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涡轮工作叶片不同区域簸箕形孔的
气膜冷却特性实验

陈    磊1，张灵俊1，王文璇1，曹飞飞2，刘存良2

（1.  中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500；
2.  西北工业大学 动力与能源学院，西安 710072）

摘　　　  要：    采用压敏漆（PSP）技术实验研究了簸箕形孔在涡轮工作叶片吸力面和压力面不同位置的气膜

冷却效率分布特性，分析了吹风比（吹风比为 0.5、1.0、2.0）和湍流度（湍流度为  0.62%、16.0%对气膜冷却效率

的影响规律。实验结果表明：吸力面和压力面上的簸箕形孔最佳吹风比分别在 M=1.0和 M=2.0附近，吸力面

上的簸箕形孔在低湍流度和中等吹风比（吹风比为 1.0）下具有较高的气膜冷效，压力面上的簸箕形孔在高吹

风比和高湍流度下具有更大的气膜覆盖面积和气膜冷效；吸力面的气膜覆盖面积和展向平均气膜冷效整体

显著高于压力面，压力面曲率较大处的簸箕形孔气膜冷效最差。湍流度对气膜冷效的影响程度与吹风比相

当；湍流度增强使得压力面气膜冷效降低，但提高了吸力面在高吹风比下的气膜冷效，同时降低了吸力面气

膜冷效对吹风比变化的敏感性。
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Experiment on film cooling characteristics of dustpan shaped holes at
different positions of turbine blade
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Abstract:   The  distribution  characteristics  of  film  cooling  effectiveness  of  dustpan  shaped  holes  at
different  positions  of  suction  surface  and  pressure  surface  of  turbine  blade  were  studied  by  pressure
sensitive paint (PSP) measurement technique. The effects of blowing ratio (blowing ratio of 0.5，1.0，2.0)
and  turbulence  intensity  (turbulence  intensity  of  0.62%， 16.0%)  on  film  cooling  effectiveness  were
analysed. The experimental results showed that the optimum blowing ratios of the dustpan shaped holes on
the  suction  surface  and  pressure  surface  were  around  blowing  ratio  of  1.0  and  2.0， respectively.  The
dustpan  shaped  holes  on  the  suction  surface  had  higher  film cooling  effectiveness  under  low turbulence
and medium blowing ratio  (blowing ratio  of  1.0).  The dustpan shaped holes  on the pressure  surface had
larger film coverage area and film cooling effectiveness under high blowing ratio and high turbulence. The
film  coverage  area  and  spanwise  averaged  film  cooling  effectiveness  on  the  suction  surface  were
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significantly  higher  than  those  on  the  pressure  surface.  And  the  film  cooling  performance  of  dustpan
shaped holes at the position with large curvature was the worst on the pressure surface. The influence of
turbulence  on  film  cooling  effectiveness  was  similar  to  that  of  blowing  ratio.  The  enhancement  of
turbulence reduced the film cooling effectiveness on the pressure surface，but improved the film cooling
performance  on  the  suction  surface  under  high  blowing  ratio， and  reduced  the  sensitivity  of  the  film
cooling performance to the change of blowing ratio on the suction surface.

Keywords:   turbine blade；dustpan shaped film hole；film cooling effectiveness；
pressure sensitive paint (PSP) measurement technique；turbulence intensity

涡轮叶片是燃气涡轮发动机中热负荷和机械

载荷最高的零件，叶片气膜冷却现已成为保证涡

轮叶片安全可靠工作和大幅提高涡轮叶片的承温

能力必不可少的关键技术。为在保证航空发动机

总体性能的前提下满足不断增长的冷却需求，利

用异形孔提高涡轮表面整体气膜冷却效率降低冷

气用量成为发展更先进叶片冷却技术中的重要研

究课题之一[1-4]。

复合扩张孔形气膜孔具有较高的冷却效率和

更好的展向覆盖面积，成为目前关注的一种高效

冷却孔形。国内外研究人员对复合扩张孔进行了

很多的基础研究。Ganzert 等[5] 对圆柱孔、侧向扩

张孔和复合扩张孔的流动特征的实验和数值模拟

研究表明，孔出口的扩张使射流速度大幅降低，

主流与射流相遇产生的马蹄涡显著减小。为了更

深入研究扩张出口孔的冷却机理，Saumweber等[6]

对侧向扩张孔的孔内流动情况做了数值研究，发

现孔扩张段的速度呈孔上游侧速度高下游侧速度

低的喷射效应分布，冷气在近孔区域的覆盖宽度

几乎是圆柱孔的 2倍，其高度约为圆柱孔的一半。

总的来说，相比于前期叶片上的其他孔形，簸箕

孔的内、外流动状况发生较大变化，簸箕孔既减

弱了圆柱孔射流动量集中、穿透性强等缺陷，也

提高了气膜覆盖性，表现为一种新型高效的气膜

冷却方式。Zhang等 [7] 利用压敏涂料技术研究了

气膜孔位置对涡轮叶片压力面气膜冷效的影响，

发现气膜孔出口位置相关的曲率和马赫数对气膜

冷却效率有显著影响。刘聪等[8] 在跨声速涡轮叶

珊热风洞中，采用瞬态实验方法研究了涡轮导叶

吸力面薄机型孔气膜冷效，发现靠近前缘的孔排

气膜贴附性优于下游孔排。姚春意等[9] 实验研究

了导叶压力面 4排单排扩张孔型的气膜冷却特性，

结果表明，孔排应多布置在压力面前半段并尽可

能减小孔的流向角，最佳孔排应位于 S/C=25%位

置处，S和 C分别为孔排距叶片前缘距离和叶片

弦长。

根据已公开发表的文献可以看到，以往对簸

箕孔气膜冷却规律的研究虽然数量较多，但大多

集中在平板上进行，仅在涡轮导向叶片上进行了

部分研究。已有研究表明，叶片表面曲率对圆柱

孔排气膜冷效具有很大的影响[10]。涡轮叶片压力

面凹表面和吸力面为凸表面，其有效性与平板有

所不同[11]。相对于涡轮导叶，工作叶片一般具有

更大的型面曲率和气流转折角[12]，涡轮工作叶片

各部位所接触的燃气流动条件差异很大，造成换

热规律各不相同。因此，工作叶片表面簸箕型孔

气膜冷却的研究和设计也需考虑凹凸性、曲率和

孔排位置等的影响。了解这些情况才能深入理解

在叶片表面簸箕形孔排的气膜冷却特性机理以及

设计中应注意的问题。

本文在平面叶珊风洞上，利用压敏涂料技术

测量了涡轮工作叶片 4排单排簸箕形孔气膜冷却

效率，探讨了吹风比、孔排位置和湍流度对涡轮

工作叶片表面簸箕型气膜孔冷却特性的影响。实

验结果丰富了簸箕型孔气膜冷却的相关研究内容，

为此类孔形在工作叶片上的进一步研究和应用奠

定了基础。 

1    实　验
 

1.1   低速风洞实验系统与叶片气膜冷却结构

涡轮叶片气膜冷却低速平面叶珊实验系统如

图 1所示，该系统由主流系统、二次流系统和测

试系统构成，分别用于主、次流状态的调控以及

实验待测物理量的监控和采集。主流空气由离心

式鼓风机供给，经储气罐、截止阀、蝶阀、稳压箱

和湍流格栅进入实验段。主流速度、湍流度和温

度分别通过安装于实验段入口处的皮托管、热线

探针和热电偶测量获得。二次流空气由螺杆压缩

机提供，氮气二次流由多个串联的 15 MPa氮气瓶

提供，并通过 Alicat流量计和电加热器对二次流
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流量和温度进行调控，流入叶片底部二次流进气

腔后，经叶身表面簸箕形气膜孔与主流混合后排

入大气。

受主流流量限制，实验段布置一个测试叶片，

并根据维托辛斯基曲线设计了叶栅通道侧壁以保

证周期性和测量叶片周围的流动状态与真实情况

相近。实验叶片由某型高压涡轮工作叶片中截面

型面拉伸而成，并基于相似原理放大 3.5倍。模

型叶片弦长 C=144 mm，高度 h=189 mm。图 2给

出了实验叶片截面图和气膜孔结构简图，实验中

每排气膜孔均独立布置于叶片，共 4个实验件。

吸力面 SS1和 SS2孔排位置 S/C=−0.46，−0.22，压

力面 PS1和 PS2孔排位置 S/C=0.26， 0.65， S/C（S

为叶片弧长）表示无量纲位置。各排气膜孔均为

α

p/d = 4 Ls L

几何形状相同的簸箕形孔且孔排布也相同。簸箕

形孔是在圆柱孔的基础上将出口同时进行流向和

侧向扩张形成的扩张型孔。孔倾角 =30°，孔直

径 d=1.4 mm，侧向扩张角和流向扩张角 β=δ=11°，

孔间距比 ，圆柱段长度 和孔长 之比为

0.47，角标 s表示直孔段。
 

1.2   实验工况

Tu M Cp湍流度 、吹风比 和压力系数 的定义

如下：

Tu =
v′

v̄
（1）

M =
ρcvc

ρgvg,local
（2）

Cp =
pg,local− p∗g
1/2ρgv2

g

（3）

v′ v̄

ρc vc

ρg vg,local

1/2ρgvg vg,local

p∗g

pg,local

式中 和 分别为主流通道内的热线测点处的脉

动速度和时均速度； 和 分别为二次流的密度

和速度， 和 为主流密度和光叶片表面当地

速度， 为来流速度头。 根据实验段主

流入口总压 和光叶片相对应气膜孔出口位置静

压孔测得的静压 ，通过如下关系获得：

 

储气罐主流 截止阀 计算机 温度采集仪
科学级相机

 (CCD)热电偶

次流 安全阀

安全阀

流量计

流量计

加热器

加热器

电磁阀

电磁阀

电磁阀

排气出口

蝶阀

稳压箱

湍流栅格

蜂窝栅格 加热器
皮托管

储气罐 截止阀

收缩段 +

+ −

−

+ −

图 1    实验系统示简图

Fig. 1    Sketch of the experiment system

 

SS1 SS2

PS1

PS2

αδ

β

L s

L

图 2    叶片表面气膜孔排布位置和孔型结构

Fig. 2    Details of film hole locations and configurations
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vg,local =

√
2（p∗g− pg,local） （4）

Re = 1.71×106

湍流格栅被设置在叶片前缘 275 mm处来改

变主流湍流度，方形网格格栅宽度 22 mm。在有、

无湍流格栅下，湍流强度分别为 0.62%和 16.0%。

叶栅进口叶片弦长雷诺数 。实验中

保证主流状态不变，在每个湍流度下，通过调整

次流的质量流量，分别进行了 3组吹风比实验。

具体实验工况如表 1所示。
 
 

表 1    实验工况参数

Table 1    Experiment conditions

参数 数值

Re/106 1.71

Tu/% 0.62 （无湍流格栅），16

M 0.5，1.0，2.0
  

1.3   PSP测量方法与误差分析

N2

η

p（O2）

Zhang等 [13-14] 基于传热传质类比利用压敏漆

（PSP）技术测量了气膜冷却效率。Wright等 [15] 对

PSP用于气膜冷效测量的原理和应用进行了详细

的介绍。计算气膜冷效需要两个类似的测试，一

个是以空气作为冷却介质，另一个是以氮气 作

为冷却介质。气膜冷效 通过下式根据与氧分压

有关的氧气摩尔浓度 b计算得到：

η =
Taw−Tg

Tc−Tg
=

bmix−bair

b（N2）−bair
=

p（O2）air− p（O2）mix

p（O2）air
（5）

T aw air

mix

式中 为温度，下标 表示绝热壁面，下标 、

分别代表主流、主流与次流混合气流。此方

法通过测量气体浓度获得气膜冷效，可避免液晶

技术在大曲率型面和复杂温度梯度应用时带来的

测量误差[16]。

Cp Tu

4.01% 5.6%

实验中使用科学级相机（CCD）记录空气和

氮气分别作为冷却介质下，PSP的发光强度图像，

该强度与实验前确定的压力-光强校准曲线中的

压力有关。因此，影响气膜冷却效率测量不确

定性的主要因素是校准压力测量的不确定性和

实际试验中的发光强度测量。采用 Kline和 Mc-
clintock[17] 提出的不确定分析方法估算了当前利

用压敏漆技术测量的气膜冷效实验不确定度，

如表 2所示。实验中主流速度保持恒定在±1%
以内，压力系数 和湍流度 的不确定度分别

为 和 。 

2    结果与讨论
 

2.1   涡轮工作叶片表面压力系数和孔排位置分布

图 3给出了光叶片表面压力系数分布，虚线

代表簸箕形气膜孔排位置。吸力面和压力面压力

系数数值和分布形态都有较大的差别。吸力面的

前段主流有很强的加速，其拐点对应加速至最大

流速的喉部区域，即 SS2孔排处，随后叶栅通道

面积变大，气流减速，静压快速提高。压力面前

缘气流缓慢加速至 PS1孔排，之后快速加速直至

叶片尾缘。SS1、PS1和 PS2孔排附近气流均处

于顺压梯度。
  

SS2 SS1 PS1 PS2

0

−0.5

−1.0

−1.5

−2.0

−2.5

−3.0

−3.5
−1.5 −1.0 −0.5

S/C

C
p

0 0.5 1.0

图 3    叶片表面压力系数分布

Fig. 3    Distribution of pressure coefficient on blade
 

图 4～图 5和图 6～图 7分别是吸力面和压

力面气膜冷效 η分布，从云图上可以由于簸箕孔

出口的扩张射流速度大幅降低使得叶片两侧曲面

上气膜呈现明显的侧向扩张，冷气射流呈扁平形

覆盖于壁面。图中 H为气膜覆盖的展向宽度。 

2.2   吹风比对簸箕形孔气膜冷效的影响

x/d < 10

x/d > 10

吸力面气膜冷效分布具有低吹风比分布特点，

冷效的最高值位于孔出口，随着主流的掺混冷气

覆盖的核心区向下游逐渐收窄，冷效沿流向以较

快速率下降。 范围的冷效基本不受吹风

比变化的影响，3种吹风比下冷效基本相同，而

范围的冷效分布对吹风比较为敏感，随吹

 

表 2    气膜冷效不确定度

Table 2    Film-cooling effectiveness uncertainty

η （∆η/η）/%

0.5 1.41

0.4 2.12

0.3 3.29

0.2 5.66

0.1 12.7
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x/d = 10

风比变化较为显著，展向平均冷效整体随吹风比

的增加先升高后下降。原因是吹风比 M=1.0，低
湍流度状态，吸力面 SS1和 SS2孔排气膜射流脱

离壁面，在 处出现再附着，表现在冷气覆

盖宽度变窄，随后的再附着，覆盖宽度增大（图 4
和图 5），此外，图 5中也可以看到展向平均冷效

因分离而降低以及再附着的上升。高吹风比

M=2.0，吸力面气膜射流已脱离壁面，冷效下降，

孔排下游未见冷效曲线回升。

吸力面孔排气膜冷效沿展向出现双峰分布现

象，双峰位置基本位于孔两侧的边缘附近，且随

吹风比的提高这一现象逐步凸显，原因是双峰的

分布源于孔的扩张段中心部位出现分离，扩张段

因面积增大产生的逆压梯度造成了气流的分离，

并将冷气推向孔的两侧[18]，而高吹风比加剧了这

一分离和冷气速度矢量的侧向分量。

压力面冷效随吹风比变化规律与吸力面有较

大不同，首先看到的是展向平均冷效近孔区域存

在峰值，该峰值随吹风比的提高先降低后升高。

压力面的冷效对吹风比的敏感性低于吸力面，提

高湍流度敏感性增加。表现为低湍流度下，吹风

比 M=0.5，1.0，2.0的峰值后展向平均冷效集中在

较窄的带内，冷效较为接近。高湍流度峰值后平

均冷效随吹风比的增加显著提高。峰值出现的原

因是在压力面上，簸箕孔形成的肾形涡对的高度

和强度相比于圆柱孔都较低，Haven等 [19] 的流场

显示结果发现簸箕形孔会表现出明显的反肾形涡

对，将冷却气膜摊薄，此时该涡更多是将被壁面

法向压力梯度推离壁面的冷气向壁面诱导，涡的

侧向间距也随冷气的扩展在孔下游附近拉大，冷
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气侧向扩展，造成冷效提高，出现峰值，之后随着

肾形涡的逐步耗散以及主流的掺混作用，冷效快

速下降[6]。相较于 PS2孔排 PS1处的法向压力梯

度较强，消弱了反肾形涡诱导冷气的效果，造成

PS1孔排处冷效峰值低于 PS2。此外，上述涡的

强度和耗散与吹风比和湍流强度紧密相关，造成

峰值位置的变化和大小的浮动。 

2.3   孔排位置对簸箕形孔气膜冷效的影响

涡轮叶片型面上不同位置的气流状态差异很

大，吸力面是凸面，而压力面是凹面，同侧不同位

置孔排的冷却特性规律也有所不同。

对比 PS1、PS2和 SS1、SS2孔排的气膜冷效

可以看出，叶片同侧孔排之间的气膜冷效分布形

态和规律基本相同，其差异主要受孔排曲率大小

所引起，同侧孔排位置对压力面气膜冷效的影响

程度大于吸力面。吸力面的气膜覆盖程度和展向

平均气膜冷效整体显著高于压力面，且吸力面射

流向两侧的扩展大于压力面，压力面的冷气沿流

向与主流的掺混速率也比吸力面快得多。造成这

种现象的原因是边界层内沿壁面法线方向的压力

分布不同，吸力面（凸面）附近的流线曲率造成壁

面法向压力升高，因而有助于气膜贴附壁面，压

力面（凹面）则相反，壁面附近的压力梯度将使冷

气膜推离壁面，且曲率越大附近法向压力梯度数

值越大。由于压力面 PS2孔排位于型面相对较为

平坦的区域其冷效稍高于 PS1。相较于压力面而

言，吸力面同侧孔排气膜冷效受孔排位置的影响

很小。

从图 6和图 7可以看到吸力面两排孔气膜分

布呈现向中间靠拢现象，而在压力面上，叶根附
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近气膜出现明显向下移动，其余区域气膜流向接

近于孔的方向。原因是吸力面下端壁的通道涡将

通道后段冷气推向上方，同时上端壁的涡系也会

诱导冷气向中径移动。压力面角区的角涡具有沿

压力面向下的速度分量，该速度分量与压力面至

吸力面的端壁横流共同作用推动压力面角区壁面

气膜向叶根处流动，压力面其余区域基本不受通

道涡和角涡的影响。 

2.4   湍流度对簸箕形孔排气膜冷效的影响

从上述气膜冷效分布云图整体来看，随着气

流湍流度提高，气膜在展向和流向的扩散增强，

壁面附近气膜的覆盖会更加均匀，湍流度对冷效

的影响程度沿流向逐步增强。叶片同侧孔排，湍

流度对冷效的影响程度和规律基本相同，但在压

力面和吸力面上，湍流度对孔排冷效的影响规律

明显不同。

x/d < 10

Tu = 16.0%

主流湍流度对吸力面展向平均冷效影响的整

体基本规律是：湍流度增强可降低低吹风比的冷

效，使高吹风比下的冷效提高。从图 8和图 9中

可以看出，吹风比为 M=0.5，1.0时，湍流度的提高

增强了冷气与主流的掺混，展向平均冷效下降的

趋势明显，SS2孔排冷效最大可降低约 30%。而

吹风比 M=2.0时，孔下游整个区域的冷效都随主

流湍流度的提高而提高，最大提升幅度约 33%，湍

流度从 0.62%提高到 16.0%，SS1孔排近孔区域

（ ）冷效明显改善，SS2孔排相对应区域冷

效变化不大。造成上述现象的机理是被强化的湍

流弥散效应推动边界层外边界附近的冷气流向壁

面[20]。由于高湍流度（ ）的弥散效应还

可观察到高湍流度时主流可深入射流使弥散过程
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加强，该效应降低了 M=0.1气膜出口射流的法向

动量，使射流的分离减弱出口气膜紧贴壁面，再

附着现象消失。

x/d <压力面上湍流度增强，提高了近孔区域（
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10 x/d > 10）冷效，对孔排下游（ ）冷效产生较为不

利的影响，且随着气膜向下游流动，湍流度对冷

效的不利影响越大，表现为冷气沿流向与主流掺

混加剧，冷效大幅下降。冷效对湍流度的敏感程

度还与吹风比有关，随着吹风比的提高，湍流度

对冷气覆盖的不利影响减小，在吹风比为 0.5、
1.0和 2.0内，PS2孔排下游 30 d处的展向平均冷

效依次降低约 55%、50%和 35%。此外，湍流度

增强使 PS2冷效峰值位置向下游移动约 1.5d，对
PS1孔排冷效峰值位置基本没有影响。 

3    结　论

本文对某型高压涡轮工作叶片单排簸箕形孔

气膜冷却特性进行了实验研究，得到以下一些

结论：

1）  吸力面上孔排最佳吹风比在 M=1.0附近，

压力面最佳吹风比在 M=2.0附近。吸力面更适合

低湍流度和中等吹风比（M=1.0）工况，压力面在

高吹风比高湍流度下具有更好的展向覆盖和更高

的近孔区气膜冷却效果。

2）  叶片同侧孔排之间的气膜冷效分布形态

和规律基本相同，吸力面的气膜覆盖程度和展向

平均气膜冷效整体显著高于压力面，压力面曲率

最大的 PS1孔排气膜冷效最差，在工作叶片气膜

冷却设计中应给予重视。

3） 湍流度增强使压力面冷效降低，提高了吸

力面高吹风比下的冷效。湍流度的提高降低了吸

力面对吹风比的敏感性，而对压力面孔排则相反。
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