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涡轮动叶吸力面气膜冷却径向差异对比
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摘　　　  要：    数值仿真研究了不同吹风比和旋转雷诺数条件下涡轮叶片吸力面不同叶高位置处气膜冷却效

率分布的差异。研究涉及 5个直径为 0.8 mm的圆柱孔，气膜孔处于涡轮叶片吸力面 17.8%流向位置处，并分

别处于 10%、30%、50%、70%和 90%叶高位置处。研究在 400、600 r/min和 800 r/min转速下进行，分别对应旋

转雷诺数 357 000、536 000和 715 000。研究涉及 5个吹风比：0.50、0.75、1.00、1.25和 1.50。研究结果表明：靠

近叶根处的气膜受叶根通道涡影响明显向叶顶方向偏转。不同叶高位置处的气膜冷却效率分布存在明显差

异。旋转给冷却射流带来附加离心力和哥氏力的作用，使得吹风比和旋转雷诺数的增加对不同叶高位置的

气膜尾迹偏转产生不同影响。旋转雷诺数对不同叶高位置的气膜冷却影响存在差异。
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Abstract:   Simulations  were  carried  out  to  investigate  the  difference  of  film  cooling  effectiveness
distribution at different blade heights under different blowing ratios and rotational Reynolds numbers. Five
cylindrical holes with a diameter of 0.8 mm were located at 17.8% streamwise location and at 10%，30%，

50%，70% and 90% blade height，respectively. The study was conducted under three rotational speeds of
400 ，600 r/min and 800 r/min，correspondingly to rotational Reynolds numbers of 357 000，536 000 and
715  000， respectively.  Five  blowing  ratios  of  0.50， 0.75， 1.00， 1.25  and  1.50  were  involved.  Results
showed that film trajectories in the near hub region were deflected a lot toward the tip under the effect of
passage  vortex.  The  distribution  of  film  cooling  effectiveness  at  different  blade  heights  was  different.
Under the effect of centrifugal force and Coriolis force caused by rotation，the increase of blow ratio and
rotating Reynolds number yielded different effects on film deflection at different blade heights. The effect
of rotational Reynolds number on film cooling at different blade heights was different.
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航空发动机性能是决定飞机性能的关键。提

升航空燃气涡轮发动机性能的关键在于提升涡轮

进口温度。美国 IHPTET （Integrated High Perform-
ance Turbine Engine Technology） 计划和英国ACME
（Advanced Core  Military  Engine  program）  计划均

以推质比 20为目标，届时涡轮进口温度将高达

2 400 K，远超最先进高温合金的最高耐受温度

1 370 K。因此，采用有效的冷却措施，保证高压

涡轮叶片正常工作是十分必要的。气膜冷却是目

前最为广泛采用的高效冷却技术之一，冷气从壁

面上的气膜孔喷出，在主流的作用下贴附于壁面，

将壁面与高温主流燃气隔绝开的同时，带走壁面

一部分热量。

围绕气膜冷却的研究最早始于 Goldstein等

人[1] 针对平板采用热电偶测试圆孔下游绝热壁温

的分布。研究指出，吹风比 M=0.5时全域气膜冷

效最高，M=1.5时孔出口处气膜脱离壁面进入主

流，造成气膜冷却效率降低。Bernsdorf等人 [2] 和

Burdet等人 [3] 分别采用 PIV （particle image veloci-
metry）  技术和 CFD（computational fluid dynamics）
仿真捕获了射流流动结构中反向对转涡对（counter
rotating vortex pair, CRVP）结构，该结构在高吹风

比条件下会诱导射流脱离壁面，降低气膜冷却效

果。Yu等人[4] 采用 DES（detached-eddy simulation）
技术给出了圆孔下游更为详细的涡结构，包括

CRVP、马蹄涡、开尔文 -赫姆霍兹涡和发卡涡。

其中 CRVP源于孔内侧壁附近因速度型产生的涡

对结构；马蹄涡源于冷却射流对主流的阻塞作用；

开尔文-赫姆霍兹涡源于射流与主流掺混过程中

的强剪切作用，并进一步发展成发卡涡。以破坏

或削弱 CRVP的作用，提升气膜覆盖效果为目的，

学者们开展了大量的复合角孔[5-6] 和异型孔[7-8] 方

面的研究工作。

轴流式航空发动机涡轮叶片的压力面为凹表

面，前缘和吸力面为凸表面。Schwarz等人 [9-10] 对

比研究了平板、凹表面和凸表面气膜冷却特性的

差异并指出，凸表面受通道内压力梯度的作用，

气膜覆盖距离较长，存在使气膜冷效最佳的最佳

吹风比，但是覆盖宽度有限，径向上气膜孔之间

存在明显无气膜覆盖区域。Gao等人 [11] 和 Zhou
等人[12] 针对涡轮叶片吸力面气膜冷却的研究指

出，吸力面气膜尾迹受叶根通道涡和叶顶泄漏流

的作用而明显向中间叶高收缩，加剧了径向上气

膜覆盖不均匀的现象。因此，需要围绕涡轮叶片

吸力面气膜冷却的特点开展不同叶高位置的精细

化气膜冷却特性研究，为解决气膜覆盖宽度和气

膜尾迹偏转提供理论支撑。

旋转是涡轮动叶工作的另一大特征。早期研

究多围绕静止叶栅展开，Zeng等人[13] 的研究指出

旋转对主流叶栅流动和气膜冷却的影响是不可忽

略的。Dring等人 [14] 最早开展旋转对涡轮叶片吸

力面和压力面单孔气膜冷却的研究。研究指出旋

转诱发离心力和哥氏力的作用，使吸力面和压力

面侧气膜尾迹稍微向叶顶方向偏转，吸力面尾迹

偏转程度较小。Tao等人[15-16] 研究了旋转平板吸

力面侧的气膜冷却特性。研究指出，转速增加会

增强离心力和哥氏力作用，加剧气膜尾迹离心偏

转。同时，气膜尾迹偏转诱发面法向上的哥氏力

的作用，影响气膜贴附效果。Tao等人 [17] 针对旋

转涡轮叶片表面单孔气膜冷却的研究指出吹风比

和旋转对气膜冷却的影响较大，可以明显改变气

膜尾迹的偏转程度和气膜冷却效率。周志宇[18]

在不改变涡轮工作状态的条件下开展旋转状态下

吸力面不同流向位置单排气膜孔气膜冷却特性研

究，引用旋转雷诺数同时表征转速和主流雷诺数

的影响。研究指出不同流向位置处气膜冷却存在

明显差异，旋转雷诺数在不同吹风比条件下对气

膜冷却的影响程度不一。

综合分析国内外围绕气膜冷却的研究现状可

知，涡轮叶片吸力面气膜由于尾迹窄和尾迹偏转

的原因，展向气膜覆盖存在不均匀的现象，同时

不同叶高位置气膜冷却效果存在差异。为提升涡

轮叶片吸力面气膜冷却效果，需要针对吸力面不

同叶高位置开展精细化的气膜冷却特性研究，分

析旋转状态下吹风比和旋转雷诺数对不同叶高位

置气膜冷却的影响差异。

本项研究采用数值仿真的研究方法研究了涡

轮叶片吸力面 17.8%流向位置处的 5个叶高位置

的单孔气膜冷却效率，研究目标如下：

1） 不同叶高位置处气膜冷却效率差异；

2）  吹风比对不同叶高位置处气膜冷却效率

的影响；

3）  旋转雷诺数对不同叶高位置处气膜冷却

效率的影响。
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 1    数值仿真方法

 1.1   计算模型

α

图 1所示为本研究所用数值仿真流体域模型，

由导叶和动叶流体域组成。该流体域模型与北京

航空航天大学航空发动机气动热力国家级重点实

验室的全环低速旋转涡轮外换热实验台的实验段

一致。图中矩形区域为目标表面，在叶片吸力面

17.8%流向位置处的 10%、30%、50%、70%和 90%
的叶高位置各设有 1个直径 D=0.8 mm的圆柱气

膜孔，如图 2所示。气膜孔长径比 L/D=6，足够满

足孔内流动的充分发展。气膜孔流向倾角 =45°，
无展向角。

 
 

主流入口

主流出口

涡轮盘腔

涡轮盘腔动叶及
目标表面

导叶和动叶
动静交界面

导叶

图 1    数值仿真流体域模型

Fig. 1    Fluid domain model of the numerical simulation
 
 
 

主流流向

冷气入口

主流

45°

图 2    动叶模型示意图

Fig. 2    Schematic of the rotor blade
 

 1.2   边界条件设置

导叶流体域为静止流体域，动叶流体域为旋

转流体域，流体域交界面采用 stage和 constant
total pressure设置。导叶流体域和动叶流体域的

通道两侧设置旋转周期性边界条件，其余固体壁

面统一设置绝热无滑移条件，其中涡轮盘腔壁面

和外机匣壁面为对转壁面以模拟实际情况下壁面

静止条件。主流采用温度为 463 K的空气，设置

速度入口边界条件以匹配叶栅中间叶高二维速度

三角形。冷却射流采用温度为 303 K的空气，设

置流量入口边界条件以匹配吹风比。该计算模型

不包含叶片内部冷气通道，因此需要对每个气膜

孔入口赋予流量入口边界条件。

 1.3   数值方法

γ-θ

本研究采用 ANSYS CFX进行数值模拟研究，

选用 SST（shear stress transport）湍流模型并设置

转捩湍流模型。流体域网格依据 SST湍流模

型要求设定，本研究采用 ICEM生成非结构流体

域网格，其中的边界层网格设置第 1层边界层网

格厚度为 0.005 mm，满足 y+<1，边界层厚度增长

率为 1.1，总共 22层边界层网格。吸力面目标区

域网格尺寸设置为 0.3 mm，对应流体域总网格数

为 1.81×107。本研究所用流体域模型与周志宇 [18]

的研究一致，经仿真结果验证和网格无关解验证，

如上湍流模型设置和网格参数设置足以保证计算

结果的准确性。

数值模拟采用高精度求解雷诺时均 Navier-
Stokes方程（RANS）获得。计算过程中，在吸力面

测试区域设置面平均温度监测点。设置最大迭代

步数 2 000步，收敛精度设置均方根残差小于 10−10。
经计算验证，该设置足以保证获得充分收敛的计

结果。计算完成后，依据绝热气膜冷却效率计算

公式，将叶片表面温度分布转换为绝热气膜冷却

效率分布，公式定义如下：

η =（Tg−Taw）/
(
Tg−Tc

)
其中 Tg 表示主流入口温度，Taw 表示叶片绝热壁

温，Tc 表示冷气入口温度。

 2    主流流场分析与工况确定

 2.1   主流流场分析

图 3所示为 600 r/min转速下不同叶高位置

处主流静压 p和主流速度 Vstreamwise 沿流向 x/S（x
为前缘驻点到当前位置的流向弧长，S为吸力面

前缘驻点到尾缘驻点的流向弧长），图中 y/H表示

不同叶高位置，y为由叶根到当前位置的径向高

度，H表示叶高。由图可知，不同叶高位置处的主

流静压和速度沿流向分布大体呈现相近的趋势。

在 x/S<40%的流向范围内，静压沿流向逐渐降低，

呈现顺压梯度，主流速度沿流向逐渐增加 ；在

x/S>40%的流向范围内，主流静压稍微增加，主流

速度有所降低。

然而，不同叶高位置处的主流静压和速度沿

流向分布依然存在差异。靠近前缘的位置，主流

静压沿叶高方向逐渐增加，主流流速沿叶高方向
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逐渐降低。在 y/H=50%～90%叶高范围内，主流

静压和速度沿流向的压力梯度在 x/S<40%的流向

范围内随叶高高度的增加而增加。在 y/H=10%，

30%叶高位置，主流静压和流速在 x/S=20%～50%
范围内沿流向分布存在明显波动。造成不同叶高

位置处主流静压和速度沿流向分布存在差异的原

因分析如下：

1） 主流在涡轮动叶前缘滞止线偏差。Xie等

人[19] 的研究指出，依据涡轮直叶栅中截面设定的

旋转实验主流工况条件下，涡轮动叶前缘滞止线

存在从叶根到叶顶方向的从稍微偏向压力面到偏

向吸力面的偏移，使得涡轮动叶吸力面靠近前缘

处的静压沿叶高方向逐渐增加，主流速度沿叶高

方向逐渐降低。

2） 叶栅通道内主流二次流影响。图 4所示为

气膜孔下游不同流向位置处叶栅通道内主流二次

流的发展情况，Ws 为垂直于流向的切面的涡量，

图中可见沿流向发展的叶根通道涡、叶顶泄漏流

和叶顶通道涡。随着叶根通道涡的发展，主流被

挤压向叶顶方向偏转，对不同叶高的主流逐渐起

到堵塞作用，使静压沿叶高逐渐增加，使 y/H=10%，

30%叶高位置的流速在受叶根通道涡影响的区域

明显降低。相较而言，叶顶泄漏流和通道涡的影

响明显小于叶根通道涡。
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图 4    600 r/min转速下叶栅通道内主流二次流的发展情况

Fig. 4    Development of the secondary flow of the mainstream in the cascade at 600 r/min
 

 2.2   主流与冷却射流工况确定

基于文中第 2.1节分析可知，受涡轮动叶前缘

滞止线偏移和叶栅通道内主流二次流的影响，处于

x/S=17.8%流向位置处的气膜孔在不同叶高位置具

有不同的主流静压和流向速度。当前研究基于控制

变量的考虑，保证不同叶高位置气膜孔的当地吹风

比一致。本研究中，当地吹风比依据气膜孔所处当

地位置的主流流速计算而得。因此，不同叶高位置
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主流流速的差异使得各气膜孔所赋予的冷却空气质

量流量存在差异。表 1所示为吹风比 M=0.50，0.75，
1.00，1.25，1.50和转速 n=400，600，800 r/min条件

下不同叶高位置气膜孔的射流流量设置。
 
 

表 1    主流和冷却射流工况设置

Table 1    Working condition setting of mainstream and coolant

转速/（r/min） （y/H）/% 主流流速/（m/s）
冷气质量流量/10−3 （g/s）

M=0.50 M=0.75 M=1.00 M=1.25 M=1.50

400

10 7.30 1.400 2.101 2.801 3.501 4.201

30 8.68 1.664 2.496 3.329 4.161 4.993

50 7.84 1.504 2.256 3.009 3.761 4.513

70 6.88 1.319 1.978 2.637 3.297 3.956

90 5.79 1.110 1.665 2.219 2.774 3.329

600

10 13.00 2.494 3.740 4.987 6.234 7.481

30 14.02 2.688 4.032 5.376 6.720 8.064

50 12.55 2.406 3.609 4.812 6.014 7.217

70 10.82 2.075 3.113 4.151 5.188 6.226

90 9.00 1.727 2.590 3.454 4.317 5.180

800

10 18.63 3.573 5.360 7.146 8.933 10.719

30 19.45 3.729 5.594 7.458 9.323 11.188

50 17.31 3.319 4.979 6.639 8.298 9.958

70 14.82 2.841 4.262 5.683 7.104 8.524

90 12.20 2.340 3.510 4.680 5.850 7.020
 

 3    结果分析

 3.1   吹风比的影响

图 5所示为 600 r/min转速下不同吹风比条

件下不同叶高位置处气膜孔下游绝热气膜冷却效

率分布云图。由图可见，5个气膜孔出口处的气

膜尾迹均存在不同程度向叶顶方向的偏转，其中

靠近叶根区域的 y/H=10%，30%叶高位置的气膜

尾迹由于受叶根通道涡的影响，气膜尾迹偏转尤

为明显。y/H=90%叶高位置的气膜尾迹在 x/S=30%

位置处受叶顶泄漏流的影响，出现向叶根方向偏
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转的趋势。

随着吹风比的增加，气膜冷却效率和气膜尾

迹偏转均发生了变化：

1） 气膜冷却效率。随着吹风比的增加，y/H=
10%叶高位置的气膜覆盖长度出现先稍微增加后

明显减小的趋势，气膜覆盖宽度则逐渐减小；其

他气膜孔下游气膜覆盖距离均随吹风比的增加而

增加，但是气膜的覆盖宽度从 M=1.00开始变窄，

M=1.25，1.50时可见明显的气膜分离而造成气膜

冷却效率降低。图 6所示为流向起点为气膜孔前

缘的流向覆盖距离 30D和径向覆盖宽度 18D范

围内面平均气膜冷却效率，由图可见，随着吹风

比的增加，y/H=10%叶高处的气膜冷却效率逐渐

降低，其他叶高位置的气膜冷却效率均在 M=
0.75处出现最大值。此外，由图可见，M=0.50和

0.75时，面平均气膜冷却效率最大值出现在 y/H=
30%叶高处；M=1.00～1.50时，面平均气膜冷却效

率最大值出现在 y/H=50%叶高处，且 M=1.25和

1.50时，y/H=30%叶高处的面平均气膜冷却效率

依次出现低于 y/H=70%和 90%叶高处的情况。
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图 6    600 r/min转速下面平均气膜冷却效率

Fig. 6    Spatial average film cooling effectiveness at 600 r/min
 

图 7所示为不同吹风比条件下不同叶高位置

处展向平均气膜冷却效率沿流向分布。M=0.50
时，各叶高位置平均气膜冷却效率均沿流向下降；

M=0.75～1.50时，除 y/H=10%叶高外，均出现不

同程度的气膜冷效先降后增再降的现象，既发生

明显气膜分离现象。

2） 气膜尾迹偏转。随着吹风比的增加，y/H=
50%～90%叶高范围的气膜尾迹向叶顶偏转的趋

势稍有增加，其原因可以归结为旋转状态下涡轮

叶片吸力面指向叶顶方向的离心力和哥氏力对冷

却射流的作用。随着吹风比的增加，离心力和哥

氏力对冷却射流的作用加强，气膜尾迹偏转稍有

加剧。y/H=10%，30%叶高位置处的气膜尾迹在

孔出口处的偏转程度有所减小，归结原因是增加

的吹风比增强了射流动量，抵消了叶根通道涡的

影响。

 3.2   旋转雷诺数的影响

图 8所示为M=0.75，1.50时，转速为 400～800
r/min，对应旋转雷诺数为357 000、536 000和715 000
条件下不同叶高位置处绝热气膜冷却效率分布云

图。旋转雷诺数的影响同样可以体现在气膜冷却

效率和气膜尾迹偏转两方面。

1） 气膜冷却效率。M=0.75时，随着旋转雷诺

数的增加，y/H=10%叶高位置的气膜覆盖和气膜

冷效出现明显的先变差后稍微转好；其他叶高位

置在旋转雷诺数 715 000时的气膜冷却效率明显

高于旋转雷诺数 357 000和 536 000。M=1.50时，
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随着旋转雷诺数的增加，y/H=10%叶高位置的气

膜冷却效果明显变差；其他叶高位置气膜冷却效

果变化不明显。

气膜冷却效率受旋转雷诺数（Reω）的影响从

图 9面平均气膜冷却效率变化曲线图也可以看出。

随旋转雷诺数的增加，y/H=10%叶高位置的面平
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均气膜冷却效率明显先降后增。M=0.75时，其他

叶高位置气膜冷却效率均随旋转雷诺数的增加而

增加；M=1.5时，其他叶高位置面平均气膜冷却效

率的变化十分不明显。

产生气膜冷却效率变化的原因分析如下：低

吹风比时，相同吹风比条件下增加旋转雷诺数等

于增加参与冷却的冷却射流流量，有益于提升气

膜冷却效率。然而，靠近叶根区域受叶根通道涡

的影响，冷却射流与主流掺混更强，使出现不同

于其他叶高的气膜冷却效率变化趋势。高吹风比

时发生了气膜分离的现象，继续增加旋转雷诺数

和射流流量使主流与射流掺混加剧，使增加旋转

雷诺数带来的影响变得复杂且不明显。

2） 气膜尾迹偏转。如图 8所示，随着旋转雷

诺数的增加，y/H=50%～90%叶高位置的气膜尾

迹出现稍微向叶顶方向偏转加剧的现象，其原因

为旋转状态下涡轮叶片吸力面指向叶顶方向的离

心力和哥氏力对冷却射流的作用随旋转雷诺数的

增加而增加。y/H=10%，30%叶高位置处的气膜

尾迹向叶顶方向的偏转程度有所减小，由以

y/H=10%叶高位置的气膜尾迹变化明显，这与离

心力和哥氏力的作用方向相反。分析原因如图 10
所示，由图中气膜孔下游 0D和 6D位置处叶栅通

道内二次流的分布可知，随着旋转雷诺数增加，

叶根通道涡的涡量强度虽然有所增加，但是叶根

通道涡的影响范围有所减小，削弱了其对近叶根

区域气膜尾迹偏转的影响，使得 y/H=10%，30%叶

高位置处的气膜尾迹向叶顶方向的偏转程度有所

减小。

此外，低旋转雷诺数条件下叶根通道涡的作

用范围大，与射流的掺混作用更强，气膜更容易

被压迫在叶片表面，使 y/H=10%叶高位置处在低

旋转雷诺数时的气膜冷却效果较好；增加旋转雷

诺数，叶根通道涡作用范围减小，使主流对射流

的掺混和压迫作用减弱，这也是该叶高位置处气

膜冷却效率随旋转雷诺数的增加而减小的原因。
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Fig. 10    Distributions of the secondary flow in the cascade at different rotational Reynolds number at M=0.75
 

 4    结　论

本文仿真研究了旋转状态下涡轮叶片吸力面

不同叶高位置处的气膜冷却效率分布的差异，以

及吹风比和旋转雷诺数的影响。研究涉及 y/H=

10%～90%五个叶高位置。研究分别在 400、600

r/min和 800 r/min三种转速下进行，对应旋转雷

诺数 357 000、536 000和 715 000。研究涉及 5个

吹风比：0.50、0.75、1.00、1.25和 1.50。通过研究

可以得出如下结论：

1）  涡轮叶片吸力面气膜受叶根通道涡和叶

顶泄漏流的影响向中间叶高收缩。叶根通道涡的

影响最明显，近叶根区气膜明显向叶顶偏转。受

主流二次流影响，吸力面存在沿径向的静压梯度，

造成相同当地吹风比条件下沿径向的冷却射流质

量流量的差异。

2）  吸力面存在获得最大气膜冷却效率所对

应的最佳吹风比。不同叶高位置最佳吹风比存在

差异。随着吹风比的增加，出现最大气膜冷却效

率的叶高位置逐渐向叶顶方向移动。
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3）  旋转状态下吸力面存在指向叶顶方向的

离心力和哥氏力的作用，与叶根通道涡共同作用

使气膜尾迹向叶顶方向偏转。

4）  y/H=50%～90%叶高区域，增加吹风比和

旋转雷诺数增强离心力和哥氏力的作用，使气膜

尾迹偏转程度稍有增加。y/H=10%，30%叶高位

置，增加吹风比增加射流动量，增加旋转雷诺数

增强了叶栅通道内主流二次流涡量强度，减小涡

结构影响范围。如上作用均造成气膜尾迹在孔出

口处的偏转程度有所减小。

5） 低吹风比时，增加旋转雷诺数使气膜冷却

效率增加；高吹风比时，旋转雷诺数对气膜冷却

效率的影响较小。y/H=10%叶高位置受叶根通道

涡的影响，气膜冷却效率随旋转雷诺数的变化与

其他叶高位置有所不同。
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