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涡轮导叶压力面分区域复合角气膜冷却特性
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摘　　　  要：    针对通道二次流造成涡轮叶片压力面气膜轨迹发生偏转的现象，提出了沿展向分区域布置复

合角的设计概念。以高压涡轮导叶 HS1A为研究对象，采用数值模拟的方法，在出口雷诺数为 2.3×105 的工

况下，分析了二次流、复合角和吹风比对气膜冷却特性的影响。结果表明：近端区二次流产生的径向潜流具

有促进气膜展向覆盖的能力，相较于叶中区提高了气膜孔出口下游的冷却效率，但也会加剧射流和主流的掺

混，减小气膜的有效覆盖长度；针对不同展向区域的二次流大小，精细化布置各区域的气膜孔复合角，可以将

气膜轨迹的偏转角度全部修正为 0°，同时将平均气膜冷却效率提升了 10.42%；复合角冷却模型在吹风比为

0.5～1.0时具有较好的范围适用性，吹风比增大至 1.3时气膜轨迹会发生反向偏转。
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Abstract:   In view of the phenomenon that the secondary flow in the channel causes the deflection of
the film trajectory on the pressure surface，the concept of multi region compound angle along the spanwise
direction was proposed. Numerical simulation was conducted to investigate the film cooling characteristics
of turbine guide vane HS1A. The influences of secondary flow，compound angle and blowing ratio on the
film  cooling  characteristics  were  analyzed  under  the  condition  of  turbine  outlet  Reynolds  number  of
2.3×105.  The results  showed that  the secondary flow in the near  endwall  had the ability  to  promote the
spanwise coverage of the film，which improved the cooling effectiveness downstream the film hole outlet
compared  with  the  mid  blade  region，but  also  intensified  the  mixing  of  the  jet  and  the  mainstream，and
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reduced the  effective  coverage length  of  the  film;  according to  the  secondary flow in  different  spanwise
regions， the  film  hole  compound  angle  in  each  region  was  finely  arranged，which  can  correct  all  the
deflection angles of the film trajectory to 0°，and the average film cooling effectiveness was increased by
10.42%; the  compound angle  cooling model  had good applicability  within  the  range of  blowing ratio  of
0.5−1.0. When the blowing ratio increased to 1.3，the film trajectory could deflect reversely.

Keywords:   turbine guide vane；film cooling；passage secondary flow；

multi region compound angle；film cooling effectiveness

先进的航空发动机涡轮进口温度已经超过

2 000 K，远高于涡轮叶片材料所能承受的最高温

度[1]，利用气膜冷却技术能够保护叶片在高温环

境下正常工作，避免叶片因为高温发生蠕变或损伤[2]。

为了探究冷却射流与高温主流之间的掺混机

理，提高气膜冷却率，研究人员从简单的平板气

膜冷却模型[3] 出发，发现受吹风比的影响，射流发

生附壁、穿透及再附壁等现象，并给出了最佳换

热效率下的吹风比范围[4-5]。在平板模型上，科研

人员主要研究了孔型对气膜冷却效率的影响，包

括扇形孔[6]、扩张孔[7]、上游沙丘气膜孔[8] 和边倒

圆型气膜孔[9] 等。通过对平板模型的复杂处理，

Berhe等[10] 研究了表面曲率对气膜冷却特性的影

响。为了增大气膜的覆盖宽度和覆盖能力，研究

人员为圆柱型气膜孔增加了径向喷射角，即复合

角。Ligrani等 [11] 在 1994年通过实验给出了平板

模型单排复合角气膜孔下游的流动结构，结果发

现具有复合角的气膜出流，与主流作用产生的反

转肾形涡不再对称，而且其对称性随着复合角的

增大而减小。Wang等[12] 基于混合热晶格玻尔兹

曼方法对复合角度气膜冷却近壁特性进行了数值

模拟研究,详细地展现了气膜孔出口下游射流的

流动结构，同时提出了一个用于评价气膜均匀性

的新系数（COU）。然而，简化模型气膜冷却的研

究并不能模拟真实航空发动机涡轮内部的流动情

况，在真实涡轮叶片通道内，主流具有非定常效

应，存在着马蹄涡、通道涡和叶尖泄漏流等二次

流[13]，从而会在叶片表面形成强度大小不一、流

动方向变化的径向潜流，将叶片表面的流动过程

由传统二维演变为三维流动[14]。

为了更加真实地模拟涡轮叶片通道内的流动

结构，科研人员在平面叶栅上进行气膜冷却特性

的研究。Gao等利用 PSP（pressure sensitive paint）
技术研究了涡轮叶片表面轴向圆柱气膜孔[15] 和

扩张孔[16] 的冷却特性，发现在较大的吹风比下，

扩张孔可以显著提高气膜冷却效率。然而其关注

的重点是通过孔型的变化增强射流的覆盖能力，

并没有考虑通道二次流对气膜冷却特性的影响。

但观察其实验获得的效率云图，受叶片通道内马

蹄涡的作用，压力面气膜出流轨迹发生严重偏转，

自叶中向叶片两端呈发散状，导致气膜覆盖均匀

性降低，而 Gao对这一现象并未做出详细解释。

Narzary等 [17] 在平面叶栅风洞实验台上研究密度

比对气膜冷却效率的影响时，将所有的气膜孔增

加了朝叶尖方向的 30°复合角，削弱了靠近叶根

区域气膜轨迹的偏转程度，但也加剧了靠近叶尖

区气膜轨迹的偏转，整体改善了气膜覆盖的均匀

性。Zhou等 [18] 在涡轮动叶上实验研究了气膜孔

复合角 β=−45°，0°和 45°对气膜冷却效率的影响，

结果表明与无复合角情况相比，正负复合角将气

膜冷却效率分别提高了 20%和 25%。同时，从其

实验获得的冷却效率云图可以看到旋转的介入导

致气膜轨迹偏转角度更大，而作者同样没有引入

通道二次流进行深入分析。

综上，通道二次流对气膜冷却的影响不可忽

略。而通道二次流作用下，气膜孔射流角沿展向

需要进行精细化设计，以获得更好的气膜覆盖和

更高的冷却效率。因此，本文对涡轮叶片气膜出

流与主流的掺混机理进行了全面详细的数值研究，

提取了二次流对气膜冷却的影响规律。对叶片压

力面沿展向进行了分区，详细对比了不同吹风比

下各区域简单角和不同复合角气膜出流的冷却效

果，并确定了最佳复合角工况，为优化涡轮导叶

高效气膜冷却设计方法奠定了基础。 

1    研究方法
 

1.1   气膜冷却模型

为了研究涡轮导叶叶片通道内二次流对气膜

冷却沿展向的影响规律，本文针对加拿大惠普公

司 HS1A型高压涡轮导叶 [19] 设计了压力面沿展

向分区域复合角的单排气膜孔冷却模型。气膜孔

靠近叶片前缘，主要研究马蹄涡对气膜出流的影
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响规律。

图 1为气膜冷却模型，图中 H1～H9为气膜

孔编号。如图 1所示，气膜孔位于 20%轴向弦长

处，叶高 h=40 mm，覆盖范围为 5%～95%叶高，孔

间距为 7D，D为气膜孔孔径。图 2（a）为气膜孔相

关参数，孔径 D=0.6 mm，长径比为 5，入射角（射

流与壁面夹角）α=30°，复合角（射流与流向夹角）为

β。图 2（b）中，叶片弦长 b=40 mm，栅距 t=29.14 mm。
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图 1    气膜冷却模型

Fig. 1    Film cooling model
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(a) 气膜孔几何参数 (b) 叶片几何参数

图 2    气膜冷却模型几何参数

Fig. 2    Geometry of the film cooling model
  

1.2   网格模型

基于平面叶栅的周期性特点，计算中只选取

一个叶栅通道作为简化的计算模型。图 3是部分

计算域网格模型，气膜孔采用 O型网格，计算域

整体均采用六面体结构化网格，并在气膜孔出口

位置进行了网格加密处理。为确保网格质量，叶

栅计算域网格正交性均大于 30°，最大网格长宽

比小于 2 000，Y＋值小于 1.06，计算域网格总数为

500万。 

1.3   计算模型

综合考虑计算模型、精度和成本等因素，采

用商用软件 CFX进行计算，选择 shear stress trans-
port（SST）k-ω湍流模型的雷诺时均（RANS）数值

方法进行求解，该湍流模型综合了 k-ω模型和

k-ε模型的优点，近壁面采用 k-ω模型，远离壁面

的自由流区采用 k-ε模型，采用混合函数实现两

者过渡，适用于边界层的流动计算。求解收敛的

标准是各项残差精度均小于 10−5。 

1.4   模型校正

在基准工况下对 HS1A叶片的流动特性进行

了验证，边界条件与 Corriveau的实验保持一致[13]，

主流来流角为 46°，进口总温为 293.15 K，总压为

101 325 Pa，出口马赫数为 1.06。
图 4为叶片表面等熵马赫数分布，图中 C为

弦长。可以看到数值模拟结果与 Corriveau实验

结果一致[13]，叶片通道内存在明显的双激波结构，

流体在吸力面前半段加速至超声速，经过 60%弦

长处的弱激波后速度降低，之后再加速并在 80%
弦长处产生强激波。经过与实验结果对比，验证

了该计算方法的可行性。
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图 4    等熵马赫数分布

Fig. 4    Distribution of isentropic Mach numbers
 

在此基础上，增加压力面气膜冷却，设定冷气

进口为质量流量入口，冷气温度为 300 K，主流温

度为 400 K。在保持主流条件不变的情况下，通

过改变冷气入口质量流量，分别进行吹风比 M为

0.2、0.5、0.8、1.0和 1.3工况下压力面分区域复合

角气膜冷却特性的研究。 

 

图 3    计算域网格示意图

Fig. 3    Schematic diagram of computational domain grid
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2    结果与讨论
 

2.1   通道二次流沿展向对气膜出流的影响规律

本文采用 HS1A高压涡轮导叶平面叶栅进行

分区域复合角气膜冷却数值研究，在叶栅模型中，

忽略重力效应，叶根与叶尖的流动特性关于叶中

呈对称分布。因此，可以选择半叶高代替全叶高

研究流道内的流动结构。

主流在叶片前缘处受径向压力梯度的作用产

生前缘马蹄涡，并发展为压力面、吸力面分支，叶

片通道内还存在角涡和通道涡等涡系结构。这些

通道二次流会在叶片表面形成径向潜流，影响气

膜的覆盖特性。同时，叶片表面的换热主要集中

边界层内，而马蹄涡等通道二次流会影响边界层

的厚度。图 5为叶根至叶中的边界层分布。
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图 5    叶根至叶中边界层分布

Fig. 5    Distribution of boundary layer from root to middle

of the blade
 

从图 5可以看到，叶根马蹄涡影响的主要区

域为 10%叶高以内，边界层厚度大，10%～25%叶

高为过渡区，剩余区域为平滑区。

图 6为涡轮叶片压力面叶根附近的三维流线

图，图中 LE（leading edge）为叶片前缘，EW（end-
wall）为端壁，HV（horseshoe vortex）为马蹄涡，CV

（corner vortex）为角涡，红色为主流流线，蓝色为

冷气流线，黄色箭头为水平流向。从图中可以看

到，受马蹄涡和角涡的影响，主流靠近叶根处的

叶片表面流线与水平流向发生了偏转，从而造成

了冷气射流发生偏转，而且越靠近端壁偏折角越

大，就会造成冷气气膜覆盖不均匀现象。

η

图 7对比了简单角工况数值模拟与 Gao等[15]

实验获得的涡轮导叶压力面气膜冷却效率云图，

图中 为冷却效率。可以看到，与 Gao的实验结

果相似，无复合角气膜出流受到压力面马蹄涡、

角涡等二次流的作用，气膜轨迹呈发散状由叶中

偏向叶片两端，且越靠近叶片两端偏转角越大。

相似的偏转规律可以说明本文采用的气膜冷却模

型能够较好的模拟叶片流道内二次流对气膜出流

的影响效果。
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(a) 简单角模型计算结果 (b) Gao等[15]的实验结果 

图 7    偏转规律相似性对比

Fig. 7    Comparison of deflection law similarity
 

考虑平面叶栅关于叶中的对称性，根据通

道二次流沿展向的强度大小分布，可以将叶片

压力面沿展向分成三个区域：如图 1所示，近端

区（气膜孔 H1、H9） 、过渡区 （气膜孔 H2、H3、
H7、H8）和叶中区（气膜孔H4、H5、H6）。如图 7（a）
所示，在近端区，冷气射流受马蹄涡的影响较大，

射流出孔后朝叶根或叶尖偏转，该区域的偏转

程度最大且沿叶中呈对称分布；在过渡区，气膜

偏转角度相对变小，而叶中区气膜轨迹不发生

偏转。

增加气膜孔的展向复合角可以对气膜轨迹进

行修正，但复合角大小的选取需要根据各区域的

二次流强度进行确定，从而获得最佳冷却效果。

因此，本文设计了不同的复合角工况进行研究，

复合角分布详情如表 1所示：TGV00为简单角工

况，TGV01～TGV06为探索工况，且考虑叶栅对

称性以及节省计算资源，复合角分布呈叶中不对

称，TGV07为最佳复合角工况。 
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图 6    叶根附近三维流线

Fig. 6    Three-dimensional streamlines near root of the blade
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2.2   分区域复合角对气膜冷却效率的影响

气膜冷却效率定义为：

η =
Tg−Taw

Tg−Tc

式中 Tg 为主流温度，Taw 为绝热壁温，Tc 为冷气温

度。图 8为吹风比 M=0.8时不同复合角工况气膜

冷却效率云图，图 8（a）～图 8（h）分别与表 1各工

况对应。

通过对比发现，增加复合角后，冷气射流具有

展向的速度分量，该分量与主流的径向潜流方向

相反，从而可以修正气膜轨迹的偏转程度。从

图 8（b）～图 8（g）可以看到，随着复合角的增大，

气膜轨迹的偏转程度逐渐被削弱，气膜宽度增加，

覆盖面积更加均匀。

η

图 9为不同复合角工况平均气膜冷却效率分

布，图中 为平均气膜冷却效率，S/D为距气膜孔

中心处流向的无量纲距离。可以看到随着复合角

的增加，平均气膜冷却效率在气膜孔出口下游显

著提高，但在 S/D大于 15时，效率却随之下降。

把有效效率最低定为 0.1时，气膜的有效长度随

复合角的增大而减小。而且，当复合角过大时，

气膜会朝叶中方向反向偏转，不利于提高气膜覆

盖的均匀性。TGV07工况是针对该叶片通道二

次流作用的复合角分布最佳值，如图 8（h），各区

域气膜轨迹偏转角度为 0°，而且气膜孔下游冷却

效率整体提高。

为了更好地认识不同强度大小二次流和复合

角对气膜冷却特性的影响，下文将分区域进行

分析。 

2.2.1    近端区复合角对气膜冷却效率的影响

由图 8（a）可以看出，无复合角时，近端区（气

膜孔 H1和 H9）气膜轨迹偏转程度最大，偏转角

度达 4°。随着复合角的增大，近端区气膜出流偏

转角度逐渐减小，同时气膜覆盖的宽度逐渐增大。

当复合角增大到 45°时，气膜轨迹的偏转角度为

0°，但继续增大复合角至 57°时，气膜轨迹的偏转

角为−1°。
图 10为不同复合角工况下近端区气膜冷却

 

表 1    叶片压力面气膜孔分区域复合角分布

Table 1    Composite angle distribution of single film

holes on pressure side of blade （°）

工况 H1 H2 H3 H4 H5 H6 H7 H8 H9
TGV00 0 0 0 0 0 0 0 0 0

TGV01 −5 −3 −2 −1 0 2 4 6 10

TGV02 −15 −9 −6 −3 0 4 8 12 20

TGV03 −25 −15 −10 −5 0 6 12 18 30

TGV04 −35 −21 −14 −7 0 8 16 24 40

TGV05 −45 −27 −18 −9 0 10 20 30 50

TGV06 −53 −33 −22 −11 0 12 24 36 57

TGV07 −45 −30 −15 −7 0 7 15 30 45

注：复合角指向叶尖为负值，指向叶根为正值。

 

η 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

(a) TGV00 (b) TGV01 (c) TGV02 (d) TGV03

(e) TGV04 (f) TGV05 (g) TGV06 (h) TGV07

图 8    不同复合角气膜冷却效率云图

Fig. 8    Contours of film cooling effectiveness at different compound angle
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效率分布，可以看到，在气膜孔出口下游，冷却效

率随复合角的增大而增大，原因在于复合角的增

大增加了冷气的出口面积，使气膜覆盖宽度增加，

从而提高了气膜冷却效率。
 

2.2.2    过渡区复合角对气膜冷却效率的影响

过渡区覆盖范围包括气膜孔 H2、H3、H7和

H8，该区二次流相比于近端区较弱。选取关于叶

中对称的气膜孔 H2和 H8进行分析，气膜轨迹最

大偏转角度为 2.5°，当复合角为 30°时，气膜轨迹

的偏转角度为 0°。随着复合角的继续增大，气膜

向叶中方向偏转，复合角为 36°时偏转角度为

−1.2°。

对气膜覆盖的均匀性而言，针对不同强度的

二次流，复合角在定吹风比下有最佳值，可以控

制气膜轨迹不发生偏转。而对气膜冷却效率而言，

如图 11所示，与近端区相似，气膜孔出口下游冷

却效率随复合角的增大而增大。然而，与近端区

不同的是，当复合角增大至 30°后，继续增大复合

角，过渡区气膜孔出口下游的冷却效率大幅提高，

但沿下游发展，冷却效率的下降速率也显著增大，

不利于气膜的流向发展。当有效效率最低取

0.1时，可以看到气膜的有效长度随复合角的增加

而显著减小，一是因为冷气出口质量流量一定的

前提下，增大复合角造成了冷气流向动量的减小；

二是因为复合角的增加导致了冷气展向动量的增

大，冷气与二次流的对冲作用更加剧烈，从而加

剧了冷气与主流的掺混，导致气膜孔中下游的冷

却效率降低。
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η

图 11    过渡区气膜冷却效率分布

Fig. 11    Distribution of film cooling effectiveness in the

transition zone
 

因此，在进行多排气膜孔复合角设计时，需要

综合考虑各区域的复合角气膜覆盖特性，从而选

取最佳效率时的复合角工况。 

2.3   不同强度二次流对气膜冷却效率的影响

图 12为近端区气膜孔 H9、过渡区气膜孔

H8和叶中区气膜孔 H5在复合角分别为 0°或 30°
时的冷却效率分布。

 

η
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图 9    不同复合角平均气膜冷却效率分布

Fig. 9    Distribution of averaged film cooling effectiveness at

different compound angle
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图 10    近端区气膜冷却效率分布

Fig. 10    Distribution of film cooling effectiveness near endwall
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图 12    不同区域气膜冷却效率分布

Fig. 12    Distribution of film cooling effectiveness in

different zones
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无复合角时，气膜孔出口下游 2D处之前效

率提升不明显，原因在于冷气从孔口射出，动量

较强，二次流的展向作用效果较弱。继续向下游

发展，射流动量减小，二次流的展向作用效果

增强，此时气膜冷却效率展向分布特点是；近端

区>过渡区>叶中区。

气膜冷却效率提高的原因在于通道二次流在

叶片表面形成的径向潜流作用于冷气射流，增强

了冷气的展向覆盖能力，近端区二次流强度最大，

因此冷却效率最高。然而，近端区射流与主流的

掺混损失也较大，因此在下游位置冷却效率值低

于过渡区。当复合角同为 30°时，过渡区气膜孔

出口下游气膜冷却效率值大于近端区，原因在于

二次流的作用方向与复合角方向相反，径向潜流

会阻碍冷气射流的展向发展，近端区阻碍效果更

强，从而减小了气膜的覆盖宽度，因此气膜冷却

效率较低。而这一阻碍效果却增强了气膜的流向

覆盖，使近端区冷却效率在出口下游 8.5D之后高

于过渡区。 

2.4   分区域复合角对气膜孔出口下游流动结构的

影响

图 13给出了无复合角工况（TGV00）和 3种

不同角度复合角工况（TGV02、TGV04、TGV06）
气膜孔 H1～H5出口下游的流动结构，图中 T为

温度，PS（pressure side）为压力面，SS（suction side）
为吸力面。从流道的截面流线图可以清楚地观察

到叶片与端壁形成的角涡（CV）和通道内的马蹄

涡（HV）以及马蹄涡在叶片表面形成的朝向叶根

方向流动的径向潜流。

对于叶中区气膜孔 H5，未受到二次流和复合

角的影响，冷气与主流的相互作用使得气膜孔下

游产生了一对大小相等方向相反的肾形涡。将靠

近叶中的肾形涡标注为涡 1，靠近叶根的肾形涡

标注为涡 2。
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图 13    气膜孔出口下游流动结构

Fig. 13    Flow structure downstream of the film hole
 

无复合角时，从图 13中 TGV00工况的模拟

结果可以看到，从叶中至叶根，随着二次流强度

增大，反转肾形涡被削弱，涡的尺寸变小。而且

二次流对两个反转肾形涡的削弱程度不同，与马

蹄涡旋转方向相同的涡 1，最先受二次流的作用，

涡的强度和尺寸随二次流强度的增加而减小的速

率很快，在靠近叶根处，该涡甚至被二次流冲散；

而与马蹄涡旋转方向相反的涡 2，涡的强度和尺

寸随二次流强度的增加而减小的速率较慢，在靠

近叶根处仍能维持涡的形成。同时，叶中至叶根

二次流强度的增加，增强了主流与冷气的掺混作

用，增大了总压损失，但随着二次流强度的增大，

反转肾形涡的展向尺寸增大，气膜覆盖宽度增加，

从而提高了气膜冷却效率，这与图 12得到的结果

相同。

增加了与二次流流动方向相反的复合角后，

同样会改变气膜孔出口下游的流动结构。随着复

合角的增大，反转肾形涡与二次流的作用增强，

涡 1的大小被削弱得更快。如图 13中的气膜孔H3，
在复合角较小时还能维持涡 1的形成，继续增大
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复合角，该涡被削弱甚至消失。相反的是，涡 2随

着复合角的增大而增大。与二次流作用效果相似，

复合角的增大，同样增大了肾形涡的展向覆盖尺

寸，进而提升了气膜孔出口下游的冷却效率。 

2.5   吹风比对分区域复合角气膜冷却效率的影响

图 14为吹风比 M取 0.2、0.5、0.8、1.0和 1.3
情况下三种复合角模型的气膜冷却效率云图。

可以看到，无复合角时（TGV00），冷气出流在

吹风比 M=1.0时出现气膜孔出口下游气膜覆盖宽

度变窄现象，继续增大吹风比至 M=1.3，气膜孔出

口下游发生严重分离，在叶片下游再次附壁。同

时可以看出，气膜覆盖宽度：近端区>过渡区>叶
中区，说明在不同吹风比下，二次流都具有增强

气膜展向覆盖的能力。
 
 

M=0.2 M=0.5 M=0.8 M=1.0 M=1.3

η 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
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图 14    不同吹风比工况下气膜冷却效率分布

Fig. 14    Distribution of film cooling effectiveness under different blowing ratios
 

TGV07叶片模型在高吹风比时，由于复合角

的作用，近端区相比于叶中区域并没有发生严重

的分离现象，原因在于复合角减小了射流的浮力，

增大了气膜展向覆盖能力。然而，过大的吹风比

会造成射流径向动量的增强，使气膜偏离了设计

工况 M=0.8时的覆盖轨迹，朝叶中方向发生偏转，

在 M=1.3时射流核心偏转角度为−3°。
图 15给出了 TGV07叶片模型近端区气膜孔

H9在不同吹风比工况下的气膜冷却效率曲线。

可以看到，M=0.2时气膜冷却效率整体偏低，说明

在一定范围内提高吹风比，可以有效地提升复合

角气膜冷却效率。然而继续增大吹风比，气膜孔

出口下游的冷却效率随着吹风比的增大而减小，

而中下游的冷却效率在吹风比 M=1.3时最大。原

因在于吹风比的增大，射流动量更强，射流变得

更窄，射流与壁面发生分离，降低了气膜孔出口

处的冷却效率。但是射流的核心速度不仅有一个

增长的展向分量，还有一个减小的流向分量，增

大吹风比同时也增大了射流的初始流向速度。

而在叶片中下游，高吹风比射流的流向速度
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图 15    TGV07近端区不同吹风比气膜冷却效率

Fig. 15    Film cooling effectiveness of different blowing ratios

near the endwall for TGV07
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更大，同时又因为冷气质量流量大能够形成足够

宽度的气膜，进而提高了下游的冷却效率。同时

可以看到，吹风比 M=1.3时，效率最高值在气膜

孔出口下游 2D处，进一步说明了过大的提高吹

风比不利于气膜的均匀形成。然而，吹风比M=0.5、
M=0.8和 M=1.0三种工况的冷却效率曲线相近且

均有交点，说明针对吹风比 M=0.8设计的最佳复

合角模型具有很好的吹风比范围适用性。

因此，在吹风比 M=0.8时针对叶片通道二次

流设计的复合角模型（TGV07），大范围地减小或

增大吹风比，并不能获得更好的冷却效果。 

3    结　论

本文在不同气膜孔复合角和冷气吹风比的情

况下，对导叶压力面分区域复合角气膜孔冷却特

性受二次流的影响进行了详细分析，得出以下结论：

1） 受马蹄涡和角涡的影响，叶片压力面沿展

向会形成不同强度的径向潜流，据此将叶片表面

分为：近端区、过渡区和叶中区。二次流作用下

不同分区的气膜出流偏转程度不同，近端区偏转

最大，过渡区次之，叶中区几乎无偏转。

2）  分区域复合角气膜孔可以有效抑制二次

流的不利影响。针对不同区域适当的增加气膜孔

的展向复合角可以抑制气膜偏转，增大气膜覆盖

宽度，提高整体的气膜冷却效率。

3）  叶中区至近端区二次流强度的增大可以

整体提高简单角工况的气膜冷却效率，但会降低

较大复合角工况气膜孔出口下游的冷却效率，提

高叶片中下游冷却效率。

4）  二次流与复合角对反转肾形涡的作用效

果类似，均可以促进涡的展向发展。不同的是：

二次流对两个涡都有削弱作用，但削弱的程度不

同；复合角只削弱靠近叶中方向的涡，而增强了

另一个涡的发展。

5）  复合角叶片模型在设计吹风比工况下冷

却效果最好，增大吹风比会使射流变窄，降低气

膜孔出口的冷却效率，但会提高中下游的冷却效

率。同时，过大的吹风比还会使冷气出流向叶中

偏转，不利于提高气膜覆盖的均匀性。

本研究基于通道二次流提出的分区域精细化

气膜孔复合角设计理念，可以为涡轮导叶高效冷

却结构设计提供参考。

参考文献：  

 PEREPEZKO  J  H.  The  hotter  the  engine， the  better[J].  Science，[  1  ]

2009，326(5956): 1068-1069.
 HAN  J  C， DUTTA  S， EKKAD  S.  Gas  turbine  heat  transfer  and
cooling technology[M]. New York，US: Taylor & Francis，2001.

[  2  ]

 ANDREOPOULOS  J.  On  the  structure  of  jets  in  a  crossflow[J].
Journal of Fluid Mechanics，1985，157: 163-197.

[  3  ]

 BALDAUF S， SCHULZ A，WITTIG S. High-resolution measure-
ments  of  local  heat  transfer  coefficients  from  discrete  hole  film
cooling[J]. Journal of Turbomachinery，2001，123(4): 749-757.

[  4  ]

 侯亚东，单勇，李江宁，等 . 各向异性复合材料平板气膜冷

却特性实验和数值研究 [J]. 航空动力学报 ， 2017， 32(10):
2384-2393.
HOU Yadong，SHAN Yong，LI Jiangning， et al. Experimental and
numerical studies on the film cooling characteristics of anisotropic
composite  plates[J].  Journal  of  Aerospace  Power， 2017， 32(10):
2384-2393. (in Chinese)

[  5  ]

 韦宏，祖迎庆 . 基于真实密度比的单 /三排扇形孔气膜冷却

性能及流阻特性 [J]. 航空动力学报，2021，36(11): 2331-2343.
WEI Hong， ZU Yingqing. Film cooling performance and flow re-
sistance  characteristics  of  single/triple-row fan-shaped holes  based
on actual density ratio[J]. Journal of Aerospace Power，2021，36(11):
2331-2343. (in Chinese)

[  6  ]

 GRITSCH M， SCHULZ A，WITTIG S. Effect  of  internal  coolant
crossflow  on  the  effectiveness  of  shaped  film-cooling  holes[J].
Journal of Turbomachinery，2003，125(3): 547-554.

[  7  ]

 张盛昌，张靖周，谭晓茗 . 利用上游沙丘形斜坡增强气膜冷

却 [J]. 航空动力学报，2020，35(5): 973-982.
ZHANG  Shengchang， ZHANG  Jingzhou， TAN  Xiaoming.  Film
cooling enhancement by using upstream sand-dune-shaped ramp[J].
Journal of Aerospace Power，2020，35(5): 973-982. (in Chinese)

[  8  ]

 孟通，朱惠人，刘存良，等 . 边倒圆型气膜孔流动换热特性

研究 [J]. 推进技术，2018，39(5): 1067-1076.
MENG Tong，ZHU Huiren，LIU Cunliang，et al. Experimental and
numerical study on film cooling performance of radiusing-type hole
[J]. Journal of Propulsion Technology，2018，39(5): 1067-1076. (in
Chinese)

[  9  ]

 BERHE  M  K， PATANKAR  S  V.  Curvature  effects  on  discrete-
hole  film  cooling[J].  Journal  of  Turbomachinery， 1999， 121(4):
781-791.

[10]

 LIGRANI P M，WIGLE J M， JACKSON S W. Film-cooling from
holes with compound angle orientations: Part 2 results downstream
of  a  single  row  of  holes  with  6d  spanwise  spacing[J].  Journal  of
Heat Transfer，1994，116(2): 353-362.

[11]

 WANG Xian，SHANGGUAN Yanqin，ZHANG Hu，et al. Numeri-
cal study on the near-wall characteristics of compound angled film
cooling based on hybrid thermal lattice Boltzmann method[J]. Ap-
plied Thermal Engineering，2018，129: 1670-1681.

[12]

 王建明，刘炜，徐志晖，等 . 文氏效应在叶片根部马蹄涡控

制中的应用 [J]. 航空动力学报，2011，26(11): 2617-2622.
WANG Jianming， LIU Wei， XU Zhihui， et  al. Study on  the  con-
trol  of  the  wing-body  juncture  horseshoe  vortex  utilizing  Venturi
tube[J]. Journal of Aerospace Power，2011，26(11): 2617-2622. (in
Chinese)

[13]

 贾希诚，王正明 . 叶轮机械中间隙流与通道二次流相互作

用的数值研究 [J]. 航空动力学报，2002，17(4): 399-403.
JIA  Xicheng，WANG Zhengming. Numerical  study  of  interaction
between  clearance  flow  and  passage  secondary  flow  in  turboma-
chinery[J]. Journal of Aerospace Power， 2002， 17(4): 399-403. (in
Chinese)

[14]

 GAO Zhihong，NARZARY D P，HAN J C. Film cooling on a gas
turbine blade pressure side or suction side with axial  shaped holes

[15]

第 3 期 张　深等： 涡轮导叶压力面分区域复合角气膜冷却特性

20220177-9

https://doi.org/10.1126/science.1179327
https://doi.org/10.1017/S0022112085002348
https://doi.org/10.1115/1.1387245
https://doi.org/10.1115/1.1580523
https://doi.org/10.1115/1.2836732
https://doi.org/10.1115/1.2911407
https://doi.org/10.1115/1.2911407
https://doi.org/10.1016/j.applthermaleng.2017.10.125
https://doi.org/10.1016/j.applthermaleng.2017.10.125
https://doi.org/10.13224/j.cnki.jasp.2011.11.002
https://doi.org/10.13224/j.cnki.jasp.2011.11.002
https://doi.org/10.13224/j.cnki.jasp.2002.04.003
https://doi.org/10.13224/j.cnki.jasp.2002.04.003


[J]. International Journal of Heat and Mass Transfer，2008，51(9/10):
2139-2152.
 GAO Zhihong，NARZARY D P，HAN J C. Film-cooling on a gas
turbine  blade  pressure  side  or  suction  side  with  compound  angle
shaped holes[J]. Journal of Turbomachinery，2009，131(1): 011019.

[16]

 NARZARY D P，LIU Kuochun，RALLABANDI A P， et al. Influ-
ence  of  coolant  density  on  turbine  blade  film-cooling  using  pres-
sure sensitive paint technique[J]. Journal of Turbomachinery，2012，

[17]

134(3): 031006.
 ZHOU Zhiyu， LI  Haiwang， XIE Gang， et  al. The  cooling  perfor-
mance of three-row compound angle holes on the suction surface of
a  rotating turbine blade[J]. Propulsion and Power Research， 2021，
10(1): 23-36.

[18]

 CORRIVEAU  D.  Influence  of  loading  distribution  on  the  perfor-
mance  of  high  pressure  turbine  blades[D].  Ottawa， Canada:  Car-
leton University，2005.

[19]

（编辑：秦理曼）

航空动力学报 第 39 卷

20220177-10

https://doi.org/10.1115/1.2813012
https://doi.org/10.1115/1.4003025
https://doi.org/10.1016/j.jppr.2020.09.001

	1 研究方法
	1.1 气膜冷却模型
	1.2 网格模型
	1.3 计算模型
	1.4 模型校正

	2 结果与讨论
	2.1 通道二次流沿展向对气膜出流的影响规律
	2.2 分区域复合角对气膜冷却效率的影响
	2.2.1 近端区复合角对气膜冷却效率的影响
	2.2.2 过渡区复合角对气膜冷却效率的影响

	2.3 不同强度二次流对气膜冷却效率的影响
	2.4 分区域复合角对气膜孔出口下游流动结构的影响
	2.5 吹风比对分区域复合角气膜冷却效率的影响

	3 结　论
	参考文献

