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摘　　　要：在跨声速叶栅通道内，试验研究了叶片压力面气膜冷却特性，详细地对比分析了在不同主流进

口雷诺数（犚犲＝１．７×１０５，３．７×１０５，５．７×１０５）、出口马赫数（犕犪＝０．８１，０．９１，１．０１）及多个气膜吹风比（犕＝

０．５～３．０）条件下的压力面簸箕孔型气膜冷却效率。试验结果表明：主流出口马赫数变化对气膜孔下游冷却

效率的分布与具体数值均无影响；而主流进口雷诺数的影响较大。增大主流进口雷诺数使得气膜分离再贴附

对应的吹风比相应增大，犚犲＝１．７×１０５ 时在吹风比犕＝１．０时出现气膜分离与再贴附现象，而犚犲＝３．７×１０５

和犚犲＝５．７×１０５ 对应的临界吹风比则分别为２．０和２．５；主流进口雷诺数越大，小吹风比下近孔区域的冷却

效率越高，而在孔下游区域则相反；大吹风比下，则主流进口雷诺数越大冷却效率越小。

关　键　词：跨声速叶栅；压力面；气膜孔；吹风比；冷却效率

中图分类号：Ｖ２３１．１　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０２００１１３

作者简介：李杰（１９７９－），男，高级工程师，博士生，主要从事涡轮叶片的设计。

引用格式：李杰，骆剑霞，朱惠人．跨声速叶栅通道中叶片压力面簸箕孔型气膜冷却特性［Ｊ］．航空动力学报，２０２０，３５（８）：１５６９

１５７７．ＬＩＪｉｅ，ＬＵＯＪｉａｎｘｉａ，ＺＨＵＨｕｉｒｅｎ．Ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｆａｎｓｈａｐｅｄｆｉｌｍｈｏｌｅｏｎｂｌａｄｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｉｎｌｉｎｅａｒ

ｔｒａｎｓｏｎｉｃｃａｓｃａｄｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０２０，３５（８）：１５６９１５７７．

犉犻犾犿犮狅狅犾犻狀犵狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狅犳犳犪狀狊犺犪狆犲犱犳犻犾犿犺狅犾犲狅狀犫犾犪犱犲

狆狉犲狊狊狌狉犲狊犻犱犲犻狀犾犻狀犲犪狉狋狉犪狀狊狅狀犻犮犮犪狊犮犪犱犲

ＬＩＪｉｅ１，ＬＵＯＪｉａｎｘｉａ１，ＺＨＵＨｕｉｒｅｎ２

（１．ＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｓｉｇｎＣｅｎｔｅｒ，ＣｏｍｍｅｒｃｉａｌＡｉｒｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅＣｏｍｐａｎｙＬｉｍｉｔｅｄ，

ＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１１０８，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＰｏｗｅｒａｎｄＥｎｅｒｇｙ，

ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

犃犫狊狋狉犪犮狋：Ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｂｌａｄｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｗａｓｔｅｓｔｅｄｉｎａｌｉｎｅａｒｔｒａｎｓｏｎ

ｉｃｃａｓｃａｄｅ．Ｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｆａｎｓｈａｐｅｄｆｉｌｍｈｏｌｅｏｎｂｌａｄｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅ

ｗａｓｍｅａｓｕｒｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｉｎｓｔｒｅａｍｉｎｌｅｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｓｏｆ１．７×１０
５，３．７×１０５，５．７×

１０５，ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｉｎｓｔｒｅａｍｅｘｉｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓｏｆ０．８１，０．９１，１．０１ａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌｏｗｉｎｇｒａ

ｔｉｏｓｏｆ０．５－３．０．ＲｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｅｄｔｈａｔｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｅａｍｅｘｉｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｈａｄｎｏｄｉｓｔｉｎｃｔ

ｅｆｆｅｃｔｏｎｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｔｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｆｉｌｍｈｏｌｅ；ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｅａｍ

ｉｎｌｅｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｈａｄａｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｅｆｆｅｃｔｏｎｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ．Ｔｈｅｂｌｏｗｉｎｇ

ｒａｔｉｏｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｓｔｉｎｇｕｉｓｈｔｈｅｆｉｌｍｓｌｉｆｔｉｎｇｏｆｆｉｎｃｒｅａｓｅｄｗｉｔｈｔｈｅａｄｄｅｄｍａｉｎｓｔｒｅａｍ

ｉｎｌｅｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ，ｔｈｅｆｉｌｍｂｅｇａｎｔｏｌｉｆｔｏｆｆａｔｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｏｆ１．０ａｔｍａｉｎｓｔｒｅａｍｉｎｌｅｔ

Ｒｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｏｆ１．７×１０
５ｗｈｉｌｅｔｈｅｓｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｍａｉｎｓｔｒｅａｍｉｎｌｅｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍ

ｂｅｒｏｆ３．７×１０５ａｎｄ５．７×１０５ｗｅｒｅｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｓｏｆ２．０ａｎｄ２．５．Ａｔｓｍａｌｌｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｓ，



航　空　动　力　学　报 第３５卷

ｔｈｅｃａｓｅｗｉｔｈｈｉｇｈｅｒｍａｉｎｓｔｒｅａｍｉｎｌｅｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｈａｄａｌａｇｅｒｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ａｔｔｈｅｒｅｇｉｏｎａｄｊａｃｅｎｔｔｏｔｈｅｈｏｌｅａｎｄａｌｏｗｅｒｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｔｄｏｗｎｓｔｒｅａｍａｒｅａ；

ｈｏｗｅｖｅｒ，ａｔｈｉｇｈｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｓ，ｈｉｇｈｅｒｍａｉｎｓｔｒｅａｍｉｎｌｅｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｒｅｓｕｌｔｅｄｉｎｌｏｗｅｒ

ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ｔｒａｎｓｏｎｉｃｃａｓｃａｄｅ；ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅ；ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅ；ｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏ；

ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

　　目前航空发动机高压涡轮叶片多设计为复合

冷却结构形式，包括内部对流冷却与外部气膜冷

却。外部气膜冷却是在叶片外表面布置气膜孔使

得气膜孔射流在叶片表面形成一层冷气膜，有效

地隔开高温燃气与叶片表面，以保护叶片表面。

针对圆柱型气膜孔，前人进行了大量的基础研

究［１３］，详细描述了气膜孔射流结构，对比分析了

气膜孔角度、吹风比等对气膜冷却效率的影响。

如何有效地设计气膜孔布局以获得更好的气膜覆

盖冷却效果，一直是涡轮叶片冷却结构设计研究

的一个重要分支。文献［４］首次提出异形孔型气

膜孔，文中作者明确其研究表明扇形孔的冷却效

率要明显高于圆柱孔。此后许多研究工作围绕异

型孔型展开［５８］。但是上述大多数研究都是在平

板上进行分析。对于真实叶片，由于叶栅通道内

流动极为复杂［９］，与平板流动有较大区别。在叶

栅通道中，叶型表面的压力沿着主流的流动方向

发生显著变化，形成顺压力梯度（沿着流动方向压

力降低）和逆压力梯度（沿着流动方向压力升高）

图１　试验系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

流动，文献［１０］试验模拟了顺压力梯度、零压力梯

度、逆压力梯度下圆柱孔的气膜冷却效率以分析

压力梯度的影响。试验结果表明：顺压力梯度和

零压力梯度下的冷却效率差别不大，而逆压力梯

度下的冷却效率在气膜孔附近较高。动量比越

大，逆压力梯度的高冷却效率区越大。文献［１１］

和文献［１２］分别研究凹面和凸面上单排气膜射流

的气膜冷却特性，试验结果表明壁面曲率对气膜冷

却效率的影响显著。因此很有必要在真实叶栅通

道内对气膜进行研究分析。文献［１３１４］数值模拟

分析了压力面的气膜冷却特性。文献［１５１６］则对

压力面气膜冷却效率特性进行了试验研究，由于

受试验设备限制，现有大量叶栅通道内气膜冷却

研究多是在低主流进口雷诺数或低出口马赫数条

件下进行，未能模拟真实发动机工况。本文在短

周期瞬态跨声速叶栅风洞中，开展了带簸箕孔型

的涡轮导叶模型的叶身气膜冷却效率试验，试验

工况接近真实发动机工况，试验获得了压力面簸

箕孔型在多个主流进口雷诺数、出口马赫数及吹

风比条件下的气膜冷却效率。

１　试验研究方法

１１　试验系统与试验件

图１给出了试验系统图，试验风洞是西北工

业大学的短周期瞬态跨声速叶栅风洞。高压气罐

提供的主流气体通过大开角扩散段和稳压舱进入

主流试验段（保证主流的均匀性）。试验叶栅下游

装有手动蝶阀和引射器，与上游的电动调压阀、手

动节流阀同时调节，从而实现既定的主流进口雷

０７５１
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诺数和出口马赫数。

试验中，主流不加热，二次流加热，从而形成

气膜试验所需的温差。

二次流系统由空气压缩机提供，通过空气过

滤器、流量控制器、电加热器、电磁阀以及连接管

路等流入叶片。二次流被电加热器加热，但是电

加热器的热惯性比较大，要获得温度稳定的二次

流需要较长时间，当二次流温度未稳定时需要将

其排入大气，试验过程中二次流的切换由一对常

开／常闭电磁阀来实现。

试验叶栅包含５个导叶，如图２所示。中间

为试验叶片，两侧各两片陪衬叶片。试验叶片是

对中截面的二维叶型沿高度方向进行拉伸后的直

叶片，试验研究的是叶片中截面气膜的流动和换

热特性，试验测量均是在叶片中截面进行。试验

段进口宽为４３７．５ｍｍ，高为１２０ｍｍ。本文研究

仅针对导叶叶身压力面的一排簸箕孔型气膜孔，

具体的气膜孔位置为图３中孔８位置处。图４给

出了试验叶片照片。本文研究的叶身气膜孔为簸

箕孔型，图５给出了具体的气膜孔结构示意图。

具体的尺寸如表１所示。

冷却效率试验叶片由低导热系数的树脂材料

ＰＥＥＫ制成，试验中通过热电偶测量气膜孔下游

叶片温度，如图３所示，在试验气膜孔下游共布置

有１６个Ｋ型热电偶测点。

静压试验中采用两个叶片模型分别测量压力

面和吸力面的静压分布。整体叶片表面的静压测

孔位置及编号如图６所示。

图２　试验叶栅通道结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔｃａｓｃａｄｅｃｈａｎｎｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图３　气膜孔及下游热电偶测量位置示意图

Ｆｉｇ．３　Ｌｏｃａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅａｎｄ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｓ
图４　试验叶片照片

Ｆｉｇ．４　Ｐｈｏｔｏｏｆｔｅｓｔｂｌａｄｅ

１７５１
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图５　簸箕孔型结构示意图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｆａｎｓｈａｐｅｄｆｉｌｍｈｏｌｅ

表１　簸箕孔结构尺寸

犜犪犫犾犲１　犇犻犿犲狀狊犻狅狀狊狅犳犳犪狀狊犺犪狆犲犱犳犻犾犿犺狅犾犲

参数 数值

簸箕孔圆柱段直径犱／ｍｍ ０．９５

孔长度犔／ｍｍ ３．０

扩张段１长度犔１／ｍｍ １．９

扩张段２长度犔２／ｍｍ １．２

孔出口最大长度犔３／犱 ２．３

孔间距犘／犱 ４

出口扩张角β／（°） １５

出口后倾角δ／（°） ３７．６

出口扩张面与叶片表面夹角γ／（°） ３０．１

１２　试验工况

试验中分别研究了主流进口雷诺数犚犲、出口

马赫数犕犪对气膜冷却特性的影响。在各主流进

口雷诺数犚犲和出口马赫数犕犪工况下分别测量

了多个气膜孔吹风比犕，各试验参数范围见表２。

各试验参数计算公式如下：

主流进口雷诺数

犚犲＝ρｇ狌ｇ犆／μｇ （１）

　　主流出口马赫数

犕犪＝
２

犽－１
狆

ｇ

狆（ ）
２

（κ－１）／κ

－［ ］槡 １ ＝

５
狆

ｇ

狆（ ）
２

２／

［ ］
７

－槡 １ （２）

图６　叶身静压测点示意图

Ｆｉｇ．６　Ｌｏｃａｔｉｏｎｓｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

　　吹风比

犕 ＝ρｃ狌ｃ／ρｇ狌ｇ （３）

式中ρｇ为叶栅入口气流密度，狌ｇ 为主流速度，μｇ

为主流动力黏度，犆为特征尺寸取叶栅弦长，狆ｇ

表为叶栅进口总压，狆２ 表为叶栅出口静压，κ为等

熵指数，狌ｃ为单个气膜孔内二次流速度，ρｃ为二次

流密度。

表２　试验参数变化范围（孔８）

犜犪犫犾犲２　犚犪狀犵犲狅犳狋犲狊狋狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊（犺狅犾犲犖狅．８）

犚犲／１０５ 犕犪 犕

３．７

１．７

５．７

０．８１

０．９１

１．０１

０．９１

０．９１

０．５，１．０，１．５，２．０，２．５，３．０

０．５，１．０，１．５，２．０，２．５，３．０

０．５，１．０，１．５，２．０，２．５，３．０

０．５，１．０，１．５，２．０，２．５，３．０

０．５，１．０，１．５，２．０，２．５，３．０

１３　试验数据处理及误差分析

试验采集得到叶身静压数据后，根据下式处

理为无量纲压力系数。表面压力系数定义如下：

犆ｐ＝
狆－狆


ｇ

ρｇ狌
２
ｇ／２

＝
狆－狆


ｇ

狆

ｇ －狆０

（４）

式中狆是叶片表面当地静压，狆０ 为叶栅进口静压。

冷却效率试验时间很短，认为叶片表面的热

传导满足一维半无限大条件，采用瞬态测试方

法［１７］，从而获得叶片的气膜冷却效率。气膜冷却
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效率定义如下：

η＝ （犜ｇｒ－犜ａｗ）／（犜ｇｒ－犜ｃ） （５）

式中犜ｇｒ是叶栅通道主流恢复温度，犜ａｗ为绝热壁

温，犜ｃ为气膜孔二次流温度。

本试验过程中，各测点压力的平均误差小于

１％，通过误差传递分析
［１８］可以计算得到，叶片表

面压力系数的平均误差为５．５％。试验中Ｋ型热

电偶在测试温度范围内测量误差为±１．５Ｋ，

Δ犜ｇ＝Δ犜ｃ＝Δ犜ａｗ＝±１．５Ｋ。通过误差传递分

析［１８］与线性回归算法［１９］可以计算得到，气膜冷却

效率平均相对误差约为８％。需要说明的是不同

位置的气膜冷却效率值不同，相应的相对误差也略

有不同，另外，由于曲率的影响及孔内换热的影响，

在气膜孔出口附近的气膜冷却效率不确定性较大。

２　结果与分析

２１　跨声速叶栅通道中叶片表面压力系数分布

图７给出了试验叶片中截面的表面压力系数

分布，试验工况为犚犲＝３．７×１０５、犕犪＝０．９１。图

中横坐标犛表示相对弧长，定义是叶片表面某一

位置距驻点的弧面距离与其所在侧的总弧面长度

的比值，犛＝０代表前缘驻点位置，压力面为左侧

－１＜犛＜０区域，吸力面为右侧０＜犛＜１区域。

图７　叶片中截面表面压力系数分布

（犚犲＝３．７×１０５，犕犪＝０．９１）

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｌｏｎｇｔｈｅ

ｂｌａｄｅｍｉｄｄｌｅｓｕｒｆａｃｅ（犚犲＝３．７×１０５，犕犪＝０．９１）

从图７中可以看到，在叶片压力面，从前缘到

尾缘压力逐渐下降，此为顺压力梯度。图中所标

出的气膜孔排８位于犛＝－０．１处，该孔射流向下

游流动过程中完全处于顺压力梯度下。

２２　主流出口马赫数对气膜冷却效率的影响

不同主流出口马赫数条件下气膜孔下游冷却

效率分布曲线如图８所示，图８（ａ）、图８（ｂ）、图

８（ｃ）的试验工况为主流进口雷诺数犚犲＝３．７×

１０５，出口马赫数 犕犪＝０．８１，０．９１，１．０１。每张图

片中显示了气膜吹风比为０．５、１．０、１．５、２．０、

２．５、３．０对应的冷却效率试验结果。图中横坐标

狊／犱表示气膜孔下游具体位置到前缘驻点的弧面

距离（狊）与气膜孔直径（犱）之比。

从图８（ｂ）中可以看到，气膜孔后的气膜冷却

效率随吹风比的变化规律可分为两个部分，即

犕＜１．０和犕＞１．０两个范围。吹风比从０．５增

大到１．０时，吹风比为１．０条件下气膜孔后的冷

却效率在各位置均高于吹风比为０．５条件。而当

犕＞１．０时，吹风比对冷却效率的影响规律大致

可以以狊／犱＝２５为界分为两个区域。当吹风比从

１．０增大到３．０时，在狊／犱＝２５上游区域内气膜

冷却效率逐渐降低，而在狊／犱＝２５下游区域内冷

却效率又逐渐上升，这是气膜出流后射离壁面和

再贴附造成的。气膜的分离与在贴附可从 犕＝

２．０～３．０工况下的冷却效率曲线明显看出，当冷

气从气膜孔流出后脱离壁面，气膜孔出口附近的

冷却效率很低，而向下游发展过程中，二次流贴附

壁面，冷却效率逐渐回升，狊／犱＝３０处达到峰值，

后逐渐回落。

从图８（ａ）与图８（ｃ）中可以看出，主流出口马

赫数犕犪为０．８１和１．０１工况下，不同吹风比下

冷却效率曲线分布规律与图８（ｂ）一致。由此表

明主流出口马赫数变化不会改变冷却效率分布随

吹风比的变化规律。

为了更清晰地分析主流出口马赫数的影响，

图９给出了在相同吹风比下不同主流出口马赫
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图８　不同主流出口马赫数工况下的气膜冷却效率分布

曲线（犚犲＝３．７×１０５）

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｉｎｓｔｒｅａｍｅｘｉｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

（犚犲＝３．７×１０５）

数对应的气膜冷却效率分布曲线。从图中可以

看出，进口雷诺数和吹风比一定，改变主流出口

马赫数，冷却效率分布规律完全一致，即主流出

口马赫数对气膜孔下游冷却效率流向分布无影

响。从量值上来看，相同吹风比条件下主流出

口马赫数不同得到的冷却效率曲线有微小差

别，但是综合考虑试验误差，该微小差别可以忽

略不计，因而可以认为主流出口马赫数对气膜

冷却效率无影响。

２３　主流进口雷诺数对气膜冷却效率的影响

图１０给出了试验工况为主流进口雷诺数

犚犲＝１．７×１０５，５．７×１０５，出口马赫数 犕犪＝

０．９１，气膜吹风比为０．５、１．０、１．５、２．０、２．５、３．０

对应的气膜孔下游冷却效率分布。图８（ｂ）为

犚犲＝３．７×１０５ 工况。将８（ｂ）与图１０（ａ）、图

图９　不同试验工况下出口马赫数对气膜冷却效率的

影响（犚犲＝３．７×１０５）

Ｆｉｇ．９　ＥｆｆｅｃｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃａｓｅｓ

（犚犲＝３．７×１０５）

１０（ｂ）结合分析，可以得到主流进口雷诺数对气

膜冷却效率的影响规律。

以图８（ｂ）为参考工况，当主流进口雷诺数减

小时（图１０（ａ）），在小吹风比下（犕＝０．５），气膜
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图１０　不同主流进口雷诺数工况下气膜冷却效率分布

（犕犪＝０．９１）

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｉｎｓｔｒｅａｍｉｎｌｅｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｓ

（犕犪＝０．９１）

孔下游冷却效率随流向增大逐渐减小；增大吹风

比（犕＞０．５），气膜孔下游冷却效率均出现先增大

后减小的趋势，说明均有气膜脱离壁面后贴附的

现象出现。在气膜孔下游狊／犱＜１０范围内，由于

气膜孔射流脱离壁面，随着吹风比的增大冷却效

率逐渐降低；在气膜孔下游狊／犱＞２０范围内，由于

气膜已经再贴附至壁面，随着吹风比的增大，冷却

效率逐渐增大。

以图８（ｂ）为参考工况，当主流进口雷诺数增

大时（图１０（ｂ）），冷却效率分布随吹风比的变化

规律与图８（ｂ）基本一致。按吹风比分为两个范

围：犕＜１．０时，冷却效率随着吹风比的增加而单

调增加；犕＞１．０时，在狊／犱＜２５区域冷却效率随

着吹风比增大再降低，而在狊／犱＞２５区域，冷却效

率随着吹风比增大而在上升。

上文分析了在不同主流进口雷诺数下吹风比

对冷却效率分布的不同影响。图１１则详细了给

出了各吹风比一定时，主流进口雷诺数这一单一

因素对冷却效率的影响。

图１１则详细了给出了各吹风比一定时，主流

进口雷诺数这一单一因素对冷却效率的影响。

犕＝０．５时，不同主流进口雷诺数条件下气

膜孔冷却效率曲线均随沿着流向逐渐降低，在近

气膜孔区域，主流进口雷诺数增大冷却效率增加，

但是在孔下游，主流进口雷诺数增大冷却效率降

低。犕＝１．０，１．５时，在小主流进口雷诺数条件

下冷却效率曲线首先出现先增大后降低的趋势

（说明气膜出现分离与再附着），而其他两个主流

进口雷诺数下，冷却效率曲线仍表现为沿流向逐

渐降低，同时，在近气膜孔区域，均表现为主流进

口雷诺数增大冷却效率增加，在气膜孔下游，主流

进口雷诺数增大冷却效率降低，与小吹风比下规

律一致。继续增大吹风比，低主流进口雷诺数下

冷却效率曲线一直表现为先增大后减低，且其冷

却效率均高于其他两个主流进口雷诺数条件；其

他两个主流进口雷诺数条件下逐渐出现冷却效率

５７５１
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图１１　不同试验工况下主流进口雷诺数对气膜冷却

效率的影响（犕犪＝０．９１）

Ｆｉｇ．１１　ＥｆｆｅｃｔｏｆＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃａｓｅｓ

（犕犪＝０．９１）

先上升后下降趋势，犚犲＝３．７×１０５ 条件下在犕＝

２．０工况下出现，犚犲＝５．７×１０５ 条件下在 犕＝

２．５工况下出现。

３　结　论

本文试验研究了跨声速叶栅通道中导叶压力

面单排簸箕孔的气膜冷却特性，试验获得了多个

主流进口雷诺数、出口马赫数及吹风比条件下的

气膜冷却效率，试验结果分析可以总结出如下

结论：

１）主流进口雷诺数和吹风比一定，改变主流

出口马赫数对气膜孔下游冷却效率的分布与具体

数值均无影响。

２）增大主流进口雷诺数使得气膜分离再贴

附对应的吹风比相应增大，犚犲＝１．７×１０５ 条件下

在吹风比犕＝１．０时出现气膜分离与再贴附现

象，而犚犲＝３．７×１０５ 和犚犲＝５．７×１０５ 条件下分

别对应的吹风比为２．０和２．５。

３）当气膜孔出口射流未脱离壁面时，相同吹

风比下近孔区域的冷却效率在高主流进口雷诺数

下较大，而在孔下游区域是主流进口雷诺数越低

冷却效率越高；当气膜出现分离与再贴附现象时，

在相同吹风比下均是主流进口雷诺数越小冷却效

率越高。
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