
涡轮叶片全表面换热特性试验研究

王 瑞 1，2，王 璐 1，2，杨卫华 2

（1．中国航发湖南动力机械研究所，湖南株洲 412002；2．南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016）

航空发动机
Aeroengine

收稿日期：2018-04-09 基金项目：国家自然科学基金（51276088）资助
作者简介：王瑞（1987），男，高级工程师，从事航空发动机热端部件热防护技术研究工作；E-mail：yangwh@nuaa.edu.cn

引用格式：

摘要：气冷叶片表面对流换热系数对气冷叶片设计至关重要。为了研究气冷叶片表面对流换热特性，设计了典型气膜冷却叶

片，采用试验与数值计算相结合的方法对气冷涡轮叶片表面流动换热特性进行了对比研究，获得了叶片表面温度场及叶栅通道内

部流场分布特征。结果表明：叶片表面的换热受叶栅流道结构的影响较大。在叶片前缘滞止点以及主流加速剧烈的位置换热较强，

加入气膜孔可以局部增强叶片表面的对流换热，但却没有改变叶片全表面换热的变化趋势。
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Study on Full Surface Heat Transfer Characteristics Test of Turbine Blade
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Abstract: The convective heat transfer coefficient on the surface of air-cooled blade is very important to the design of air-cooled
blade援In order to study the convective heat transfer characteristics on the surface of film cooling blade袁a typical film cooling blade was
designed援The flow and heat transfer characteristics on the surface of air-cooled turbine blade were compared and studied by means of test
and numerical calculation援The temperature field on the blade surface and the distribution characteristics of the flow field were obtained in
the cascade channel援The results show that the heat transfer of the blade surface is affected by the structure of the cascade channel援The heat
transfer is stronger at the stagnation point of the front edge of the blade and at the position where the mainstream acceleration is intense援The
convective heat transfer on the blade surface can be locally enhanced by adding the film hole袁but it does not change the changing trend of
the full surface heat transfer of the blade.
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0 引言

随着航空发动机性能的不断提高，涡轮前燃气温

度愈来愈高，能否对涡轮叶片进行有效冷却已成为制

约涡轮叶片寿命及稳定工作的关键。20 世纪 70 年

代，研究人员开始对涡轮叶片的气膜冷却特性进行研

究[1-3]，重点研究了吹风比、密度比、曲率等对气膜冷却

效率的影响。Nealy 等[4]研究了 2 种静叶在改变马赫

数、雷诺数、湍流强度等参数下全表面的温度分布；

Zhang 等[5]采用压敏涂层（Pressure Senstive Paint,PSP）

测量技术，获得了带有气膜孔的涡轮叶片压力面的冷

却效率分布云图；Drost 等[6]采用瞬态液晶测量技术，

获得了带有气膜孔的叶片表面的换热系数和冷却效

率 2 维分布云图；孙兆文等[7]通过热电偶测量技术对

全气膜覆盖的涡轮叶片表面进行了传热试验研究；朱

彦伟等[8]采用 5 种湍流模型及 2 种壁面函数，计算了

NASA-MarkⅡ导向叶片全表面换热并与试验数据进

行了对比。上述研究表明某些湍流模型的计算值只是

在某个区域较为理想，还不能找到在整个叶片表面计

算结果与试验数据较为接近的湍流模型。白江涛等[9]

采用瞬态液晶技术测量了涡轮导叶片全表面的换热

系数和冷却效率，发现气膜孔下游的换热系数和冷却

效率都较高，受叶栅通道涡的影响，吸力面气膜覆盖
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区域收缩，压力面覆盖区域扩张，吸力面换热系数分

布受气流分离和通道涡的影响。

以某型涡轮叶片为模型，采用试验方法分别对该

型叶片有、无气膜孔结构时的流场与温度场进行测量，

分析了流动与换热特性。研究结果对深入认识涡轮叶

片气膜冷却结构的流动与换热特性具有一定意义，对

涡轮叶片气膜冷却结构的设计具有一定的参考价值。

1 试验件及试验段

离子图像测速技术（Particle Image Velocimetry, PIV）

流场测量系统以及传热试验系统已在文献[9-10]有详细

说明，本文不再赘述。

1.1 试验件

试验件分为有气膜孔和无气膜孔 2 种类型，均采

用有机玻璃加工，如图 1 所示。有气膜孔的叶片试验

件，其气膜孔位于叶片的前缘及中弦位置，前缘气膜

孔直径为 1.5 mm，孔间距为 6 mm，开孔角度为 49毅；
压力面中弦气膜孔直径为 1.8 mm，孔间距为 6 mm，

开孔角度为 23毅。在叶片表面粘贴有厚度为 0.01 mm

鏮的 铜膜，通电后在叶片表面获得均匀热流。为了使

叶片表面发射率尽量接近于 1，在叶片加热膜表面喷

涂 1 层黑色油漆。叶片几何参数见表 1。

1.2 试验段

试验段包括传热特

性试验段和 PIV 流场测

量试验段，2 种试验段的

几何尺寸和几何结构完

全相同，均包括 2 个完整

的叶栅通道和 1 个叶片。

如图 2 所示。试验段主流入口截面长 180 mm，宽

67.5 mm。为了便于 PIV 流场测量，试验段的外壳均采

用透明有机玻璃。在传热试验段通道侧壁上设置装有

2 块红外玻璃的测量窗口，用于采用红外热像仪直接

读取叶片吸力面和压力面的温度。

由于影响红外热像仪测量精度的因素较多[11]，为

了保证测量精度，在试验开始前需对红外热像仪的测

量结果进行标定。具体方法为：

（1）在加热膜中心线沿主流方向每隔 5 mm 布置

1 个 T 型热电偶，共布置 4 个；（2）将主流温度由常温

逐渐加热到 70 ℃，每升温 5 ℃，待稳定后分别用热

电偶和红外热像仪读取热电偶相应位置的温度；（3）

将热电偶和红外热像仪的测量数据进行对比，采用最

小二乘法拟合，得到红外热像仪测量数据的校正值。

在红外热像仪标定过程中，由于红外热像仪对压

力面和吸力面的拍摄角度和距离有差异，所以需分别

对压力面和吸力面的红外测量温度进行标定。结果分

别为

吸力面 t=1.05t0+2.75
压力面 t=1.36t0-5.8

式中：t0 和 t 分别为红外热像仪校正前、后的温度，℃。

2 参数定义

（1）吹风比

M=（籽2u2）/（籽∞u∞） （1）

式中：籽2、u2 分别为次流的密度和速度；籽∞、u∞ 分别为

主流的密度和速度。

（2）叶片表面绝热冷却效率

浊=（T∞-Taw）/（T∞-T2） （2）

式中：T∞ 和 T2 分别为主、次流温度；Taw 为绝热壁温。

（3）无气膜冷却叶片表面对流换热系数

hnf=（q-q r-qc）/（Tw-T∞） （3）

（4）有气膜冷却叶片表面对流换热系数

hwf=（q-q r-qc）/（Tw-T∞） （4）

式中：q=（UI）/A 为电加热热流密度，其中 U 为加热膜

两端电压，I 为加热膜电流强度，A 为加热膜面积；qr

为热辐射损失；qc 为通过叶片导热损失；Tw 为无气膜

（a）有气膜孔叶片 （b）无气膜孔叶片

图 1 试验件 2种类型

参数

叶高 h/mm

弦长 C/mm

入射角 /（毅）
出流角 /（毅）

数值

67

110

90

15

表 1 叶片几何参数

（a）传热特性试验段 （b）PIV 流场测量试验段

图 2 试验段

Infrared Camera

Measurement Window

Infrared Camera
Vane

Equivalent
diameterStatic Pressure and

Total Pressure Probes

Temperature
Measurement
Hole

Wind Tunnel

5

1
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冷却叶片表面温度。

（5）主流雷诺数 Re
Re=u·d/自 （5）

式中：d 为叶栅通道出口当量直径；u、自分别为叶栅通

道出口处主流速度和运动黏度。

3 试验过程

本文利用 PIV 方法测量叶栅内部流场特征，采用

红外热像技术测量叶片表面温度分布特征。文献[9]详

细介绍了 PIV 技术测量叶栅通道中流场的方法，文献

[11-15]亦详细介绍了红外热像技术测量叶片表面绝热

冷却效率和对流换热系数的方法，对此本文不再赘述。

4 结果分析

4.1 流场与温度场分析

有、无冷却气流时涡轮叶片沿流向中间截面的流

场分布如图 3 所示。从图中可见，有冷却气膜时的叶

片外部流场与无气膜时的流场结构有一定的差异。具

体表现在：无冷却气膜时时，在叶片压力面中弦附近

贴近壁面处形成速度梯度变化很大的边界层，愈靠近

叶片中弦壁面，流动速度愈小，在壁面处流动速度为

零。而有气膜冷却时，由于在叶片中弦开有 1 排气膜

孔，冷却气流经由气膜孔流出后破坏了壁面附近的边

界层，从而在壁面形成流速较大的气膜层；在吸力面

前缘附近，由于主流扰流叶片位于吸力面前缘，使

得流体在此区域呈现与壁面分离的趋势，而当吸力

面前缘有气膜冷却时，由气膜孔流出的流体在主流

的压迫作用下使吸力面前缘壁面形成稳定且流速

较大的气膜层，降低了流体在吸力面前缘附近分离

的趋势。

无气膜冷却时通道涡沿叶栅的演变如图 4 所示。

从图中可见，通道涡沿流向经历了 1 个从无到有，从

弱到强的演变过程。在叶

栅的入口位置（截面 1），

整个叶栅通道中没有通道

涡的形成，随后沿流向在

靠近叶片端部出现通道

涡，且沿着流动方向一方

面通道涡的强度和尺度逐

渐增大，另一方面通道涡

也不断向流动内部移动。

无气膜冷却时叶片表面温度分布如图 5 所示。从

图中所见，由于主流在叶片驻点位置处边界层厚度最

薄，主流与叶片驻点位置对流换热系数最大，使得叶

片前缘驻点位置温度最低，随后，沿叶片压力面和吸

力面流动方向，气流在叶

片表面边界层逐渐增厚，

对流换热系数逐渐降低，

使得叶片表面温度逐渐升

高，这种趋势不随着叶栅

主流 Re 的变化而变化。

有气膜冷却时，不同吹风比对应的叶片表面温度

如图 6 所示。从图中所见，在叶片的前缘区域，由于冷

却气膜的存在使得此处的温度较低。对于吸力面，叶

片表面温度沿叶片流向逐渐升高；对于压力面，叶片

前缘在中弦气膜孔区域，

叶片表面温度先逐渐升

高，随后又逐渐降低，在气

膜孔附近区域最低，在气

膜孔下游区域，叶片表面

温度逐渐升高。

4.2 气膜冷却效率

叶栅 Re 对叶片表面绝热冷却效率的影响如图 7

所示。从图中所见，不同吹风比时，叶栅 Re 的变化对

吸力面冷却效率的影响较小，这主要是因为在叶片的

（a）无气膜流场分布 （b）有气膜流场分布

图 3 涡轮叶片中心截面流场分布

图 4 无气膜冷却时叶栅

通道涡分布

图 5 无气膜冷却叶片表面
温度分布

（a）M=0.8

（b）M=1.3 （c）M=1.8

图 6 有气膜冷却时不同吹风比的叶片表面温度分布
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吸力面，由前缘气膜孔喷出的冷却气膜层在前缘区域

就已经被主流卷吸而与主流完全掺混，对吸力面没有

形成气膜冷却效果，因此主流 Re 对冷却效率影响不

大。对压力面而言，主流 Re 对冷却效率有一定的影

响，即在叶片压力面中弦附近区域，冷却效率随着 Re
的增大而降低，但在压力面前缘及尾缘区域，Re 对冷

却效率基本没有影响。同时明显可见，冷却效率沿叶

片表面变化很大。由于在叶片吸力面前缘有 1 排气膜

孔，使得冷却效率沿吸力面呈逐渐降低的趋势。在叶

片的压力面，由于气膜孔

位于中弦区域，因此在压

力面前缘区域冷却效率急

剧降低，在接近中弦处气

膜孔区域时，冷却效率又

逐渐升高，在叶片出口区

域最大，随后沿压力面又

逐渐降低。

不同 Re 下，吹风比

对绝热冷却效率的影响如

图 8 所示。从图中所见，对

于叶片吸力面，在其前缘

附近，由于随着吹风比的

增大，冷却气流随气膜孔

的射流速度逐渐增大，过

大的射流速度使冷却气流直接进入到高温主流中，并

与之掺混，使吸力面前缘附近不能形成稳定的气膜

层，从而使冷却效率随吹风比的增加而降低，在吸力

面前缘以外的区域，吹风比对冷却效率基本没有影

响。在叶片的压力面，由于其前缘附近没有气膜孔，使

得此区域贴近叶片壁面的气流温度较高。随着吹风比

的增大，吸力面前缘气膜孔射出的冷却气流与主流掺

混愈加剧烈，流经压力面前缘附近的贴近壁面的主流

温度随吹风比的增大而愈来愈低，压力面前缘区域冷

却效率随吹风比的增大而提高。在压力面中弦区域，

由于此处的气膜孔与主流成一定的倾斜角度，由此气

膜孔射出的冷却气流更易在壁面形成贴壁气膜层，且

随着吹风比的增加，气膜层愈加均匀，使得气膜冷却

效率随吹风比的增加而升高。

4.3 对流换热系数

不同吹风比下主流 Re 对叶片表面对流换热系

数的影响如图 9 所示。从图中所见，在吸力面和压力

面，Re 对叶片表面对流换热系数的影响不同，主要表

现在：在吸力面，对流换热系数随 Re 的减小而增大，

当 Re=331126 时，其对流换热系数高于其他 2 种主

流 Re 下的对流换热系数，当 Re=295648 和 236518

时，对流换热系数相差不大；在压力面，对流换热系数

随 Re 的增加而增大，特别是在压力面前半部，Re 的

增加强化了主流与边界层的掺混，打乱了压力面边界

层，使得压力面前半部表面对流换热系数随 Re 的增

大而显著升高，而在压力面

尾缘区域，由于边界层在压

力面后半部已经趋于稳定，

主流 Re 的进一步增加对

边界层的破坏作用减弱，使

得叶片压力面尾缘区域对

流换热系数随 Re 的增加

而略显增大。

不同 Re 下吹风比对气膜冷却对流换热系数的

影响如图 10 所示。从图中所见，在叶片前缘区域，随

（a）M=0.8

（b）M=1.3 （c）M=1.8

图 7 叶栅不同吹风比时 Re对冷却效率的影响

（a）Re=236518

（b）Re=295648 （c）Re=331126

图 8 不同 Re时吹风比对叶片表面冷却效率的影响

（a）M=0.8

（b）M=1.3 （c）M=1.8

图 9 不同吹风比时主流 Re对叶片对流换热系数影响
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着吹风比的增大，气膜出流在壁面形成的气膜层与壁

面间的扰动也逐渐增强，使得气膜层与叶片壁面间的

对流换热增强，对流换热系数在叶片前缘区域随着吹

风比的增加而增大。当 Re 较小时（Re=236518），叶片

吸力面对流换热系数呈现随吹风比的增大而增大的趋

势。在压力面前缘至中弦气膜孔区域，吹风比对对流换

热系数影响不大，但在中弦气膜孔下游区域，对流换热

系数则随吹风比的增加而增大。当 Re 较大时

（Re=295648、331126）， 在

吸力面吹风比对对流换热

系数的影响不大；但在压力

面，其前缘与中弦气膜孔

间，吹风比对对流换热系数

影响不大，但在气膜孔下游

区域，对流换热系数随吹风

比的增加而增大。

5 结论

（1）在无气膜的叶片表面，叶片前缘滞止点和前

缘靠近吸力面的位置是叶片表面换热较强的 2 个位

置。换热系数整体变化规律在吸力面是由大变小，在

压力面则是先减小后增大。

（2）在有气膜的叶片表面，气膜增加了叶片表面

流体的扰动，所以气膜存在的地方换热均增强。但是

没有影响到叶片表面整体的变化趋势。

（3）在不同吹风比下，吸力面的换热没有明显变

化，而在压力面则随着吹风比的增大换热也相应增强。
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（a）Re=236518

（b）Re=295648 （c）Re=331126

图 10 不同 Re吹风比对对流换热系数的影响
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