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摘 要：为获得高主流湍流度时全气膜涡轮叶片表面的冷却和换热特性，在跨声速风洞中实验研究

了质量流量比（MFR）和主流雷诺数（Re）对叶片表面气膜冷却效率和换热系数比的影响。在叶片前缘

布置了 5排圆形孔，在吸力面和压力面分别布置了 3排和 6排圆形孔，实验结果由嵌入在叶片中截面的

热电偶测得。实验中基于弦长的主流雷诺数的范围为3.0×105~9.0×105，叶栅出口马赫数Ma为0.8， MFR

的范围是 5.5%~12.5%，主流湍流度Tu为 14.7%。实验结果表明：主流雷诺数升高显著增强了叶片表面

的换热，使层流边界层到湍流边界层的转捩位置提前。对于吸力面S/C>0.2的区域（S/C为当地弧长与弦

长之比），气膜冷却效率受MFR影响明显，当MFR大于 7.7%时提高MFR会导致气膜冷却效率降低；该

区域的换热系数比在中低雷诺数时受MFR影响较小，在高雷诺数时随MFR升高而升高。压力面 S/C<
-0.7区域的气膜冷却效率随MFR升高而升高，-0.7<S/C<-0.4区域的气膜冷却效率受MFR影响较小，对

于整个压力面而言，MFR升高提高了叶片表面的换热系数。相对于叶片其它区域，压力面后半段区域

和吸力面的气膜冷却效率受雷诺数影响较大。
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Abstract：An experiment was performed in the transonic wind tunnel to obtain the film cooling and heat
transfer characteristics of a fully cooled turbine vane at high mainstream turbulence intensity condition. The effect
of mass flow ratio（MFR）and Reynolds number（Re）on the film cooling effectiveness and heat transfer coeffi⁃
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cient was studied. Five rows of cylindrical holes were arranged on the leading edge，three rows and six rows of cy⁃
lindrical holes were provided on the suction side and pressure side，respectively. The experimental results were
measured by the thermocouples embedded in the middle span of the vane. In the experiment，the inlet Reynolds
number based on the chord length ranged from 3.0×105 to 9.0×105，the exit Mach number of the cascade was 0.8，
the mass flow ratio varied from 5.5% to 12.5% and the mainstream turbulence intensity was 14.7%. Experimental
results show that the increase of inlet Reynolds number significantly strengthens the heat transfer on the vane sur⁃
face and leads to advanced laminar-to-turbulent layer transition position. In the region of S/C >0.2 on the suction
side（S/C is the ratio of local arc length to the chord length），the film cooling effectiveness is significantly affect⁃
ed by MFR，increased MFR leads to decreased film cooling effectiveness when MFR is larger than 7.7%. The
heat transfer coefficient of this region is slightly affected by MFR at low and medium Reynolds number condi⁃
tions，while it increases with the increase of MFR at high Reynolds number condition. The film cooling effective⁃
ness in the region of S/C<-0.7 on the pressure side increases with MFR increasing，while it is less affected by
MFR for -0.7<S/C<-0.4. Increased MFR results in enhanced heat transfer coefficient on the entire pressure side.
Compared with other regions of the vane surface，the film cooling effectiveness on the suction side and the rear
half of pressure side is obviously affected by the Reynolds number.

Key words：High mainstream turbulence intensity；Fully-cooled vane；Film cooling effectiveness；Heat
transfer coefficient ratio；Experiment

1 引 言

对于航空发动机而言，提高涡轮进口温度可以

有效提升效率和功率，但是过高的温度会使涡轮叶

片发生蠕变甚至变形，严重威胁到发动机的安全，此

时必须采取冷却措施。气膜冷却就是一种被广泛应

用在涡轮叶片上的技术，气膜孔流出的冷气在壁面

附近形成一层温度较低的气膜，隔绝了燃气与叶片

表面的直接接触，保证了涡轮叶片安全可靠地工作。

气膜冷却技术自被提出以来，科研工作者们对其进

行了很多的基础研究［1-2］，通过对单排气膜孔的实验

研究获得了吹风比［3］、密度比［4］、主流湍流度［5］、长径

比［6］等参数对气膜冷却效率的影响规律。

真实涡轮叶片往往布置多排气膜孔，其表面的

流动换热情况很复杂，研究者们为了获得多排气膜

孔叠加时的冷却和换热特性做了一系列的实验研

究。Harrington等［7］在平板上布置了 10排长径比为

1.0的圆柱孔，发现吹风比为 0.65时平均气膜冷却效

率最高，吹风比继续升高会引起明显的二次流脱离

壁面的现象，高主流湍流度（Tu=18%）显著降低了气

膜冷却效率，同时指出 Sellers［8］叠加算法的预测值偏

高。Kelly等［9］使用和 Harrington等［7］一样的实验系统

研究了多排气膜孔时的换热系数分布规律，发现主

流湍流度对实验件表面的实际热流量影响很小。

Schwarz等［10］的实验结果表明，叶片表面曲率对气膜

冷却效率具有很大的影响，因此一些全气膜涡轮叶

片上的换热实验逐渐开展起来。Gao等［11］采用 PSP
技术测量了出口雷诺数 Re=7.5×105时全气膜涡轮叶

片表面的气膜冷却效率，结果表明前缘出流的冷气

提高了吸力面和压力面的气膜冷却效率，同时发现

通道涡导致吸力面冷气向中心移动，Wu等［12］采用液

晶测温技术在主流进口雷诺数 Re=1.6×105时发现随

着质量流量比（MFR= 5.5%~12.5%）的增大，压力面

的气膜冷却效率逐渐增大而吸力面整体上呈现先减

小后增大的规律；在叶片中弦区域，雷诺数对气膜冷

却效率影响较大而对换热系数比影响很小。Dyson
等［13］在 C3X叶片上布置了 13排气膜孔，测量了叶栅

出口雷诺数 Re=7.0×105时的绝热气膜冷却效率，发现

动量比对气膜冷却效率的影响规律在叶片不同区域

是不同的。

航空发动机涡轮附近的流动一般都是跨声速流

动，为了研究高速来流时全气膜涡轮叶片的冷却换

热特性，Nirmalan等［14］实验研究了出口马赫数为 0.9
时气膜出流对涡轮叶片表面换热系数的影响，发现

不同压比（二次流压力/主流压力）时压力面的换热系

数变化较大而吸力面的基本没有变化。Mhetras等［15］

在进口马赫数为 0.45和进口湍流度为 6%时实验研

究，发现吹风比增大对压力面的气膜冷却效率影响

较大而对吸力面影响较小。Xue等［16］在出口雷诺数

Re=8.5×105~1.4×106下实验研究发现，相对于仅前缘

有气膜孔的叶片，在吸力面和压力面各添加一排气

膜孔使得叶片表面的气膜冷却效率显著提高，同时
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发现吹风比对压力面的气膜冷却效率和换热影响较

大而对吸力面影响较小，这也与 Mhetras等［15］得到的

结果一致。付仲议等［17］在高速风洞中研究了吹风比

和主流湍流度对全气膜叶片气膜冷却效率的影响，

发现吸力面冷却效率受吹风比影响较大，这和 Mhet⁃
ras等［15］以及 Xue等［16］的结论差别较大，可能是由于

二次流供气方式不同引起的；同时 Fu等［17］的实验结

果表明高主流湍流度（Tu=14.7%）相比低主流湍流度

（Tu=1.3%）可使平均气膜冷却效率降低 10%~25%。

以往的实验研究大都是在较低的主流湍流度和

雷诺数条件下进行的，而航空发动机涡轮进口一般

都是高速和高湍流度（Tu=7%~20%）的燃气［18］，为了

获得接近真实涡轮进口雷诺数和湍流度时全气膜涡

轮叶片表面的冷却换热特性，本文在跨声速风洞中

进行实验，研究高主流湍流度时质量流量比，雷诺数

对全气膜涡轮叶片表面气膜冷却效率和换热系数分

布规律的影响。本文的实验结果和结论为涡轮叶片

的冷却设计提供了参考，也可用于指导涡轮叶片热

设计和热分析。

2 实验系统和方法

2.1 风洞结构和实验过程

风洞系统示意图可参考文献［19］，主流系统由

总体积为 300m3的干燥高压气源进行供气，其最高可

提供 1.6MPa的气源压力，叶栅前后的压力由调压阀、

节流阀和引射器等部件进行调节，本实验的栅前压

力是 95kPa~295kPa。本实验通过独立控制栅前和栅

后压力来保证叶栅出口马赫数不受雷诺数影响，可以

单独分析雷诺数对叶片冷却和换热特性的影响，这与

弗吉尼亚理工大学的高速风洞［16］是不同的。二次流

系统由空压机进行供气，其出口最高可达 12个大气

压。由于实验条件限制，本文采用加热二次流的方式

来产生主流和二次流 60K左右的温差，二次流在压气

机出口和进入叶片前都会被干燥机干燥。

实验开始前，主流系统封闭，所有阀门预设一定

开度，二次流一直加热并旁通到大气中，待叶片温度

均匀恒定且二次流温度恒定后实验开启，此时二次流

迅速切入叶片内部并开始数据采集过程，温度采集系

统的频率为 10kHz。每次实验过程为 9s左右，第 3s后
叶栅的流动基本保持不变，因此之后获得的温度数据

被处理为气膜冷却效率和换热系数，关于风洞结构以

及实验过程的详细信息可以参考文献［19-20］。

2.2 实验段结构和实验件说明

实验段的结构如图 1所示，实验通道进口截面尺

寸为 45cm×12cm，叶栅由 5个放大的叶片模型组成，

中间的黑色叶片表示实验叶片，材料为 PEEK（导热

系数 λ=0.25W/（m·K）），其余叶片是用来创造周期环

境的陪衬叶片。实验段的主流入射角为 90°，出气角

为 13.5°。叶片弦长为 10.4cm，叶片高度为 12cm，栅

距为 8.75cm。叶栅前布置有压力探针和热电偶，叶

栅后布置有压力探针，测得的温度和压力平均值用

来计算雷诺数和马赫数。

用来产生高主流湍流度的湍流格栅安装在叶栅

前 35cm处，如图 2所示，其尺寸可参考文献［19］，湍

流格栅的流通面积与实验通道面积之比为 59%，与

Carullo等［21］在高速风洞中采用的湍流格栅类似。主

流 湍 流 度 由 热 线 风 速 仪（Dantec Streamline 90N10
Frame）测得，在实验叶片前布置三个湍流度测点，测

点位置如图 1所示，经过多次测量取三点平均值，本

文中的主流湍流度为 14.7%。

图 3为气膜冷却叶片的结构示意图（俯视图）。

吸力面布置 3排圆形孔（S1～S3），压力面布置 6排圆

形孔（P1～P6），前缘布置 5排带复合角的圆形孔（L1～

L5）构成喷淋气膜冷却。涡轮叶片由前后两个二次流

腔供气，压力面孔排 P4～P6由后腔供气，其余孔排由

前腔供气。在气膜冷却实验叶片的中截面布置有 44
个 K型热电偶，关于此叶片更详细的介绍可参考文

献［17］。

2.3 实验工况

基于叶片弦长的叶栅进口雷诺数 Re、出口马赫

Fig. 1 Test section schematic

Fig.2 Turbulence generation grids
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数Ma、质量流量比MFR定义如下

Re = ρ1V 1C/μ1 （1）
Ma = 2

k - 1 ( )( p1t
p2
) k - 1k - 1 （2）

MFR = m c /m g = (m c1 + m c2 ) /m g （3）
式（1）~（3）中，ρ1，V1，μ1分别为叶栅入口的气流密

度、速度和动力粘性系数；C为叶片弦长；p1t为叶栅前

总压；p2为叶栅后静压；k为绝热等熵指数，取 k=1.4；
mc，mg分别是二次流质量流量和单个叶栅通道内的

主流质量流量；mc1，mc2分别为叶片前腔和后腔的二

次流质量流量。具体实验工况如表 1所示。

2.4 数据处理和实验误差

本实验基于一维半无限大假设条件，采用瞬态

测温技术测量叶片表面气膜冷却效率和换热系数，

其定义如下

η = T gr - T aw
T gr - T c （4）

h = qw
T gr - Tw （5）

有气膜冷却时，叶片表面气膜冷却效率和换热

系数的计算公式为

qw
T gr - T c = h ⋅

T gr - Tw
T gr - T c - h ⋅ η （6）

式（4）~（6）中，qw为叶片表面热流量，Tgr为叶片表

面的当地主流恢复温度，Tw为壁面温度，Taw为绝热壁

温，Tc为二次流温度，qw可通过“脉冲响应法”求得。

具体的测量原理和方法可参考文献［20］。

可以看出式（6）为一次线性方程，可写为以下

形式

y = a ⋅ (x - b) = a ⋅ x + c （7）
式（7）中的斜率 a对应表面换热系数 h，与 x轴的

截距 b对应气膜冷却效率 η。其中，系数 b通过系数 a

和系数 c共同求解，均是进行线性拟合的待求量
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y的不确定度为
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∑
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n - 2 （9）

系数 a和 c的不确定度为
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δa = δy

∑
i = 1

n ( xi - -x )2

δc =
∑
i = 1

n

xi 2

n∑
i = 1

n ( xi - -x )2
δy

（10）

系数 b的不确定度同样由 a和 c的不确定度求

出，即

δb = b2 δa 2 + δc 2
a

（11）
结合式（9）和式（11）可以看出，实验数据点数 n

越多和越分散，拟合系数 a的误差就越小，因此实验

时采用高频（10kHz）进行数据采集，保证了在较短的

实验时间内采集较多的数据。另外为了提高实验结

Table 1 Experiment conditions

Re

3.0×105
6.4×105
9.0×105

Ma

0.80

Tu/%

14.7

MFR/%
5.5
7.0
8.4
9.9
12.5

Fig. 3 Configurations of the test vane
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果准确性，每个工况都分别在实验叶片常温和加热

的情况下进行一次实验，保证了数据点的分散度。

更详细的误差分析可参考文献［22］，实验各参数的

相对误差值见表 2。

3 实验结果分析

3.1 光叶片换热结果

无气膜孔涡轮叶片表面的换热系数以 Nu数的形

式给出，如图 4所示，横坐标 S/C是无量纲长度，S是

叶片某一点到前缘的弧长。

Nu数的定义为

Nu = h o ⋅ C
λ

（12）
式中 h是叶片表面的换热系数，λ是进口空气的

导热系数。

从图 4中可以看出进口雷诺数的提高显著增强

了叶片表面的换热。在压力面，三个雷诺数下 Nu数

都有一个从 S/C=0处沿流向逐渐下降的过程，这是由

于边界层逐渐变厚导致热阻变大；Re=6.4×105，9.0×
105时，Nu数在 S/C=-0.3附近位置明显上升，表明边

界层发生了层流到湍流的转捩，在 S/C<-0.4的区域

湍流边界层逐渐发展导致换热沿流向逐渐增强。在

吸力面，Re=3.0×105时的主流边界层在 S/C=0.4附近

区域发生了层流到湍流的转捩，Re=6.4×105，9.0×105
时，边界层在前缘附近即发生了转捩。

本文的换热实验结果也以 St数的形式与平板上

层流边界层和湍流边界层 St数的经验关联式进行了

对比，以有助于更好地理解叶片表面边界层的状态。

为便于表述，层流边界层的 St数与当地 Re数的关系

用“层流经验式”表示，湍流边界层的用“湍流经验

式”表示。

当地 Re数和 St数的定义式如下［23］

ReL = ρLVLSμ （13）

St = NuL
ReL ⋅ Pr =

h
ρLVLCp

（14）
Bergman等［24］给出了当地 Nu数的关系式

层流边界层

NuL = 0.332Re1/2L Pr1/3 （15）
湍流边界层

NuL = 0.0296Re4/5L Pr1/3 （16）
式（13）~（16）中，下标 L代表当地参数，Pr是普朗

特数。

图 5是叶片表面 St数和经验关联式的对比。对

于吸力面而言，Re=3.0×105时的数据点最初保持层流

经验式的下降斜率发展，与层流经验式不重合可能

是由于压力梯度和主流湍流度造成的，在转捩点后

数据点向湍流经验式移动。对于 Re=6.4×105，9.0×105
的工况，最开始的 3个数据点下降速率和层流经验式

一致，之后的数据点开始向湍流经验式移动，与 Re=

3.0×105不同的是 St数没有一直增大，而是随着湍流

经验式的趋势发展了一段长度，最后超过了湍流经

验式，达到了旺盛湍流的状态，这和 Nasir等［25］在涡轮

导叶上得到的规律是明显不同的，表明对于高速来

流工况，继续升高雷诺数对不带气膜孔叶片吸力面

换热系数的发展具有显著的影响。

对于压力面而言，Re=3.0×105时 St数的下降斜率

和层流经验式保持一致，整个边界层发展过程没有

出现明显的转捩迹象，结合 Nasir等［25］的实验结果可

以看出，主流湍流度较高使得换热增强，导致 St数的

大小在湍流经验式附近。而在 Re=6.4×105，Re=9.0×
105的工况时，St数的下降趋势在前半段和层流经验

式一致，后半段和湍流经验式一致，表明了边界层从

层流到湍流的转捩，和图 4的分析也是吻合的。

3.2 质量流量比对气膜冷却效率的影响

图 6是不同主流雷诺数时 MFR对全气膜叶片表

面气膜冷却效率的影响规律。整体来看，吸力面的

气膜冷却效率沿流向逐渐下降，不同 MFR之间的冷

却效率差异相比付仲议等［17］的实验结果较小，这是

由于主流湍流度较高增强了主流和二次流的掺混，

使得不同 MFR时实际贴附壁面的冷气量差别不大。

雷诺数 Re=3.0×105时，0.1<S/C<0.22区域内的气膜冷

Table 2 Experimental relative errors

Parameter
Error/%

Re

1.9
Ma

3.2
h

5.0
η

8.0
Tu

5.6

Fig. 4 Effect of Re on Nussult number
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却效率比较高并且沿流向有升高的趋势，这主要是

由于该处有三排气膜孔，孔出口的二次流较为集中

且温度降低，冷却能力较强。吸力面 S/C>0.1区域内

的气膜冷却效率随着 MFR的增大而逐渐减小，最佳

MFR为 5.5%，这主要是由于 MFR增大导致二次流出

口的动量较大，其脱离壁面的趋势也就越严重，二次

流脱离壁面后会与主流发生掺混，导致叶片表面气

膜冷却效率下降。因此对于吸力面而言，过大的二

次流流量不仅会浪费发动机有限的高压气体资源，

对吸力面的气膜冷却效率也会产生不利的影响，这

一点在涡轮叶片冷却结构设计中应当特别注意。而

对于前缘区域（-0.1<S/C<0.1），高MFR工况下气膜冷

却效率较高，这主要是因为相对于叶片的吸力面和

压力面，主流在前缘滞止减速导致前缘区域的静压

较大，因此该处的二次流不易出流，MFR增大提高了

二次流腔的压力，使得更多的二次流流出从而产生

较高的气膜冷却效率。

在压力面-0.3<S/C<-0.1的区域内可以明显地看

到MFR增大导致气膜冷却效率降低，表明在这个区域

过大的 MFR会导致二次流脱离壁面，而在 S/C=-0.35
附近区域高 MFR时的气膜冷却效率突然升高，表明

此时出现了二次流的再贴附现象，此处的冷却效率

随MFR增大而增大。压力面 S/C<-0.4区域内布置的

三排气膜孔由后腔供气，可以看到在-0.7<S/C<-0.4
的孔间区域MFR对气膜冷却效率没有产生明显的影

响，而每排气膜孔后的气膜冷却效率都较高，在 S/C<
-0.7的区域，气膜冷却效率随着 MFR的升高而逐渐

升高。根据付仲议等［26］对光叶片的压力系数测量结

果，造成这个现象的原因可能是压力面越靠近尾缘

的位置静压越低，二次流也就越容易出流，在不同

MFR时前面两排气膜孔的出气量差别不大，MFR越

大导致 P6下游的二次流量越多，因而冷气抵抗主流

Fig. 6 Effect of MFR on film cooling effectiveness

Fig. 5 St number compared to the flat plate correlations
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耗散的能力增强，气膜冷却效率有所提高。

对于雷诺数 Re=6.4×105和 Re=9.0×105的工况，叶

片吸力面（S/C>0.2）的气膜冷却效率随着MFR的增大

先增大后减小，最佳MFR为 7.0%，这与 Re=3.0×105的
规律是不同的。在前缘区域气膜冷却效率在高 MFR

时较大，这和 Re=3.0×105时的规律是一致的，原因也

已在上文中阐述。对于压力面而言，高雷诺数下其

表面的气膜冷却效率规律比较复杂，从图中可以清

楚地看到在未发生二次流再贴附现象时，每排气膜

孔后第一个测点的气膜冷却效率都较高，然后沿着

流向逐渐下降，雷诺数越高吹风比越小，这个现象就

越明显。对于压力面 S/C<-0.7的区域，整体来看较

高的 MFR总会得到较高的气膜冷却效率，不同 MFR

对应的气膜冷却效率的差别在 Re=6.4×105最明显。

3.3 雷诺数对气膜冷却效率的影响

为了分析雷诺数对全气膜涡轮叶片表面气膜冷

却效率的影响，选取了低中高三个 MFR下的实验结

果进行了对比，如图 7所示。

对于吸力面 S/C>0.2的区域，MFR=5.5%时雷诺

数对气膜冷却效率没有影响，这主要是由于 MFR较

小时，二次流对边界层的扰动较小导致二次流和主

流的掺混耗散过程较弱，因此叶片表面的冷却效率

取决于二次流流量和主流流量的比例，当 MFR相同

时气膜冷却效率也就基本相同。而对于中高MFR的

工况来说，此时二次流由于动量较高对涡轮叶片表

面的主流流动状态产生了较大的影响，根据前文分

析可知高 MFR时二次流发生了脱离壁面的现象，与

主流掺混较为严重，而且由于本实验的主流湍流度

较高，因此二次流很容易耗散到主流中去，对于相同

MFR工况，雷诺数较高时的二次流绝对流量较多，抵

抗耗散的能力较强，因此雷诺数越高气膜冷却效率

越高。

而对于压力面 S/C<-0.6的区域，MFR=5.5% 和

MFR=8.4%时，气膜冷却效率随着雷诺数的增大先降

低后升高，MFR=12.5%时气膜冷却效率随着雷诺数

增大一直降低。-0.6<S/C<-0.2区域内由于气膜孔较

多导致其表面都处于湍流状态，因此雷诺数的影响

规律更加复杂。与 Fu等［27］的实验结果相比，本实验

中 MFR对气膜冷却效率的影响较小，这可能是由于

本实验采用的涡轮叶片在压力面布置了多排孔。以

上实验结果表明雷诺数对气膜冷却效率的影响规律

是区域性的而且与 MFR有关，整体来看在高 MFR时

雷诺数的变化对压力面的尾缘和吸力面具有较大的

影响，因此涡轮进口雷诺数变化时应当适当调整二

次流流量以保证气膜冷却效率不发生很大变化。

3.4 质量流量比对换热系数比的影响

图 8给出了不同主流雷诺数工况下 MFR对涡轮

叶片表面换热系数比的影响，图中 h为全气膜出流时

叶片表面的换热系数，h0为相同主流条件下光叶片表

面的换热系数。由于两个实验叶片的热电偶位置不

完全对应，因此在数据处理时对光叶片表面的换热

系数做插值处理。

从图中可以明显看出前缘（-0.1<S/C<0.1）的换

热系数比整体较高，且和MFR有明显的正相关关系，

最高值达到了 4.5左右。根据光叶片的换热系数分

Fig. 7 Effect of Re on film cooling effectiveness
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布可知主流在前缘滞止后沿吸力面和压力面都经历

了层流边界层的发展过程，边界层的存在会增大流

体的传热热阻，而前缘区域布置了多排气膜孔，气膜

孔密度很大，大量二次流出流打破了前缘附近的层

流边界层状态并极大地扰动了前缘附近的流体运

动，因此显著增强了换热。值得注意的是对于 S/C=0
的驻点区域，其换热系数比相对于其他前缘区域又

相对较低，这是因为光叶片前缘驻点的换热本身就

比较高，同时前缘气膜孔的二次流出流大都是向吸

力面和压力面流动，对前缘驻点的扰动相对来说比

较小。

在吸力面 S/C>0.2的区域，MFR对换热系数比的

影响规律和雷诺数有较大的关系，在 Re=3.0×105和
Re=6.4×105时，MFR对换热系数比的影响很小。而在

Re=9.0×105时，MFR越高换热系数比越大。Re=3.0×
105时，二次流出流导致 S/C>0.2区域的换热系数比处

于 1.0和 2.0之间且在气膜孔出口附近较高，造成这

个现象的原因主要是由图 4和图 5可知小雷诺数时

光叶片吸力面前半段 S/C<0.4的区域为层流状态，二

次流出流对边界层的扰动增强了壁面附近的湍流程

度因此增强了换热。而换热系数比沿着流动方向逐

渐降低，这有两方面的原因，一是二次流出流造成扰

动逐渐被主流吸收，二是光叶片的换热沿主流流动

方向是逐渐增强的。Re=6.4×105时，0.3<S/C<0.5的区

域内换热系数比小于 1，这主要是因为 Re=6.4×105时，

光叶片这个区域的边界层较薄，二次流出流在一定

程度上加厚了边界层，导致换热系数降低，Eriksen
等［3］在平板上，Fu等［27］和 Newman等［28］在叶片吸力面

上也发现了类似现象。

在雷诺数 Re=9.0×105时，0.2<S/C<0.4区域内的换

热系数比也小于 1.0，这和 Re=6.4×105是一致的，但是

换热系数比受 MFR影响明显，这应该是由于不同雷

诺数时虽然 MFR相同，但是气膜孔的实际出气量随

着雷诺数的增大而增大，吸力面由于曲率大和具有

由主流指向叶片的正压力梯度这两个特点，使得二

次流会发生脱离壁面再贴附的现象［29］，中低雷诺数

时，不同MFR时的二次流更多地贴附到了壁面上，对

主流扰动作用基本相同，而高雷诺数工况时，不同

MFR时有较多的二次流在壁面附近与主流发生了掺

混，较高的MFR对壁面附近流体的扰动较强，最终导

致高雷诺数时吸力面的换热系数比整体上随着 MFR

增大而升高。值得注意的是，吸力面 S/C=0.41的位置

处换热系数比有极大值，这可能是由于吸力面二次

流重新贴附壁面后对壁面附近流体产生较强的扰动

引起的。

整体来看，压力面的换热系数比相比吸力面较

高，每个气膜孔出口附近的换热系数比都比较高，这

是由于其表面布置了多排气膜孔，二次流出流的叠

加作用使得整个压力面附近的流动都处于湍流度比

较高的状态，MFR越高对换热的增强作用就越明显。

MFR相同时，叶片表面的换热系数比随着雷诺数升

高逐渐降低，这主要是由于雷诺数升高使得光叶片

的换热系数也明显升高，因此在对涡轮叶片压力面

中间区域（-0.6<S/C<-0.2）进行气膜孔设计时，要重

点考虑 MFR对换热系数的影响来整体评估冷却效

Fig. 8 Effect of MFR on heat transfer coefficient ratio
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果，而对于压力面后半段（S/C<-0.6）以及吸力面，要

重点考虑MFR对气膜冷却效率的影响。

4 结 论

本文通过实验得到以下主要结论：

（1）高主流湍流度（Tu=14.7%）时，雷诺数升高显

著增强了叶片表面的换热，同时加快了边界层的发

展过程，使吸力面的转捩点有明显的前移。相比吸

力面，压力面的 St数分布更接近平板上湍流边界层

的经验公式。

（2）对于吸力面 S/C>0.2的区域，MFR超过 7.7%
后气膜冷却效率随MFR升高而降低；对于压力面 S/C
<-0.7的区域，整体上气膜冷却效率随MFR升高而升

高，在压力面中弦-0.7<S/C<-0.4的区域，MFR对气膜

冷却效率影响较小。

（3）在压力面-0.6<S/C<-0.2的区域，雷诺数对气

膜冷却效率影响很小，而在其它区域雷诺数对气膜

冷却效率的影响规律较为复杂且和MFR有关。

（4）叶片压力面和前缘的换热系数比随 MFR增

大而升高；吸力面的换热系数比在中低雷诺数时受

MFR影响较小，而在高雷诺数时随MFR增大而升高。

在实验参数范围内，吸力面的综合冷却效果主

要取决于气膜冷却效率，而压力面中间区域的综合

冷却效果主要取决于换热系数。由于真实涡轮进口

湍流度变化较大，因此不同主流湍流度时全气膜叶

片表面的冷却和换热特性还有待研究。

致 谢：感谢国家自然科学基金、装备预研中国航发
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