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跨音速流动中涡轮动叶叶顶的气膜冷却特性分析
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摘　要：为了掌握跨音速流动中涡轮动叶叶顶气膜冷却特性，采用压敏漆测试技术来研究叶顶间隙高度
和质量流量比对叶顶气膜冷却特性的影响规律。研究结果表明：在小质量流量比条件下，增加叶顶间隙高度

能够有效改善叶顶中弦区域的气膜覆盖，然而当质量流量较大时，叶顶间隙高度变化对叶顶中弦区域的气膜

冷却效率分布影响并不明显；在小叶顶间隙高度条件下，随着质量流量比增加，叶顶中弦区域冷气覆盖效果

逐渐变差，在大叶顶间隙高度条件下，仅当质量流量比从０．１％＋０．０５％增加到０．１４％＋０．０７％时，叶顶中弦
区域的冷气覆盖效果才有所改善。
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　　根据燃气涡轮发动机的热力学机理，增加涡
轮前进口燃气温度能够有效提高发动机的热效率

和输出动力。目前一些先进航空发动机涡轮前进

口温度已经超过了材料的耐温极限。无冠涡轮动

叶转动时，机匣和叶顶之间的间隙可以避免两者

发生摩擦。压力梯度的存在必然会在机匣和叶顶

之间的间隙形成高速泄漏流［１－２］直接冲刷涡轮动

叶顶部，致使叶顶的热负荷增加。因此，必须采用

有效的冷却技术对叶顶进行保护。

最初，Ｍａｙｌｅ等［３］在低速条件下研究了平面

叶顶的换热特性，研究指出了泄漏流在叶顶间隙

中形成的原因。随后在 Ｂｉｎｄｏｎ等［４］的研究中发

现间隙泄漏流的再附着效应会造成平面叶顶近压

力面侧形成一个高换热区域。Ｎｅｗｔｏｎ等［５］发现

泄漏流的再附着效应使得凹槽叶顶压力面侧肩壁

附近换热增加。Ｋｅｙ等［６］研究了平面叶顶和凹槽

叶顶的流动特性，结果表明，较平面叶顶结构，凹

槽叶顶能够减少叶顶间隙泄漏流。而且，凹槽叶

顶上总体换热系数小于平面叶顶［７］。

随着叶顶冷却技术逐渐发展，气膜冷却［８－１０］

作为一种外部冷却方式在叶顶上得到了广泛的应

用。近年来，国内外针对叶片顶部气膜冷却特性
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进行了大量的研究。

叶顶间隙高度和质量流量比是决定叶顶气冷

效果的两大重要因素。Ｊｅｏｎｇ等［１１］的研究中发现

冷气在离开平面叶顶会出现脱离壁面的情况，这

使得叶顶的气膜冷却效率偏低；随着密度比和吹

风比同时增加，叶顶的气膜冷却效率逐渐增加。

Ｎｅｗｔｏｎ等［１２］研究了低速流动中二次流与主流吹

风比对叶顶气膜冷却效率的影响，研究发现，增加

吹风比从０．７４到０．９９会造成叶顶的气冷效果变
差。然而，Ｋｗａｋ等［１３］的研究中指出增加吹风比

使得叶顶的气膜冷却特性改善。Ｌｉ等［１４］的研究

中发现，增加叶顶间隙高度会引起叶栅通道内的

气动损失增加，然而，随着叶顶凹槽深度增加，凹

槽涡变小，气动损失降低，气冷效果改善。

Ｃｈｒｉｓｔｏｐｈｅｌ等［１５］通过实验研究了叶片压力面侧

近叶顶区域处出流的冷气对叶顶气膜冷却特性的

影响，研究发现，随着叶顶间隙高度减小，叶顶上

的气膜冷却效率逐渐增加，增加冷气与主流吹风

比会引起叶顶上的换热系数增加。Ｗａｎｇ等［１６］研

究了叶顶间隙高度对间隙泄漏流的影响。

Ｓａｋａｏｇｌｕ等［１７－１８］研究发现当叶顶压力面设置气

膜孔条件下，叶顶上的气膜冷却效率最高。韩昌

等［１９］的研究中发现，对于平面叶顶冷气离开气膜

孔后会被间隙泄漏流从叶顶吸力面侧带出间隙，

对于凹槽叶顶部分冷气离开气膜孔后汇集在叶顶

尾缘区域。

上述的研究都是在低压比低流速下对叶顶进

行研究的，然而，真实航空发动机涡轮叶片是处于

跨音速流动中，叶顶间隙内存在的边界层干涉以

及激波使叶顶壁面上的边界层发生了明显改变，

引起高速流动和低速流动状态中，叶顶区域的换

热有明显的差异［２０］。Ｚｈａｎｇ等［２１－２２］和 Ｙａｏ等［２３］

系统研究了跨音速条件下带横向缝孔和梯形缝孔

无冠涡轮叶顶气膜冷却特性，研究发现两种叶顶

均可以获得优秀的气膜性能。Ｚｈｏｕ等［２４］的研究

指出，平面叶顶和凹槽叶顶在质量流量比为

０５２％时均可以获得较好的冷气覆盖效果。Ｍａ
等［２５］的研究指出，跨音速条件下泄漏流和冷气之

间有一个较强的作用。Ｓａｕｌ等［２６］的实验研究指

出，跨音速流动中凹槽叶顶上的气膜冷却效率随

着冷气流量增加而增加。Ｏ′Ｄｏｗｄ等［２７］的研究发

现叶顶的气冷效果在小叶顶间隙高度条件下优势

更加明显。

本文使用压敏漆（ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｉｔｉｖｅｐａｉｎｔ，
ＰＳＰ）测试技术［２８－２９］，实验研究了叶顶间隙高度

对叶顶气膜冷却特性的影响以及质量流量比对叶

顶气膜冷却特性的影响。

１　实验系统

１．１　跨音速涡轮叶栅风洞系统

跨音速涡轮叶栅风洞系统如图１所示，主要
包含冷气供给和主流供给系统。其中主流供给系

统主要通过压气机对大气空气加压，然后通过高

压气罐进行存贮，为了让主流进入实验段后压力

稳定，需要对高压气罐中的空气进行两级调压，主

流的质量流量是通过涡街流量计获取，从而实现

主流入口雷诺数评估。在主流进入实验段前，会

进入风洞系统的收缩段和稳定段，这也是起到稳

定主流流场的作用。主流供给系统的下游还布有

一个高精度电动蝶阀用以改变主流系统的流阻，

从而实现马赫数和雷诺数单独调节的目的。冷气

图１　跨音速涡轮叶栅风洞系统
Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｎｓｏｎｉｃｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｙｓｔｅｍ
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供给系统主要有两个功能，一是提供空气二次流，

二是提供异性气体二次流。空气二次流是通过空

压机供给，异性气体二次流是通过串联高压气瓶供

给，冷气供应系统中的流量计是为了精准控制冷气

的流量，从而实现不同质量流量比的单独调节。冷

气供给系统会分为两路分别为叶顶前缘气膜孔和

叶顶尾缘气膜孔提供二次流。冷却系统中的加热

器（预冷器）主要是为了减小实验过程总主流和二

次流温差，从而实现较高的测量精度。压敏漆测试

技术被用来完成涡轮叶顶的气膜冷却效率，激发光

源用来激发压敏漆涂料，电荷耦合器件（ｃｈａｒｇｅ
ｃｏｕｐｌｅｄｄｅｖｉｃｅ，ＣＣＤ）相机用来捕捉叶顶的光强，
进而通过后处理将其转化为气膜冷却效率。

跨音速风洞系统实验段如图２所示，实验通道
中包含一个测量叶片和两个周期叶片，主要是为了

消除非周期气动波动对实验结果的影响，实验段两

侧分别设置有缝结构，主要是为了减少侧壁边界层

影响叶栅通道内主流状态。栅前的三个总压传感

器和栅后的六个静压传感器用来求得栅后马赫数

分布，栅前还布置有三个湍流度和温度传感器。

表１中详细给出了实验模型和边界条件。

图２　跨音速风洞系统实验段
Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔｓｅｃｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｙｓｔｅｍ

表１　实验模型和边界条件

Ｔａｂ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｔｅｓｔｍｏｄｅｌａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

参数 值

弦长 ２８ｍｍ

叶高 ７２ｍｍ

周期 ３７ｍｍ

进气角 ５８°

出气角 １４°

进口总压 １６１ｋＰａ

进口温度 ２９７Ｋ

进口马赫数 ０．４５

出口马赫数 １．０６

　　图３给出了叶顶的结构示意图。压力面型线
（Ｐｌｉｎｅ）和吸力面侧型线（Ｓｌｉｎｅ）是通过将肩壁内
型线偏置０３ｍｍ得到。四个圆柱孔（孔１、孔２、
孔３和孔４）组成了叶顶的气冷结构。全凹槽叶
顶的槽深和肩壁宽度分别为０８２ｍｍ和０６ｍｍ，
叶顶上的孔４的孔径为１１ｍｍ，其余气膜孔的孔
径为１ｍｍ。

图３　叶顶结构
Ｆｉｇ．３　Ｂｌａｄｅｔｉｐｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

本实验选择的两个叶顶间隙高度分别为

０５ｍｍ和１ｍｍ。通常采用叶顶间隙高度和叶片
高度的比值来表示叶顶间隙高度，因此文中叶顶

间隙高度０５ｍｍ和１ｍｍ对应的比值形式分别

是指０７％和１５％。上游的气膜孔和下游的气
膜孔分两路完成冷气供给。

１．２　参数定义

主流雷诺数表示如下：

Ｒｅ＝
ｍｇＣ
μｇＡｇ

（１）

式中，下标ｇ为主流，Ａ为面积，Ｃ为轴向弦长，μ
为动力黏度，ｍ 为流量。实验雷诺数约为
３６８０００。

冷气质量流量和主流质量流量的比值ＭＦＲ可
以表示如下：

ＭＦＲ１＝
ｍｃ１
ｍｇ

（２）

ＭＦＲ２＝
ｍｃ２
ｍｇ

（３）
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其中，下标 ｃ１为前缘腔冷气，下标 ｃ２为尾缘腔
冷气。

实 验 流 量 比 工 况 为：０１０５％、０２１％、
０２５５％和０３１５％。

气膜冷却效率定义如下：

η＝
Ｔｆ－Ｔａｗ
Ｔｆ－Ｔｃ

（４）

式中，Ｔｆ、Ｔａｗ和 Ｔｃ分别表示主流恢复温度、绝热
壁温、冷气温度。

主流的密度 ρｇ和冷气的密度 ρｃ比值可表
示为：

ＤＲ＝
ρｃ
ρｇ

（５）

本文中冷气为 ＣＯ２，这么做的目的主要是为
了模拟真实条件下１５左右的冷气与燃气密度
比值。

１３　压敏漆测试技术

压敏漆测试技术基于传热传质类比原理［２８］，

完成浓度和气膜冷却冷效率相互转化，具体如下：

η＝
Ｔｆ－Ｔａｗ
Ｔｆ－Ｔｃ

＝
Ｎｇ－Ｎｗ
Ｎｇ－Ｎｃ

（６）

式中，下标ｗ为气膜掺混态，Ｎ为浓度。如果冷却
射流中不包含氧气，则气膜冷却效率可以表示为：

η＝１－
ＮＯ２，ｆｇ
ＮＯ２，ｇ

＝１－ １

１＋
ＰＯ２，ｇ／ＰＯ２，Ｒ
ＰＯ２，ｆｇ／ＰＯ２，Ｒ

( )－１
Ｗｆｇ
Ｗ[ ]
ｇ

（７）
式中，下表Ｒ是参考，下标ｆｇ为掺混层流体，Ｐ为
氧分压，Ｗ为摩尔质量。

氧分压和光强的关联式为：

ＩＲ－ＩＢ
Ｉ－ＩＢ

＝Ａ（Ｔ）＋Ｂ（Ｔ）
ＰＯ２
ＰＯ２，Ｒ

（８）

式中，下标Ｂ是黑暗条件，Ｉ为光强。基于实验标
定结果可以得到式（８）中的两个求解系数，标定
结果如图４所示。

实验测量步骤在图５中给出，第一步，捕捉
激发光源、主流、空气冷却系统全开状态下的光

强；第二步，捕捉激发光源、主流、异性气体冷却

系统全开状态下的光强；第三步，捕捉激发光源

打开状态下的光强；第四步，捕捉黑暗状态下的

光强。

压敏漆测试结果的相对不确定度如表 ２所
示，具体评估方法见文献［３０］。压敏漆测试方法

图４　实验标定
Ｆｉｇ．４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

图５　压敏漆测试技术实验步骤
Ｆｉｇ．５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｉｔｉｖｅ

ｐａｉｎｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

的不确定度最小为０１６％，最大为２６８７％。

表２　不同气膜冷却效率下的不确定度
Ｔａｂ．１　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

η ０．０５ ０．１ ０．３ ０．５ ０．７ ０．８９

（△η／η）／％ ２６．８７１２．７３ ３．２０ １．４１ ０．６１ ０．１６

２　结果与讨论

２．１　叶顶间隙高度对叶顶气膜冷却特性的影响

图６中给出叶顶气膜冷却效率分布。叶顶间
隙高度ｃ为０７％和１５％，在质量流量比小于等
于０１７％ ＋００８５％时，增加叶顶间隙高度可以
提高中弦处的二次流保护效果，然而最大流量比

条件下，叶顶间隙高度变化对叶顶中弦区域的气

膜冷却效率分布影响并不明显。由于叶顶间隙高

度为０７％时，泄漏流的压覆作用较弱，二次流不
会贴覆前缘处，大叶顶间隙条件下气冷效果有所

·６５１·
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（ａ）ＭＦＲ＝０．１％＋０．０５％，

ｃ＝０．７％
　
（ｂ）ＭＦＲ＝０．１％＋０．０５％，

ｃ＝１．５％

（ｃ）ＭＦＲ＝０．１４％＋０．０７％，

ｃ＝０．７％
　
（ｄ）ＭＦＲ＝０．１４％＋０．０７％，

ｃ＝１．５％

（ｅ）ＭＦＲ＝０．１７％＋０．０８５％，

ｃ＝０．７％
　
（ｆ）ＭＦＲ＝０．１７％＋０．０８５％，

ｃ＝１．５％

（ｇ）ＭＦＲ＝０．２１％＋０．１０５％，

ｃ＝０．７％
　
（ｈ）ＭＦＲ＝０．２１％＋０．１０５％，

ｃ＝１．５％

图６　叶顶气膜冷却效率分布
Ｆｉｇ．６　Ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｂｌａｄｅｔｉｐ

改善。随着叶顶间隙高度从０７％增加到１５％，
圆柱孔１和孔２附近的气膜覆盖面积变大，同时
当地气膜冷却效率提高，但是在质量流量比为

０２１％＋０１０５％时，圆柱孔１和孔２附近区域的
气冷效果变差。在叶顶间隙高度为０７％时，圆
柱孔３和孔４之间会形成一个低气膜冷却效率区
域，随着叶顶间隙高度增加，该低气膜冷却效率消

失，而且更多从圆柱孔３和孔４出流的冷气向叶
顶尾缘区域流动，使得叶顶尾缘区域的气膜冷却

效率明显提高。

图７给出了叶顶间隙高度对叶顶气膜冷却效
率的影响。ｌ表示弧长，Ｃｄ为叶片弦长。

图７（ａ）给出了叶顶Ｐｌｉｎｅ上的气膜冷却效率
分布，四种质量流量比条件下，增加叶顶间隙高度

从０７％到１５％会使得整个Ｐｌｉｎｅ上的气膜冷却
效率提高，质量流量比最大时，叶顶间隙高度增加

使得尾缘区域Ｐｌｉｎｅ上的气膜冷却效率提高最为
明显。质量流量比适中时，增加叶顶间隙高度使

得叶顶中弦区域 Ｐｌｉｎｅ上的提高幅度要明显高于

（ａ）压力面侧型线
（ａ）Ｐｌｉｎｅ
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（ｂ）中线
（ｂ）Ｍｉｄｌｉｎｅ

（ｃ）吸力面侧型线
（ｃ）Ｓｌｉｎｅ

图７　叶顶间隙高度对叶顶气膜冷却效率的影响
Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｈｅｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅｈｉｇｈｔｏｎｔｈｅｂｌａｄｅｔｉｐｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

质量流量比为０１％＋００５％和０２１％＋０１０５％
时，这是因为当质量流量比过小时，冷气动量较

小，尽管强泄漏流可以使更多的冷气压覆在叶顶

壁面附近区域，但是速度较小的二次流也更容易

被主流和压力面侧角涡快速耗散掉。当质量流量

比过大时，冷气动量大，只有少部分冷气被压回壁

面并流向叶顶压力面侧肩壁。

图７（ｂ）中给出了叶顶Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却
效率分布，增加叶顶间隙高度能有效提高孔１和
孔２之间以及孔３和孔４之间Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷
却效率，但是在质量流量比为０２１％ ＋０１０５％
时，孔１和孔２之间 Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却效率随
叶顶间隙高度增加而减小，这是因为在叶顶间隙

高度为０７％时，间隙内泄漏流强度较弱，此时高
动量冷气可以穿透泄漏流与机匣发生碰撞，致使

一部分冷气重新贴附叶顶壁面，增加了当地的气

膜冷却效率，在叶顶间隙高度为１５％时，冷气无

法穿透强泄漏流，就被泄漏流从叶顶的吸力面侧

带出间隙。仅在质量流量比为 ０１４％ ＋００７％
和０１７％＋００８５％时，叶顶中弦区域 Ｍｉｄｌｉｎｅ上
的气膜冷却效率随叶顶间隙高度增加有一个较为

明显的提高，在质量流量比最大或者最小时，叶顶

中弦区域 Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却效率几乎不变。
造成这种现象的主要原因是大间隙高度可以保证

泄漏流强度，从而让更多的二次流压覆在壁面周

围处，改善冷气的覆盖面积和当地的气膜冷却效

率。但是在质量流量比为０２１％ ＋０１０５％时，
圆柱孔１和孔２出流的冷气法向动量过大，且较
为集中，冷气无法有效向四周扩散。四种质量流

量比条件下，尾缘区域Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却效率
随叶顶间隙高度增加均出现明显提高。

图７（ｃ）中给出了叶顶Ｓｌｉｎｅ上的气膜冷却效
率分布，增加叶顶间隙高度会使得０３＜ｌＳ／Ｃｄ＜
０４区域内 Ｓｌｉｎｅ上的气膜冷却效率减小。随着
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叶顶间隙高度从０７％增加到１５％，叶顶尾缘区
域处Ｓｌｉｎｅ上的气膜冷却效率提高，特别是小质量
流量比条件下。间隙高度增加也会提高孔３和
孔４之间 Ｓｌｉｎｅ上的气膜冷却效率。在质量流量
比小于０２１％ ＋０１０５％时，叶顶间隙高度越大
中弦区域Ｓｌｉｎｅ上的气膜冷却效率越高。

２．２　质量流量比对叶顶气膜冷却特性的影响

从图６叶顶气膜冷却效率分布可以看出，在叶
顶间隙高度为０７％条件下，随着质量流量比增加，
叶顶中弦区域冷气覆盖效果逐渐变差，这是因为冷

气与主流质量流量比增加，冷气动量变大，在小叶

顶间隙高度条件下，泄漏流较弱无法将孔１和孔２
出流的冷气有效压回壁面附近区域，大量的冷气直

接被泄漏流带出叶顶间隙。在大质量流量比条件

下，孔３和孔４之间会形成一个低气膜冷却效率区
域。在叶顶间隙高度为１５％条件下，增加质量流
量比从０１％＋００５％到０１４％＋００７％使得叶顶
中弦区域的冷气覆盖效果改善，然而当质量流量比

大于等于０１４％ ＋００７％时，随着质量流量比增
加，叶顶中弦区域冷气覆盖效果逐渐变差，质量流

量比越大这种现象越明显。这是因为大叶顶间隙

高度条件下，泄漏流较强，当质量流量比为０１％＋
００５％时冷气动量较小，强泄漏流可以使更多冷气
压回叶顶壁面，所以质量流量比最小时孔１和孔２
附近区域的气膜冷却效率要稍高于其他几种质量

流量比，当从孔１和孔２出流的冷气向叶顶中弦区
域扩散时，由于冷气动量较小，容易被强泄漏流耗

散掉；大质量流量比条件下，由于较大速度的二次

流在离开气膜孔后，泄漏流会迅速将其吹离壁面，

质量流量比越大，这种现象越明显，致使叶顶中弦

区域气膜冷却效率降低。

图８中给出了小叶顶间隙高度条件下质量流
量比对气膜冷却效率的影响。叶顶中弦区域以及

下游孔间处的气膜冷却效率在质量流量比为

０１％＋００５％时最高，这是因为低动量冷气更易
被泄漏流压回叶顶壁面附近区域。然而在孔１和
孔２下游区域处 Ｓｌｉｎｅ上的气膜冷却效率要明显
低于其他几种流量比。叶顶尾缘处的气冷效果受

冷气流量影响不大。四种质量流量比条件下，在

气膜孔处叶顶 Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却效率沿前缘
到尾缘方向都会先迅速增加然后迅速减小，改变

质量流量比对气膜孔附近 Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却
效率影响较小。当质量流量比大于等于０１４％＋
００７％，叶顶中弦区域Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却效率
几乎为０，这也说明从 孔１和孔２出流的冷气没
有扩散到该区域。增加冷气流量会使得孔３和孔４

之间区域Ｓｌｉｎｅ上气膜冷却效率减小。近尾缘区域
处所有型线上的气冷效果均处于一个较低的水平。

（ａ）压力面侧型线
（ａ）Ｐｌｉｎｅ

（ｂ）中线
（ｂ）Ｍｉｄｌｉｎｅ

（ｃ）吸力面侧型线
（ｃ）Ｓｌｉｎｅ

图８　小叶顶间隙高度条件下质量流量比
对叶顶气膜冷却效率的影响

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｉｏｏｎｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｂｌａｄｅｔｉｐａｔｔｈｅｓｍａｌｌｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅｈｉｇｈｔ
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图９中给出了大叶顶间隙高度条件下质量
流量比对气膜冷却效率的影响。在近叶顶前缘

区以及尾缘区域Ｐｌｉｎｅ上的气膜冷却效率在质量
流量比最大时气膜冷却效率最高，然而由于孔１
和孔２冷气动量较大，冷气不易向叶顶中弦区域
扩散致使 ０３５＜ｌＰ／Ｃｄ＜０５５区域内质量流量
比最大时Ｐｌｉｎｅ上的气膜冷却效率最低。孔１和
孔２中间区域Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却效率随着质
量流量比增加而减小。质量流量比最大时，叶

顶中弦区域 Ｍｉｄｌｉｎｅ上的气膜冷却效率接近于
０，明显低于其他三种质量流量比条件。当叶顶
间隙较大时，叶顶下游空间区域和尾缘中心线

处的气膜冷却效果受流量比变化影响较小。流

量比最大时，仅在孔１和孔２下游区域 Ｓｌｉｎｅ上
的气膜冷却效率高于其他三种质量流量比条

件，在其他区域 Ｓｌｉｎｅ上的气膜冷却效率是最
低的。

（ａ）压力面侧型线
（ａ）Ｐｌｉｎｅ

（ｂ）中线
（ｂ）Ｍｉｄｌｉｎｅ

（ｃ）吸力面侧型线
（ｃ）Ｓｌｉｎｅ

图９　大叶顶间隙高度条件下质量流量比
对叶顶气膜冷却效率的影响

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｉｏｏｎｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｂｌａｄｅｔｉｐａｔｔｈｅｌａｒｇｅｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅｈｉｇｈｔ

３　结论

本文研究了涡轮叶顶流动换热特性，探究了

叶顶间隙高度和质量流量比对叶顶气冷效果的影

响规律，主要结论如下：

１）在质量流量比为 ０１４％ ＋００７％ 和
０１７％＋００８５％时，叶顶中弦区域中线上的气膜
冷却效率随叶顶间隙高度增加有一个较为明显的

提高。

２）在所有质量流量比条件下，随着叶顶间隙
高度增加，圆柱孔３和孔４之间的低气膜冷却效
率区域消失，而且更多从圆柱孔３和孔４出流的
冷气向叶顶尾缘区域流动，使得叶顶尾缘区域的

气膜冷却效率明显提高。

３）在小叶顶间隙高度条件下，随着质量流量
比增加，叶顶中弦区域冷气覆盖效果逐渐变差，在

大叶顶间隙高度条件下，仅当质量流量比从

０１％＋００５％增加到 ０１４％ ＋００７％时，叶顶
中弦区域的冷气覆盖效果改善。
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