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摘要：为了研究不同叶片尾缘结构对冷却效果的影响规律，设计了３种尾缘结构，并搭建了试验台，采用红外热

像仪对叶片尾缘的绝热壁温进行测量。研究结果表明：（１）３种尾缘结构的冷却效率沿壁面的分布有很大差异，

针对试验件Ⅰ，冷却效率存在最大值，且最大值出现的位置随着吹风比的增加而逐渐远离气膜出口；（２）试验件

Ⅱ和Ⅲ的冷却效率沿壁面均呈现逐渐降低的趋势，但降低的规律二者又不相同；（３）在相同壁面位置，试验件Ⅲ

的冷却效率最高，试验件Ⅰ的冷却效率最低，因此可以认为，试验件Ⅲ所示的尾缘结构更有利于对叶片尾缘的冷

却。
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随着对燃气涡轮发动机的可靠性和高效性的

追求，现在高性能航空燃气发动机涡轮前燃气温度

已经高达２０００Ｋ。提高涡轮前燃气温度已成为提

高燃气涡轮发动机性能的重要技术途径，但是涡轮

前温度提高，给发动机工作带来一系列严重的问

题，对发动机热端部件的高温机械强度和热稳定性

技术指标和使用寿命提出了挑战。叶片尾缘截面积

较小，热沉滞强，平均温度最高，最容易出现叶片断

裂事故。因此寻找高效可靠的方法对叶片尾缘进行

有效的冷却对航空发动机安全稳定地工作有着重

要的意义。

针对叶片尾缘的冷却，多年来国内外的许多学

者开展了研究工作。文献［１］对叶片尾缘斜劈缝下

游的气膜冷却效率进行了研究，认为尾缘唇厚对尾



缘气膜冷却影响很大，而主、次流密度比以及尾缘

劈缝的间隔大小对斜劈缝气膜冷却的影响较小。文

献［２］研究发现，尾缘唇厚和劈缝间隔之比是尾缘

半劈缝结构气膜冷却的一个关键参数，文献［３］设

计了两种尾缘结构：一种是无尾缘劈缝；另一种是

尾缘半劈缝结构，分别采用ＰＩＶ技术和数值模拟方

法对这两种结构的气动特性进行了分析。文献［４］

等人对一排尺寸比例增大的亚声速叶珊研究了不

同切回长度的尾缘劈缝处的气流流量表现，结果表

明，压力面侧尾缘带切回长度的叶片比不带切回长

度的叶片产生的气动损失要小，而且尾缘区的纵向

肋长度对气动损失的影响很小。文献［５，６］采用数

值模拟的方法研究了在实际发动机工作条件下叶

片尾缘斜劈缝处的流动和传热。模拟发现，当尾缘

唇厚牠和劈缝间隔牞之比为０９时，在尾缘处会有周

期性涡流脱落，这种涡流脱落导致了当尾缘唇厚牠

和劈缝间隔牞之比大于０９时劈缝处对流换热快速

下降。文献［７］系统研究了５种不同尾缘半劈缝结

构的压力系数、流量系数、冷却效率和换热系数，从

影响尾缘劈缝冷却效果的多个因素入手，通过每次

只改变一个参数的方式得到叶片尾缘劈缝的气膜

冷却气膜覆盖区域的气膜冷却效果和换热系数的

变化情况，总结出压力系数、流量系数、气膜冷效和

换热系数之间的关系。文献［８］研究了３种扰流柱

形状对叶片尾缘对流换热系数的影响规律。文献

［９］用热色液晶测温法测量了涡轮叶片尾缘带隔板

的复合通道温度场，讨论了两通道间隔板的３种不

同开孔结构对换热的影响。综上所述，国内外的学

者对涡轮叶片尾缘的流动与传热特性进行了较为

详细的研究，本文在此基础上设计了 ３种尾缘结

构，并对其对绝热冷却效果进行了试验研究，所得

结果对叶片尾缘的设计有一定的参考价值。

 试验系统及试验件

 试验系统

本试验系统由气源、主气流管道上的槽道流量

计、电加热器、二次气流管道、涡街流量计、稳压箱、试

验段以及阀门等组成，其中热电偶、槽道流量计、涡街

流量计的采集均通过数据采集系统完成，详见图１。

空气由气源进入空气总管道后分成两股，其中

一股进入主气流管道，由槽道流量计测量出流量后

进入电加热器，通过电加热器的加热，使主气流的

温度升高到试验所需温度，然后进入稳压箱中，在

稳压箱的出口处设有一层致密的金属滤网，由稳压

箱出来的平稳气流进入到试验段；另外一股流经二

图１ 试验系统示意图

次流管道成为二次流，由位于二次流管道上涡街流

量计测量出流量，然后流入试验段。

 试验件及试验段

为了分析比较所设计的３种尾缘结构的绝热

冷却效果，选用有机玻璃设计加工了Ⅰ、Ⅱ和Ⅲ３

种尾缘结构试验件，如图２～４所示。试验件的几何

尺寸均为原型尺寸的８倍，其中模型Ⅰ尾缘的冷却

气流由直径为爟的气膜孔流出，而试验件Ⅱ和Ⅲ的

冷却气流均由高度为爟的气膜狭缝流出。文中为了

便于分析比较，气膜孔直径和狭缝高度均用爟代替。

图２ 试验件Ⅰ模型

试验段如图５所示，主要包括冷侧外壳、基板、

试验件以及热侧外壳组成。试验件通过螺栓固定在

基板上。基板位于热侧外壳和冷侧外壳之间，三者

通过螺栓固定起来。

试验过程中，各种流量计的精度均为 １级，温

度测量采用Ｔ型热电偶，其精度为±０１°Ｃ，试验

件的加工精度为±０１ｍｍ，根据式（１，２）采用误差

传递公式计算得到的试验误差小于±８％。
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图３ 试验件Ⅱ结构

图４ 试验件Ⅲ结构

图５ 试验段示意图

 试验数据处理方法及试验过程

主流与二次冷却气流的吹风比定义为

爩＝
犱ｃ牣ｃ

犱∞牣∞
（１）

式中：犱∞，牣∞分别为主流密度和流速；犱ｃ，牣ｃ分别为

舌片出口处冷却气流的密度与流速。

气膜冷却效率定义为

犣＝
（爴∞ － 爴ａｗ）

（爴∞ － 爴ｃ）
（２）

式中：爴∞为主流温度；爴ａｗ为尾缘表面绝热温度；爴ｃ

为二次冷却气流温度。

由于采用红外热像仪测量壁面温度，因此要对

红外热像仪的测量结果进行修正。为此，在做试验

前首先在气膜孔板的冷侧中间位置沿流向安装 ３

对镍铬镍硅热电偶，在气膜孔板热侧喷上黑漆。随

后打开主流阀门通上主流，依次将主流的温度加热

到４０，５０，６０，７０，８０，９０和１００°Ｃ。每加热到一个温

度，待稳定后用计算机进行采集各点的温度，同时

用红外热像仪测量相应位置的温度。测量完毕后采

用最小二乘法将将热电偶的测量值与红外热像仪

的测量值进行拟合，结果如下

牠′＝－ ２９０２４８８＋ １９９９８６× 牠－

０００６２９× 牠
２

（３）

式中：牠表示试验时红外热像仪所测壁温值；牠′表示

校正后的壁温值。

 试验结果及分析

 冷却效率沿尾缘的分布规律及吹风比的影响

规律分析

图６示出了不同吹风比下试验件Ⅰ的绝热冷

却效率沿叶片尾缘的分布。图中横坐标牨表示叶片

尾缘表面距气膜孔出口的距离，在气膜出口处牨＝

０；爟为气膜孔的直径。可以看出，在相同吹风比

下，冷却效率随沿着叶片尾缘呈现先增加后降低的

趋势，即在同一吹风比下存在一最大值犣ｍａｘ，在尾缘

气膜出口附近冷却效率逐渐升高，达到最大值犣ｍａｘ

后冷却效率沿壁面急剧降低。犣ｍａｘ随着吹风比的增

大而逐渐远离气膜出口。主要原因是：对于试验件

Ⅰ，冷却空气由细小的气膜孔射流而出，在气膜出

口附近尾缘表面不能形成紧贴壁面的气膜层。同

时，在气膜出口下方尾缘壁面上存在一回转涡，会

对高温主流产生卷吸作用而加剧高温主流对壁面

的加热。以上两种情况使得此区域壁温较高，冷却

效率较小。但随着流动距离的增加，冷却空气的射
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流速度逐渐减小，多股射流逐渐相互融合，在尾缘

表面形成冷却气膜层，且气膜层随着流动距离的增

加而愈加稳定均匀，对高温主流的阻隔则愈来愈

好，尾缘壁面温度逐渐降低，冷却效率逐渐升高。但

随着流动距离的继续增加，在主流的强烈扰动作用

下，气膜层与主流掺混加剧，气膜层逐渐被破坏，贴

附于壁面的气膜层温度逐渐升高，使得尾缘壁面的

温度也逐渐升高，冷却效率逐渐降低。还可以明显

看出，虽然冷却效率沿尾缘的变化规律基本相同，

但在不同吹风比下冷却效率沿尾缘壁面的变化规

律有所不同。以牨燉爟＝５为分界面，冷却效率沿壁

面出现两个变化规律完全不同的区域。在牨燉爟＜５

的区域，在壁面相同位置，冷却效率随着吹风比的

减小而逐渐增大。当吹风比爩小于０７后，冷却效

率又随吹风比的减小而减小，这说明在牨燉爟＜５的

区域存在一最佳吹风比爩ｏｐｔ，在本试验的吹风比参

数内，爩ｏｐｔ约为０７。在牨燉爟＞５的区域，冷却效率随

吹风比的增大而增大。

图７示出了试验件Ⅱ冷却效率随吹风比的变

化规律。与试验件Ⅰ相比，其冷却效率的变化规律

较为简单，在相同的壁面位置，冷却效率随着吹风

比的增大而逐渐升高，但这种升高的趋势在吹风比

爩＜１０时较为明显，而当爩＞１０后冷却效率随

吹风比的增加变化不大。原因主要是，随着吹风比

的增大，由气膜狭缝流出的冷却气流速度逐渐升

高，在流出气膜狭缝后冷却气流掺混逐渐加强，并

在主流的压迫下能够在尾缘壁面形成稳定的气膜

层，且这层气膜层随着冷却气流速度的升高愈来愈

稳定，从而更为有效地阻隔高温主流对尾缘壁面的

对流换热，使得冷却效率逐渐升高，但当吹风比超

过１后，壁面稳定的冷却气膜层已经不再随吹风比

的升高发生较为明显的变化，因此冷却效率随吹风

比变化的幅度不大。同时还可以看出，冷却效率沿

尾缘呈现逐渐减小的趋势，但在牨燉爟＜６的区域，

冷却效率减小的幅度不大，但当牨燉爟＞６后，冷却

效率急剧降低。这是由于在牨燉爟＜６的区域，尾缘

表面的冷却气膜层较为稳定，主流与气膜层的掺混

不大，而当牨燉爟＞６后，由于气膜层的流速逐渐降

低，气膜层的动量减小，而主流对气膜层的掺混拖

拽逐渐增强，破坏了气膜层的稳定，从而使得壁面

温度急剧升高，冷却效率急剧降低。

图８示出了试验件Ⅲ的冷却效率随吹风比的

变化规律。与试验件Ⅱ相同，在相同的壁面位置冷

却效率随吹风比的增大而升高。但与试验件Ⅱ所

不同的是，当吹风比大于１后，冷却效率随吹风比

的变化还有较为明显的变化。同时还可以看出，冷

却效率沿叶片尾缘呈现较为快速的下降。原因主要

是：试验件Ⅲ的尾缘处有多条肋，这些肋与高温主

图６ 试验件Ⅰ冷却效率沿尾缘分布

图７ 试验件Ⅱ冷却效率沿尾缘分布
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图８ 试验件Ⅲ冷却效率沿尾缘分布

流直接接触产生对流换热，从而将高温主流的热量

传递到尾缘壁面，使得尾缘壁面的温度升高较快，

从而冷却效率降低也较大。

 不同结构冷却效果的比较

图９示出了３种主流爲牉数下，３种尾缘结构冷

却效率的比较。可以看出，这３种尾缘结构的冷却

效率沿尾缘壁面的变化规律不同。对于试验件Ⅰ，

冷却效率是先增加后减小，存在最大值；而对试验

件Ⅱ，冷却效率沿壁面开始呈现较为平缓的下降，

在牨燉爟＞６后冷却效率才急剧下降；而对于试验件

Ⅲ，冷却效率沿尾缘壁面均呈现较为平缓的降低。

造成上述现象的原因已经在３１节进行了详细的

图９ ３种尾缘结构冷却效率比较
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分析，在此不再赘述。同时也可以明显看出，在相同

的吹风比下，在相同的壁面位置，试验件Ⅲ的冷却

效率最高，试验件Ⅰ的冷却效率最低。而对于试验

件Ⅱ，在牨燉爟＜４的区域冷却效率要明显低于试验

件Ⅲ，在４＜牨燉爟＜７的区域试验件Ⅱ的冷却效率

与试验件Ⅲ的冷却效率相差不多，当牨燉爟＞７时，

试验件Ⅱ的冷却效率又明显低于试验件Ⅲ，但不管

何种情况下，试验件Ⅱ和Ⅲ的冷却效率均远远大于

试验件Ⅰ，这种情况随着吹风比的增大而愈加明

显。这说明，对于试验件Ⅰ、Ⅱ和Ⅲ而言，试验件Ⅲ

的尾缘结构要明显好于其他两种，最差的就是试验

件Ⅰ。因此在设计尾缘结构时，要尽量选用试验件

Ⅲ的尾缘结构而避免采用试验件Ⅰ的尾缘结构。

 结 论

通过上升对３种结构的叶片尾缘冷却效果分

析，得出如下结论：

（１）对于试验件Ⅰ所示的尾缘结构，在相同吹

风比下冷却效率沿壁面存在一最大值犣ｍａｘ，此值随

着吹风比的增加而逐渐远离气膜出口；冷却效率随

吹风比的变化规律在不同的尾缘壁面有不同的规

律。当牨燉爟＜５时，吹风比存在一最佳吹风比爩ｏｐｔ≈

０７；当吹风比在大于爩ｏｐｔ的范围内变化时，随着吹

风比的减小冷却效率增大；当吹风比在小于爩ｏｐｔ的

范围内变化时，冷却效率随着吹风比的减小而减

小；当牨燉爟＞５时，冷却效率均随着吹风比的增大

而增大。

（２）对于试验件Ⅱ和Ⅲ，冷却效率均随着吹风

比的增大而逐渐升高，但当吹风比超过１后，试验

件Ⅱ的冷却效率随吹风比的变化不甚明显。对于试

验件Ⅱ，当牨燉爟＜６时，冷却效率沿壁面呈现较为

平缓的降低；当牨燉爟＞６时，冷却效率沿壁面急剧

降低；对于试验件Ⅲ，冷却效率沿壁面一直呈现较

为平缓的降低。

（３）试验件Ⅲ的冷却效果要明显好于其他两

种试验件。
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