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摘　　　要：为了评估涡轮导叶的前缘喷淋射流对压力面多排气膜孔冷却特性的影响，在高亚声速风洞中进

行了实验，获得了有无前缘喷淋射流时叶片表面的气膜冷却效率和传热系数。叶栅进口雷诺数（基于叶片弦

长）范围为２．０×１０５～４．０×１０５，出口等熵马赫数为０．９５，叶片前缘和压力面分别都包含６排圆形孔，质量流

量比的范围分别为２．４６％～４．５７％和２．００％～３．７１％。实验结果表明：在没有前缘喷淋射流时，压力面前半

段的气膜冷却效率受质量流量比的影响较小，而后半段的气膜冷却效率随着质量流量比升高而增大。前缘喷

淋射流使压力面多排气膜孔的冷却效率提高了２０％～７０％，并且使气膜冷却效率沿流向分布更均匀。不论

是否有前缘喷淋射流，压力面的传热系数比都随质量流量比升高而增大，沿流向看，前缘喷淋射流提高了压力

面前缘和尾缘区域的传热系数比而对压力面中间区域影响较小。
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　　气膜冷却是一种广泛应用在涡轮叶片上的技

术，通过在空心涡轮叶片上开气膜孔使高压压气

机的气体通过气膜孔流出，与高温主流掺混后在

叶片附近形成温度较低的混合气体，从而起到保

护叶片的作用［１］。

涡轮叶片前缘由于直接受到高温燃气的冲

击，热负荷最为严重，因此一般在前缘布置多排气

膜孔来形成类似“发汗冷却”的结构［２４］，同时，涡

轮叶片压力面由于流动情况复杂也会布置多排气

膜孔进行冷却［５６］，此时前缘的气膜出流不可避免

地对下游的气膜冷却特性会产生影响，其中的规

律对于前缘和压力面的气膜孔设计都至关重要，

因此研究者们开展了一些相关的实验研究。在已

公开的文献中，Ｐｏｌａｎｋａ等
［７］较早地研究了不同

主流湍流度（犜ｕ＝２％，２０％，犜ｕ 表示湍流度，下

同）时前缘射流对涡轮导叶压力面单排圆形气膜

孔冷却效率的影响，前缘气膜孔由６排圆柱孔构

成，叶栅出口雷诺数犚犲＝１．２×１０６，结果发现前

缘射流改善了单排孔下游展向气膜冷却效率分布

的均匀性，在吹风比 犕＝０．６时即使前缘提供了

较多冷气，依然降低了单排孔下游的气膜冷却效

率，但是在犕＝１．９时，前缘冷气射流可以抑制下

冷气脱离壁面的现象，Ｐｏｌａｎｋａ等
［７］推断前缘射

流提高了来流的湍流度，进而潜在地加快了边界

层的发展过程，同时根据实验结果也发现Ｓｅｌｌ

ｅｒｓ
［８］叠加算法预测失效，预测值比实验值显著偏

高，作者推断这是因为前缘射流增强了冷气的耗

散导致的。在 Ｐｏｌａｎｋａ等
［７］的研究基础之上，

Ｃｕｔｂｉｒｔｈ等
［９１０］在相同的实验台测量了有无前缘

射流时压力面单排圆形气膜孔出口下游的温度场

和速度场，结果发现前缘出流增强了压力面表面

的湍流度，验证了Ｐｏｌａｎｋａ等
［７］的结论，这种由于

前缘射流引起的高湍流度增强了冷气在叶片上的

扩散，但是不能像高主流湍流度那样使冷气产生

肉眼可见的摆动，由于该实验的主流湍流尺度为

７犇（犇 为气膜孔直径，下同），因此作者推断这是

由于前缘产生的湍流尺度较小导致的。以上两人

的实验都是低速实验，进口速度为５．８ｍ／ｓ，为了

获得高速来流时前缘射流对压力面气膜冷却影响

的规律，Ｓｃｈｎｅｉｄｅｒ等
［１１］在叶栅进口湍流度为

１５％和出口马赫数为０．６时测量了以下３种工况

下的气膜冷却效率：①不带前缘射流；②在前缘布

置“湍流绊线”；③让前缘喷射与主流等温的气体。

实验结果表明相对于第一种工况，后两种工况下

的冷却效率较低，前缘射流导致Ｓｅｌｌｅｒｓ
［８］叠加算

法误差较大，因此Ｓｃｈｎｅｉｄｅｒ等
［１１］认为在进行压

力面的气膜冷却效率叠加计算时要重视前缘射流

的影响。之后Ｇａｏ等
［１２］在出口雷诺数为１．２×

１０６ 和出口马赫数为０．４４的情况下实验研究发

现包含３排单侧倾斜圆形孔的前缘射流提高了

涡轮动叶压力面多排气膜孔的气膜冷却效率。

目前已公开的文献中，关于前缘射流对涡轮

导叶压力面多排气膜孔冷却效果影响的研究很

少，尤其缺少涡轮典型工作工况下的实验数据。

为研究这一问题并获得其中的影响规律，本文在

４９６
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高亚声速风洞中进行了对比实验研究，在涡轮导

向叶片前缘布置了６排圆形气膜孔，压力面布置

了６排圆形气膜孔，叶栅进口雷诺数和出口马赫

数均达到了涡轮的典型工作工况。本文的实验结

果和结论有助于更好地认识前缘射流对压力面多

排气膜孔冷却特性的影响，为气冷涡轮叶片前缘

和压力面的气膜孔布局提供了重要参考，有助于

完善涡轮叶片设计体系。

１　实验系统和方法

１１　风洞系统结构

风洞系统的结构示意图可参考文献［６，１３］，

主流系统由干燥的高压气源供气，叶栅进口雷诺

数和出口马赫数由实验段前后的阀门来控制。二

次流系统由空压机供气，流量由电子质量流量控

制器保证，其最大误差为满量程的３‰（满量程为

３０００Ｌ／ｍｉｎ）。本文采用和Ｅｌｎａｄｙ等
［１４］类似的

方式来加热二次流形成主流与二次流６０Ｋ左右

的温差。需要说明的是，气膜冷却效率的定义中

使用的是壁面绝热温度，此时加热二次流形成温

差是由于实验原理的需要，温差形成的热流作为

过程量可以求出气膜冷却效率和传热系数，其中

的原理可以参考文献［１５］，求得的结果不依赖这

个温差。为便于表述，在本文中二次流被称作“冷

气”。实验过程由计算机进行控制，数据采集系统

的工作频率为１０ｋＨｚ，关于该风洞结构以及实验

过程的详细信息可以参考文献［６，１３］。

图１　实验段结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎ

１２　实验段和实验件结构

实验段的结构如图１所示，叶栅通道放置５

个叶片，中间黑色的叶片是实验叶片，采用聚醚醚

酮材料（导热系数λ＝０．２１Ｗ／（ｍ·Ｋ））进行加工

而成。在叶栅前布置多个热电偶和总压测点来测

量主流的温度和总压，在叶栅后布置多个静压测

点，测得的温度和压力平均值用来计算雷诺数和

马赫数。叶栅前的湍流度由三维热线风速仪

（ｄａｎｔｅｃｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ９０Ｎ１０Ｆｒａｍｅ）测得，在实验叶

片前０．２犆（犆为叶片弦长，下同）处展向布置３个

湍流度测点，测点间距为０．５犆，经过多次测量取

３个测点平均值，本文中主流湍流度小于５％，需

要说明的是雷诺数的改变对湍流度影响较小，波

动在１．３％以内。

实验叶片共有３个，叶片Ａ只在压力面布置

了６排圆形孔，从前缘开始分别用Ｐ１～Ｐ６表示，

相对弧长位置分别为１０％、１９％、２９％、４７％、

５７％、７４％。叶片Ｂ在压力面布置了和叶片Ａ一

致的气膜孔，同时在前缘布置了６排圆形气膜孔

（Ｌ１～Ｌ６），其位置示意图如图２所示。叶片表

面每排气膜孔的数量为３４～３６个，孔间距为

３．０犇。叶片Ｂ前缘的气膜孔直径均为１．０ｍｍ，

且流向倾角均为９０°，每排都为对冲结构，压力

面６排孔（Ｐ１～Ｐ６）均不带复合角，α为流向倾

角，如图３所示，这种结构有利于钻孔工具的定

位，减轻端壁对气膜孔加工的影响，因此具有很

大的应用价值［１６］。

Ｐ１～Ｐ６气膜孔沿流向布置，其详细参数如表

１所示。

图２　气膜孔位置

Ｆｉｇ．２　Ｌｏｃａｔｉｏｎｓｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅｓ

图３　气膜孔结构示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅｓ

５９６
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表１　气膜孔参数

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲犳犻犾犿犮狅狅犾犻狀犵犺狅犾犲狊

孔位置 孔径／ｍｍ 流向倾角／（°）

Ｐ１ １．０ ３５

Ｐ２ １．０ ３０

Ｐ３ １．０ ３５

Ｐ４ ０．９ ３０

Ｐ５ ０．９ ３０

Ｐ６ ０．９ ３０

　　为了模拟真实涡轮导向叶片的前腔供气情

况，在叶片Ｂ的吸力面也开了４排气膜孔用来溢

流。最后一个叶片Ｃ不布置气膜孔，用于光叶片

传热系数测量，其叶型和叶片Ａ和叶片Ｂ完全一

致。实验过程中，对于叶片Ｂ而言，吸力面的４

排气膜孔也会分配流量，因此前腔的流量由压力

面前半段，前缘，吸力面的气膜冷却流量之和构

成。叶片Ａ、叶片Ｂ和叶片Ｃ的叶高为１２０ｍｍ，

弦长犆为１１９．４ｍｍ，栅距为８７．５ｍｍ。叶片表面

开有微小的槽，热电偶埋放其中，间隙用与叶片等

导热系数的黏胶填充，固化后用砂纸打磨叶片壁

面为光滑状态，以最大程度减小型面变化。本文

实验中采用的热电偶型号为Ｋ型热电偶，测量精

度为±１．５Ｋ。需要说明的是，热电偶测点为一薄

片，经过安装打磨后，保证其测点的一侧裸露在空

气中，另一侧与叶片紧密接触，这样可以测量到叶

片表面的温度。

１３　实验工况

本文中叶栅风洞的主流雷诺数犚犲，叶栅出口

马赫数犕犪ｅｘｉｔ和冷气的质量流量比（ＭＦＲ，量符号

记为犚ｍｆ）的定义如下：

犚犲＝ρｇ犞ｇ犆／μｇ （１）

犕犪ｅｘｉｔ＝
２

κ－１
狆１ｔ

狆（ ）
２

κ－１
κ

－［ ］槡 １ （２）

犚ｍｆ＝犿
·

ｃ／犿
·

ｇ （３）

式中ρｇ、犞ｇ、μｇ分别是主流的密度，速度和动力黏

度，犆是叶片的弦长，κ是气体的等熵指数，在这

里取κ＝１．４，狆１ｔ和狆２ 分别是叶栅进口总压和叶

栅出口静压。犿
·
为质量流量，下标ｇ代表单个叶栅

通道内的主流质量流量，ｃ代表二次流流量。本实

验中的主流雷诺数分别为犚犲＝２．０×１０５（对应的栅

前、栅后压力分别为５２．９、２９．１ｋＰａ），３．０×１０５（对

应的栅前、栅后压力分别为８０．４、４４．０ｋＰａ），４．０×

１０５（对应的栅前、栅后压力分别为１０５．３、５７．８

ｋＰａ），所有工况下叶栅出口马赫数都为０．９５。实

验中二次流的质量流量比一共６组工况，如表２

所示，下标ｐｓ代表压力面，ｓｈ代表前缘，ｓｓ代表

吸力面，ｃ１和ｃ２分别代表前腔和后腔。

表２　实验工况

犜犪犫犾犲２　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

叶片 工况 犚ｍｆ，ｐｓ／％ 犚ｍｆ，ｓｈ／％ 犚ｍｆ，ｓｓ／％ 犚ｍｆ，ｃ１／％ 犚ｍｆ，ｃ２／％

Ａ Ｃａｓｅ１ ２．４６ ０ ０ １．２２ １．２４

Ａ Ｃａｓｅ２ ３．５１ ０ ０ １．７５ １．７６

Ａ Ｃａｓｅ３ ４．５７ ０ ０ ２．２８ ２．２９

Ｂ Ｃａｓｅ４ ２．４６ ２．００ ２．０２ ５．２４ １．２４

Ｂ Ｃａｓｅ５ ３．５１ ２．８５ ２．８８ ７．４８ １．７６

Ｂ Ｃａｓｅ６ ４．５７ ３．７１ ３．７４ ９．７３ ２．２９

１４　数据处理

本实验采用“脉冲响应法”［１５］来求得气膜冷

却效率和传热系数，数据处理过程和文献［１３］完

全一致，测量系统中的所有信号线均做了防静电

干扰保护措施，热电偶测量到的电信号经过地线

系统到达信号放大器、信号转换器在计算机端生

成温度信息，然后通过数据处理程序得到气膜冷

却效率和传热系数。每一组质量流量比工况都要

做两次实验，一次实验在叶片是室温的时候进行，

另外一次在叶片加热的情况下进行，叶片加热到

比室温高５０Ｋ左右，同样的，最终的结果不依赖

于这个温差，此举是为了提高数据点的离散度，减

小实验误差。

本文中气膜冷却效率的定义式如下：

η＝
犜ｇｒ－犜ａｗ
犜ｇｒ－犜ｃ

（４）

６９６
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式中犜ｇｒ是主流在壁面的恢复温度，犜ａｗ是叶片的

绝热壁温，犜ｃ是叶片冷气腔内的冷气温度。

犜ｇｒ同叶片表面气流静温犜的关系为

犜ｇｒ＝犜＋狉
犞２

２犆ｐ
（５）

式中狉为温度恢复系数，犞 是叶片表面气流的当

地速度，又因为

犞２

２犆ｐ
＝犜ｇ－犜 （６）

犜ｇ
犜
＝１＋

κ－１
２
犕犪２ｌｏｃ （７）

式中犕犪ｌｏｃ为叶片表面气流的当地马赫数，犜ｇ 为

气流总温，将其带入式（５）得

犜ｇｒ
犜ｇ
＝狉＋

１－狉

１＋
κ－１
２
犕犪２０

（８）

　　比值犜ｇｒ／犜ｇ与流动状态相关，对于一个给定

的气动状态，每个热电偶测点位置的犜ｇｒ／犜ｇ均为

常数，其求解方法可参考文献［１７］。

叶片表面努塞尔数的定义式为

犖狌＝犺０犆／λ （９）

式中犺０ 是不带气膜的叶片表面传热系数，其求

解方法可参考文献［１３］，λ是主流空气的导热系

数。在本实验的高亚声速叶栅流动中，叶栅内

流体的静温变化范围为２４８～２９８Ｋ，最终导致

气体的导热系数变化范围为０．０２２４～０．０２６３

Ｗ／（ｍ·Ｋ），为便于和文献［１８］比较以及考虑到

工程应用，本文中选取进口空气在适中温度（２９３

Ｋ）时的导热系数为０．０２５９Ｗ／（ｍ·Ｋ）来计算叶

片表面努塞尔数。

１５　误差分析

本实验的误差主要包括温度测量误差和气动

测量误差，根据文献［１９］的误差传递公式，温度和

气动误差可通过随机误差传递进行分析，具体的分

析过程可参考文献［１７］，实验中各参数误差如表３，

表中犺ｆ代表有冷气出流时叶片表面传热系数。

表３　实验误差

犜犪犫犾犲３　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犲狉狉狅狉

参数 犚犲 犕犪 犚ｍｆ 犺０ 犺ｆ η

相对误差／％ １．９ ３．２ ５ ５ ５ ８

２　结果和讨论

２１　不带气膜孔的叶片传热系数

为了获知气膜出流对叶片表面传热系数的影

响，本实验首先测量了不带气膜孔叶片表面的努

塞尔数分布，并与 Ｎａｓｉｒ等
［１８］（出口雷诺数犚犲＝

１．０５×１０６，出口马赫数犕犪ｅｘｉｔ＝０．７５）的实验结果

进行了对比，如图４所示，横坐标犛／犆是弧长犛

与弦长犆 之比。经核算，本文中进口雷诺数为

２．０×１０５ 时对应的出口雷诺数为１．０８×１０６。雷

诺数的升高明显提高了叶片表面的努塞尔数，这

也与常识相符，在压力面３个雷诺数下的努塞尔

数分布规律相似，沿流向先下降后上升，这反映了

层流边界层到湍流边界层的发展过程，本实验叶

片表面的努塞尔数分布趋势和大小与 Ｎａｓｉｒ

等［１８］的结果较为相似，在压力面后半段 Ｎａｓｉｒ

等［１８］的努塞尔数较高，这可能是由于叶型不同以

及出口马赫数不同导致的。而在吸力面，努塞尔

数沿流向先下降再升高，最后达到了较高的水平

并保持稳定，说明后半段达到了旺盛湍流，与Ｎａ

ｓｉｒ等
［１８］测得的努塞尔数相比，本实验叶片的转

捩位置较为靠前。

图４　叶片表面努塞尔数分布

Ｆｉｇ．４　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｏｎｔｈｅ

ｖａｎｅｓｕｒｆａｃｅ

２２　气膜冷却效率

２．２．１　无前缘喷淋射流时气膜冷却效率分布

图５是不带前缘喷淋射流时犚ｍｆ对叶片Ａ表

面气膜冷却效率的影响，横坐标为０代表前缘区

域，为－１代表尾缘区域，从图中可以看到不同雷

诺数下犚ｍｆ对气膜冷却效率的影响规律是相似

的。以犚犲＝３．０×１０５ 为例进行分析，如图５（ｂ）

所示，３个犚ｍｆ工况下，－０．６５＜犛／犆＜－０．１区域

内气膜冷却效率沿流向逐渐升高，从０．１５一直上

升到０．５左右。这有两方面的原因，一方面是气

膜孔冷气沿流向的叠加作用导致下游的冷气量较

多，另一方面是根据Ｃｕｔｂｉｒｔｈ等
［１０］对前缘下游的

７９６
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图５　无前缘喷淋射流时质量流量比对气膜冷却

效率的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅ犚ｍｆｏｎｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｗｉｔｈｏｕｔｓｈｏｗｅｒｈｅａｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

流场测量可知布置密集气膜孔的前缘会提高主流

的湍流度，但是产生的湍流尺度较小。经核算，本

实验中前腔供气的吹风比范围为１．６～３．０，后腔

供气的吹风比范围为１．３～２．５，因此，对于叶片

Ａ而言，可以推断Ｐ１～Ｐ３的气膜出流也提高了

壁面附近的主流湍流度，但是由于孔排距离较远，

湍流度尺度会相对较高。而后腔的冷气由于出口

动量较高导致其易于脱离壁面，Ｐ１～Ｐ３引起的主

流扰动增强了冷气的扩散使得冷气向壁面移动，

最终引起图５中－０．７＜犛／犆＜－０．５５区域的气

膜冷却效率比其他区域要高。而在犛／犆＜－０．７

的区域，冷却效率沿流向不再继续升高反而有下

降的趋势，这主要是由于该区域没有新的冷气加

入，同时冷气逐渐被主流耗散导致的。

值得注意的是，在Ｐ３和Ｐ４之间的区域有气

膜冷却效率沿流向先降低后升高的现象，Ｄｙｓｏｎ

等［２０］在实验中也发现了类似的现象，不过其中的

影响机理尚未清楚，这可能是由于Ｐ４的冷气在

孔出口处向上游溢流导致的。

而对于Ｐ４和Ｐ５之间的区域，冷却效率沿流

向有显著的突然上升现象，这很有可能是发生了

冷气脱离壁面再贴附的现象，从文中第２．３节中

的传热系数比分布也能看出。对于整个压力面而

言，可以明显地发现后半段的气膜冷却效率显著

高于前半段，表明上游的冷气出流有利于下游的

气膜冷却效率。另外，从图５中也可看到，３个主

流雷诺数工况下，压力面前半段（－０．５５＜犛／犆＜

－０．１）气膜冷却效率受犚ｍｆ影响比较弱，而在压

力面后半段，中低雷诺数工况下气膜冷却效率随

着犚ｍｆ的升高而升高，这是因为前半段的冷气射

流使得后半段表面附近的主流湍流度较高，此时

犚ｍｆ越高，冷气的绝对流量越大，抵抗主流耗散的

能力也就越强，因此气膜冷却效率越高。

２．２．２　带前缘喷淋射流时气膜冷却效率分布

为了研究前缘喷淋射流对压力面多排气膜孔

冷却效率的影响，在带前缘气膜孔的叶片Ｂ表面

测量得到了气膜冷却效率分布，如图６所示。和

图５相比，带前缘喷淋射流时，压力面的气膜冷却

效率在流向的分布规律有了很大的变化，并且受

犚ｍｆ的影响区域也变大。整体来看，气膜冷却效率

在－０．３５＜犛／犆＜－０．０５区域内沿流向逐渐下

降，同时该区域的气膜冷却效率沿流向也是最高

８９６
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图６　带前缘喷淋射流时质量流量比对气膜冷却

效率的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆ犚ｍｆｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｗｉｔｈｓｈｏｗｅｒｈｅａｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

的，这主要得益于该区域离前缘较近，前缘的大量

冷气射流流向下游的过程中在该区域形成了较好

的冷气覆盖。然后气膜冷却效率沿流向缓慢升高

（－０．８＜犛／犆＜－０．３５），在尾缘区域继续下降

（犛／犆＜－０．８）。

与图５对比可以看到，前缘喷淋射流的存在

使压力面的气膜冷却效率分布更加均匀，沿流向

的变化也较为平缓。在压力面－０．２＜犛／犆＜

－０．０５的区域内，可以看到中高犚ｍｆ时的气膜冷

却效率较高，这主要是因为该区域的气膜冷却效

率受前缘冷气的有益影响较大，犚ｍｆ增大带来的大

量冷气可以提供较高的气膜冷却效率。而在压力

面的其他区域，对于犚犲＝２．０×１０５ 和３．０×１０５

的工况，在 －０．６＜犛／犆＜ －０．２ 的区域内，

犚ｍｆ，ｐｓ＝２．４６％、犚ｍｆ，ｓｈ＝２．００％时气膜冷却效率最

高，而在犛／犆＜－０．６的区域内，犚ｍｆ，ｐｓ＝４．５７％、

犚ｍｆ，ｓｈ＝３．７１时的气膜冷却效率最高，对于犚犲＝

４．０×１０５ 的工况，在犛／犆＜－０．４区域内，气膜冷

却效率随质量流量比增大而增大。以上结果表明

雷诺数的变化对气膜冷却效率也具有较大的影响

且影响规律较为复杂，只使用质量流量比这个无

量纲数来表示冷气流量在涡轮叶片冷却设计中可

能不是很完善，因此设计中应该要考虑冷气的绝

对流量或者冷气的出口动量，限于篇幅不在此详

细讨论。

２．２．３　前缘喷淋射流对气膜冷却效率的影响

为了更加直观地对比前缘射流对压力面多排

气膜孔冷却效率的影响，图７选取了 犚ｍｆ，ｐｓ＝

２．４６％、犚ｍｆ，ｓｈ＝２．００％时的实验结果进行对比分

析，一共包含３个主流雷诺数工况。

通过对比可以看到前缘喷淋射流改善了流向

分布的均匀性，对压力面的气膜冷却效率都有不

同程度地提高，整体提高幅度达２０％～７０％。整

体看来，前缘喷淋射流的冷气对压力面前半段

（犛／犆＞－０．５５）的气膜冷却效率提升较高，提高

幅度达８０％左右，尤其在Ｐ１和Ｐ２之间的区域，

气膜冷却效率最高提高了１７０％，这主要是因为：

对于不带前缘气膜孔的叶片 Ａ 而言，前半段由

Ｐ１～Ｐ３出流的冷气量较少且出口动量较高（吹风

比的范围为１．６～３．０），导致部分冷气脱离了壁

面，不能在叶片表面形成较好的冷气覆盖，因此冷

９９６
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图７　前缘喷淋射流对压力面气膜冷却效率的影响

（犚ｍｆ，ｐｓ＝２．４６％）

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｈｏｗｅｒｈｅａｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｎ

ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｆｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅ

（犚ｍｆ，ｐｓ＝２．４６％）

却效率相对低。而对于带前缘气膜孔的叶片Ｂ

而言，前缘气膜孔出流的大量冷气在主流的压迫

下能较好地贴附在该区域，这在 Ｎａｓｉｒ等
［２］和

Ｇａｏ等
［３］对前缘的研究中也有所提及；同时前缘

射流引起的高湍流度在一定程度上抑制了Ｐ１～

Ｐ３冷气射流脱离壁面的现象，最终在该区域能形

成较好的气膜覆盖，因此该区域的气膜冷却效率

很高。

而对于压力面后半段（犛／犆＜－０．５５），前缘

喷淋射流也提高了气膜冷却效率，但提高幅度较

小，仅有１６％左右。造成这个现象的原因有两方

面，一方面是前缘射流的冷气沿流向不断与主流

掺混导致其“冷却品质”下降，也即是一部分前缘

射流被主流耗散掉使得后半段的前缘射流冷气量

较少，同时贴近壁面的前缘射流冷气在与主流的

热量交换中温度逐渐升高，最终导致前缘射流冷

气在后半段的冷却能力较前半段有较大的下降，

因此，前缘射流对后半段气膜冷却效率的提高作

用有限。另外一方面，前缘布置了６排对冲气膜

孔且孔间距较小，此时密集的前缘气膜孔的射流

与主流的掺混明显增强了前缘附近的主流湍流

度，并随着流动影响到Ｐ４～Ｐ６的冷气出流，由于

Ｐ４～Ｐ６的冷气出流吹风比较高（吹风比范围为

１．３～２．５），这会导致冷气出流脱离壁面，此时前

缘射流诱发的高湍流度可以使冷气核心向壁面移

动进而提高气膜冷却效率，以上两方面的原因使

得相比于无前缘射流的工况，有前缘喷淋射流时

压力面后半段的气膜冷却效率有小幅度提高。综

上可知，前缘喷淋射流对压力面的冷却效率分布

具有明显的改善作用，尤其在压力面的前半段，这

说明在进行涡轮叶片压力面的气膜冷却结构设计

时，可以有效利用前缘的冷气出流改善压力面的

气膜冷却效率。

２３　前缘喷淋射流对传热系数比的影响

为了分析前缘冷气射流对压力面传热系数的

影响，以光叶片的传热系数为基准，把叶片 Ａ和

叶片Ｂ表面的传热系数处理成传热系数比犺ｆ／犺０

的形式进行对比展示。传热系数比是相同主流工

况下有气膜时的对流传热系数犺ｆ与无气膜时的

对流传热系数犺０ 的比值，其值的大小表征了气膜

出流对叶片表面传热系数的增强程度。对涡轮叶

片表面绝大部分区域而言，犺ｆ／犺０ 越低越有利于气

膜隔热的效果，这是因为在气膜冷却中，气膜的温

度是高温主流和冷气掺混后的温度，这个温度一

般是高于叶片温度的［２１］，此时热量从气体部分传

向叶片，因此传热系数较低有利于减弱该部分的

热流量从而保护叶片。不过在叶片气膜孔出口下

游附近区域有可能出现冷气未与主流发生明显掺

混使得掺混温度低于叶片壁温的情况，且吹风比

越大该区域面积越小，当吹风比大于１．０时，仅在

孔出口下游１犇以内的部分区域会发生热量从叶

片传向气体的现象［２０，２２］，此时传热系数低，不利

于散发叶片的热量。本实验中叶片气膜孔的吹风

比均大于１．０，并且表面的热电偶都布置在孔下

游２犇以外的地方，因此本实验中叶片表面测点

位置处的热量都是从主流传向叶片的，此时犺ｆ／犺０

较低可以减弱换热过程。本实验中３个主流雷诺

数时的传热系数比结果规律相似，因此以犚犲＝

４．０×１０５ 为例进行展示，如图８所示。

对于叶片Ａ而言，中低 ＭＦＲ下的传热系数

比结果较为接近，而当犚ｍｆ，ｐｓ升高到４．５７％时，传

热系数比有显著的提高，这与气膜冷却效率随

ＭＦＲ的变化规律有较大差别。造成这种现象的

原因主要是气膜冷却效率的大小取决于叶片表面

是否形成了有效的气膜覆盖，而传热系数的大小

取决于冷气对主流的扰动程度。ＭＦＲ升高导致

气膜孔出流的冷气动量较大，进而可能会导致冷

气脱离壁面，增强对主流边界层的扰动，使壁面附

近处于湍流度较高的状态，会增强壁面附近的换

热过程；但是此时冷气没有较好地贴附在叶片表

面，因此气膜冷却效率没有随着 ＭＦＲ的增大而

升高。沿流向看，传热系数比分布呈现先降后升

再降的趋势，这和冷却效率的分布趋势较为相似，

在Ｐ１和Ｐ２之间传热系数比较高，达到了３．０左

００７



　第４期 姚春意等：前缘喷淋射流对导叶压力面冷却特性的影响

右，这主要是因为此时Ｐ１出流的冷气动量较大，

易于脱离壁面，对主流造成较强的扰动，增强了换

热，图５中该区域较低的冷却效率分布也支持了

这一解释。而－０．５＜犛／犆＜－０．２区域内的传热

系数比较低，处于１．５附近，反映了冷气能较好地

贴附在壁面附近，对主流的扰动较弱，这从图５中

的气膜冷却效率分布也能看出。压力面－０．７＜

犛／犆＜－０．５区域的传热系数比最高达到了２．５

左右，这主要由于此处主流和冷气较为剧烈的掺

混导致的，如前文所述，冷气在Ｐ４和Ｐ５之间的

区域有再脱离壁面再贴附的现象，因此对该区域

的传热系数具有较大的影响，导致换热增强。在

压力面犛／犆＜－０．７的尾缘区域，传热系数比介

于０．８～１．８之间，表明冷气对换热的增强较弱，

主要是由于光叶片在该区域的传热系数明显较

高，气膜出流对换热的增强作用有限。

带前缘气膜射流的叶片Ｂ表面的传热系数

比如图８（ｂ）所示，与图８（ａ）相比，传热系数比随

图８　质量流量比和前缘喷淋射流对传热系数比的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆ犚ｍｆａｎｄｓｈｏｗｅｒｈｅａｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｎｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｒａｔｉｏ

ＭＦＲ升高而增大，沿流向的分布规律也有所相

似。存在前缘射流时，叶片 Ｂ 压力面前半段

－０．４＜犛／犆＜－０．１区域的传热系数比沿流向逐

渐下降，从４．０左右降到了１．５左右，但是显著高

于叶片 Ａ，这主要是因为对于叶片Ｂ而言，前缘

出流的大量冷气在贴向壁面移动的过程中与主流

掺混明显，对主流边界层产生了显著的扰动，提高

了当地的主流脉动速度进而增强了当地的传热系

数。而在压力面中段（－０．７＜犛／犆＜－０．４），叶

片Ａ在该区域发生了冷气脱离壁面的现象，对主

流扰动已经比较强烈，传热系数比较高，同时由于

此时前缘喷淋射流已经逐渐被主流耗散，因此对

该区域传热系数的增强作用较小。在犛／犆＜

－０．７的区域，叶片Ｂ的传热系数高于叶片Ａ，表

明前缘射流诱导的高湍流度对该区域的换热影响

较为明显，如前文所述，高湍流度使得该区域部分

冷气发生了再贴附现象，在这个过程中冷气对壁

面附近流体的扰动也有所增强，因此传热系数比

也有所升高。综上所述，对于压力面而言，除了

Ｐ４和Ｐ５附近的区域，前缘喷淋射流对下游的传

热系数都有明显的增强作用。

２４　犚狀犺犳计算结果

结合文中第２．２节和第２．３节的气膜冷却效

率和传热系数比结果可知，前缘射流提高了气膜

冷却效率，这有益于叶片冷却，但是也增强了传热

系数，这不利于叶片冷却。为了综合评估前缘射

流对叶片冷却效果的影响，可以通过计算净热流

量减少量（ｎｅｔｈｅａｔｆｌｕｘｒｅｄｕｃｔｉｏｎ，ＮＨＦＲ）犚ｎｈｆ
［２３］

来进行对比，其值越大，表明冷气引起的热流量减

小越明显，也即是综合冷却效果越高，其定义式

如下：

犚ｎｈｆ＝１－
狇″

狇″０
＝１－

犺ｆ（犜ａｗ－犜ｗ）

犺０（犜∞ －犜ｗ）
（１０）

式中狇″和狇″０分别为涡轮叶片带气膜和不带气膜

时其表面的热流量。

定义无量纲温度

＝
犜∞ －犜ｗ
犜∞ －犜ｃ

（１１）

　　则式（１０）变为

犚ｎｈｆ＝１－
犺ｆ
犺０
１－

η（ ）


（１２）

式中犺ｆ是带气膜出流时叶片表面的传热系数，根

据Ｄｙｓｏｎ等
［２０］和Ｃｈａｖｅｚ等

［２４２５］的测量结果可知

压力面的范围为０．２～０．８，且沿流向有所变

化，为了便于对比，本文中整个吸力面都取＝

１０７
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０．７，计算得到主流雷诺数为４．０×１０５ 的犚ｎｈｆ，如

图９所示。由于计算中整个压力面选取固定的
值会导致犚ｎｈｆ不一定是真实的值，如果每个测点

都采用真实的值，得到的犚ｎｈｆ值会有一些变化，

但是各个工况的犚ｎｈｆ值大小关系不会改变，不影

响定性的结果分析，因此本文计算得到的犚ｎｈｆ仅

仅作为一个用来对比分析的量，这一点应当注意。

图９　不同犚ｍｆ时的犚ｎｈｆ结果对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ犚ｎｈｆａｔｖａｒｉｅｄ犚ｍｆｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

需要说明的是，不带前缘喷淋射流时Ｐ１和

Ｐ２之间的犚ｎｈｆ处于－１．０～－１．５之间，带前缘射

流时，中高犚ｍｆ对应的犚ｎｈｆ处于１．５附近，在图中

由于坐标轴限制没有完全展示。整体来看，前缘喷

淋射流明显改善了叶片压力面犛／犆＞－０．７区域

的冷却效果，尤其是Ｐ１和Ｐ２之间的区域，这主

要是因为前缘射流提高了该区域的气膜冷却效率

而对换热影响较小；而对压力面后半段犛／犆＜

－０．７的区域，前缘喷淋射流对犚ｎｈｆ的影响较小，

这主要是由于前缘射流同时提高了后半段的气膜

冷却效率和传热系数，两者综合后得到的犚ｎｈｆ沿

流向变化复杂。不过可以看到在尾缘区域，前缘

射流导致犚ｎｈｆ值下降，这主要是前缘射流增强了

换热导致的，表明前缘射流会导致该区域冷却效

果变差，因此在进行尾缘冷却设计时应注意这个

影响。通过以上分析可知对于圆形孔全气膜叶片

而言，前缘的气膜出流有益于压力面的气膜冷却，

因此在对涡轮叶片进行气膜冷却设计时可以适当

考虑在靠近压力面侧多开孔以增大冷气流量，从

而为压力面提供较好地热防护。同时，为了提高尾

缘区域的综合冷却效果，可以在尾缘多开一排气膜

孔或结合内部强化换热措施来进行综合冷却。

３　结　论

本文在高亚声速风洞中实验研究了前缘喷淋

射流对压力面多排气膜孔冷却特性的影响，通过

热电偶测温技术获得了叶片中截面的气膜冷却效

率分布和传热系数比分布，得出以下主要结论：

１）对于不带前缘气膜孔的叶片Ａ而言，压力

面前半段（犛／犆＞－０．６５）的气膜冷却效率受犚ｍｆ

影响较小且沿流向逐渐升高；后半段（犛／犆＜

－０．６５）的气膜冷却效率随着犚ｍｆ升高而增大且

沿流向逐渐降低。对于带前缘射流的叶片Ｂ而

言，压力面的气膜冷却效率沿流向整体上是一个

先降后升最后再下降的趋势且变化平缓，同时受

犚ｍｆ影响明显。

２）叶片Ａ和叶片Ｂ表面的传热系数比都随

犚ｍｆ增大而升高，且在压力面靠近前缘区域（犛／犆＞

－０．２）和中间区域（－０．７＜犛／犆＜－０．４）的值较

高，表明不论是否有前缘射流，多排气膜出流总是

会显著增强叶片表面的传热系数。

３）前缘射流整体上提高了压力面的气膜冷却

效率并且改善了分布均匀性，提高幅度达２０％～

７０％；相比叶片 Ａ，前缘射流增强了叶片压力面

犛／犆＞－０．４和犛／犆＜－０．７区域的传热系数，而

对－０．７＜犛／犆＜－０．４区域的传热系数影响

较小。

４）通过计算犚ｎｈｆ可以看到，前缘喷淋射流明

显改善了压力面前半段（犛／犆＞－０．７）区域的气

膜冷却效果而对后半段影响较小。
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