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等开孔率条件下涡轮导叶前缘孔径对喷淋表面
冷却效率的影响研究

时楚翔１ꎬ叶　 林１ꎬ ２ꎬ佘红旭１ꎬ王新羽１ꎬ刘存良１ꎬ ２

(１. 西北工业大学 动力与能源学院ꎬ 陕西 西安 ７１０１２９ꎻ ２. 高空模拟技术重点实验室ꎬ 四川 绵阳 ６２１０００)

摘　 要:以涡轮导叶为研究对象ꎬ采用压力敏感漆(ＰＳＰ)实验测量的方式ꎬ在保证开孔率一致的前提下ꎬ设定密度比

(ＤＲ)为 １. ４ 和 ３. ０ꎬ模拟飞机在低空和高空飞行时的发动机温比ꎬ系统研究了不同质量流率(ＭＦＲ)下孔径扩大对

前缘气膜冷却效率的影响ꎮ 结果表明:在 ＤＲ ＝１. ４ 和 ３. ０ 条件下ꎬ扩大孔径均导致前缘面平均冷却效率下降ꎬ但吸

力面与压力面的规律呈现显著差异ꎻ在两种密度比下ꎬ吸力面面平均冷却效率随孔径增大呈先降后升趋势ꎬ即在

ＤＲ ＝１. ４ 时ꎬ降幅为 ６％ ꎬ增幅为 ３％ ꎬ在 ＤＲ ＝３. ０ 时ꎬ降幅为 １７％ ꎬ增幅为 ４％ ꎻ在 ＤＲ ＝ １. ４ 时ꎬ压力面面平均气膜

冷却效率随孔径增大持续降低ꎬ降幅为 １３％ ~ １６％ ꎬ而在 ＤＲ ＝ ３. ０ 时表现为先升后降ꎬ增幅和降幅分别为 １０％
和 １１％ ꎮ

关　 键　 词:涡轮叶片ꎻ气膜冷效ꎻ孔径ꎻ密度比ꎻ实验测量
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引　 言

为了提高航空发动机的热效率和输出功率ꎬ涡

轮进口温度需要不断提高至 １ ９００ Ｋꎬ预计未来会进

一步升高ꎮ 而目前涡轮叶片最高耐受温度仅约为

１ ３７０ Ｋ[１ － ２]ꎬ导致涡轮部件的工作环境温度远远超

过铸造金属的耐热极限ꎮ 由于叶片前缘存在滞止区

域且承受着最高的热负荷ꎬ使得该区域最薄弱ꎬ更容

易被烧蚀ꎮ 因此需要利用综合热防护技术保护涡轮

叶片前缘ꎬ以保障其在高温情况下的稳定工作ꎮ 气

膜冷却是保护叶片表面免受高温燃气影响的最有效

方法之一ꎬ通过在叶片表面壁面加工致密的气膜孔ꎬ

使冷气出流后形成气膜ꎬ将涡轮叶片与高温燃气隔

绝ꎬ从而起到保护叶片的作用ꎮ 良好的气膜是保护

叶片的关键ꎬ而气动参数和几何结构是影响气膜孔

冷却性能的关键参数[３ － ６]ꎬ本文针对高密度比条件

下孔径尺寸对于前缘气膜冷效影响展开研究ꎮ

关于几何结构和气动参数对于前缘气膜冷却效

率的的影响ꎬ国内外学者做了大量的探究ꎮ Ｋｉｍ 等

人[７]采用红外热成像技术研究了 ５ 种不同的气膜孔

结构对前缘气膜冷却特性的影响ꎬ结果表明ꎬ与设计

的喷孔相比ꎬ传统圆柱形喷孔的气膜冷却性能较差ꎮ

杨晓军等人[８]对影响气膜孔冷却特性的 ４ 个重要参

数进行研究ꎬ并采用数值计算的方法将冷却效率与

参考孔型(圆柱形气膜孔)进行对比ꎬ结果表明ꎬ吹

风比为 １、倾斜角为 ３０°、扩展角为 ２０°和后倾角为

０°的波纹形气膜孔结构ꎬ壁面平均冷却效率可达

０􀆰 ３６ꎬ冷却效果最佳ꎮ Ｍｏｏｒｅ 等人[９] 在前缘区域对

每个孔洞几何形状进行了离壁热场测量ꎬ结果表明ꎬ

特定形状的孔洞可根据冷却剂注入速率的不同使绝

热效率提高约 ２０％ ~１００％ ꎮ ＧＵ 等人[１０]研究了前

缘两侧区域双排孔的孔排布局对气膜冷却特性的影

响ꎬ结果表明ꎬ在前缘两侧区域ꎬ双排气膜孔布局对

气膜冷却特性的影响规律并不相同ꎬ在前缘偏吸力

面侧区域ꎬ孔排布局对相邻孔排的射流掺混特征具

有显著影响ꎻ而在前缘偏压力面侧区域ꎬ双排孔密布

的布局形式可获得更好的气膜冷却效果ꎬ这种效应

在近孔区域更明显ꎮ Ｌｉ 等人[１１ － １２] 采用压力敏感漆

技术ꎬ在静止线性叶栅中研究了壁厚和孔形变化对

全覆膜冷却涡轮叶片的影响ꎬ观察到扇形孔在压力

面或吸力面产生的气膜冷却效果最佳ꎬ讨论了表面

曲率效应ꎬ结合壁厚和孔形变化对气膜冷却效果的

影响ꎬ并与平板数据进行了比较ꎮ Ｖｅｒｅｔｅｎｎｉｋｏｖ 等

人[１３]针对 ３ 种不同供气方式叶片模型ꎬ对靠近前缘

的冷却膜流动进行了可视化研究ꎬ结果表明ꎬ将冷却

空气分别供应给压力面、前缘和吸力面的冷却孔ꎬ可
最大程度降低形成的膜厚度对冷却剂相对流量的敏

感性ꎬ并在吹出比为 ０. ５ ~ ２. ５ 范围内使冷却剂更均

匀地分布于叶片表面ꎮ Ｃｈｏｗｄｈｕｒｙ 等人[１４]采用压力

敏感漆( ＰＳＰ)技术ꎬ研究了涡轮叶片前缘形状、鳃
膜、冷却液 －主流密度比和吹风比对圆柱孔气膜冷

却的影响ꎬ结果表明ꎬ１. ５ 倍半径的前缘模型的性能

相对较好ꎬ且鳃膜孔有利于提高冷却液覆盖范围ꎬ从

而提高整体气膜冷却效率ꎮ Ｙｅ 等人[１５] 研究了动量

通量比(ＭＲ)在 ０. ０９ ~ ６. ０４ 范围内变化时ꎬ带反

倾斜膜孔的淋浴喷头前缘的绝热冷却效率特性ꎬ结
果表明ꎬ面积平均绝热冷却效率随 ＭＲ 的增大呈先

增大后减小ꎬ再增大的变化趋势ꎮ 王晨枫等人[１６ － １７]

在吸力面设置具有不同复合角的气膜孔以达到气膜

冷却效率要求ꎬ并进一步通过控制主流与冷气参数

分析了损失机理ꎬ结果表明ꎬ在吸力面气膜孔设置分

区域复合角在提升气膜冷却效率的同时也增加了掺

混熵增ꎬ在近端区叶片上游孔排 ＳＳ１ 形成的气膜受
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马蹄涡的作用偏转较小ꎬ而叶片下游孔排 ＳＳ２ 形成

的气膜受较强通道涡的影响偏转角远大于上游

气膜ꎮ
针对气膜孔孔径对涡轮叶片前缘气膜冷效影

响ꎬ国内外学者也进行了相应探究ꎮ Ｂｉｃａｔ 等人[１８]

通过红外热成像技术对涡轮叶片进行了实验研究ꎬ
分析增大冷却孔径对冷却叶片表面温度的影响ꎬ结
果表明ꎬ增大气膜冷却孔径可以降低前缘的表面温

度ꎮ 由儒全等人[１９] 针对加工制造过程中激光打孔

以及涂层喷涂导致的气膜孔孔径与设计值不同的问

题ꎬ对比分析了气膜孔孔径变化对叶片不同区域冷

却效率的影响ꎬ结果表明ꎬ气膜孔孔径变化对前缘区

域冷却效率影响程度较大ꎬ平均影响程度最高可达

２５４. ６２％ / ｍｍꎬ 在设计时需要重点关注ꎮ Ｇｕ 等

人[２０]通过实验和数值方法针对叶片前缘上的薄膜

孔数量和直径对薄膜冷却的影响进行了研究ꎬ结果

表明ꎬ在相同条件下ꎬ更高的主流雷诺数和更大的前

缘直径有利于膜状覆盖ꎬ尤其是在较大的吹风比下ꎬ
前缘直径的影响更显著ꎻ在不同的前缘区域ꎬ由雷诺

数和前缘直径引起的膜冷却效率的增加量不同ꎻ沿
前缘分布的压力分布以及由曲面引起的离心力决定

了前缘吸力侧和压力侧的气膜冷却性能ꎮ Ｘｉｅ 等

人[２１ － ２２]通过实验研究了不同前缘直径比和主流雷

诺数下旋转叶片前缘的膜状冷却性能ꎬ结果表明ꎬ在
相同条件下ꎬ更大的前缘直径有利于气膜覆盖ꎬ尤其

是在较大的吹风比下ꎬ前缘直径的影响更显著ꎻ在不

同的前缘区域ꎬ由雷诺数和前缘直径引起的气膜冷

却效率的增加量不同ꎮ Ｗａｎｇ 等人[２３]针对位于前缘

处的 ３ 个单层壁模型进行了对比ꎬ比较了在不同薄

膜孔直径条件下的整体冷却效率ꎬ结果表明ꎬ小直径

模型的气膜冷却效率更好ꎮ
前缘冷却设计至关重要ꎬ公开文献中对孔形、孔

倾角、孔排布局等开展了大量研究ꎬ但作为前缘气膜

冷却设计的关键参数ꎬ针对孔径的研究并不充分ꎮ
同时ꎬ随着目前加工工艺的进步ꎬ冷却设计正逐渐向

小孔径方向发展ꎮ 此外ꎬ现有实验数据和研究结论

均是在低密度情况下模拟低空巡航状态开展ꎬ而针

对空天飞行器在超高空冷气和主流密度更大情况下

的相关研究仍处于空白ꎮ 综上ꎬ前缘孔径在空天巡

航状态下的设计方法还没有定论ꎬ仍有必要重点研

究ꎮ 本文在保证前缘开孔率与冷气量一致的前提

下ꎬ采用压力敏感漆技术ꎬ设定密度比(ＤＲ)为 １. ４
和 ３. ０ 以模拟飞机低空、高空飞行时发动机温比ꎬ通
过实验研究ꎬ分析了不同孔径对于前缘气膜冷却效

率的影响ꎬ填补了在高密度比情况下不同孔径对于

前缘喷淋冷却影响的研究空白ꎮ

１　 研究方法

１. １　 实验系统

实验系统如图 １ 所示ꎮ 由图 １ 可知ꎬ主流由罗

茨风机提供ꎬ经储气罐、稳压段、收缩段Ⅰ、加热器、
收缩段Ⅱ后进入实验段ꎮ 实验时主流的速度和温度

由布置在实验段通道中的皮托管和热电偶测得ꎮ 二

次流经储气罐、质量流量计、加热器、实验段进入实

验测量段ꎬ二次流温度由布置在二次流腔中的实验

段热电偶测得ꎮ 为了能拍摄到完整的叶片前缘、吸
力面和压力面ꎬ本实验在吸力面和压力面各设置 １
台 ＣＣＤ 相机用于获取叶片表面气膜分布情况ꎮ 为

了方便光学拍摄ꎬ测量段各部件全部由透明有机玻

璃一次性加工成形ꎬ实验通道的左右壁面由原叶片

的吸力面与压力面根据实际周期偏置得到ꎮ

图 １　 实验系统图

Ｆｉｇ. １ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｙｓｔｅｍ ｄｉａｇｒａｍ

实验通道图如图 ２ 所示ꎮ 由图 ２ 可知ꎬ在叶栅

段前部设置有相应测点(流量和湍流度)ꎬ用于控制

主流量ꎬ监控主流湍流强度ꎮ 使用压力敏感漆时ꎬ搭
配 ６５０ ± ８０ ｍｍ 滤波范围的带通滤光片Ａｐｏｇｅｅ Ａｌｔａ
Ｆ２００ 型号相机ꎬ其有效像素为 １ ６００ × １ ２００ꎮ
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图 ２　 实验通道图

Ｆｉｇ. ２ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｃｈａｎｎｅｌ ｄｉａｇｒａｍ

１. ２　 实验模型

前缘原始孔径圆柱形孔模型如图 ３ 所示ꎬ该模

型由某型叶片放大 １. ３３ 倍得到ꎮ 由图 ３ 可知ꎬ前缘

区域共有 ８ 排气膜孔(每排 ４０ 个)ꎬ沿着压力面侧

有 ４ 排气膜孔ꎬ沿着吸力面侧有 ４ 排气膜孔ꎮ 圆柱

形气膜孔以叶中对称采用上下对冲设计ꎬ孔倾角为

４５°ꎮ 本实验采用下端供气方式ꎬ冷气从叶片下方进

入冷气腔ꎬ从气膜孔中喷出后与主流掺混ꎮ

图 ３　 实验件圆柱形孔模型

Ｆｉｇ. ３ Ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌ ｈｏｌｅ ｍｏｄｅｌｓ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｐｉｅｃｅ

本实验共计 ３ 个圆柱形孔实验模型ꎬ其孔径为

０. ８ꎬ０. ９６ 和 １. ２ ｍｍꎬ分别对应原始孔径、１. ２ 倍孔

径和 １. ５ 倍孔径ꎮ 由于本实验在保证前缘开孔率一

致的情况下进行ꎬ所以 １. ２ 倍孔径模型和 １. ５ 倍孔

径模型的单排孔数由原始孔径的 ４０ 个相应缩减到

２８ 个和 １８ 个ꎮ
１. ３　 压力敏感漆测量技术

根据传热传质类比的原理ꎬ绝热气膜冷却效率

ηａｗ可以用氧分压表示:

ηａｗ ＝
Ｔａｗ － Ｔ¥

Ｔｃ － Ｔ¥

≈
ＣＯ２ ｍｉｘ － ＣＯ２ ¥

ＣＯ２ ｃ － ＣＯ２ ¥

＝

１ － １
(ｐ¥ / ｐｍｉｘ － １)Ｍｃ / Ｍ¥ ＋ １ (１)

式中:Ｔａｗ、Ｔｃ和 Ｔ∞ —绝热壁面温度、冷气温度和主

流温度ꎻｐ¥ 和 ｐｍｉｘ—主流空气和主次流混合气的氧

分压ꎻＣＯ２ｃ、ＣＯ２ｍｉｘ和 ＣＯ２∞ —冷气、混合气体和主流空

气中的二氧分压ꎮ Ｍｃ /Ｍ∞ —冷却剂与主流空气的

相对分子质量比ꎮ
压力敏感漆(ＰＳＰ)技术在涡轮部件气膜冷却特

性研究中得到广泛应用ꎮ 当波长为 ４７０ ｎｍ 的蓝色

光源照射到涂覆 ＰＳＰ 的叶片前缘表面时ꎬ可激发出

６００ ｎｍ 的红光ꎮ 同时ꎬ激发光强与氧分压成反比ꎬ
因此可以利用 ＰＳＰ 来测量前缘的气膜冷却特性ꎮ

图 ４ 展示了 ＰＳＰ 的实验标定结果ꎬ横坐标为

氧分压比 ｐ / ｐｒｅｆꎬ纵坐标为激发光强比( Ｉｒｅｆ － Ｉｂ ) /
( Ｉ － Ｉｂ)ꎬ其中 Ｉｂ 为背景光强ꎮ 本文选择了 ２９５ 和

３０５ Ｋ 两个校准温度ꎬ标定结果表明ꎬ几乎不受温度

的影响ꎮ

图 ４　 压力敏感漆标定结果

Ｆｉｇ. ４ Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ￣ｓｅｎｓｉｔｉｖｅ ｐａｉｎｔ

１. ４　 实验参数及实验工况

对于叶片前缘ꎬ冷气参数 ＭＦＲ 一般使用二次流

与主流质量流量比确定:

ＭＦＲ ＝
ｍｃ

ｍ∞
＝

ｍｃ

ρ∞ ｕ∞ Ａ∞
(２)

式中:ｍｃ—二次流质量流量ꎻｍ∞ —主流质量流量ꎻ
Ａ∞ —主流段入口面积ꎻρ∞ —主流气体密度ꎻｕ∞ —主

流气体速度ꎮ
冷却效果通过绝热壁面温度 Ｔａｗ的归一化形式
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表示ꎬ称为绝热气膜冷却效率ꎮ 该参数反映了二次

射流与主流的掺混程度ꎬ效率值越接近 １ 则表示气

膜冷却的效果越好ꎮ
气膜冷却效率 η 为:
η ＝ (Ｔ∞ － Ｔａｗ) / (Ｔ∞ － Ｔｃ) (３)
实验均在湍流度为 １１％ 的条件下进行ꎬ通过

ＡＬＩＣＡＴ 流量计控制前缘相对流量ꎬ测量相对质量流

率 ＭＦＲｒ(相对通道质量流量的倍数)为 ０. ６、０. ８、１. ０
和 １􀆰 ２ ４ 种工况的气膜冷却效率ꎮ 本研究中选择 Ａｒ
(ＤＲ ＝１. ４)以及 ４５％ ＳＦ６ (六氟化硫)和 ５５％ Ａｒ(氩
气)混合气(ＤＲ ＝ ３􀆰 ０)作为二次流ꎬ模拟发动机密度

比为 １. ４ 和 ３. ０ 时的工作状态ꎮ 具体工况如表 １
所示ꎮ

表 １　 前缘实验台叶栅通道流动参数

Ｔａｂ. １ Ｆｌｏｗ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｃａｓｃａｄｅ ｃｈａｎｎｅｌ

ｏｆ ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｂｅｎｃｈ

参　 数 数　 值

放大倍数 １. ３３３

通道质量流量 / ｋｇ􀅰ｓ － １ １. ０１８

单叶栅流量 / ｋｇ􀅰ｓ － １ ０. ３３７

进口雷诺数 １９９ ０３２

主流温度 / Ｋ ２９６

出口压力 / Ｐａ １０２ ３６５

２　 实验结果与讨论

２. １　 冷却效率分布结果与讨论

图 ５ 和图 ６ 为 ＤＲ ＝ １. ４、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 和 １. ２ 时

的气膜冷却效率分布ꎮ 图中横坐标 ｓ 表示叶片弧

长ꎬ几何滞止线处为 ０ꎬｓ < ０ 表示吸力面ꎬｓ > ０ 表示

压力面ꎻ纵坐标 ｈ 表示叶高ꎮ ＭＦＲｒ ＝ １. ２ 和 １. ０ 及

ＭＦＲｒ ＝ ０. ８ 和 ０. ６ 时分布规律与 ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 和 １. ２
相似ꎬ因此这里只展示 ＭＦＲｒ ＝ １. ２ 和 ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 对

应云图进行说明和对比ꎮ 观察图 ５ 和图 ６ 可以发

现ꎬ前缘滞止线附近的气膜覆盖效果很差ꎬ这是由于

冷气的质量流量较小ꎬ导致喷射动量较小ꎬ主流造成

的“阻塞效应”更显著ꎬ使得冷气难以从该区域的膜

孔中喷出ꎮ 而且随着孔径的增加这种趋势更明显ꎬ
这是因为孔径扩大不利于集中冷气ꎬ使冷气更不容

易从膜孔流出ꎮ 在压力面和吸力面ꎬ随着孔径的增

加ꎬ气膜覆盖均匀性均有不同程度的降低ꎬ且相对质

量流率越大ꎬ这种趋势越明显ꎮ 这是由于本实验保

证开孔率一致ꎬ在增加孔径的同时ꎬ孔数相应的减

少ꎬ而冷气总出流量保持不变ꎬ所以单孔冷气出流量

增加ꎬ冷气沿流向的轨迹也随之变长ꎮ 由于孔间距

增加ꎬ孔间无气膜覆盖的区域增多ꎬ导致压力面和吸

力面气膜覆盖均匀性变差ꎮ 叶片中间位置处的气膜

孔沿流向的气膜轨迹更长且更清晰ꎬ这是由于气膜

孔采用上下对冲的设计ꎬ冷气出流后会沿中间位置

聚集ꎬ在与主流掺混后ꎬ沿流向形成条状覆盖气膜ꎬ
造成越靠近叶片中间位置ꎬ冷气量越大ꎬ气膜轨迹

越长ꎮ

图 ５　 ＤＲ ＝ １. ４、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 时的前缘气膜

冷却效率分布

Ｆｉｇ. ５ Ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ ＤＲ ＝ １. ４ꎬ ＭＦＲｒ ＝ ０. ６

图 ６　 ＤＲ ＝ １. ４、ＭＦＲｒ ＝ １. ２ 时的前缘气膜冷却效率分布

Ｆｉｇ. ６ Ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ ＤＲ ＝ １. ４ꎬ ＭＦＲｒ ＝ １. ２
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由图 ６ 可知ꎬ在叶片压力面和吸力面之间的叶

中处形成局部高冷却效率区ꎬ但随着孔径的增加ꎬ局
部高冷却效率区缩减明显ꎮ 其机理可归结于:小孔

径造成冷气流量较小ꎬ射流穿透能力较差ꎬ冷气在离

开气膜孔后速度较低ꎬ在主流的作用下射流被压向

壁面ꎬ而扩大孔径导致单孔冷气流量增加ꎬ射流穿透

性增强ꎬ削弱了冷气的贴附效应ꎬ最终导致局部冷却

效率降低ꎮ 另外ꎬ通过观察图 ５ 和图 ６ 还可以发现ꎬ
压力面较吸力面的气膜延展性更好ꎮ 这是因为压力

面的高压环境和低速流动更有利于气膜附着ꎬ而吸

力面的低压、高速流动和复杂流场容易破坏气膜的

完整性ꎬ并且吸力面是前缘马蹄涡的强分支区域ꎬ涡
的强度较高ꎬ在吸力面低压环境中涡的卷吸能力也

会得到提升ꎬ使得出流冷气更容易与壁面分离ꎬ导致

气膜的延展性变差ꎮ
图 ７ 和图 ８ 为 ＤＲ ＝ ３. ０、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 和 １. ２ 时

前缘的气膜冷却效率分布ꎮ 考虑到 ＭＦＲｒ ＝ １. ２ 和

１􀆰 ０ 与 ＭＦＲｒ ＝ ０. ８ 和 ０. ６ 时的分布规律相似ꎬ这里

只展示 ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 和 １. ２ 对应的云图进行说明和

对比ꎮ 由图 ７ 和图 ８ 可知ꎬ当 ＤＲ ＝ ３. ０ 时ꎬ孔径扩

大对气膜冷却效率的影响规律与 ＤＲ ＝ １. ４ 工况一

致ꎬ但气膜覆盖均匀性随质量流率提升未显著下降ꎮ
这是因为随着密度比增加ꎬ冷气动量相应增强ꎬ能更

好地抵抗主流的冲击ꎬ从而减少与主流之间的掺混ꎬ
形成更好的贴附效应ꎮ 与 ＤＲ ＝ １. ４ 工况相比ꎬ在
ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 和 １. ２ 时ꎬ孔间无气膜覆盖区域缩减明

显ꎬ前缘整体气膜覆盖效果有很大提升ꎮ

图 ７　 ＤＲ ＝ ３. ０、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 时的前缘气膜冷却效率分布

Ｆｉｇ. ７ Ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ ＤＲ ＝ ３. ０ꎬ ＭＦＲｒ ＝ ０. ６

图 ８　 ＤＲ ＝ ３. ０、ＭＦＲｒ ＝ １. ２ 时的前缘气膜冷却效率分布

Ｆｉｇ. ８ Ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ ＤＲ ＝ ３. ０ꎬ ＭＦＲｒ ＝ １. ２

２. ２　 展向平均气膜冷却效率

在 ＤＲ ＝１. ４ 时ꎬ前缘展向平均气膜冷却效率在

高相对质量流率(ＭＦＲｒ ＝ １. ０、ＭＦＲｒ ＝ １. ２)工况和

低相对质量流率(ＭＦＲｒ ＝ ０. ８、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６)工况下

呈相似的规律ꎬ因此本文以工况 ＭＦＲｒ ＝ １. ２ 和 ０. ６
为例进行对比分析ꎮ ＤＲ ＝ １. ４、ＭＦＲｒ ＝ １. ２ 时的前

缘展向平均气膜冷却效率如图 ９ 所示ꎮ 横坐标 ｓ / Ｄ
是叶片弧长的无量纲表示ꎬ纵坐标 ηｓｐａｎ － ａｖｅ为展向平

均气膜冷却效率ꎮ

图 ９　 ＤＲ ＝ １. ４、ＭＦＲｒ ＝ １. ２ 时的前缘展向平均

气膜冷却效率

Ｆｉｇ. ９ Ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｓｐａｎｗｉｓｅ￣ａｖｅｒａｇｅｄ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ａｔ ＤＲ ＝ １. ４ꎬ ＭＦＲｒ ＝ １. ２

由图 ９ 可知ꎬ对于工况 ＭＦＲｒ ＝ １. ２ꎬ在压力面侧

(７ < ｓ / Ｄ < ４０)原始孔径圆柱形孔的展向平均气膜

冷却效率呈单调递减趋势并逐渐趋向于平缓ꎬ而
１􀆰 ２ 倍和 １. ５ 倍孔径圆柱形孔的展向平均气膜冷却

效率在 ７ < ｓ / Ｄ < １５ 呈单调递增ꎬ在 ｓ / Ｄ > １５ 呈单调

递减并逐渐趋向平缓ꎮ 曲线先升高的原因可能是因

为孔径扩大后冷气快速脱离壁面ꎬ造成孔出口位置

􀅰６􀅰



　 第 １１ 期 时楚翔ꎬ等:等开孔率条件下涡轮导叶前缘孔径对喷淋表面冷却效率的影响研究

展向平均气膜冷却效率初值较低ꎬ而在孔下游区域

受压力梯度作用冷气又很快贴附于壁面ꎬ造成下游

区域展向平均气膜冷却效率增加ꎮ 在压力面侧ꎬ随
着孔径的增加展向平均气膜冷却效率呈递减趋势ꎮ
在吸力面侧( － ３０ < ｓ / Ｄ < － ７)３ 种孔径圆柱形孔的

展向平均气膜冷却效率均呈单调递减ꎬ但 １. ２ 倍和

１􀆰 ５ 倍孔径圆柱形孔的展向平均气膜冷却效率较原

始孔径圆柱形孔气膜冷却效率更快趋于平缓ꎬ并且

在吸力面几乎任何位置 １. ５ 倍孔径圆柱形孔的展向

平均气膜冷却效率均大于 １. ２ 倍孔径圆柱形孔ꎬ这
与在压力面随着孔径的增加ꎬ展向平均气膜冷却效

率下降的规律不一致ꎮ 形成这种结果的原因可能是

在吸力面特殊的流场环境中ꎬ出流冷气在孔上游处

被压在叶片壁面上ꎬ而 １. ５ 倍孔径圆柱形孔这种趋

势相较于 １. ２ 倍孔径圆柱形孔更强ꎮ 在前缘区域ꎬ
原始孔径圆柱形孔在孔出口位置的展向平均气膜冷

却效率明显高于 １. ２ 倍和 １. ５ 倍孔径圆柱形孔ꎮ
ＤＲ ＝ １. ４、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 时的前缘展向气膜冷却

效率如图 １０ 所示ꎮ 由图 １０ 可知ꎬ对于工况 ＭＦＲｒ ＝
０. ６ꎬ在压力面侧和吸力面侧 ３ 种孔径圆柱形孔的展

向平均气膜冷却效率均呈单调递减趋势ꎮ 由于相对

质量流率较低ꎬ３ 种孔径圆柱形孔的展向平均气膜

冷却效率之间的区别不明显ꎮ 在前缘区域ꎬ原始孔

径圆柱形孔的展向平均气膜冷却效率较优ꎮ

图 １０　 ＤＲ ＝１. ４、ＭＦＲｒ ＝０. ６ 时的前缘展向平均气膜冷却效率

Ｆｉｇ. １０ Ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｓｐａｎｗｉｓｅ￣ａｖｅｒａｇｅｄ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ａｔ ＤＲ ＝ １. ４ꎬ ＭＦＲｒ ＝ ０. ６

在 ＤＲ ＝３. ０ 时ꎬ前缘展向平均气膜冷却效率在

高相对质量流率(ＭＦＲｒ ＝ １. ０、ＭＦＲｒ ＝ １. ２)工况和

低相对质量流率(ＭＦＲｒ ＝ ０. ８、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６)工况下ꎬ
同样也分别呈现相同的规律ꎮ 这里以工况ＭＦＲｒ ＝
１. ２ 和 ０. ６ 作为说明和对比ꎮ ＤＲ ＝ ３. ０ꎬＭＦＲｒ ＝ １. ２

时的前缘展向气膜冷却效率如图 １１ 所示ꎮ

图 １１　 ＤＲ ＝３. ０、ＭＦＲｒ ＝１. ２ 时的前缘展向平均气膜冷却效率

Ｆｉｇ. １１ Ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｓｐａｎｗｉｓｅ￣ａｖｅｒａｇｅｄ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ａｔ ＤＲ ＝ ３. ０ꎬ ＭＦＲｒ ＝ １. ２

由图 １１ 可知ꎬ对于工况 ＭＦＲｒ ＝ １. ２ꎬ在压力面

侧 ７ < ｓ / Ｄ < １５ 时ꎬ原始孔径圆柱形孔的展向平均气

膜冷却效率最高ꎬ但随着与滞止线距离的加大ꎬ１􀆰 ２
倍孔径圆柱形孔的展向平均气膜冷却效率很快超过

原始孔径圆柱形孔ꎬ并在 １５ < ｓ / Ｄ < ４０ 区域内保持

最高ꎮ 而 １. ５ 倍孔径圆柱形孔在吸力面侧的展向平

均气膜冷却效率则始终最低ꎮ 造成这种结果的原因

可能在于:在高密度比下ꎬ小孔径圆柱形孔在孔出口

位置能集中冷气ꎬ形成更好的贴附效应ꎬ因此原始孔

径圆柱形孔在孔出口位置的气膜冷却效率较好ꎬ而
１. ２ 倍孔径圆柱形孔增强了出流冷气的扩散能力ꎬ
使冷气在孔出口位置分离ꎬ在孔下游处附着ꎬ形成更

大的气膜覆盖面积ꎬ导致 １. ２ 倍孔径圆柱形孔的展

向平均气膜冷却效率在 ７ < ｓ / Ｄ < １５ 范围内递增ꎬ并
在 ｓ / Ｄ > １５ 后超越原始孔径ꎮ 随着孔后距离的延

伸ꎬ３ 种孔径的气膜冷却效率均衰减ꎬ但在高密度比

工况下ꎬ１. ２ 倍孔径圆柱形孔更具有优势ꎬ其展向平

均气膜冷却效率一直保持最高ꎮ 在吸力面侧ꎬ３ 种

孔径圆柱形孔的展向平均气膜冷却效率均呈单调递

减ꎬ但几乎在任何位置上 １. ５ 倍孔圆柱形孔的展向

平均气膜冷却效率都是最高ꎬ而 １. ２ 倍孔径圆柱形

孔最低ꎮ 这可能是因为孔径扩大虽然有助于提高气

膜扩散ꎬ但也会导致出流动量下降ꎬ结合吸力面强逆

压梯度和高速流动的主流环境ꎬ冷气更容易与壁面

分离ꎮ 对于 １. ２ 倍孔径圆柱形孔ꎬ动量损失占主导

因素ꎬ因此其展向平均气膜冷却效率相比于原始孔

径明显下降ꎮ 但 １. ５ 倍孔径圆柱形孔扩散作用占主

导ꎬ增强了气膜覆盖性ꎬ因此其展向平均气膜冷却效
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率对比原始孔径略有提升ꎮ 在前缘区域的展向平均

气膜冷却效率方面ꎬ原始孔径圆柱形孔相较于 １. ２
倍和 １. ５ 倍孔径圆柱形孔更具优势ꎮ

ＤＲ ＝ ３. ０、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 时的前缘气膜冷却效率

如图 １２ 所示ꎮ 由图 １２ 可知ꎬ当 ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 时ꎬ在
压力面侧 ３ 种孔径圆柱形孔的展向平均气膜冷却效

率均呈现单调递减趋势ꎬ其中 １. ２ 倍孔径圆柱形孔

仍表现最佳ꎬ但由于相对质量流率较低ꎬ冷气出流没

有先分离、后附着ꎮ 在吸力面侧ꎬ高、低相对质量流

率工况下的冷却效率几乎没有区别ꎮ 在前缘区域ꎬ
原始孔径圆柱形孔更有优势ꎮ

图 １２　 ＤＲ ＝ ３. ０、ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ 时的前缘展向

平均气膜冷却效率

Ｆｉｇ. １２ Ｌｅａｄｉｎｇ￣ｅｄｇｅ ｓｐａｎｗｉｓｅ￣ａｖｅｒａｇｅｄ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ａｔ ＤＲ ＝ ３. ０ꎬ ＭＦＲｒ ＝ ０. ６

２. ３　 面平均气膜冷却效率

为系统分析孔径扩大对叶片前缘气膜冷却效率

的区域性影响ꎬ本研究对吸力面、前缘及压力面的冷

却效率进行面平均处理ꎮ 最终统计每个区域的面平

均气膜冷却效率变化率均是按照 ４ 种 ＭＦＲｒ 下的变

化率取平均值得到的ꎬ增减幅值以原始孔径为参考ꎮ
ＤＲ ＝１. ４ 时的面平均气膜冷却效率 ηｓｕｒ￣ａｖｅ如图

１３ 所示ꎮ 由图 １３ 可知ꎬ当 ＤＲ ＝１. ４ 时ꎬ叶片前缘吸

力面面平均气膜冷却效率随着孔径的增加呈现先减

小后增加的趋势ꎮ 当孔径扩大 １. ２ 倍时ꎬ面平均气

膜冷却效率下降约 ６％ ꎬ当孔径扩大 １. ５ 倍时ꎬ面平

均气膜冷却效率提升约 ３％ ꎮ 叶片前缘压力面面平

均气膜冷却效率随着孔径的增加一直减小ꎬ当孔径

分别扩大 １. ２ 倍和 １. ５ 倍时ꎬ面平均气膜冷却效率

分别下降约 １３％ 和 １６％ ꎮ 叶片前缘面平均气膜冷

却效率随着孔径的增加一直降低ꎬ孔径扩大 １. ２ 倍

和 １. ５ 倍时分别平均降低 ９％和 １９％ ꎮ

图 １３　 ＤＲ ＝１. ４、ＭＦＲｒ ＝０. ６ ~１. ２ 时的面平均气膜冷却效率

Ｆｉｇ. １３ Ｓｕｒｆａｃｅ￣ａｖｅｒａｇｅｄ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ａｔ ＤＲ ＝ １. ４ꎬ ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ ~ １. ２

　 　 ＤＲ ＝３. ０ 时的面平均气膜冷却效率如图 １４ 所

示ꎮ 由图 １４ 可知ꎬ在 ＤＲ ＝３. ０ 时ꎬ随着孔径的增加ꎬ
叶片前缘吸力面面平均气膜冷却效率先减小后增加ꎬ
孔径扩大 １. ２ 倍时约减小 １７％ꎬ孔径扩大 １. ５ 倍时约

增加 ４％ꎮ 叶片前缘压力面面平均气膜冷却效率随

着孔径的增加先增加后减小ꎬ孔径扩大 １. ２ 倍时约增

加 １０％ꎬ孔径扩大 １. ５ 倍时约减小 １１％ꎮ 叶片前缘

面平均气膜冷却效率随着孔径的增加一直降低ꎬ孔径

扩大 １. ２ 倍和 １. ５ 倍时分别平均降低 １０％和 １２％ꎮ
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图 １４　 ＤＲ ＝３. ０、ＭＦＲｒ ＝０. ６ ~１. ２ 时的面平均气膜冷却效率

Ｆｉｇ. １４ Ｓｕｒｆａｃｅ￣ａｖｅｒａｇｅｄ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ａｔ ＤＲ ＝ ３. ０ꎬ ＭＦＲｒ ＝ ０. ６ ~ １. ２

３　 结　 论

本文采用压敏漆测量技术在保证开孔率一致的

前提下ꎬ探究了在密度比为 １. ４ 和 ３. ０ 时不同质量

流率下孔径变化对气膜冷却效率的影响ꎬ获得了叶

片前缘圆柱形孔的气膜冷却效率分布云图ꎬ并对其

在吸力面、前缘和压力面展开分区域讨论ꎬ量化了孔

径变化对前缘各分区冷却特性的影响程度ꎬ主要得

出以下几点结论:

(１) 无论在低密度比还是高密度比条件下ꎬ扩
大孔径后ꎬ叶片前缘平均气膜冷却效率相比于原始

孔径气膜孔都有不同程度的降低ꎮ
(２) 叶片前缘吸力面在低密度比和高密度比条

件下ꎬ扩大孔径后面平均气膜冷却效率均呈现降低

后增加的趋势ꎮ 低密度比条件下ꎬ孔径扩大 １. ２ 倍

时面平均气膜冷却效率下降约 ６％ ꎬ孔径扩大 １. ５
倍时面平均气膜冷却效率提升约 ３％ ꎮ 在高密度比

条件下ꎬ孔径扩大 １. ２ 倍时面平均气膜冷却效率下

降约 １７％ ꎬ孔径扩大 １. ５ 倍ꎬ提升约 ４％ ꎮ
(３) 在低密度比时ꎬ随着孔径的增加ꎬ叶片前缘

压力面面平均气膜冷却效率持续下降ꎬ孔径扩大

１􀆰 ２ 倍和 １. ５ 倍时ꎬ面平均气膜冷却效率分别下降

约 １３％和 １６％ ꎮ 在高密度比时ꎬ随着孔径的增加ꎬ
面平均气膜冷却效率先增加后减小ꎬ孔径扩大 １. ２
倍时约提升 １０％ ꎬ孔径扩大 １. ５ 倍时约下降 １１％ ꎮ

(４) 在低密度比条件下ꎬ原始孔径圆柱形孔在

前缘各分区的气膜冷却效率均更具优势ꎮ 在高密度

比条件下ꎬ压力面侧 １. ２ 倍孔径圆柱形孔的气膜冷

却效率最佳ꎬ在吸力面侧 １. ５ 倍孔径圆柱形孔最具

优势ꎮ
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