却方式之

一 ,气膜冷却是保证较高的涡轮进口温度的重要

技术.因此 ,为了适应现代航空发动机的要求 ,为

了提高航空发动机的整体性能 ,有必要对气膜冷

却技术开展相关的深入研究.

1971年 , Goldstein[1 ]系统地阐述了气膜冷却
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的两个评价指标 :冷却效率和传热系数. Takeishi

等[2 ]运用传热传质的方法在低速静止叶栅和旋转

叶片上进行了气膜冷却效率实验. Dring 等[3 ]在

一个低速大尺寸的第一级高压涡轮模型上研究了

转子叶片的气膜冷却. Garg[ 4 ]用三维 N2S程序计

算了旋转气膜冷却涡轮叶片的冷却效率和传热系

数. Yang等[5 ]采用数值模拟的方法研究了 1. 5级

涡轮的气膜冷却效率和传热系数.国内方面 ,李国

庆等[ 6 ]研究了某小型燃气轮机旋转状态下复合角

对叶片表面气膜冷却效果的影响 ,结果表明 ,压力

面上 ,复合角有利于提高气膜冷却效果 ,而吸力面

上复合角的作用不大.李国庆等[7 ]研究了 1. 5 级

涡轮叶片旋转状态下的气膜冷却效率 ,比较了吹

风比、密度比对气膜冷却特性的影响.

当前有关气膜冷却的研究集中在静止状态 ,

旋转方面的研究 ,由于其固有的难度 ,则相对较

少.本文对整级涡轮叶片旋转气膜冷却的实验研

究 ,国内尚不多见.为了更清楚的认识旋转状态下

的气膜冷却特性 ,本文着重研究吹风比、密度比和

旋转数对叶片吸力面单孔气膜冷却的影响.

1　实验介绍

1 . 1　实验台结构

实验在北京航空航天大学航空发动机气动热

力科技重点实验室新建的低速、全环 1. 5 级涡轮

叶片气膜冷却循环热风洞上完成.实验台主体结

构如图 1所示 ,图中带箭头实线代表主流管路 ,带

箭头虚线代表射流管路.

实验台主流气路为循环闭式风洞.主流由功

率为 55 kW的压气机提供.主流气体通过压气机

前面布置的加热器进行加热 ,经压气机加压后流

过分流罩和整流格栅 ,之后进入实验段.实验段为

1. 5级涡轮 ,包括进口导叶、工作动叶和出口静叶 ,

每级均匀布置 18个叶片.叶型是由某型高压涡轮

叶片放大数倍得到. 动叶弦长 124. 3 mm ,叶高

99 mm.叶片安装在直径为 600 mm轮毂上 ,外部

机匣直径 800 mm.实验段总长 470 mm.经过加热

和加压的主流气体进入实验段 ,推动涡轮转子转

动做功 ,轴功通过功率为 22 kW 的测功机吸收.

实验段前后均布置有温度和压力测点.

测试叶片由环氧树脂制成 (图 2) ,安装在涡

轮转子上.叶片采用空心结构 ,内部开有冷气腔.

在叶片外表面和冷气腔之间装有导热系数为

0. 012 W/ (m·K)的阿斯本绝热材料.测试叶片

表面喷涂有低温宽幅液晶 ,其相邻叶片上装有

CCD (charge coupled device)相机 ,通过稳态实验

法实时记录叶片表面的温度场变化.气膜孔开在

吸力面展向中部 ,直径D = 4 mm ,气膜出流方向与

叶片外表面切线方向所成的射流角为α= 36°,气

膜孔出口中心位置的旋转半径为 r = 350 mm.旋

转信号由旋转信号传输系统采集并输送到计

算机.

气膜射流由压气机提供 ,通过空心轴内布置

的管路直接通入测试叶片.冷却气体经过过滤、稳

图 1　1. 5级涡轮叶片气膜冷却实验台

Fig. 1　Experimental facility of a 1. 52stage turbine
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压和冷却等一系列过程进入实验台.射流流量通

过浮子流量计测得.射流温度由布置在叶片冷气

腔内的 T型热电偶测得.

图 2　测试叶片

Fig. 2　Tested blade

1 . 2　实验参数

定义基于涡轮动叶弦长的主流雷诺数 Reg =

ρg vg l/μ,旋转数 Rt = Ω r/ vg ,吹风比 M =ρc vc /

ρg vg ,射流主流密度比 Rd =ρc /ρg .其中 l为涡轮动

叶弦长 ;Ω为旋转角速度 ;ρc , vc ,ρg 和 vg 分别为

射流和主流的密度和速度.本实验中主流雷诺数

Reg = 8×104 ,实验转速分别为 630 ,700 r/ min 和

737 r/ min ,对应旋转数 Rt 分别为 2. 092 ,2. 324和

2. 448 ,吹风比 M 取 0. 3～3. 0 ,射流分别采用空

气和 CO2 ,相应的射流主流密度比 Dr 为 1. 03 和

1. 57.定义吸力面平均冷却效率η= ( Tg - Taw ) /

( Tg - Tc ) , Taw为叶片表面绝热温度 ,由液晶测

得 ; Tg 和 Tc 分别为主流和射流平均温度 ,均由 T

型热电偶测得 ,其中 Tg = 313 K , Tc = 303 K.

2　结果与分析

实验前 ,通过布置在叶片表面的 T 型热电

偶 ,对液晶进行了标定 ,得到温度值与液晶灰度值

关系曲线如图 3.

2 . 1　吹风比

图 4给出了吸力面表面温度场的分布.图中

S为气膜孔下游沿流线方向距气膜孔的表面弧

长 , H 为展向长度.以空气射流为例.可以看出 ,

同一旋转数下 ,当 M = 0. 3时 ,冷却气膜只能覆盖

气膜孔下游 2. 5 D ; M = 1. 0 时 ,不论从覆盖长度

还是覆盖宽度上 ,均达到最佳值 ;随着吹风比的继

续增大 ,气膜覆盖面积明显减小 , M = 2. 0 时 ,气

膜覆盖区域几乎消失.对于 CO2 射流 ,情况类似.

图 3　吸力面液晶标定曲线

Fig. 3　Calibration of liquid crystal

图 5给出了旋转数为 2. 092 时 ,采用空气和

CO2 两种不同冷却工质 ,吸力面上冷却效率随吹

风比的变化情况.本文中 ,冷却效率为沿气膜覆盖

区域中心线两侧 1 D 范围各点所得平均值 ,这样

便于比较整个气膜覆盖区域的冷却情况.

由图中可以看出 ,吹风比从 0. 3 增大到 1. 0

时 ,冷却效率最大值变化不大 ,但是有效覆盖区域

呈增长趋势.当 M > 1. 0 时 ,随着吹风比的增大 ,

冷却效率下降 ,气膜覆盖面积也逐渐减小.以η=

0. 4来衡量. M = 0. 3时 ,η≥0. 4的区域可以达到

1. 3 D ; M = 1. 0时 ,η≥0. 4 的区域可以达到 2 D ;

M = 1. 7时 ,η≥0. 4的区域又降到 1 D ;而 M = 2. 0

时 ,η最大只有 0. 3 ,并且射流很快脱离壁面.可以

看出 ,随着吹风比的增大 ,冷却效率和气膜覆盖面

积先增大后减小 ,存在一个最佳吹风比 ,此时气膜

冷却效率较高 ,有效覆盖面积也最大.旋转数为

2. 324和 2. 448时情况类似.

图 6给出了涡轮叶片表面的压力分布[8 ] .吸

力面上 ,压力沿流向下降到低于出口的压力 ,而后

又增长 ,恢复到出口压力 ,流动处于逆压梯度下 ,

出气边附近的流动极易产生分离现象 ,因此吹风

比较大时 ,气膜孔远下游处射流脱离 ,冷却效果

较差.

2 . 2　密度比

图 7为吹风比 M = 1. 0时 ,不同旋转数、不同

冷却工质时冷却效率的变化分布.从图中可以看

出 ,无论是空气射流 ,还是 CO2 射流 ,冷却效率变

化相差不大.

比较图 4 , M = 1. 0 时 ,CO2 射流和空气射流

的均可以覆盖气膜孔下游 4. 5 D ,但是沿叶高方

向 ,CO2 射流的轨迹要比空气射流宽 1 D ,其他吹
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图 4　Rt = 2. 092 ,吸力面表面温度随吹风比变化云图

Fig. 4　Temperature dist ributions at Rt = 2. 092

图 5　Rt = 2. 092 ,η随吹风比变化规律

Fig. 5　Effectiveness dist ributions at Rt = 2. 092

风比时 ,CO2 射流的气膜覆盖面积也都明显大于

空气射流.这是因为 ,采用 CO2 射流 ,冷气密度较

大 ,相同射流流量下 ,射流速度降低 ,因此与空气

射流相比 ,采用 CO2 作冷却工质有利于射流更好

的附壁 ,气膜覆盖面积均要比空气射流大.

2 . 3　旋转效应

定义气膜偏转斜率 k ,表征气膜覆盖区域中

心线偏离水平流线方向的程度.图 4 和图 8 给出

的温度分布云图均做出了气膜覆盖区域的中心

线.表 1和表 2分别给出了 k随吹风比和旋转数

的变化 ,负号表示指向低半径.可以看出 ,吸力面

上 ,气膜有向低半径偏转的趋势.比较 k的绝对值

发现 ,随着吹风比增大 ,气膜的偏转程度减弱 ;随

着旋转数的增大 ,气膜的偏转程度并无显著变化.

这与 Dring[3 ]等人给出的结论一致.

图 6　涡轮叶片表面压力分布

Fig. 6　Pressure dist ributions on blade surface
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图 7　M = 1. 0 ,不同 Rt、不同 Rd 时的η分布

Fig. 7　Effectiveness dist ributions at M = 1. 0

从涡轮叶片通道流动结构来对上述现象进行

分析.气流流过叶片前缘时 ,经滞止分流形成马蹄

涡.在吸力面通道涡与马蹄涡形成反转涡对[9 ] .受

反转涡对的影响 ,气膜向低半径偏转.从旋转附加

力角度分析.吸力面上 ,气膜出流后受两个力作

用 :离心浮升力ργΔTΩ2 z和哥氏力 2ρΩv ,两个力

表 1　Rt = 2 . 092 , k随吹风比变化规律

Table 1　Distribution of k at Rt = 2. 092

M kair kCO2

0. 3 - 0. 183 - 0. 178

1. 0 - 0. 104 - 0. 101

2. 0 - 0. 036 - 0. 032

表 2　M = 1. 0 , k随旋转数变化规律

Table 2　Distribution of k at M = 1. 0

Rt kair kCO2

2. 092 - 0. 098 - 0. 097

2. 324 - 0. 102 - 0. 101

2. 448 - 0. 105 - 0. 104

图 8　M = 1. 0 ,叶片表面温度随旋转数变化云图

Fig. 8　Temperature dist ributions at M = 1. 0
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均指向高半径.吹风比较小时 ,射流速度较小 ,离

心浮升力和哥氏力均较小 ,气膜受反转涡的作用

更明显 ,因此向低半径偏转程度稍微大一些.随着

吹风比增大 ,射流速度增加 ,离心浮升力和哥氏力

以及惯性力的作用越来越明显 ,因此气膜向低半

径的偏转程度有所减弱.整体上 ,吸力面受旋转附

加力和反转涡对的共同作用 ,气膜朝向低半径偏

转 ,但是偏转程度并不十分明显.

图 9比较了 M = 1. 0时不同旋转数下采用空

气射流得到的气膜冷却效率 ,并与文献 [ 10212 ]中

给出的静止状态下的气膜冷却效率进行了对比.

结果表明 ,在气膜孔出口位置 ,旋转状态气膜冷却

效率与 Pedersen等[10 ]给出的平板模型静止状态

气膜冷却效率均维持在 0. 68～ 0. 72 之间 ,而

Takeishi等[11 ]和 Schwarz[12 ]给出的静止状态叶

片表面的气膜冷却效率要偏低 ;从气膜孔下游

S = 1. 5 D处开始 ,旋转状态气膜冷却效率与静止

状态气膜冷却效率相比逐渐降低 ,并且越往下游

降低的幅度越大 ,当 S > 4. 5 D 后 ,旋转状态气膜

冷却效率降为零.比较不同旋转数下的气膜冷却

效率发现 ,在气膜孔出口位置 ,3个不同旋转数下

的冷却效率均为 0. 68 ;在气膜孔下游 ,随着旋转

数的增加 ,气膜冷却效率降低 .以 S = 2 D为例 ,

Rt = 2 . 092时 ,η= 0. 41 ;当 Rt 增大到 2. 448 时 ,

η降为 0. 35 ,降低了 14. 6 %.因此旋转不利于提

高气膜冷却效率.这是由于旋转使气膜偏离了原

有的流向和展向位置造成的.由前面分析发现 ,旋

转状态下 ,气膜并不是沿着流线往下游发展 ,而是

往低半径方向偏转 ,即气膜发生了径向位移 ,这不

利于气膜的附壁 ,因此冷却效率有所降低.

图 9　M = 1. 0时气膜冷却效率比较

Fig. 9　Comparisons of film cooling effectiveness

at M = 1. 0

3　结　论

旋转状态下 ,涡轮叶片吸力面气膜冷却主要

存在以下几点特性 :①同一旋转数下 ,气膜冷却效

率随吹风比的增大而先升高后降低 ,存在一个最

佳吹风比使气膜冷却效率和覆盖面积最大. ②增

大密度比有利于增大气膜有效覆盖面积. ③旋转

降低了气膜冷却效率.受旋转附加力和反转涡的

共同作用 ,气膜向低半径偏转但并不十分明显.
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