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摘 要：为了研究前缘射流对吸力面多排气膜孔下游冷却特性的影响，在跨声速风洞中进行了实验

并采用热电偶获得了气膜冷却效率和换热系数。叶栅进口雷诺数为 2.0×105 ~ 4.0×105，出口等熵马赫数

为 0.95，叶栅前的湍流度<5%。前缘布置 6排对冲圆柱孔，质量流量比为 2.00% ~ 3.71%，吸力面布置 4
排圆柱孔，质量流量比为 2.02% ~ 3.74%。实验结果表明：在没有前缘射流时，吸力面的气膜冷却效率

随质量流量比增大先升高后下降，存在前缘射流时，质量流量比对气膜冷却效率的影响较小。对所有的

工况而言，质量流量比增大都提高了吸力面的换热系数。相比于没有前缘射流的工况，前缘射流显著提

高了吸力面孔排附近区域的气膜冷却效率并略微降低了换热系数；在吸力面后半段，前缘射流显著提高

了换热系数而对气膜冷却效率影响较小。总的来说，前缘射流改善了吸力面孔排附近区域的冷却效果，

但是恶化了吸力面后半段区域的冷却效果。
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Abstract：An experiment was carried out in the transonic wind tunnel to investigate the effect of leading
edge injection on the cooling characteristics downstream of multirow film cooling holes on the turbine vane suction
side. The film cooling effectiveness and heat transfer coefficient were obtained by the thermocouples. The inlet
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Reynolds number of the cascade ranged from 2.0×105 to 4.0×105 and the exit isentropic Mach number was 0.95，
the turbulence intensity upstream of the cascade was less than 5%. Six rows of counter-inclined cylindrical holes
were provided on the leading edge and the mass flow ratios ranged from 2.00% to 3.71%. Four rows of cylindrical
holes were arranged on the suction side and the mass flow ratios ranged from 2.02% to 3.74%. The experimental
results show that without the leading edge injection，the film cooling effectiveness on the suction side first increas⁃
es then decreases with the mass flow ratio increasing，however，the effect of mass flow ratio on the film cooling ef⁃
fectiveness is not pronounced in the presence of leading edge injection. The increased mass flow ratio leads to en⁃
hanced heat transfer coefficient on the suction side for all cases. Compared with the cases without leading edge in⁃
jection，the leading edge injection significantly improves the film cooling effectiveness and slightly reduces the
heat transfer coefficient in the area near the hole rows on the suction side. In the rear half of suction side，the
leading edge injection markedly enhances the heat transfer coefficient，whereas has little effect on the film cool⁃
ing effectiveness. In summary，the leading edge injection improves the cooling performance in the vicinity of hole
rows on the suction side，however，worsens the cooling performance in the rear half of the suction side.

Key words：Leading edge injection；Suction side；Film cooling effectiveness；Heat transfer coefficient；
Mass flow ratio

1 引 言

先进的航空发动机涡轮叶片多用高温合金制成

并涂有耐高温热障涂层，然而其耐热极限仍明显低

于涡轮进口温度，为了保证涡轮叶片安全工作，必须

对其进行冷却，气膜冷却就是一种很好的解决方案。

现代涡轮叶片通常采用前缘喷淋冷却以及压力面和

吸力面多排气膜孔冷却相结合的方案，以较大范围

实现热防护［1］。

在气膜冷却的研究历程中，研究者们在涡轮叶

片上进行了一系列实验，获得了孔型、吹风比、主流

湍流度、密度比等参数对气膜冷却效率和换热系数

的影响［2-3］，不过多数研究都没有考虑真实气冷叶片

前缘气膜孔的冷气射流对下游气膜孔冷却特性的影

响。为了探究这一问题，Muska等［4］在轴向弦长为

7.09cm的涡轮工作叶片表面上进行了实验研究，叶

栅出口马赫数为 0.60~0.82，实验结果表明，在吸力面

孔排下游 5cm内的区域，前缘冷气射流显著提高了气

膜冷却效率，同时 Muska等［4］验证了 Sellers叠加公

式［5］在涡轮工作叶片吸力面上的良好适用性。随后

Takeishi等［6］在旋转工作叶片吸力面上发现前缘冷气

射流提高了吸力面前段和后段的气膜冷却效率，但

是降低了吸力面中段的气膜冷却效率，同时指出“旋

转效应”导致 Sellers叠加公式［5］出现了较大的偏差。

Polanka等［7］采用红外测温技术在进口速度为 5.8m/s
的低速风洞中测量了叶片表面的气膜冷却效率，发

现前缘射流提高了压力面单排孔下游 9D（D为气膜

孔直径）范围内的气膜冷却效率并改善了分布的均

匀性，即使在高主流湍流度（Tu=20%，Tu为湍流度）

时也是这个结果，Polanka等［7］推断前缘射流增强了

下游冷气的展向扩散。 Cutbirth等［8-9］在与 Polanka
等［7］相同的实验台上利用激光多普勒测速仪分别测

量了有无前缘射流时压力面单排气膜孔下游附近的

温度场和速度场，叶栅出口雷诺数为 1.2×106，发现前

缘射流增强了气膜孔附近的湍流度和冷气的扩散，

这也在一定程度上验证了 Polanka等［7］的推论，不过

Cutbirth等［8-9］指出这种作用不足以使冷气产生明显

的摆动，和主流湍流度对冷气的影响机制具有较大

的差别。Schneider等［10］在叶栅出口马赫数为 0.6时
研究发现，和主流等温的前缘射流降低了涡轮动叶

压力面单排气膜孔下游的气膜冷却效率，这与Muska
等［4］的结论不同，表明前缘冷气与下游冷气的叠加作

用对下游气膜冷却效率有较大的影响，这个现象是

Polanka等［7］和 Cutbirth等［8-9］没有重点考虑的，同时

Schneider等［10］还发现，前缘冷气射流和布置在前缘

的 湍 流 发 生 器 对 下 游 气 膜 冷 却 效 率 的 影 响 规 律

不同。

在有关前缘射流影响叶片下游换热特性的研究

中，Ou等［11］采用半圆柱模拟叶片前缘进行了研究，发

现孔排下游的换热系数随着吹风比和主流湍流度升

高而明显升高。Ekkad等［12］和 Lu等［13］采用类似的模

型实验，发现升高的密度比降低了换热系数，且吹风

比对换热系数的影响规律与孔型和孔倾角密切相关。

付仲议等［14］在高速风洞中研究发现，导叶前缘的吹风

比变化对压力面换热系数比影响较大而对吸力面影

响较小。Nasir等［15］在跨声速风洞中研究发现，提高导
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叶前缘的吹风比显著降低了压力面的综合冷却效

果，而对吸力面影响很小。Xue等［16］在 Nasir等［15］的

基础上，观察到在前缘下游的吸力面上布置一排扩

张孔，可以显著降低吸力面的换热系数比。目前已

发表的文献中仅有 Najafabadi等［17］在涡轮叶片上研

究了前缘射流对下游气膜孔换热特性的影响，结果

表明，前缘射流不同程度地提高了吸力面多排气膜

孔下游的换热系数比。

以上关于前缘冷气射流对下游气膜孔冷却特性

影响的研究大都是针对单排气膜孔，且很少研究前

缘射流对下游气膜孔的换热特性的影响。涡轮叶片

吸力面一般布置多排气膜孔，为了研究前缘射流对

吸力面多排气膜孔下游冷却特性的影响，本文在涡

轮导叶前缘布置了 6排对冲圆柱孔和在吸力面布置

了 4排圆柱孔进行了实验研究，进口雷诺数和出口马

赫数均达到了涡轮叶片的典型工作工况。

2 实验系统和方法

2.1 实验装置

风洞系统结构可参考文献［14］，本实验的叶栅

进口雷诺数和出口马赫数由相应的阀门开度来控

制，干燥二次流的流量由电子质量流量控制器保证。

本文采用和 Elnady等［18］类似的方式来加热二次流以

高于主流 70K左右，为便于表述，下文分析中二次流

用“冷气”来描述。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，实验过程的详细信

息可以参考文献［14，19］。

实验段的结构如图 1所示，实验通道截面为高

120mm，宽 450mm的矩形，叶栅通道由 5个大小一致

的放大叶片组成，位于中间的叶片是实验叶片，叶栅

前入射角为 90°，叶栅后有导板来调整出气角。在叶

栅前布置热电偶和压力测点，在叶栅后布置压力测

点，其位置如图 1所示，测得的温度和压力平均值用

来计算雷诺数和马赫数。叶栅前的主流湍流度由三

维热线风速仪（Dantec Streamline 90N10 Frame）测得，

在实验叶片前展向布置三个湍流度测点，测点间距

为 0.5C（C为叶片弦长），经过多次测量取三点平均

值，本文中主流湍流度<5%。

用于测量气膜冷却效率和换热系数的实验叶片

有两个，Vane A和 Vane B分别为不带前缘气膜孔和

带前缘气膜孔的叶片，吸力面 4排气膜孔（S1~S4，靠近

前缘的孔排为 S1）和前缘 6排气膜孔（L1~L6）均为圆柱

孔，其结构如图 2所示。为了模拟真实涡轮导向叶片

的前腔供气情况，Vane B的压力面也开了 3排气膜孔

用来溢流，吸力面、前缘、压力面的气膜孔流量分别

独立计算，然后统一供气。叶片的叶高为 120mm，弦

长为 119mm，栅距为 87.5mm。为更好地满足实验原

理中的半无限大假设，实验叶片采用低导热系数的

PEEK材料进行加工［20］。

值得说明的是，本实验中叶栅出口马赫数为

0.95，此时空气的可压缩性必须要加以考虑且未达到

明显的超声速状态，因此在所有工况的实验中该风

洞均以高亚声速状态运行。另外叶片和底板为一体

加工成型，并配有带叶型形状凹槽的顶板，如图 3所
示，叶栅实验段预留了安装顶板和底板的凹槽可以

使叶片位置完全固定。本实验中气动载荷对叶片形

状的影响可以忽略不计，因此叶片可视为刚体［21］，国

外一些相似的钢制跨声速风洞中也都忽略了叶片形

变的影响［15-16，18］。

前缘的气膜孔为对冲结构［22］，采用这种结构的

目的是涡轮导向叶片的叶根和叶顶处均有凸台结

构，对冲孔有利于钻孔工具的定位，不会对端壁和叶

顶造成破坏。前缘气膜孔直径均为 1.0mm，且流向倾

角均为 90°，吸力面孔排沿流向布置且不带复合倾

角，其结构如图 4所示，详细参数如表 1所示。

Fig. 2 Locations of film holes on the suction side

Fig. 1 Test section schematic
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2.2 实验工况

本文中，叶栅风洞的主流雷诺数 Re，叶栅出口马

赫数Ma和质量流量比M的定义为

Re = ρ gV gC μ
g

（1）

Ma = 2
k - 1 ( )( p1t

p2
) k - 1k - 1 （2）

M = m c /m g （3）
式中 ρ g，V g，μ g分别为主流的密度、速度和动力粘

度；C为叶片弦长；k为空气的定熵指数，取 k=1.4；p1t
和 p2分别是叶栅进口总压和出口静压；mc，mg分别是

单个叶片的二次流质量流量和单个叶栅通道的主流

质量流量。本实验中的主流雷诺数分别为 2.0×105，
3.0×105，4.0×105，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有 6组，如表 2
所 示 ，下 标 L 代 表 前 缘 ，S 代 表 吸 力 面 ，P 代 表 压

力面。

2.3 数据处理

本实验利用“脉冲响应法”获得叶片表面的气膜

冷却效率和换热系数，具体过程可参考文献［19］。

为了减小实验误差，每一组工况的实验都会在叶片

加热和常温的情况下分两次进行，然后采用两次实

验的数据进行处理，这与文献［23］的做法类似。绝

热气膜冷却效率的定义式为

η = T gr - T aw
T gr - T c （4）

式中 Tgr是主流在壁面附近的恢复温度，Taw是叶

片表面的绝热壁温，Tc是冷气温度。

叶片表面 Nu数的定义式为

Nu = h ⋅ C/λ （5）
式中 h是叶片表面的换热系数，λ是主流的导热

系数。

2.4 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［24］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［25］，实验中各参数误差如表 3。

3 结果讨论

3.1 无气膜叶片表面换热系数分布

本实验首先测量了不带气膜孔叶片表面的换热

系数（以 Nu数的形式给出），并与相似条件下付仲议

等［14］（exit Ma=0.83）和 Nasir等［26］（exit Ma=1.01）的实

验结果进行了对比，如图 5所示，横坐标是当地弧长

与叶片弦长之比。需要说明的是，本文采用的是进

口雷诺数，经核算本文的三个进口雷诺数对应的出

口雷诺数分别为 1.08×106，1.63×106，2.18×106。
如图 5所示，本实验中叶片表面的 Nu数随着雷

诺数的升高逐渐增大，这主要是由于雷诺数升高使

得主流的质量流率增大，对热量的输运能力增强。

从图中还观察到雷诺数升高没有明显改变边界层的

Table 1 Parameters of the film cooling holes

Location
S1
S2
S3
S4

Diameter/mm
1.15
1.15
1.15
1.00

Inclined angle α/（°）
48
43
43
45

Table 3 Experimental relative errors

Parameter
Error/%

Re

1.9
Ma

3.2
M

5
h

5
η

8

Fig. 3 Schematic diagram of vane installation structure

Fig. 4 Configurations of film cooling holes

Table 2 Experimental conditions

Vane

A

B

Case
1
2
3
4
5
6

MS/%
2.02
2.88
3.74
2.02
2.88
3.74

ML/%
—

—

—

2.00
2.85
3.71

MP/%
—

—

—

1.22
1.75
2.27
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发展过程，以 Re=4.0×105的工况为例，前缘区域由于

冲击换热导致 Nu数较高，在压力面-0.18<S/C<0的区

域，Nu数沿流向逐渐降低，表明层流边界层逐渐发展

变厚，热阻不断增大，而在 S/C<-0.18的区域，Nu数沿

流向逐渐增大，这主要是由于在 S/C=-0.18附近区域

开始发生了层流到湍流的转捩过程，叶片附近流体

的流速增大和湍流程度增大使得 Nu数变大，不过整

个压力面没有出现明显的旺盛湍流现象。吸力面

0.2<S/C<0.45区域的 Nu数沿流向缓慢上升，对应着

层流边界层到湍流边界层的过渡，与压力面不同的

是，S/C>0.45区域的 Nu数快速上升然后保持较高的

水平，表明旺盛湍流现象的发生。与付仲议等［14］和

Nasir等［26］的数据相比，本实验的 Nu数在-0.2<S/C<
0.2的区域内与两者都较为吻合，在吸力面中弦 0.2<
S/C<0.7的区域与 Nasir等［26］的结果较为相似而与付

仲议等［14］的结果有较大差别，表明叶型的变化对叶

片表面的 Nu数分布具有比较明显的影响。

3.2 气膜冷却效率实验结果

3.2.1 无前缘射流时雷诺数的影响

图 6是不带前缘射流时雷诺数对气膜冷却效率

的影响，可以看到整体上雷诺数对气膜冷却效率影

响很小，只是在 MS=2.88%时，0.4<S/C<0.65的区域内

高雷诺数时的气膜冷却效率较低。这主要是因为本

实验通过改变叶栅通道的密度来控制雷诺数，三个

雷诺数工况下的压比和出口马赫数都是相同的，参

考该风洞上的一系列实验［14，19，25］可知叶栅的速度分

布也是一致的，这样在高低雷诺数之间不存在空气

压缩性有差别的问题。根据相似性原理可知，此时

主流的流动状况相似，由于不同车次的实验进口湍

流度变化较小（Tu<5%），因此气膜冷却效率主要取决

于二次流与主流的流量比例，当质量流量比一定，雷

诺数升高时主流和二次流的质量流量也都同步随之

升高，因此三个雷诺数时的气膜冷却效率基本相同。

需要说明的是如果在对比工况中存在空气可压缩性

的差别时，主流雷诺数对气膜冷却效率的影响规律

还需要进一步的实验研究。

3.2.2 无前缘射流时质量流量比的影响

由上段分析可知雷诺数对冷却效率影响较小，

因此本段以 Re=4.0×105的工况为例，分析不带前缘气

膜射流时质量流量比对吸力面多排气膜孔冷却效率

的影响。如图 7所示，S1和 S2之间气膜冷却效率随着

质量流量比增大而减小，这主要是因为该区域的冷

却只依靠 S1的冷气出流，由于 S1的孔倾角较大，因此

质量流量比增大导致冷气的法向动量显著升高，冷

Fig. 5 Effect of Re on Nu distribution

Fig. 6 Effect of Re on film cooling effectiveness without

leading edge injection
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气易于脱离壁面从而导致气膜冷却效率较低。而在

S4下游，MS由 2.02%升高到 2.88%时，射流动量的增

大导致冷气脱离壁面，因而降低了气膜冷却效率。

当 MS继续升高到 3.74%时，吸力面 S4下游的气膜冷

却效率相比 MS=2.88% 时有所升高，这是由于此时

S1~S4流出的冷气更多，由于叶片采用大腔供气的方

式，当质量流量比提高时不同孔排出流的提高幅度

并不一致，根据 S1和 S2之间的气膜冷却效率分布可

知，此时前排出流的较多冷气会增强壁面附近的湍

流度，对后排气膜孔出流冷气脱离壁面的现象有一

定的抑制作用，使冷气核心向壁面移动进而提高了

气膜冷却效率。

3.2.3 前缘射流对气膜冷却效率的影响

图 8是 Re=4.0×105时带前缘射流情况下叶片表

面的气膜冷却效率分布，前缘 6排气膜孔用紫色双点

划线表示。可以看到前缘射流显著改变了吸力面的

气膜冷却效率分布，S1和 S2之间的气膜冷却效率随质

量流量比升高逐渐增大，这个规律与不带前缘射流

的情况相比正好相反，而对于 S4下游的区域，当MS在

2.02%~3.74%内变化时，气膜冷却效率变化较小，不

过整体来看 MS=2.02%，ML=2.00%时的气膜冷却效率

最低。

为了直观地对比前缘射流对吸力面气膜孔冷却

效率的影响，将图 7和图 8中的低质量流量比（MS=
2.88%）时的实验结果以及另外两个主流雷诺数时的

实验结果绘制成对比图，如图 9所示。在三个雷诺数

下，前缘射流都显著提高了吸力面 0.1<S/C<0.5区域

内的气膜冷却效率，尤其是在 S1和 S2之间的区域，气

膜冷却效率最高提高了 160%，原因主要有两个，一是

前缘出流的大量冷气在主流顺压力梯度的作用下可

以较好地贴附在壁面上［27］，使得吸力面前半段区域

Fig. 8 Effect of MS on film cooling effectiveness with

leading edge injection

Fig. 9 Effect of leading edge injection on film cooling

effectiveness for suction side

Fig. 7 Effect of MS on film cooling effectiveness without

leading edge injection
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有较多的冷气，有利于气膜冷却；另外一方面，参考

Cutbirth等［8-9］在低速风洞中的流场测量结果可知，前

缘射流会提高涡轮叶片表面的湍流度，增强冷气的

展向覆盖，对于 S1~S4而言，其气膜孔倾角较大，冷气

出流后容易脱离壁面，这在前文中也已提及，前缘射

流引起的高湍流度可以增强冷气的波动，从而使得

部分脱离壁面的冷气重新贴附壁面，因此气膜孔下

游附近区域的气膜冷却效率会有所提高，在 S4下游

0.2C的距离内提高了 40%左右。与此同时，前缘射

流与主流相互掺混引起的高湍流度增强了前缘和吸

力面气膜孔出流冷气的耗散，因此可以看到前缘射

流显著加快了吸力面前半段气膜冷却效率沿流向衰

减的速度。在 S/C>0.7的区域内，有无前缘射流时的

气膜冷却效率值较为接近，对于 Re=3.0×105和 4.0×
105的工况，前缘射流的存在甚至略微降低了 S/C>0.9
区域内的气膜冷却效率，造成这种现象的原因主要

是上游冷气在流向下游的过程中逐渐被主流耗散，

导致该处的冷气量相比前半段较少，同时前缘射流

诱发的高湍流度对冷气的耗散有增强作用，因此该

区域的气膜冷却效率明显低于前半段，同时也低于

不带前缘射流时的工况。

3.3 换热系数实验结果

3.3.1 无前缘射流时质量流量比的影响

采用气膜冷却效率这个参数不足以完全表征气

膜冷却效果，因为气膜冷却效率高只表示与壁面进

行换热的流体温度较低。但是，一般而言冷气出流

都会增强换热，这有可能会增大燃气导入涡轮叶片

的热量，对于叶片降温是不利的。因此为了综合评

估气膜冷却效果，应在获得气膜冷却效率的同时，分

析换热系数分布规律。

图 10以 Re=4.0×105为例展示了不带前缘射流时

质量流量比对吸力面换热系数的影响。如图所示，

S1~S4的冷气出流显著提高了 0.1<S/C<0.5区域的换热

系数，这是由于光叶片这个区域的边界层状态为层

流态或过渡态，S1~S4的冷气出流对叶片附近的流体

造成了明显的扰动，诱导了边界层的提前转捩，进而

增强了换热系数，质量流量比越大这种扰动作用就

越明显，换热系数也就越高。而在 S/C >0.5区域内有

气膜时的换热系数与光叶片相差较小，这是由于主

流对扰动有一定的吸收以及流体湍动能的自衰减使

得扰动逐渐变小，同时光叶片在该区域的换热系数

也比较高导致的。

3.3.2 前缘射流对换热系数的影响

为了分析前缘射流对吸力面多排孔下游换热系

数的影响，以 Re=4.0×105时光叶片的换热系数为基准

把 Vane A和 Vane B表面的换热系数处理成换热系数

比 hf/h0的形式进行对比展示，如图 11所示。换热系

数比是相同主流工况下有冷气出流时叶片表面的换

热系数 hf与无气膜孔叶片表面的换热系数 h0的比值，

其值的大小表征了冷气出流对叶片表面换热系数的

增强程度。

如前文所述，对于不带前缘射流的工况，S1~S4下
游的换热系数比在孔排附近区域较高，沿着流向逐

渐降低，这是由于在这个区域内光叶片的换热系数

沿流向逐渐升高而带气膜孔叶片（S1~S4）的换热系数

逐渐降低造成的，换热系数比在 S/C=0.6时降到了 1.0
左右，S/C>0.6区域的换热系数比为 1.0~1.8。当存在

前缘射流时，吸力面的换热系数比也随着质量流量

比的增大而增大，这一规律与不带前缘射流时的工

况相同。对于所有工况而言，有无前缘射流时 S1和 S2
之间的换热系数比都随质量流量比增大而增大，前

缘射流略微降低了 0.25<S/C<0.4区域内的换热系数

比，根据气膜冷却效率的分析可知，前缘射流引起的

湍流度升高使得脱离壁面的冷气重新贴附壁面，而

这部分冷气具有较低的湍动能，因此会略微降低换

热系数。而在 S/C>0.5的区域可以看到，前缘射流使

得换热系数比明显较高，原因推测如下：L1~L6和 S1~S4
的出流都会对主流边界层产生扰动进而增强叶片附

近的湍流度，根据 Polanka等［7］和 Cutbirth等［8］的实验

结果可知，前缘冷气射流产生的湍流度尺度较小，同

时 Ames［28］实验发现在相同湍流度下，湍流尺度越小

换热增强作用越明显且影响的距离越长。本实验中

叶片前缘和吸力面布置有大量的气膜孔且位置较近

（孔间距≤3.0），各个气膜孔的冷气出流相当于多个气

柱，对主流产生了扰动，L1~L6和 S1~S4出流的冷气射

流诱导的具有小湍流尺度的高湍流度在吸力面后半

Fig. 10 Effect of MS on heat transfer coefficient without

leading edge injection
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段仍有明显的影响，因此带前缘射流时的换热系数

比较高。

3.4 Rnhf计算结果

为了综合评估气膜冷却效果，可以计算采用气

膜冷却带来的净热流量减少量 Rnhf［29］（Net Heat Flux
Reduciton），其值越大表明冷气引起的热流量减小越

明显，其定义式为

R nhf = 1 - q''
q0''

= 1 - h f ⋅ (T aw - Tw )
h0 ⋅ (T∞ - Tw ) （6）

式中 q''和 q0''分别为涡轮叶片有气膜出流和无

气膜出流时其表面的热流量。

定义无量纲温度

Φ = T∞ - Tw
T∞ - T c （7）

则式（6）变为

R nhf = 1 - h f
h0
(1 - η

Φ
) （8）

根 据 Albert 等［30］、Dees 等［31］、Mouzon 等［32］、

Chavez等［33］的测量结果可知，吸力面 Φ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 Φ=0.7，这样计算得出的 Rnhf数值不一定

是真实的 Rnhf，但是不同工况时的相对大小关系是

正确的，因此对于评估气膜冷却效果仍具有参考意

义，Re=4.0×105时 Rnhf的计算结果如图 12所示。

在 S1和 S2之间的区域，前缘射流显著提高了中高

质量流量比时（MS=2.88%，3.74%）的气膜冷却效果，

这主要是因为有前缘射流时该区域的气膜冷却效率

有了较大的提升而换热系数变化较小。在没有前缘

射流时，S4下游区域的冷却效果在MS=2.02%时最好，

当MS从 2.88%升高到 3.74%时，气膜冷却效率有所提

高，换热系数也有所提高，最终这两个影响相互抵消

导致 Rnhf几乎相同。而对于有前缘射流的工况，不同

质量流量比时的 Rnhf在吸力面前半段差别较小而在后

半段差别较大。以无前缘射流时的结果为基准，在

0.3<S/C<0.5的区域前缘射流引起的气膜冷却效率升

高占主导作用，因此改善了综合冷却效果；而对于

S/C>0.5的区域，前缘射流明显增强了换热而没有提

高气膜冷却效率，导致该区域的综合冷却效果变差。

通过 Rnhf的分析可知，对于吸力面的高温防护而言，前

缘射流会改善吸力面前半段的冷却效果而恶化后半

段的冷却效果，这一点在涡轮叶片气膜孔冷却结构

设计中具有一定的参考意义。

4 结 论

通过本文实验研究，得出以下结论：

（1）在本文研究的质量流量比范围内（MS=2.02%~
3.74%，ML=2.00%~3.71%）以及所有孔均为圆柱孔时，

吸力面多排气膜孔（S1~S4）的气膜冷却效率在无前缘

射流的情况下几乎不受雷诺数影响但是受质量流量

比影响明显；存在前缘射流时，吸力面的气膜冷却效

率受雷诺数和质量流量比影响都很小。

（2）前缘射流升高了叶片附近的湍流度从而使

S1~S4出流的冷气向壁面移动，同时更多冷气的加入

使吸力面多排孔下游附近区域的气膜冷却效率提高

了 40%左右，但是前缘射流导致气膜冷却效率沿流

向的衰减速率加快。

（3）不论是否有前缘射流，质量流量比升高都会

增强冷气对主流的扰动，进而提高了吸力面的换热

系数。相对于没有前缘射流的工况，前缘射流略微

降低了 0.26<S/C<0.5区域内的换热系数比，但是显著

升高了 S/C>0.5区域的换热系数比。

（4）前缘射流提高了吸力面多排气膜孔下游附

近区域的综合冷却效果而降低了吸力面后半段的综

合冷却效果，这一发现对于涡轮叶片吸力面的气膜

Fig. 11 Effect of leading edge injection on heat transfer

coefficient ratio for suction side

Fig. 12 Comparison of Rnhf at varied M
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冷却结构设计具有一定的参考价值。值得说明的是

涡轮叶片吸力面多排孔冷却的叠加规律复杂，因此

不同气膜孔结构及不同排布时的相关影响规律还有

待进一步研究。
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