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高速条件下吸力面复合角孔气膜冷却特性
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摘　　　  要：    为探究高速条件下涡轮叶片吸力面上复合角孔的气膜冷却特性，在高速风洞中实验测量了吸

力面复合角孔的气膜冷却效率与传热系数比，并通过净热通量减少（NHFR）衡量了复合角孔对吸力面的气膜

冷却净收益。分析了雷诺数、吹风比以及湍流度对气膜冷却效率、传热系数比及净热通量减少的影响规律，

结果表明：低雷诺数下气膜冷却效率受雷诺数影响较大，但当雷诺数增大至 6.4×105 以上时，气膜冷却效率几

乎不再变化；随湍流度的增大，气膜冷却效率整体降低，低吹风比下气膜冷效对雷诺数、湍流度较为敏感。

传热系数比随气膜吹风比增加而增大，但在湍流度较大时，气膜冷却对传热系数的影响降低。湍流度的增大

使 NHFR有所升高。研究表明对高的湍流度工况，吹风比为 0.8时复合角孔呈现最佳的气膜冷却性能。
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Film cooling characteristics of compound angle hole on suction side under
high-speed conditions
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Abstract:   To investigate the film cooling characteristics of compound angle holes on turbine vane
under  high-speed  conditions，a  row  of  compound  angle  holes  were  set  up  on  the  suction  surface  of  the
turbine vane. The film cooling effectiveness and heat transfer coefficient ratio of the compound angle holes
were measured. And the net gain of film cooling was measured by net heat flux reduction (NHFR). The
effects of Reynolds number，blowing ratio and turbulence intensity on the film cooling effectiveness，heat
transfer  coefficient  ratio  and  net  heat  flux  reduction  were  analyzed.  It  was  found  that  the  film  cooling
effectiveness was affected by the Reynolds number，but when Reynolds number was larger than 6.4×105，
the film cooling effectiveness almost didn’t change with Reynolds number any more. When the turbulence
intensity  increased， the  film  cooling  effectiveness  decreased，making  it  more  sensitive  to  the  turbulence
intensity at a low blowing ratio. The heat transfer coefficient ratio increased with the blowing ratio，but its
sensitivity  decreased  under  higher  turbulence  intensity.  When  the  turbulence  intensity  increased，NHFR
also  increased.  In  general， at  the  blowing  ratio  is  0.8， the  compound  angle  hole  presents  the  best  film
cooling performance at a higher turbulence intensity.
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涡轮机械在实际应用过程中经历着十分严酷

的高温工作环境，为应对这一情况，气膜冷却技

术被应用于降低涡轮叶片表面的温度[1]。并经历

了孔型、孔倾角等参数的优化和发展[2]。

当前在平板上有关气膜冷却技术已经有大量

的研究，但由于实际叶片工作情况较为复杂，涉

及多种因素的耦合干涉。众多因素会对气膜冷却

特性产生影响，例如密度比[3]，湍流度[4]，吹风比[5]，

长径比[6]，压力梯度[7-8]，曲率[9-10] 等。

真实的涡轮叶片工作在高温高压的复杂环境

中，因此平板上获得的研究规律仍需要在叶片上

进行相应的实验研究。Ito 等 [11] 在涡轮叶片上测

量了叶身圆形孔的气膜冷却效率，研究结果表明

表面曲率对气膜冷却效率影响较大。在吸力面，

冷气周围的静压分布有利于气膜附着在壁面上，

在压力面，曲率对冷却效率的影响与吸力面相反。

Ammari等 [12] 和 Qin 等 [13] 也针对曲率对叶片气膜

冷却效率的影响进行了研究，发现小吹风比下凸

面处的流动使气膜冷却效率增强，凹面处的流动

使气膜冷却效率减弱。黄逸等[14] 和陶智等 [15] 也

研究了叶片表面曲率对气膜冷却性能的影响，发

现曲率的变化会导致气膜冷却效率发生显著变化。

Drost 等 [16] 测量了涡轮叶片叶身圆柱形气膜孔的

冷却效率分布，研究结果表明在高湍流度下压力

面气膜孔冷却效率更高，主流雷诺数对冷却效率

的影响主要是由于边界层的改变。

在圆柱孔的基础上添加一个展向角即可形成

复合角孔，探究复合角孔的气膜冷却特性及传热

特性，并分析其影响因素对将改孔型应用于实际

涡轮叶片的特定位置具有重要意义。Li等 [17] 使

用压力敏感漆（PSP）技术探究了复合角孔的气膜

冷却效率，并探究了复合角孔的流动结构，发现

复合角孔主要通过改变长径比和吹风比来提高气

膜冷却效率。Ligrani[18] 对带有复合角的单排气

膜孔下游的传热系数开展了研究，发现复合角造

成的冷却射流横向分量能够使气膜更好的附着在

壁面上。Sen等[19] 也研究了有无复合角的气膜孔

下游的传热系数，发现在吹风比较高的情况下，

气膜孔传热较强，

综上所述，对于高速条件下实际叶栅带复合

角气膜孔的气膜冷效和传热系数综合性的实验研

究相对较少。因此本研究在短周期跨声速风洞中

进行了实验，探究了涡轮叶片吸力面靠近前缘区

域一排复合角孔的气膜冷却特性及传热特性，并

通过净热通量衡量了复合角孔布置对涡轮叶片净

收益。研究了雷诺数、吹风比及湍流度对气膜冷

却效率、传热系数比及净热通量减少的影响规律。

 1    实验系统

 1.1   实验风洞

风洞系统如图 1所示，主流系统由主流高压

气源供气，叶栅进口总压可达 0.2×105～3.5×105 Pa。
叶片外表面温度通过埋设的热电偶监测，热电偶

输出的数字信号通过数据采集软件记录。实验的

整体过程经历为 8 s，在实验开始 3.5 s后流动趋

于稳定，因此数据处理时取用 3.5 s后的数据进行

处理，从而得到叶片表面复合角孔的气膜冷却效

率及传热系数。关于风洞结构的其他详细参数见

参考文献 [20-21]。
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图 1    实验装置简图

Fig. 1    Experimental device schematic diagram
 

 1.2   叶栅结构

实验过程中的叶栅结构如图 2所示，实验通

道高度为 0.120 m，中间叶片为实验叶片。通过进
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图 2    实验叶栅

Fig. 2    Experimental cascade
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气角调整装置调整进气角，实验采用的主流入射

角为 0°。叶片的栅距 N 为 0.087 5 m,  叶高 H 为

0.120 m，弦长 C 为 0.104 m。在叶栅前布置有静

压，总压测点，在叶栅后布置静压测点，用以计算

来流雷诺数及马赫数。并通过湍流度测点利用三

维热线风速仪测量三点平均值，从而获得叶栅前

的湍流度。将湍流格栅放置在距离叶栅前 0.33 m

处，测量得到的湍流度为 15.2%。无湍流格栅时，

测量得到的湍流度为 1.5%。

 1.3   实验叶片及工况

图 3展示了实验叶片模型及气膜孔位置，气

膜孔直径 d=0.6 mm，孔间距 n=3d。在气膜孔后设

置了 14个热电偶测点，用以测量孔后的气膜冷却

效率及表面传热系数。气膜孔倾角 α=60°，并有

复合角 γ=50°。
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图 3    叶片及复合角孔

Fig. 3    Vane and compound angle hole
 

实验过程中定义入口雷诺数 Re，出口马赫数

Ma，吹风比 M 及湍流度 I 如下：

Re =
ρiuiC
µi

（1）

Ma =

√√√√
2
λ−1


(

p∗

po

) λ−1
λ

−1

 （2）

M =
ρcuc

ρlul
（3）

I =
v'
v

（4）

ρi ui

µi

λ = 1.4 p∗

其中 、 分别为主流通道叶栅进口的气体密度、

速度。 为叶栅进口的动力黏度。算出口马赫数

时，按式（2）进行计算， 为气体定熵指数，

po ρl ul

ρc uc

v'
v

为气体进口总压， 为气体出口静压。 、 分别

为叶片表面气膜孔位置处的主流当地密度及速度，

通过测量叶片表面的 Ma 分布即可获得。 、

分别为二次流入口的气体密度、速度。 为脉动

速度， 为时均速度。表 1展示了实验的工况参数。
 
 

表 1    实验工况

Table 1    Experimental case

Ma Re/105 I/% M

0.83
3.0
6.4
9.0

1.5
15.2

0.5
0.8

1.2

1.6

2.0
 
 

 1.4   实验方法及误差分析

η、

本实验原理以一维半无限大原理为基础，对

于气膜冷却条件下有气膜冷却效率 表面传热系

数 h 及净热通量减少（net heat flux reduction）NHFR

的定义如下所示：

η =
Tr−Taw

Tr−Tc
（5）

h =
qw

Tr−Tw
（6）

NHFR = 1−（h/h0）

(
1− η
φ

)
（7）

qw

Tr

Tw Taw

Tc

φ

φ = 0.5 h0

h/h0

其中 为叶片的表面传热热流量，可通过脉冲响

应法获得， 为叶片上特定位置的当地恢复温度，

为叶片表面的当地壁温， 为叶片表面的绝热

壁温， 为二次流入口温度，通过热电偶测量得到。

为叶片表面的综合冷却效率，在实际叶片上一

般为 0.5～0.6，本实验中取 ， 为无气膜孔

叶片表面的传热系数，  为有无气膜孔叶片表

面传热系数的增强效果。

联立可得：

qw

Tr−Tc
= h ·

(
Tr−Tw

Tr−Tc
−η

)
（8）

x =
Tr−Tw

Tr−Tc
y =

qw

Tr−Tc
令 ， ，则可得

y = h ·（x−η） （9）

h η

于是如图 4所示，可得在实验叶片常温条件

及加热情况下各做一次实验，即可通过两组数据

拟合获得叶片的 和 。

第 2 期 王晓增等： 高速条件下吸力面复合角孔气膜冷却特性 271



通过误差传递公式可得：

δ（η）=
δ（y）√∑n

i=1
（xi− x）2

（10）

δ（h）=
1
b

√√√√√√√δ2（y）
1
n

∑n

i=1
（xi−η）2∑n

i=1
（xi− x）2

（11）

通过分析可得用于拟合的数据点在实验过程

中越分散则实验误差越小，在实际实验过程中进

行两次实验，分别为常温条件及加热条件，以保

证数据的分散性。计算可得实验过程中 h 和 η的

误差分别为 5%和 8%。

 2    结果分析

 2.1   气膜冷却效率分析

图 5中展示了在吹风比 M=0.5时两个湍流

度下气膜冷却效率随雷诺数 Re 的变化规律。图

中 S 为叶片表面弧长。可以发现吹风比 M=0.5

及湍流度 I=1.5%时，在低雷诺数即 Re=3.0×105

时呈现出最佳的气膜冷却效果，气膜贴附效果

较高。这是由于吹风比 M=0.5时，主流的动量相

对气膜射流较大，主流此时在掺混时起主要作

用，在 Re 较小情况下，主流与冷气的相对速度

均较小，两者的相互作用较小。随着 Re 增大，

主流及二次流速度有所增大，主流与冷气的作

用增强，气膜冷效降低。在湍流度较小（I=1.5%）

时，雷诺数增大到 Re=6.4×105 和 Re=9.0×105 气膜

冷却效率的流向分布几乎相同，即当 Re 增大至

6.4×105 时气膜冷却效率几乎不随 Re 增大而变

化。当湍流度较大（I=15.2%）时，气膜冷却效率

在 Re=6.4×105 以上仍然下降，说明气膜冷却效

率对雷诺数的敏感度增强。此外，湍流度较大

时下游气膜冷却效率的绝对值有所降低，仅为

η=0.05左右，当雷诺数增大至 Re=9.0×105 气膜冷

却效率几乎稳定在 η=0.05左右。

图 6中展示了在吹风比 M=2.0时两个湍流度

下气膜冷却效率随 Re 的变化规律。
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图 4    实验原理简图

Fig. 4    Schematic diagram of experimental principle
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Fig. 5    Film cooling effectiveness in different Re （M=0.5）
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Fig. 6    Film cooling effectiveness in different Re （M=2.0）
 

当湍流度 I=1.5%时，在低雷诺数即 Re=3.0×
105 时呈现出最佳的气膜冷却效果，但各雷诺数下

的气膜分布几乎相同，说明高吹风比下气膜冷效

对 Re 不敏感。这是由于冷气动量增大，冷气在掺

混过程中占主导地位，Re 的变化对气膜冷却效率

的影响明显削弱。当湍流度 I=15.2%时，气膜冷

效同样对 Re 不敏感，且高湍流度增加了气膜的耗

散，使得气膜冷效在孔下游比 I=1.5%情况下更低。

图 7展示了 Re=6.4×105 时两个不同湍流度的

气膜冷却效率随吹风比的变化规律。

在湍流度较小（I=1.5%）时，对气膜孔附近

S/d<15的区域，随吹风比增大气膜冷却效率呈现

下降趋势，吹风比 M=0.5时气膜冷效最高。对距

离孔较远的 S/d>90的区域，气膜冷却效率随吹风

比增大而逐渐增大。平均而言，气膜冷却效率最

佳的吹风比为 M=0.8。当湍流度增大至 I=15.2%
时，相比低湍流度的情况，各吹风比下的气膜冷

却效率均有所降低。冷气流量较小的吹风比 M=
0.5和 M=0.8的工况受到湍流度的影响较大，气膜

冷却效率下降明显，吹风比 M=0.5工况的气膜冷

却效率最低。这主要是由于冷气动量较小，在大

的主流脉动的影响下，冷气与主流的掺混更为剧

烈，更多的冷气与主流在远离叶片壁面的位置发

生掺混，导致其气膜冷却效率明显降低。在近孔

区域 S/d<40时，吹风比 M=0.8呈现出最佳的气膜

冷却效率。在远孔区域 S/d>80时，气膜冷却效率

与湍流度（I=1.5%）时基本相同，且气膜冷却效率

随吹风比增大逐渐增大。平均而言，吹风比为 0.8～
1.2的范围内，气膜冷却效率处于最佳水平。

图 8展示了三个雷诺数及两个吹风比下，气

膜冷却效率随湍流度的变化规律。

可以发现在各个雷诺数下湍流度增加均会使

气膜冷却效率有所降低。当吹风比 M=0.5时，气

膜冷却效率对湍流度的敏感度随 Re 的增大而增

大，高雷诺数下气膜冷效随湍流度的增加而出现

更大的下降。当吹风比 M=2.0时，气膜冷却效率对

湍流度的敏感度随 Re 的增大而略有减小，高雷诺

数下气膜冷却效率随湍流度的下降和低雷诺数情

况相似。尽管湍流度增加后气膜冷效整体下降，近

孔区域气膜冷却效率却随湍流度增大而有所升高。
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图 7    在不同吹风比下的气膜冷却效率（Re=6.4×105）

Fig. 7    Film cooling effectiveness in different blowing ratio

（Re=6.4×105）
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图 8    在所有 Re 时在不同湍流度下的气膜冷却效率

Fig. 8    Film cooling effectiveness at all Re in different

turbulence intensity
 

 2.2   传热系数比分析

图 9展示了在吹风比 M=0.5时两个湍流度下

传热系数比随 Re 的变化规律。

其中 h0 为无气膜孔条件下的传热系数，h 为

带气膜孔条件的传热系数。以 h/h0 衡量气膜孔对

传热的增强效果。灰色区域为 h/h0<1.0，即气膜孔

后的传热削弱区域。灰色区域以上为传热增强区

域。当湍流度较小（I=1.5%）时，低雷诺数下（Re=
3.0×105）气膜冷却对传热的增强效果较强。当 Re≥
6.4×105 时，复合角孔对传热的增强效果明显有所

削弱。当湍流度增大后，复合角孔对传热的增强

效果则不明显，在孔后区域内几乎均满足 h/h0<1.0。
高湍流度工况下传热系数比随主流 Re 的变化不

大，在雷诺数 Re=6.4×105 时，传热系数比最小。

图 10展示了在吹风比 M=2.0时两个湍流度

下传热系数比随雷诺数的变化规律。对于低湍流

度 I=1.5%的情况，低雷诺数（Re=3.0×105）下复合

角孔对传热的增强效果较强，这与吹风比 M=0.5
的情况相同。吹风比 M=2.0时，传热系数比整体

较吹风比 M=0.5有所升高，但分布趋势几乎相同，

传热系数比低于 1.0的无量纲流向距离从 S/d=25

延长至 S/d=50。当湍流度增大到 I=15.2%时，湍

流度的增大增加了壁面附近的主流与冷气的掺混，

使得涡轮叶片外表面的传热整体提升，传热系数

比则有所下降。Re=3.0×105 时，传热系数比处于

较高水平，雷诺数 Re=6.4×105 时，传热系数比处

于最低水平。
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图 9    在不同 Re 下的传热系数比（M=0.5）

Fig. 9    Heat transfer coefficient ratio in different Re （M=0.5）
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图 10    在不同 Re 下的传热系数比（M=2.0）

Fig. 10    Heat transfer coefficient ratio in different Re （M=2.0）
 

图 11展示了主流雷诺数为 Re=6.4×105 时两

个不同湍流度的传热系数比随吹风比的变化规律。

湍流度为 1.5%时，传热系数比随吹风比增加整体

逐渐提升，但变化趋势基本一致。当在 S/d=21的

区域，传热系数比达到峰值，吹风比 M=0.5时传

热系数比峰值约 1.6，而吹风比 M=2.0时传热系数

比峰值达到了 2.8。当 S/d>50时，传热系数比基

本低于 1.0，即设置的气膜孔有利于降低叶片外壁

面传热。当湍流度增大至 I=15.2%时，吹风比的

变化几乎对传热系数比不产生影响，仅在近孔的

S/d<21左右，随吹风比增大传热系数比逐渐增大。

当 S/d>21后传热系数比基本维持在小于 1.0的水

平。因此可以发现复合角孔在湍流度较大时在各

个吹风比下均能保证气膜布置对涡轮叶片吸力面

的外表面传热没有明显增强。

图 12展示了相同雷诺数条件及两个吹风比

下传热系数比随湍流度的变化规律。可以发现在

各个雷诺数下，传热系数比随湍流度的增大均有

所降低，湍流度增大使得气膜掺混对传热的增强

效果有所削弱。这主要是由于主流湍流度的增大

使得叶片表面的外传热系数有所增强，使得相同

条件下的 h0 有所增大，而其与气膜射流对 h 的增

强的综合效果的比重变低，从而导致了传热系数

比的降低。如前所述，当 Re≥6.4×105，且在大湍

流度条件下时，当 S/d>21时 h/h0 均小于 1，布置的

复合角孔使得孔下游涡轮叶片表面的传热系数有

所降低。这对气膜冷却是十分有利的。
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图 11    在不同吹风比下的传热系数比（Re=6.4×105）

Fig. 11    Heat transfer coefficient ratio in different blowing ratio

（Re=6.4×105）
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图 12    在所有 Re 时在不同湍流度下的传热系数比

Fig. 12    Heat transfer coefficient ratio at all Re in different

turbulence intensity
 

 2.3   净热通量减少分析

图 13展示了在吹风比 M=0.5时两个湍流度下

净热通量减少（NHFR）随 Re 的变化规律。净热通

量减少可以综合反映气膜结构对传热温度的降低

与传热系数的增强效果，从而衡量气膜结构带来

的冷却收益，NHFR 大于 0说明气膜减少了叶片的

净热通量。对于湍流度 I=1.5%的情况，Re=3.0×105

时 NHFR 仅在近孔区域大于 0，远孔区域则小于 0，
这是由于吹风比为 0.5的情况下气膜孔射流的冷

气量较少，经过与主流的掺混作用，冷气迅速耗

散，而气膜出流明显增强了孔后的传热，导致气

膜孔后的很大区域内净热通量时增加的。随 Re
增大（大于等于 6.4×105），相同吹风比下冷气射流

的动量增大，冷气的延伸效果明显增强，且对壁

面传热系数比的增强效果也较低，孔后的 NHFR 水

平也相应升高。对于湍流度 I=15.2%的情况，随 Re
增大 NHFR 在近孔区域（S/d<20）逐渐降低，在远离

气膜孔的区域（S/d>20）NHFR 则先升高后降低，这是

由于传热系数比先降低后升高造成的（图 10（b））。
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图 13    在不同 Re 下的 NHFR（M=0.5）

Fig. 13    NHFR in different Re （M=0.5）
 

当吹风比增大至 M=2.0时，两个湍流度下 NHFR

随 Re 的变化规律如图 14所示。在湍流度为 1.5%
时，各个雷诺数下的 NHFR 在孔后 S/d<30区域内均

小于 0，但在低雷诺数 Re=3.0×105 条件下，NHFR 小

于 0的范围更大，几乎包含了整个区域。湍流度

增大至 15.2%时，孔后的 NHFR 有所升高，但在

S/d<10的区域内 NHFR 仍小于 0，这主要由于孔下
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图 14    在不同 Re 下的 NHFR（M=2.0）

Fig. 14    NHFR in different Re （M=2.0）
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游的气膜冷却效率带来的增益低于对传热系数比

的增强效果。

图 15展示了 Re=6.4×105 时两个不同湍流度

下的 NHFR 随吹风比的变化规律。
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图 15    在不同吹风比下的 NHFR（Re=6.4×105）

Fig. 15    NHFR in different blowing ratio （Re=6.4×105）
 

低湍流度条件下，在接近气膜孔的区域，NHFR

小于 0，且随吹风比增大逐渐降低。在远离气膜

孔的区域，随着吹风比增大 NHFR 有所波动，但基

本维持在 0以上。随湍流度增大，可以发现 NHFR

有了明显提升，这主要是传热系数比的减小造成

的。高湍流度下，随吹风比增大，气膜孔下游近

孔区域 NHFR 先增大后降低，最佳的吹风比为 M=
0.8，此时近孔区域 NHFR 最高，获得最佳的气膜冷

却收益。在远离气膜孔的区域，NHFR 随吹风比的

增大首先增加，随后变化不大。

图 16展示了相同雷诺数条件及两个吹风比

下净热通量减少随湍流度的变化规律。

可以发现在各个雷诺数下，湍流度的增大均

使得 NHFR 有所升高，这主要与湍流度增大对传热

系数比的增大有关，对于近孔区域，吹风比 M=
2.0时 NHFR 受湍流度的影响较大，湍流度增大使

得孔后区域从完全的气膜冷却负收益变为部分气

膜冷却正收益。在远离气膜孔的区域，随着 Re 的

增大，湍流度的影响明显降低。例如， Re=9.0×105

时，在 S/d=50～90的范围内，不同湍流度下 NHFR

相差不大。
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图 16    所有 Re 下在不同湍流度下的 NHFR

Fig. 16    NHFR at all Re in different turbulence intensity
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 3    结　论

本研究在短周期跨声速风洞中针对涡轮叶片

上的复合角孔的气膜冷却特性进行了实验研究，

通过热电偶测量了叶片表面的气膜冷却效率及传

热系数比，并通过综合分析获得了高速条件下叶

片表面的净热通量减少。主要结论如下：

1）  低雷诺数下气膜冷却效率受雷诺数影响

较大，但当雷诺数增大至 6.4×105 以上时，气膜冷

却效率几乎不再变化。随湍流度的增大，气膜冷

却效率整体降低，低吹风比下气膜冷效对雷诺数、

湍流度较为敏感，高吹风比下气膜冷效则对湍流

度和雷诺数不太敏感。总的来说在导叶较高的湍

流度下，吹风比 M=0.8时气膜冷却效率处于最佳

水平。

2） 传热系数比随吹风比增加逐渐提升，但当

湍流度增大至 I=15.2%时，吹风比的对传热系数

比 的 影 响 较 小 ， 仅 在 近 孔的 S/d<21左 右 ， 在

S/d>21后传热系数比几乎维持在小于 1.0的水平。

这是由于在远离孔的区域，冷气与主流的掺混作

用相对主流湍流度对于叶片表面传热的增强来说

是较小的。低雷诺数下传热系数比较大，而主流

雷诺数增大到 6.4×105 以上时，传热系数比几乎不

随雷诺数变化而变化。

3） 湍流度的增大使 NHFR 有所升高，随着雷诺

数的增大，湍流度的影响有所下降。总的来说在

吹风比 M=0.8时，在较高的湍流度下，复合角孔

呈现最佳的气膜冷却性能。
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