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非定常尾迹输运对动叶气膜冷却流场影响

周　莉，韦　威，蔡元虎
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：对不同尾迹宽度下涡轮动叶的气膜冷却流场进行非定常数值研究，研究了尾迹输运对动叶气膜

冷却流场的影响机理．计算结果表明：非定常尾迹的总压损失和速度损失而形成低速区，当非定常尾迹输运到

冷却孔附近时，尾迹对气膜层的干扰占主导地位，靠近气膜孔的叶片区域冷却效率降低明显．非定常尾迹的影

响使得冷却气流被带到压力面叶片下游更广阔的区域，导致气膜冷却沿叶展方向的覆盖范围更广，从而使得

压力面气膜冷却效率在尾迹通过时更高一些．当尾迹宽度增大时，对气膜冷却效率的影响程度增大．尾迹对压

力面的影响比吸力面更大一些．
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　　准确预估气膜冷却效果对涡轮叶片等的设计
具有至关重要的作用．研究者们针对影响气膜冷
却效果的因素如气膜孔的几何参数、叶片的几何
参数、孔的气动参数等开展了相关的研究［１－２］．涡
轮动叶流场会受到上游尾迹的影响，非定常尾迹
在动静叶排间的运动造成了大量的损失，相应地，
动叶的气膜冷却效果也必然会受到静叶产生的非

定常尾迹的干扰．因此，了解非定常尾迹对动叶气
膜冷却的影响机理，必然会对计及非定常效应的
涡轮动叶气膜冷却具有指导意义．
各国学者针对非定常因素对动叶气膜冷却影

响开展了大量的研究工作［３－５］．Ｓｕｎｇ等［６］的研究
结果表明气膜冷却的绝对有效度和传热系数的振

荡幅值可分别达到１５％和５０％的时均值．Ｗｏｍ－
ａｃｋ等［７］实验研究了周期性尾迹下的气膜冷却流
动，动态流动测量表明尾迹同冷却射流是相互干
涉的，而且近壁面处的测量表明气膜冷却有效度
在尾迹通过的周期内是变化的．Ｓｈａｎｔａｎｕ等［８］研
究了在不同吹风比下非定常尾迹对动叶气膜冷却

效率的影响，发现非定常尾迹的出现降低了叶片
上尤其是吸力面侧气膜冷却效果．Ｍｏｎｔｏｒｎｏｌｉ
等［９］发现尾迹对冷气喷射影响很大，其使得前缘
附近的冷气流场重新分布．冷却气体向压力侧迁
移，因而在压力侧能产生较好的冷却效果．国内，
蒋雪辉等［１０－１１］通过实验的方法研究了非定常尾迹

对气膜冷却效率的影响，利用二维计算研究了非
定常尾迹对动叶叶片头部气膜冷却的影响，但尾
迹宽度的影响程度在不同吹风比下却表现出截然

相反的影响趋势．周勇等［１２］进行了非定常激波对
气膜冷却影响的数值模拟，研究了冷却气膜在激
波通过时的变化．李少华等［１３］研究了非定常尾迹
作用下转速对动叶前缘气膜冷却效率的影响．
基于单纯考虑尾迹输运对叶片气膜冷却效果

的影响，剥离出通道涡等其他因素的影响，本文利
用圆柱产生的尾迹来模拟前导静叶产生的尾迹，
在不同的尾迹宽度下进一步研究非定常尾迹输运

对动叶气膜冷却的影响．

１　数值计算方法

计算采用了商用软件Ｆｌｕｅｎｔ，控制方程为圆
柱坐标系下的雷诺平均方程．控制方程的离散采
用控制容积法，时间上采用二阶隐式格式，空间上
采用二阶迎风格式，非定常的非耦合隐式算法．压
力和速度的耦合使用 ＳＩＭＰＬＥ（ｓｅｍｉ－ｉｍｐｌｉｃｉｔ
ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｉｎｋｅｄ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ）算法．湍流

模型采用Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ方程模型．
主流、冷却气体入口采用压力进口．出口为压

力出口并给出口静压，上下游延伸部分的周向边
界采用周期性边界条件，动静交界采用滑移面网
格技术，壁面采用不可渗透、无滑移及绝热壁面边
界条件．动静叶之间的相对运动速度为１００ｍ／ｓ，
进口气流温度为３０３Ｋ，气膜温度为２８０Ｋ．在进
行非定常计算时，每个周期内设定９０个物理时间
步，分别对应９０个不同的相对位置，每个物理时
间步下进行５０次的虚拟时间步的内迭代．
参考文献［１４］指出如果干扰棒和叶片间的轴

向距离和叶片弦长的比值和真实涡轮机动静叶间

的距离和弦长的比值相同，那么它们尾迹的速度
亏损和宽度也相同．同时参考文献［１５］也验证了
圆柱尾迹的最大湍流度和真实涡轮机叶片的相

同．而且如果圆柱和翼型物体对来流有相同的摩
擦力，那么在圆柱后的一段距离的尾迹结构与翼
型物体的尾迹结构相同，因此可以用干扰棒产生
的尾迹来模拟前导静叶产生的尾迹．基于单纯考
虑尾迹对叶片气膜冷却效果的影响，剥离出通道
涡等其他因素的影响，本文在动叶前面放置圆柱
来模拟静叶的尾迹宽度，图１是添加圆柱来模拟
前置导叶尾迹（ｄ＝５ｍｍ）的计算域示意图，叶片
前缘有两排冷却孔，吸力面和压力面各有一排，孔
没有径向喷射角度，每排２０个冷却孔，孔径为３
ｍｍ，孔间距为１５ｍｍ，鉴于网格的不同特点结合

图１　计算区域面网格示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｄｏｍａｉｎ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｍｅｓｈ　ｓｋｅｔｃｈ
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所要研究的模型，本文结合使用了 Ｈ 形、Ｏ形以
及非结构网格，气膜孔附近使用非结构网格进行
适当加密，网格总数为９３万左右．

２　计算结果与分析

图２是吹风比Ｍ＝０．７，干扰棒直径ｄ＝５ｍｍ
时，定常和非定常计算得到的尾迹对压力面冷却
效率的影响图．从图中对比可以明显看出定常计
算得到的冷却效率明显大于非定常计算时间平均

的结果．所以应该在非定常条件下对气膜冷却进
行分析．同时也和文献［５］一样，即非定常尾迹降
低了气膜冷却的效果．

图２　使用不同计算方法的压力面吸力面冷却效率图

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｓｉｎｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｅｔｈｏｄｓ

图３是在Ｍ＝０．７时，气膜孔附近监控点的
速度在计算过程中随物理时间步的变化过程图，
其同文献［７］一样，表明气膜冷却效率在尾迹通过
的周期内是变化的．当计算收敛后从图中可知非
定常的变化周期为６０个物理时间步．非定常计算
结果分析中所采取的计算周期Ｔ＝６０，根据不同
时刻尾迹输运的图谱，确定非定常尾迹输运到压
力面的具体时刻，进而用于非定常尾迹对气膜冷
却效果影响的分析中．
图４～图６显示了在干扰棒直径ｄ＝５ｍｍ，

图３　气膜孔附近气膜孔冷却效率变化图

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｎｅａｒ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｈｏｌｅ

图４　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７时压力面冷却孔周围

速度矢量不同时刻的分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ｎｅａｒ

ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｈｏｌｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｕｎｄｅｒ　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７

吹风比Ｍ＝０．７工况下非定常尾迹输运到动叶压
力面气膜孔附近时的流场和冷却效率的分布．其
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图５　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７时压力面冷却孔周围

冷却效率不同时刻的分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｎｅａｒ

ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｈｏｌｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｕｎｄｅｒ　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７

中Ｔ表示叶栅旋转的周期．由图４对比可以看到
当非定常尾迹输运到压力面冷却孔附近时，冷却
空气有明显的上扬，因非定常尾迹的总压损失和
速度损失而形成的低速区，当它输运到冷却孔附
近时，因为其动量损失从而对冷却气体的压制作
用减小，冷却气体更容易从冷却孔中喷射出来与
主流掺混，在冷却空气穿过冷却空气形成的低速
区以后，又被主流压制而沿着壁面流动．对比速度
矢量图还可以发现，当尾迹输运到冷却孔附近时
形成的低速区使得图４中冷却孔发生了轻微的分
流，这两种作用都会降低气膜层冷却空气的质量
从而降低气膜冷却效率，图５显示了对应的在尾
迹影响下气膜孔周围冷却效果的变化，冷却孔附
近的冷却效率在上游尾迹通过时的冷却效率比

Ｔ／２时刻后（无尾迹效应）要低一些．图６显示了
压力面表面冷却效率的分布，从图中冷却效率的
值可以看出当尾迹输运到压力面冷却孔附近时

候，一方面在靠近气膜孔的叶片区域冷却效果降

图６　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７时压力面冷却效率

不同时刻的分布图

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｏｎ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｎｄｅｒ

ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７

低明显，说明在这个区域更多的冷气与主流发生
掺混，而形成冷却气膜层的冷气量减少，尾迹对气
膜层的干扰占主导地位，从而使得低速区冷却效
果降低；另一方面，冷却气流与主流掺混，冷却气
流被主流带到下游更广的区域，导致气膜冷却沿
叶展方向的覆盖范围更广，从而发生这个区域的
气膜冷却效果略高于Ｔ／２后的现象．
图７～图９显示了在干扰棒直径ｄ＝５ｍｍ，

吹风比Ｍ＝０．７工况下非定常尾迹输运到动叶吸
力面气膜孔附近时的流场和冷却效率的分布．尾
迹对吸力面冷却效率的影响也很明显，从图７可
以看出在尾迹输运到吸力面冷却孔附近时，冷却
气体也发生了轻微的上扬现象，没有发生分流的
现象，吸力面附近的主流速度相对压力面附近的
主流速要高，从而吸力面较高的主流动量对冷却
气体的压制作用会更强，对比冷却孔周围的冷却
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效率发现在尾迹输运到冷却孔附近时，冷却孔周
围的冷却效率降低，冷却气体穿过尾迹形成低速
区后又被主流较高的动量压向壁面流向吸力面下

游，流动趋于正常，从吸力面的冷却效率分布可以
看出，尾迹影响时吸力面冷却效率都要低于Ｔ／２
后的情况．比较尾迹对压力面、吸力面冷却效率影
响的变化趋势可以发现，尾迹对压力面冷却效果
的影响要大于吸力面．

图７　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７时吸力面冷却孔周围

速度矢量不同时刻的分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ｎｅａｒ

ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｈｏｌｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｕｎｄｅｒ　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７

图１０显示了在干扰棒直径ｄ＝５ｍｍ，吹风比
Ｍ＝０．７工况下非定常尾迹输运到动叶压力面冷
却效率的分布．可以看出：尾迹对压力面造成影响
时，叶片表面的冷却效果升高，这说明宽尾迹形成
的份额较大的低速区对壁面附近吹风比的影响占

主导作用，导致当低速区运送到压力面冷却孔附
近时，增大了冷气射流与主流的吹风比，这就增大
了气膜层冷却空气的质量．此外，由于压力面附近
的主流动量较低，尾迹沿着压力面恢复的较慢，尾
迹的影响使得冷却气流被带到叶片下游更广阔的

区域，所以出现了压力面的冷却效率分布值要大
于Ｔ／２时刻后的效率值．

图８　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７时吸力面冷却孔周围冷却

效率不同时刻的分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

ｎｅａｒ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｈｏｌｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｕｎｄｅｒ　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７

当低速区输运到吸力面冷却孔附近时，从图

１１中可以看出对吸力面冷却效果的影响效果的
趋势与输运到压力面冷却孔附近时相同，但是由
于吸力面较大的主流速度，使得非定常尾迹在吸
力面恢复的距离较短，这时冷却气体的上扬使得
气膜层冷却气体的质量减少占了主导作用，所以
出现了吸力面冷却孔下游叶面区域的冷却效果相

对Ｔ／２时刻后的冷却效率要降低．
对两种不同尾迹宽度影响下的气膜孔冷却效

率进行对比，发现尾迹宽度增大时，在流场中所占
的比例也就越大，尾迹所形成的低速区也增大，对
冷却气体的压制作用也减小，较大的低速区使得
壁面局部吹风比增大较为明显，使得气膜孔周围
气膜层冷气量增加，增大冷气射流与主流的吹风
比，而冷却气流穿过低速区的上扬的影响不显著，
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图９　ｄ＝５ｍｍ，，Ｍ＝０．７时吸力面冷却效率不同时刻的分布图

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｄ＝５ｍｍ，Ｍ＝０．７

图１０　ｄ＝１５ｍｍ，Ｍ＝０．７时压力面冷却效率不同时刻的分布图

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｄ＝１５ｍｍ，Ｍ＝０．７

图１１　ｄ＝１５ｍｍ，Ｍ＝０．７时吸力面冷却效率不同时刻的分布图

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｄ＝１５ｍｍ，Ｍ＝０．７
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所以尾迹宽度增大，有效地增加了冷却效率．同
时，尾迹宽度增大时，在主流中恢复的距离也加
长，在压力面壁面附近的速度较低的区域的恢复
距离相比吸力面壁面附近要长的多，因为吸力面
附近的速度要比压力面附近的速度高些，所以，更
长的恢复距离使得冷却气流被带到叶片下游更广

阔的区域，这些区域的冷却效率要高于Ｔ／２时刻
后的冷却效率，ｄ＝５ｍｍ时压力面中部到叶片尾
缘没有受这种影响从而冷却效率要低于Ｔ／２时
刻后的冷却效率，ｄ＝１５ｍｍ时压力面叶面几乎所
有区域的冷却效率都要低于Ｔ／２时刻后的冷却
效率，这就是宽尾迹更长的恢复距离造成的．在吸
力面，冷却孔周围的冷却效率同样是因为局部吹
风比的增加起了主导作用而导致了周围冷却效率

的增加，但是在吸力面气膜孔的下游区域，因为吸
力面壁面附近的较大的主流速度，使得尾迹的恢
复距离很短，进而不能带气膜层冷却空气到吸力
面气膜孔下游的区域，所以当尾迹输运到吸力面
冷却孔时的吸力面的冷却效率要低于Ｔ／２时刻
后的冷却效率．对比两种不同尾迹宽度分别对压
力面、吸力面的影响可以看出，尾迹对压力面的影
响更大一些．

３　结　论

对不同尾迹宽度下涡轮动叶的气膜冷却流场

进行非定常数值研究，研究了尾迹输运对动叶气
膜冷却流场的影响．主要结论如下：

１）定常计算得到的冷却效率明显大于非定
常计算时间平均的结果．所以应该在非定常条件
下对气膜冷却进行分析．
２）非定常尾迹的总压损失和速度损失而形
成的低速区，当它输运到冷却孔附近时，因为其动
量损失从而对冷却气体的压制作用减小，冷却气
体更容易从冷却孔中喷射出来与主流掺混，尾迹
对气膜层的干扰占主导地位，尾迹输运到冷却孔
附近时候，靠近气膜孔的叶片区域冷却效率降低
明显．
３）在非定常尾迹的影响使得冷却气流被带
到压力面叶片下游更广阔的区域，导致气膜冷却
沿叶展方向的覆盖范围更广，从而使得压力面气
膜冷却效率在尾迹通过时更高一些．
４）当尾迹宽度增大时，尾迹所形成的低速区
也增大，对冷却气体的压制作用也减小，相同的冷
气喷射量下，宽尾迹更容易穿过低速区与主流掺
混，同时，宽尾迹形成的低速区在流场中份额的增

大也会增大冷气射流与主流的吹风比，这也会对
气膜冷却效果造成较大的影响．
５）尾迹对压力面的影响比吸力面更大一些．
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