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参数

名称

前缘半径/ 

mm

尾缘半径/ 

mm

轴向弦长/ 

mm

进口几何

角 / （°）

有效出气

角 / （°）

出口偏转

角 / （°）

叶片高度/ 

mm

设计值 3.0 0.5 33.9 90.0 15.2 3.8 12.0

表 1  叶型设计参数

Study on Cooling and Loss Characteristics of the Air Film on Leading 
Edge of Guide Blade

导向叶片叶背前缘气膜冷却及损失特性研究

涡
轮导向叶片作为涡轮的重

要部件，承受着高温高压

气流的冲击，因此其冷却

性能对涡轮的可靠性和寿命有着至关

重要的作用[1]。目前，为达到燃气温

度不断提高的目标，一直是从两方

面着手：一是提高涡轮材料的耐热

性，发展先进的高温合金；二是采

用涡轮冷却技术，降低在高温燃气

下的叶片金属材料温度[2]，其中空气

冷却技术实现难度较低，应用较为

广泛。气膜冷却是一种常见的涡轮

导向叶片冷却方式，冷气从气膜孔

流出，在叶片表面形成一层冷却气

膜，降低叶片表面的温度。气膜孔

的角度是影响气膜冷却性能的关键

因素之一，因此研究气膜孔角度对

气膜冷却效率和气动损失具有重要

意义。近年来，国内外学者对气膜

冷却进行了大量研究[3]，但关于气膜

孔角度对气膜冷却和气动损失的影

响研究还不充分。因此本文采用数

值模拟的方法，首先通过数值模拟

建立不同气膜孔角度的叶片模型，

分析不同角度下冷却效率和气动损

随着涡轮前温度不断提高，变形高温合金逐渐无法满足发动机的使用需求，采用冷却技术在短期内更具有发
展性。然而，采用气膜冷却带来的气动损失不容忽视，冷却效率与损失之间的关系十分重要。
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失的变化，并进一步分析气膜孔对

冷却效率和气动损失的影响机制。

计算模型及试验验证
计算模型
选择直叶片开展研究，内冷结

构选择双层壁，定义前缘为 0，尾

缘为 -1，其中吸力面为正值，压力

面为负值，叶片前缘层板腔位置为

0.05 ∼ 0.2 ；腔 室 厚 度、 内 腔 厚 度、

外侧厚度均相等，即三等分厚度进

行分配。平面叶栅的叶型相关参数

如表 1 所示。

双层壁内冷结构中冲击孔直径

为 0.8mm， 冲 击 孔 间 距 为 3mm ；扰

流柱直径为 1.2mm，扰流柱间距为

4mm ；气膜孔直径为 0.4mm，间距为

3mm ；以层板腔起始点为 0，终止点

为 1，气膜孔孔排位置分别为 0.125、

0.5 和 0.875。

气膜冷却原理如图 1 所示，一

般来说，气膜冷却效果用气膜冷却

效率来表征。

通常采用主流燃气与叶片表面

的温差和主流燃气与冷气的温差之

间的比值来定义冷却效率 [4] ；对气动

损失的分析，采用流体域进出口截

面的总压差与出口截面的总压与静

压差的比值表征压力损失系数。

试验验证
关于网格无关性，为确保计算

结果是在合理的网格密度范围内，

对网格划分的敏感度较低，即计算

结果不会因为网格数的增加或减少

而产生显著的变化，故选取 4 套不同

数量的网格进行计算，由于本文是

研究气膜冷却及损失特性曲线，所

以需要对冷却方面和损失方面分别

进行网格无关性的验证（见图 2、图

3）。其中，Y 指在以双层壁起始点

为原点，垂直于主流燃气进气方向

为Y 轴方向的坐标轴下的位置坐标；

D 指气膜孔直径，为 0.4mm。如图 2、

图 3 所示，选择网格数位 624 万下的

网格尺寸设置，即可满足仿真要求。

关于试验对比验证，对带有前

缘气膜冷却的C3X高压涡轮叶片进行

传热和气动试验分析，选用上述624

万网格的设计尺寸进行数值模拟以验

图 1   气膜冷却原理
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图 4   叶片表面压力与试验结果对比

图 2   气膜冷却效率网格无关性 图 3   总压损失系数网格无关性

证数值仿真方法，如图4所示，叶片

表面压力分布仿真结果与试验结果吻

合较好，验证了仿真方法的准确性。

计算结果分析
进行非结构化网格划分，划分的节

点和单元分布没有限制，可以根据

需要灵活地调整网格密度，以更好

地捕捉流场特性。其中，对叶背进

行局部加密，加密厚度为 2mm，目

的是在保证对细节流动捕捉准确的

情况下控制网格数量，约为 1444 万

网格。选用相关软件对网格进行前

处理、计算以及后处理。其中，边

界条件设置如表 2 所示，前处理时

选择切应力传输湍流模型，考虑湍

流切应力的传输，可以精确地预测

流动的开始和负压力梯度条件下流

体的分离量 ；湍流度为 5%，分别研

究气膜孔倾斜角分别为 20°、25°、

30°、35°、40°和 45°时气膜冷

却效率及气动损失特性曲线。

气膜冷却效率
图 5 为 在 出 口 马 赫 数 为 0.8 下，

叶背不同位置处的气膜孔在不同倾

斜角下的气膜冷却效率变化曲线，

其中X 指在以叶片前缘点为原点，

主流燃气进气方向为正方向的坐标

轴下的位置坐标。通过 6 条曲线相

对比可以明显看出，随着气膜孔倾

斜角的增加，气膜冷却效率逐渐降

低，其中在 0.125 处的孔排在倾斜角

为 25° ∼ 30° 与 35° ∼ 40° 之间气膜冷

却效率随角度的变化不大 ；在 0.5 处

的孔排在倾斜角为 20° ∼ 25° 之间气

膜冷却效率随角度的变化不大 ；在

0.875 处的孔排气膜冷却效率随角度

的变化不存在影响较小的情况 ；从

单条曲线上观察可以看到，沿气体

流动方向，气膜冷却效率在逐渐减

小的过程有个不降反增的区域，这

气体 变量 数值

主流燃气

进口总压 /MPa 2.500

进口总温 /K 2012

出口静压 /MPa 1.527

冷气
进口总压 /MPa 2.613

进口总温 /K 870

表 2   边界条件
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图 5   孔排冷却特性曲线

近似相等 ；倾斜角从 40° 继续增加，

增加到 45° 时，存在冷气射流溢出

的同时，由于倾斜角的增大，冷气

与叶表面的的相互作用力减弱，导

致气膜的有效覆盖范围减小，从而

气膜冷却效率降低。

从 图 5（b） 中 可 以 看 出 在

0.5 处的气膜冷却效率在倾斜角为

20° ∼ 25° 之间受倾斜角影响较小。

倾斜角从 20° 开始增加，增加到 25°

时，与 0.125 处气膜孔不同，随着倾

斜角的增加，冷气出流后气膜厚度

变化较小，由于主流燃气的抑制作

用，气膜孔出流的法向速度不断降

低，冷气主要被限制在主流边界层

内，倾斜角对气膜厚度的影响较小，

故而在 20° ∼ 25° 之间气膜冷却效率

近似相等 ；随着倾斜角继续增加，

冷气出流后与叶片表面的相互力减

少，即有效气膜厚度减少，穿透能

力变强，故而气膜冷效率降低。同理，

0.875 处气膜孔的冷气效率随着倾斜

角的增加而减小。

图 6 是通过相关软件对气膜冷

却效率曲线进行线性插值，关于插

值数据点的无关性验证。分析具体

的升离点和再附着点的气膜冷却效

是由于冷气在气膜孔附近升离壁面，

而在下游被主流压向表面附着，从

而使附着区域气膜冷却效率增加，

从图 5 中可以看出由于孔排位置不同

导致冷气升离再附着的现象并不完

全相同。

较小的倾斜角可以提高气膜冷

却效率，但并不是气膜冷却效率随

着倾斜角的减小而线性增加。从图

5（a）中可以看出在气膜冷却效率

0.125 处、 倾 斜 角 为 25° ∼ 30 ° 与

35° ∼ 40°之间，受倾斜角影响较

小。倾斜角从 20° 开始增加，增加

到 25° 时，有效气膜厚度减少，冷

气与叶片表面相互作用力减小，故

气膜冷却效率降低 ；倾斜角从 25°

继续增加，增加到 30° 时，由于主

流 燃 气 的 压 制， 法 向 速 度 不 断 降

低，冷气主要被限制在主流边界层

内， 倾 斜 角 对 气 膜 厚 度 的 影 响 较

小，故而在 25° ∼ 30° 之间气膜冷却

效率近似相等 ；倾斜角从 30° 继续

增加，增加到 35° 时，由于倾斜角

越大，冷气出流的径向剪切力越大，

导致主流燃气对冷气射流的抑制能

力越差，所以在 30° ∼ 35° 之间，部

分冷气从气膜内不断的向主流燃气

溢出，与主流燃气掺混，故而导致

气膜冷却效率随着倾斜角的增加而

不断减少 ；倾斜角从 35° 继续增加，

增加到 40° 时，冷气射流稳定溢出，

故 而 35° ∼ 40° 之 间 气 膜 冷 却 效 率
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率需要对冷却特性曲线求一阶导数，

升离点和再附着点的一阶导数为零，

可以通过一阶导数曲线和导数为 0

的交点给出升离点和再附着点的位

置。如图 6（b）所示，可以看出数

据点为 10 时，升离点位置的捕捉并

不准确，随着数据点数量的增加到

20 后，一阶导数为 0 的点稳定在同

一位置，故对不同冷却特性曲线分

析一阶导数曲线时，数据点缩减到

20 左右即可对升离点和再附着点捕

捉较为准确。

图 7 是不同位置孔排在不同倾

斜角下冷却特性曲线一阶导数随X/D

的变化趋势，结果表明随着角度的

增加，升离点的位置变化不大，再

附着点的位置大体上呈现逐渐向下

游发展的趋势。在 0.125 处可以明显

看 出倾斜角为 20° 时，升离、再附

着的现象并不明显，这主要是由于

倾斜角越小，冷气出流的径向剪切

力越小，气流穿透能力越小 ；升离

点位置随倾斜角的增加逐渐向上游

移动，再附着点大体上呈现向下游

发展的趋势，在倾斜角为 25° 和 30°

时以及倾斜角为 40° 和 45° 时，升离

点和再附着点的位置近乎不变 ；0.5

处气膜孔在倾斜角为 20° 和 25° 时升

离、再附着现象并不明显，0.875 处

气膜孔在倾斜角为 20° 时升离、再附

着现象并不明显 ；升离点位置均随

着倾斜角的增加向上游移动，再附

着点位置均向下游移动，由此可见，

随着倾斜角的增加升离、再附着现

象沿流向方向范围更大，同时现象

越明显。

气动损失
图 8 为在不同倾斜角下总压损

失变化规律图，其中，无冷气出流

图 6   插值数据点无关性

图 7   冷却效率曲线一阶导数随倾斜角的变化
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结束语
在实际工程应用中，涡轮叶片气膜

冷却是提高涡轮性能和可靠性的重

要技术手段，可以有效地降低叶片

的工作温度，延长叶片的使用寿命。

然而，采用气膜冷却技术会产生气

动损失，主要表现在冷气与主流燃

气的掺混，为保证航空发动机的经

济性和安全性，要明确掺混损失的

影响。通过对过去研究的综合分析

发现，涡轮叶片气膜冷却效率与气

动损失之间的关系缺乏定量的研究，

对指导工程设计数据不足。因此，

为了优化涡轮叶片气膜冷却效果并

减小气动损失，有必要深入研究涡

轮叶片气膜冷却效果与气动损失之

间的关系，在此基础上总结形成指

导工程设计的经验工具。      

（唐雨泽，中国航发沈阳发动机

研究所，硕士研究生，主要从事涡

轮冷却及损失研究）
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图 8   压力损失系数变化

下压力损失系数为 0.051257。从图 8

中可以明显地看出在倾斜角为 25°

时，叶背前缘区域压力损失系数存

在极大值，相对无冷气出流情况压

力损失系数增加了约 0.02% ；其中在

倾斜角为 20°、30° 及 35° 时压力损失

系数均小于无冷气出流时的压力损

失系数，这主要是冷气出流对主流

燃气进出口压力有补充，分别低于

0.017%、0.02654% 和 0.047% 左 右 ；

倾斜角为 40° 时，压力损失系数增加

了约 0.00117% ；在倾斜角为 45° 时，

压力损失系数达到最大，压力损失

系数增加了约 0.11649%。

随着倾斜角的增大，冷气在气

膜孔内部的分离区逐渐减弱，从而

使气膜孔冷气的有效流通面积逐渐

增大，在单一变量的条件下，气膜

孔处流出质量流量应逐渐增加 ；在

倾斜角为 20° 时，气膜孔内的有限流

通区域出现了马赫数局部较高的区

域，综上分析可以得出，在倾斜角

为 20° 时，马赫数对出口质量流量的

影响大于背压对出口质量流量的影

响，故而倾斜角为 20° 时的气膜孔出

流处质量流量大于 25° 时的气膜孔出

流处的质量流量。

从整体上看，压力损失系数随

着倾斜角的增加呈现先增加再减小

再继续增加的现象，其中倾斜角从

20° 增加到 25° 时，损失系数呈现上

升的趋势，通过上述对质量流量变

化的分析可以得出在倾斜角为 25° 时

冷气在气膜孔内的流动损失过大，

同时，随着倾斜角的增大，冷气与

叶片表面的相互作用力减小，与主

流燃气掺混量增加，故而导致倾斜

角为 25° 时的主流损失较高 ；倾斜

角从 25° 增加到 30° 时，损失系数呈

现下降的趋势，主要是由于在倾斜

角为 30° 时，相对于倾斜角为 25° 时

气膜孔内部的流动损失的减小量小

于随着倾斜角增大而产生的冷气与

主流燃气的掺混量的增加量 ；同理，

倾斜角从 30° 增加到 35° 时，损失系

数仍呈现下降的趋势 ；倾斜角继续

增加，从 35° 增加到 45° 时，损失系

数呈现上升的趋势，冷气与主流燃

气的掺混逐渐增加。
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