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涡轮叶片尾缘凹坑/凸起结构气膜冷却特性研究 *

张 玲，史梦颖，原 峥，洪文鹏
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摘 要：为探究吸力面凹坑和凸起结构对涡轮叶片尾缘气膜冷却特性的影响，在吹风比M=1.1时

（雷诺数Re=2.5×105），采用数值模拟方法，通过在叶片尾缘吸力面上加入凹坑或凸起，对涡轮叶片尾缘

的冷却性能和流动机理进行了详细分析。结果表明：与原始结构相比，叶片尾缘凹坑和凸起结构提高了

劈缝出口下游远距离端X/H>6（H为劈缝宽度，为 4.8mm） 区域气膜冷却效率，对下游的X/H<6区域气

膜冷却效率影响较小；三种叶片尾缘结构，沿着流向方向会产生由二维展向涡到发卡涡，再到流向涡的

变化过程，凹坑和凸起结构通过抑制流体的扰动，改变流体流动情况，提高了劈缝出口下游远距离端气

膜冷却效率。

关键词：涡轮；叶片；气膜冷却；吹风比；数值模拟；凹坑-凸起结构

中图分类号：TK47 文献标识码：A 文章编号：1001-4055（2020） 02-0372-10
DOI：10.13675/j.cnki. tjjs. 190233

Film Cooling Characteristic on Trailing Edge Cutback of Gas
Turbine Airfoils with Dimple/Protrusion Structure
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Abstract： In order to investigate the effects of the dimple and protrusion structures of suction surface on
film cooling characteristics of turbine blade trailing edge，the cooling performance and flow mechanism of turbine
blade trailing edge were analyzed in detail by numerical simulation method when the blowing ratio M=1.1（Re=
2.5×105）. The results show that，compared with the original one，the dimple and protrusion structure on trailing
edge can improve the film cooling efficiency in the region of X/H > 6（the split width of H is 4.8mm）downstream
of the split outlet ，while have little effect on the film cooling efficiency in the region of X/H < 6 downstream.
Along the direction of flow，these three kinds of trailing edge structures will produce a process from two-dimen⁃
sional spread vortices to hairpin vortices，then to flow vortices. By restraining fluid disturbance and changing the
fluid flow，the dimple and protrusion structures can improve the film cooling efficiency at the far downstream of
the split outlet.
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1 引 言

为保护航空发动机涡轮叶片免受高温伤害，气

膜冷却技术作为一种有效的冷却方式被广泛应用到

涡 轮 叶 片 冷 却 中 。 气 膜 冷 却 技 术 由 国 外 的

Wieghardt［1］提出，最初是为了解决机翼受冻问题，之

后被逐渐应用于燃烧室和涡轮叶片冷却等方面，涡

轮叶片尾缘由于厚度薄、空间小、内冷空间狭小等特

点，成为气膜冷却中的难点。涡轮叶片尾缘有多种

冷却结构，如扰流柱结合劈缝、肋排结合劈缝以及扰

流柱结合肋等多种结构，而肋又分为直肋、斜肋和楔

形肋等结构。在涡轮叶片尾缘气膜冷却的研究中，

其实验探究最早。Martini等［2］对不同吹风比劈缝结

合肋排或扰流柱（五排和六排）的尾缘结构进行了实

验，实验结果表明叶片尾缘的不同结构和压力面的

唇厚对劈缝下游的气膜冷却有显著的影响。孙瑞嘉

等［3］设计了气膜孔出流楔形肋、狭缝出流无肋、狭缝

出流直肋三种尾缘结构并进行实验，得出狭缝出流

直肋实验件对流换热系数最大，狭缝出流无肋次之，

三种尾缘结构换热系数均随主流雷诺数的增大而增

大的结果。朱惠人等［4］搭建试验台，得到唇厚、缝高、

肋宽等不同类型的涡轮叶片尾缘气膜的冷却效率分

布情况。由于人们追求更加方便快捷的计算方法，

计算机和模拟软件得到快速的发展，数值模拟逐渐

应用到叶片尾缘气膜冷却的计算中来。 Schneider
等［5］用大涡模拟的方法对肋排结合劈缝的叶片尾缘

进行了研究。Effendy等［6］用分离涡模拟方法对三种

不同吹风比下（M=0.5，M=0.8，M=1.1），肋排结合劈缝

结构的涡轮叶片尾缘进行了数值模拟，并与稳定和

非稳定的 RANS模拟进行了对比。结果发现：在吹风

比M=0.5时，分离涡模拟方法模拟的气膜冷却效率能

与实验结果较好地吻合，而 RANS和 URANS大大超

出预期的结果，减小唇厚有助于提高气膜冷却效率。

贾静等［7］运用数值模拟方法分析叉排圆柱形扰流柱

的涡轮叶片尾缘冷却特性。结果表明：扰流柱的加

入对增强换热的效果较为明显。

以上对涡轮叶片尾缘的实验和数值模拟探究，

多针对传统的冷却结构，这些结构在劈缝出口下游

远距离端的冷却效果不太理想。为得到更好的冷却

结构，一种新型的冷却结构——凹坑结构开始在气

膜冷却中得到应用。在气膜冷却中，对凹坑结构的

探究，采用气流冲击凹坑排的方法，分析不同雷诺

数、不同排列情况下凹坑结构的换热特性以及压力

损失特性［8-10］。之后又设计了凹坑和扰流柱复合的

矩形冷却通道，文献［11-12］将凹坑和扰流柱复合的

计算结果与平面结构进行对比，分析了雷诺数、通道

长宽比的影响，讨论了复合结构的换热特性。文献

［13-14］运用实验和数值模拟的方法，分析了带有凹

坑结构的 U型冷却通道的流动和传热特性，通过改变

安装角度和出流位置选取最优结构，并讨论了努塞

尔数和摩擦性能。文献［15-17］将凹坑和扰流柱复

合结构应用于叶片尾缘的内冷通道中，探究不同排

列方式和不同凹坑和扰流柱尺寸下的叶片尾缘内冷

通道的换热特性和流动情况。

上述文献多是对冷却通道内凹坑结构进行的探

究，凹坑结构可以增强换热，改变流体流动情况。本

文在扰流柱结合劈缝结构的原始叶片尾缘基础上，

在吸力面上加入凹坑或凸起结构，增大吸力面粗糙

程度、改变流体流动状态，进而达到提高气膜冷却效

率的目的，之后探究气膜冷却效果和流体流动机理。

2 计算模型及方法

2.1 物理模型及边界条件

图 1为叶片尾缘原始结构和扰流柱结合劈缝结

构示意图，叶片尾缘原始结构形状及尺寸与文献［2］
中 Martini实验相同，主流高温气体从主流流域流入，

冷流体从冷流体流域流入，冷流体与高温主流经过

扰流柱区域后与高温主流在 L3 区域混合，形成叶片

尾缘气膜冷却。表 1给出了叶片尾缘三种结构的主

要尺寸，其中主流进口宽 52.5mm，劈缝宽 H=4.8mm，

压力面厚度 t/H=1，扰流柱直径 D=4.8mm，扰流柱实度

S/D=2.5，扰流柱每排相距 S=10.4mm，每列相距 Sx=
12mm，α为吸力面的倾斜角度。

图 2为叶片尾缘凹坑和凸起结构，凹坑和凸起结

构物理模型与图 1原始结构相同，只是在吸力面上加

入凹坑和凸起，其凹坑和凸起结构排列方式相同，在

吸力面上分成两排成叉排排列，每列相距 S1=12mm，

每排相距 S2=5.2mm，直径 D 1=4.8mm，厚度 h=1mm。

边界条件的选择应尽可能与实验相符。本文叶

片尾缘原始结构、凹坑和凸起结构的边界条件与文

献［18］中 Martini模拟边界条件相同，且都与实验条

Table 1 Various parameters of film cooling in trailing edge

cutback

L1/mm
52

L2/mm
14.4

L3/mm
60

S/mm
10.4

Sx/mm
12

t/mm
4.8

H/mm
4.8

D/mm
4.8

α/（°）
10
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件相符合。表 2为本文数值模拟条件，其中主流与冷

流体采用速度入口，主流进口速度为 uhg=56m/s（雷诺

数 Re=2.5×105），冷流体进口速度为 5m/s~13m/s，壁面

L2，L3为绝热壁面边界条件，其它固体壁面为恒壁温

边界条件。

2.2 网格的划分

网格的划分是模拟计算的关键，增大网格数量，

可以提高计算结果的准确性，但网格数量越多要求

的计算内存就越大，因此需选用合适的网格数量进

行数值模拟计算。基于以上两点采用 Icem软件对叶

片尾缘结构进行网格划分时，采用六面体结构化网

格，并对壁面网格进行加密。图 3为本文模拟所用网

格图，叶片尾缘原始结构网格共分为 59个 block，
4205250个网格，为了使网格更加均匀，扰流柱部分

使用 O-block划分。叶片尾缘凹坑和凸起结构与原

始结构网格的划分大体相同，只是凹坑和凸起部分

采用 O-block划分，以提高网格质量。

本文中吹风比定义为

M = ρ cu c
ρhguhg

（1）
式中 ρ c为冷却气体进口密度，kg/m3；u c为冷却气

体进口速度，m/s；ρhg为主流进口密度，kg/m3；uhg为主

Table 2 Numerical test conditions

Item
Velocity/（m/s）
Temperature/K

Turbulence Intensity/％
Length scale/mm

Mainstream
56
500
7
10

Coolant flow
5-13
293
5
1.5

Fig. 2 Trailing edge dimple and protrusion structure

Fig. 1 Physical model
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流进口速度，m/s。
主流雷诺数定义为

Re = ρhguhg ( )L0 + L1 + L2
μhg

（2）
式中 ρhg 为主流进口密度，kg/m3；uhg 为主流进口

速度，m/s；L0为文献［2］中Martini实验数据，mm；L1和

L2为表 1模拟数据，mm；μhg为主流粘性系数，N·s/m2。

绝热气膜冷却效率定义为

η = T hg - T aw
T hg - T c （3）

式中 T hg为主流进口温度，K；T c为冷却气体喉部

出口温度，K；T aw为绝热材料壁面的温度，K。
2.3 数值方法验证

数值方法的验证是基于涡轮叶片尾缘原始结

构，计算采用三种湍流模型（定常 SST k-ω模型、Real⁃
izable k-ε模型和非定常基于 SST k-ω模型的 DES方
法），并将计算结果与实验结果进行对比，选取合适

的湍流模型。图 4是计算所得展向平均气膜冷却效

率图。由图可以看出三种湍流模型下，基于 SST k-ω
模型的 DES方法计算得到的展向平均气膜冷却效率

在吹风比M=0.5及 1.1时模拟结果与实验结果吻合较

好。在M=0.8时气膜冷却效率只在 4<X/H<6，X/H>9.5

时稍稍超出实验结果，而其它两种湍流模型的计算

结果与实验数据相差甚远。由计算结果分析可知，

基于 SST k-ω模型的 DES方法对本文所用涡轮叶片

尾缘结构的数值模拟结果与实验结果吻合较好，所

以选取基于 SST k-ω模型的 DES方法进行数值模拟

计算。

本文数值模拟计算时采用基于压力-速度耦合

的 SIMPLEC算法，在求解控制方程时使用有限体积

法，湍流项离散格式取二阶迎风差分格式，此种差分

格式采用向后差分方法，考虑了流体的流动方向，使

离散方程系数 αE和 αW>0，因而在任何条件下都不会

引起解的振荡。DES湍流模型在近壁面采用计算比

较简单的模型，在距离壁面较远处采用大涡模拟，这

样既保证了计算的精度，又减少了计算的内存，简化

了计算。本文所用基于 SST k-ω模型的 DES方法，在

近壁面采用 SST k-ω模型，在距离壁面较远处采用大

涡模拟，因此在近壁面的处理中使 y+<1。鉴于参考文

献［18-20］的非定常计算，本文非定常 DES计算方法

是以定常计算结果作为计算的初场，时间步长采用

1.25×10-5s，每一步设置 20 次迭代进行计算，计算

5000步即 6.25×10-2s使流场达到稳定后，取 2000步作

为一个周期来获得 DES的时均结果。

Fig. 3 Computational grids

Fig.4 Comparison of numerical with experimental data
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3 结果与讨论

3.1 气膜冷却特性分析

气膜冷却效率 ηaw是表征气膜冷却特性的参数，

图 5是涡轮叶片尾缘原始结构与凹坑和凸起结构展

向平均气膜冷却效率随 X/H的变化曲线。由图可以

看出，叶片尾缘凹坑和凸起结构提高了 X/H>6区域处

气膜冷却效率，且随着 X/H的增大气膜冷却效率差值

逐渐增大，X/H=12.5时差值达到最大为 7.5％，对 X/H

<6区域 ηaw的改变几乎没有影响。表明叶片尾缘凹

坑和凸起结构只影响劈缝出口下游远距离端气膜冷

却效率，对近下游区域影响较小。图中叶片尾缘凹

坑和凸起结构的气膜冷却效率曲线几乎重合，表明

这两种结构对叶片尾缘气膜冷却效率影响程度相

同。综上所述，叶片尾缘凹坑和凸起结构可以改善

劈缝出口下游远距离端气膜冷却情况，有效保护

叶片。

图 6为叶片尾缘 L3区域时均气膜冷却效率云图，

可以看出三种情况下的等气膜冷却效率线呈波浪型

分布，且波浪有三个凸起，凹坑和凸起结构在 X方向

凸起的高度大于原始结构。对于原始结构，气膜冷

却效率在 Y方向上两端 ηaw高于中间区域气膜冷却效

率，而凹坑和凸起结构的此种情况减弱，且凹坑和凸

起结构的波浪形状相似，即 Y方向的 ηaw值相近。与

图 6（a）相比图 6（b）和（c）在 X/H>6区域的等气膜冷

却效率线向流向方向推移，即气膜冷却效率整体得

到提高，这与图 5曲线图中气膜冷却效率的提高

相符。

3.2 温度分析

图 7为三种叶片尾缘结构子午面（Z/H=0.25）温

度云图。图中三种情况的最低温度都是 300 K，且等

温线总体变化趋势相同。可以看到图 7（b）和（c）与

图 7（a）相比温度>320K的等温线整体向下游推移，其

中 320K等温线由 X/H=4.8处推移到 X/H=5.5处，壁面

最高温度由 380K下降到 360K，表明叶片尾缘凹坑和

凸起结构使壁面附近流体温度降低。对于 Y轴温度

变化范围，原始结构膨胀到 Y/H=-0.3处，而凹坑和凸

起结构仅仅膨胀到了 Y/H=-0.5处。因此，叶片尾缘

凹坑和凸起结构减小了流体混合的扰动区域，且凹

坑和凸起结构温度云图的等温线较原始结构密集，

即凹坑和凸起增大了 Y方向的温度梯度。

图 8是叶片凹坑和凸起尾缘结构 X/H=0.21，X/H=
4.17，X/H=8.33，X/H=12.5处 ZY截面时均温度比（T/
Thg）云图。可以看到三种情况下，Z方向上温度比线

呈波浪型分布，且比原始结构的波浪分布更多，扰动

更大。与原始结构相比，尾缘凹坑和凸起结构 Y方向

的温度比梯度更大，这是因为三种情况最高温度比

相同，而尾缘凹坑和凸起结构的壁面温度比更低。

对于尾缘凹坑和凸起两种结构，其温度比分布大体

相同，在 Z轴的扰动范围上，X/H分别为 0.21，4.17，
8.33，12.5时，最高扰动 Y/H分别达到-2.8，-1.6，-0.4，
0.5处，都比原始结构的最高扰动范围缩小了 0.2H。
这表明尾缘凹坑和凸起结构在降低壁面附近流体温

度的同时，也能整体减小冷流体温度的扩张范围，即

减少了冷流体与高温主流的热交换，降低了冷流体

Fig. 5 Comparison of time averaged film cooling

effectiveness

Fig. 6 Contours of time averaged film cooling effectiveness at trailing edge cutback surface
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温度。由图可以看出凹坑结构与凸起结构对比温度

变化较小，在图 7中也能得到相同的结论。因此，叶

片尾缘凹坑和凸起结构虽然几何结构不同，但对叶

片尾缘流体温度的改变几乎相同。

3.3 流动机理分析

涡是流体流动中的一种典型现象，在流体流动

的研究中经常被提及，但没有严格定义，涡判据是判

断涡是否存在的主要方法。1988年 Hunt提出了 Q判

据，认为流体的变形可以用速度梯度张量 ∂ui /∂xj来表

示，其可分为两部分：对称应变张量和反对称涡

张量。

对称应变张量和反对称涡张量分别为

S = 12 (
∂ui
∂xj +

∂uj
∂xi ) （4）

Ω = 12 (
∂ui
∂xj -

∂uj
∂xi ) （5）

若某一区域的涡张量贡献率大于应变率张量就

存在涡。由此得出 Q判据

Q = 12 (  Ω 2 -  S 2 ) = - 12
∂ui
∂xj

∂uj
∂xi （6）

式中‖‖表示张量的二范数。若 Q>0，就表明有

Fig. 7 Contours of time averaged temperature at meridian surface

Fig. 8 Contours of time averaged temperature at ZY section surface
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涡出现，反之涡将不存在。Q实际表示单位质量、单

位空间时均流涡旋具有的能量。

湍流结构是由涡旋识别准则 q = 0.5 (ω 2 - s2 )的
等面呈现的，图 9是三种叶片尾缘结构 Q=2.0×105的
等面，这些等面由平均温度着色，温度值分别从最低

值 300K到最高值 500K。根据三维涡等值面云图，能

够直观地看出湍流流场中存在着大量无序的漩涡结

构，也可以分辨出较为典型的叶片尾缘流场涡的变

化趋势。由图可知，三种结构下涡的分布情况基本

相同，都是沿着流向方向涡的半径逐渐增大，在流动

的最初阶段，在劈缝出口台阶处产生二维展向涡，随

着涡向下游的旋进，涡核半径逐渐增大，此时受到高

温主流的扰动，出现向 X轴正向的凸起，在向下游的

流动过程中凸起高度逐渐增大发展为发卡涡，发卡

涡继续向下游运动，涡头变大涡腿伸长，在发卡涡的

涡头部分形成局部剪切层，剪切层失稳后涡头破碎，

在主流的作用下，涡管被拉伸成近似的流向涡。在

此过程中涡携带的能量逐渐减少，涡等值面等效直

径逐渐增大，涡由大涡到小涡到更小的涡直至能量

耗散。由图可以看出，三种结构随着流向方向上涡

的脱落，流体在 L3壁面上剧烈的扰动，且沿流向方向

扰动逐渐增强，但在展向方向即 X方向上的变化较

小。图 9（a）原始结构中流体的扰动较大，表明冷流

体和高温主流剧烈掺混，使流体温度升高，气膜冷却

效率降低。与原始结构相比叶片尾缘凹坑和凸起结

构在流向方向上产生小规模波动，且在 Y方向上的扰

动较小，提高了 L3表面的气膜冷却效率，这一结论与

图 5和图 6所得的定量结果一致。因此，叶片尾缘凹

坑和凸起结构抑制了流体的扰动，减弱了冷流体与

高温主流的混合，很好地解释了叶片尾缘凹坑和凸

起结构在远距离端气膜冷却效率的升高。观察图 9
（b）与 9（c）可知，图 9（b）中的发卡涡的波动较图 9（c）
中小，而流向涡反而增大。这表明凹坑结构产生的

扰动在当前位置处发生，而凸起结构的扰动则向下

游迁移，在下游增大流体的扰动。

图 10 为 吸 力 面 的 Q 准 则 云 图 ，图 中 -3>X/H>
-13.83为扰流柱区域，0>X/H>-3为 L2区域，2.67>X/H>
0为凹坑和凸起区域。由图可知三种结构流体流过

扰流柱向下方流动时扰动逐渐减弱，温度逐渐升高。

图 10（b）与（c）中流体的扰动剧烈程度整体大于图 10
（a），所以凹坑和凸起结构不仅能提高其所在位置下

游（X/H>2.67）流体的扰动，而且增强上游扰流柱的扰

动能力，图 10（b）与 10（c）的扰动程度基本相同，表明

凹坑和凸起结构能增强扰流柱扰动进而增加换热，

但两种情况的影响程度一致。原始结构在 X/H>4.2
时温度开始升高，凹坑和凸起结构则向后推移到 X/H
>5.6区域，且后两种结构的扰动较原始结构剧烈。将

图 10与图 9对比分析可知，吸力面凹坑和凸起结构

能增强壁面附近流体扰动，减弱距壁面较远处流体

的扰动即冷流体与高温主流的掺混。与原始结构相

比，吸力面凹坑和凸起结构在 X/H<5.6区域虽近壁面

区域流体扰动增强，但此时冷热流体掺混较下游弱，

大量的冷流体覆盖在壁面，气膜冷却效率并没有改

变，在 X/H>5.6区域相对于原始结构凹坑和凸起结构

减小了流体的扰动，冷热流体掺混降低，进而提高气

膜冷却效率，如图 5、图 6所示。

为了更好地研究叶片尾缘流体流动情况，图 11
分析了三种结构子午面流向方向（X方向）的 u/uhg时
均速度比分布云图。可以看到三种情况下速度比为

1的等速度比线在 6>X/H>4区域成倾斜状，表明高温

Fig. 9 Contours of Q standard cloud at trailing edge
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主流越接近劈缝其速度越小，这是由于高温主流此时

离开叶片压力面，增加了一个 Y轴负方向流动速度，降

低了 X方向速度。叶片尾缘凹坑和凸起结构 0.9>u/uhg>

0.6的等速度比线向 X轴正向移动，表明壁面附近流

体速度增大，冷流体能更好地覆盖吸力面。与原始

结构相比，叶片尾缘凹坑和凸起结构劈缝出口冷流

速度增大且呈椭圆形分布。凹坑结构 u/uhg=0.6的等

速度比线延伸到了吸力面，这是由于此处流体流向

凹坑结构使凹坑结构附近的流体速度得到整体提

升。凸起结构 u/uhg=0.6的等速度比线在壁面处出现，

这是因为流体绕过凸起结构向凸起后方流动，增大

了后方流体 X方向速度。

图 12是三种结构叶片尾缘子午面 Y方向时均速

度分布云图。与原始结构相比叶片尾缘凹坑和凸起

结构在劈缝出口下游 Y轴正向速度变小，所以此处的

X 轴 正 向 速 度 增 大 。 三 种 结 构 在 Y/H=-3.2~-0.7
区域都存在 Y轴负向速度区域，在 Y/H=-3.2处等速度

线向流向方向弯曲，且尾缘凹坑和凸起结构弯曲的

程度更大。可以发现凹坑和凸起结构在 X/H<9.2区
域 Y方向整体速度降低，X/H>9.2区域壁面处 Y方向

速度减小，而远离壁面处存在一段速度增大区域，即

V≥7m/s的速度区域。壁面附近 Y方向速度的降低能

使流体更好地贴壁流动，而远离壁面处速度的增大

是由于凹坑与凸起结构改变了流体的流动状态，因

此叶片尾缘凹坑和凸起结构是通过改变流体的流动

情况来提高冷却效果的。

Fig. 11 Contours of time averaged X velocity at meridian surface

Fig. 10 Contours of Q standard cloud at suction surface

Fig. 12 Contours of time averaged Y velocity at meridian surface
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4 结 论

本文在吹风比 M=1.1 时（主流雷诺数 Re=2.5×
105），对涡轮叶片尾缘原始、凹坑、凸起三种结构进行

数值模拟，得到三种结构下的气膜冷却效率和温度

场分布，并对其流动情况进行分析，得到以下结论：

（1）三种情况气膜冷却效率曲线在 L3区域成波浪

型分布，与原始结构相比叶片尾缘凹坑和凸起结构

在 X/H>6区域的等气膜冷却效率线向流向方向推移，

即凹坑和凸起结构提高了劈缝出口远下游 X/H>6区
域气膜冷却效率，而对近下游 X/H<6区域几乎没有

影响。

（2）叶片尾缘凹凸结构抑制了流体的扰动，减弱

了冷流体与高温主流的混合，进而抑制冷流体与高

温主流的热交换，缩小了壁面附近流体温度和冷流

体扩张范围，增大了 Y方向的温度梯度。

（3）涡轮叶片尾缘三种情况沿流向方向，会产生

由二维展向涡到发卡涡，再到流向涡的变化过程，涡

携带的能量逐渐降低，涡等值面等效直径逐渐增大。

与原始结构相比，凹坑和凸起结构增强壁面附近流

体扰动，减弱距壁面较远处流体的扰动即冷流体与

高温主流的掺混，增大壁面附近流体流向速度，降低

Y方向速度，凹坑结构产生的扰动在当前位置处发

生，而凸起结构的扰动则向下游迁移，但两种结构都

抑制了流体的扰动，减弱了冷流体与高温主流的混

合，改变了流体的流动情况，这是劈缝出口远下游端

气膜冷却效率提高的原因。

本文仅探究吹风比 M=1.1时（主流雷诺数 Re=
2.5×105）的一种叶片尾缘吸力面凹坑和凸起结构，下

一步将在不同吹风比下多种排列方式、凹坑或凸起

厚度以及排列间距情况下，对叶片尾缘气膜冷却特

性进行研究。
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