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高压涡轮导叶压力面异型气膜孔特性
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摘　　　  要：    研究采用数值仿真方法对高压涡轮导叶压力面上圆柱孔、扇形孔、簸箕孔和后置孔的流动和

传热特性进行了对比分析。其中扇形孔在展向上扩张 12°，后置孔在流向上扩张 7°，簸箕孔在两个方向上都

有扩张。结果表明：在所研究的吹风比范围内，扇形孔和簸箕孔的气膜冷却效率最大，且当吹风比为 2时，扇

形孔和簸箕孔的气膜冷却效率分别最高比圆柱孔提高了 128.9%和 146.9%。此外，簸箕孔的热流密度净收益

最大，比圆柱孔提高了 28.8%，说明簸箕孔是最佳方案。另外研究发现，展向扩张角对流动和换热特性的影响

大于流向扩张角，且气膜冷却效率对热流密度净收益的影响大于传热系数。

关　键　词：气膜冷却；传热系数；异型孔；高压涡轮导叶；压力面

中图分类号：V231.3　　　　　文献标志码：A
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Abstract:   Numerical  simulations  were  employed  to  investigate  the  performance  of  the  flow fields
and heat  transfer  characteristics  of  four  types of  film holes:  cylindrical  holes,  fan-shaped holes,  laidback
fan-shaped  holes  and  laidback  holes,  on  pressure  surface  of  the  turbine  vane.  Fan-shaped  holes  were
expanded  with  the  lateral  divergence  angle  of  12  degrees  compared  with  cylindrical  holes,  and  laidback
holes  expanded with  the  forward divergence angle  of  7  degrees.  Furthermore,  laidback fan-shaped holes
were  expanded  in  both  directions.  Results  showed  that  fan-shaped  holes  and  laidback  fan-shaped  holes
showed  the  maximum film  cooling  effectiveness  within  the  range  of  blowing  ratios.  When  the  blowing
ratio  was  2,  the  film  cooling  effectiveness  of  fan-shaped  holes  and  laidback  fan-shaped  holes  was
improved  to  the  greatest  extent  by  128.9%  and  146.9%,  respectively,  in  contrast  with  cylindrical.
Additionally,  laidback  fan-shaped  holes  had  the  largest  net  heat  flux  reduction,  28.8%  higher  than
cylindrical  holes,  which  indicated  the  laidback  fan-shaped  hole  was  the  best  scheme.  And  the  forward
divergence angle had less influence on the flow and heat transfer characteristics than the lateral divergence
angle due to inobvious advantages of laidback holes. Besides, the effect of the film cooling effectiveness
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on net heat flux reduction was dominant on account of similar distributions of net heat flux reduction and
the film cooling effectiveness.
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pressure surface

在先进的航空发动机中，为实现更高的推力

和热效率，要求不断提高涡轮前进口温度，但这

也势必会给涡轮叶片的冷却技术带来更大的挑战。

目前，气膜冷却技术是广泛应用于高温部件的一

种重要的高效冷却技术。它主要有两个功能：一

是通过带走壁面的一部分热量来进行冷却；二是

在叶片表面形成一层保护膜，隔离壁面与高温主

流气体[1]。

Bergeles等人[2-3] 首先用实验方法研究了平板

表面单个气膜孔的出流特性。结果表明，在气膜

孔出口下游存在一个明显的反向流动区域，现在

被称为肾涡。肾涡是由注入的冷气与主流相互作

用形成的，其不利于冷却射流向两侧扩散 [4]。在

Walters等人[5] 的研究中发现，当射流动量较大时，

冷气很容易从壁面上抬离，这导致了气膜冷却效

果较低，故圆柱孔的应用受到限制。

基于平板圆柱孔的气膜冷却性能，学者们开

始对气膜孔的结构进行大量的研究。Goldstein等

人[6] 在 20世纪 70年代首先提出了具有 10°扩张

角的扇形孔，发现扇形孔可以显著提高气膜冷却

效率。特别是当吹风比大于 0.5时，扇形孔通过

降低冷气的出口速度，减弱了冷气与主流的混合

程度，从而有效提高了冷却效果 [7-9]。此后，又出

现了各种异型孔，如簸箕孔 [10-14]、姊妹孔 [15-19]、圆

锥孔[20-21]、槽孔[22-25] 等。在异型孔中，使用最广泛

的是簸箕孔，它在扇形孔的基础上增加了一个流

向扩张角，有利于提高冷气贴壁性，减少主流与

冷气的掺混[10]。Kusterer等人 [19] 对姊妹孔的主孔

和副孔的相对位置进行了数值分析，结果表明，

当副孔位于主孔上游时，副孔产生的涡系能有效抑

制主孔涡的发展，气膜冷却效果因此有明显提高。

Cho等人 [21] 研究了圆锥孔的流动和换热特性 ，

发现当吹风比大于 0.5时，气膜冷却效率呈上升

趋势，传热系数呈下降趋势。此外，槽孔利用出

口又长又窄的优势稳定了下游的冷气流场，从而

也大大增强了冷却效果[23]。但由于其自身的结构

特点，应用范围也有限，一般应用于叶片端壁或

尾缘。

时至今日，学者们仍在不断提出新的异型孔，

包括椭圆孔[26]、沟槽孔[27]、收敛槽孔[25]、圆槽孔[28]

等，且许多的异型孔研究 [24, 29-34] 是在凸面或凹面

上进行的，这些曲面近似于涡轮叶片的真实曲面，

而不再局限于平板气膜孔的机理研究。例如，Yu
等人[24] 在压力面上利用实验研究了膨胀槽孔和

扇形孔的气膜冷却特性，发现孔距前缘越远，气

膜冷却效果越高，且扇形孔对压力面上的位置更

为敏感。Najafabadi等人 [30] 利用实验研究了涡轮

叶片吸力面上圆柱孔和扇形孔的气膜冷却效率、

传热系数和热流密度净收益。结果表明，位于较

高凸面曲率上的冷却孔排表现出对冷气吹风比最

显著的影响。Pu等人[29] 更全面地探索了复合角、

壁面曲率和冷气质量流量对扇形孔气膜冷却效率

的综合影响，为涡轮叶片冷却方案提供了指导。

目前，大多数研究并没有充分解释典型气膜

孔在真实工程涡轮叶片上的应用，且评价参数基

本都是气膜冷却效率和传热系数，不能考虑两者

的综合效应。在本研究中，对涡轮叶片压力面上

3个典型气膜孔和常规圆柱孔的流场和换热特性

进行了数值模拟，吹风比在 0.5～2.0 范围内变化，

并采用气膜冷却效率、传热系数比和热流密度净

收益 3个评估参数对各类异型孔进行了全面详细

的对比分析，为高压涡轮导叶的冷却设计提供了

参考。 

1    数值计算方法
 

1.1   物理模型

Lf/L

Lf/L

图 1展示了广泛应用于涡轮叶片压力面上的

4种气膜孔，包括圆柱孔、簸箕孔、扇形孔和后置

孔。孔型的主要形状参数包括孔直径（D）、安装

角（α）、展向扩张角（β）、流向扩展角（δ）和异型段

占比（ ），如图 1所示。在 Bunker等人[20] 对以

上孔型结构参数的常用值已有足够统计归纳的基

础上，本文分别将它们固定为 D=0.5 mm，α=25°，
β=12°，δ=7°，  =1/2。与圆柱孔相比，后置孔在

叶片流向方向上扩张了 7°（δ=7°），如图 1（d）所示，

扇形孔在叶高方向上扩张了 12°（β=12°），如图 1（c）
所示，而簸箕孔在两个方向上分别扩张 7°和 12°
（δ=7°，β=12°），如图 1（b）所示。
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图 2显示了单叶栅通道的计算域。在叶片压

力面中间叶高位置沿高度方向布置了 5个孔，孔

距为 1.8 mm，以避免单孔计算带来的误差以及上

下端壁对气膜冷却效果的影响。压力面上该位置

的曲率半径为 168 mm，近似于实际的涡轮叶片构

型，计算结果可为真实叶片压力面的冷却设计提

供参考。
 
 

Holes on leading edge

6
7

167

55

图 2    流体域及孔排布位置示意图（单位：mm）

Fig. 2    Geometry of the computational domain and hole

position （unit： mm）
  

1.2   数值计算方法

Reg = 566 410

网格和计算边界条件如图 3所示。主流入口

设置为质量流量入口，为 1.6 kg/s，总温为 1 769 K，

取特征长度为叶片弦长 70.4 mm，则主流进口雷

诺数为 566 410 （ ）。主流出口设置

静压出口，为 1 178 800 Pa。对于冷气进口，总温

为 827 K，设置质量流量入口，具体质量流量数值

由选取的吹风比而定：

M =
ρcuc

ρgug
=

ṁc/Ac

ṁg/Ag
（1）

ρc uc ρg ug

ṁc Ac ṁg Ag

式中 、 、 和 分别为冷气入口密度、冷气入

口平均速度、主流入口燃气密度和主流入口燃气

平均速度。同样地，吹风比可以由质量流量和入

口面积求得，式（1）中 、 、 和 分别为冷气

进口质量流量、冷气进口面积、主流进口质量流

量和主流进口面积。本文选取吹风比为 0.5、1、
1.5、2，故可以得到冷气进口的质量流量。此外，

所有壁面均为无滑移条件，并将周期条件应用于

流体域的两侧面。特别地，在考虑传热特性时，

为避免前缘加热后主流温度的上升对压力面气膜

冷却造成影响，仅在图 2中所示框内设置壁面热

流密度，热流密度为−50 kW/m2。若为计算气膜冷

却效率，则所有壁面均设置为绝热条件。

λ μ

该非结构化网格由商用计算流体动力学

（CFD）软件 ANSYS FLUENT MESHING生成。为

了提高计算精度，本文进行了网格无关性检验，

结果如图 4所示。很明显，当四面体网格数量增

加到 2 400万时，叶片表面的面积平均温度开始

趋于稳定，故最终网格数量选取为 2 400万左右，

以避免流体域网格数量对计算结果带来敏感性影

响。此外，在利用 ANSYS CFX求解可压稳态的

Reynolds averaged Navier-Stokes （RANS）方程过程

中，流体设置为理想气体，其比热容（c）和热导率

（ ）均随当地温度的变化而变化，动力黏度（ ）由

Sutherlands公式确定。数值仿真计算中的控制方

程包括连续性方程、动量方程、能量方程和湍流
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图 1    异型孔结构示意图

Fig. 1    Geometry of the shaped holes
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图 3    网格及边界条件

Fig. 3    Grids and computational boundary conditions
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k ω

输运方程，所有方程的对流项都采用了高阶精度

的方法进行离散化。值得注意的是，本文选择了

SST （shear stress tranfer）   - 湍流模型 [33, 35-36]，为

满足该湍流模型对近壁面网格的要求，设置 y+为
1，则气膜孔壁面的第 1层网格高度为 0.001 1 mm，

其余壁面的第 1层网格高度为 0.001 3 mm。同时，

所有壁面均设置 15层边界层网格，以 1.1的增长

率向主流方向生成。最后，当最大残差值小于

10−5 且所监控的图 2中蓝色区域的平均壁面温度

保持稳定时，即认为计算收敛。

k ω

η̄s

为了验证本研究数值仿真方法的可信度，现

根据 Yao等人 [37] 研究中的实验模型建立可验证

的计算模型。在计算过程中，采用了本文的网格生

成方法和湍流模型（SST  - ），边界条件与 Yao

等人[37] 的实验保持一致，对比结果如图 5所示，

横坐标为流向距离与孔径的比值，纵坐标为展向

平均气膜冷却效率（ ）。可以看出，Yao等人 [37]

在两个吹风比下的实验结果都与当前数值仿真的

计算结果基本一致，最大差异为 12%，该差异在可

接受范围内，因此证实了本文的数值仿真方法是

具有说服力的。 

1.3   主要参数定义

hr/h0 γnhf

为了对不同异型孔的流动和换热特性进行对

比评估，本文采用气膜冷却效率（η）、传热系数比

（ ）和热流密度净收益（ ）作为评估指标。

它们通常定义如下:

η =
Tg−Taw

Tg−Tc
（2）

h =
q

Taw−Tw
（3）

γnhf = 1−
hr

h0

(
1−

Tg−Taw

Tg−Tw

)
= 1− hr

h0

(
1− η

φ

)
（4）

Tg Taw Tc

Tw q

hr/h0

hr

h0

式（2）中 、 和 和分别为主流入口燃气温度、

绝热条件下的壁面温度和孔入口冷气温度，气膜

冷却效率一般用来评估气膜冷却的效果，η值越

高即表示冷却效果越好。式（3）中 和 分别为

换热条件下的壁面温度和热流密度，为了研究异

型孔自身结构而非叶片曲率等对换热的影响，本

文采用无量纲参数传热系数比（ ）来评估气

膜孔的传热特性，其中 为安装气膜孔时压力面

上的传热系数， 为无气膜孔时光叶片表面的传

热系数。式（4）中的参数定义与式（2）、式（3）相
同，φ为综合冷却效率，通常取值 0.6～0.8。很明

显，γnhf 是一个综合参数，它同时考虑了换热和气

膜冷却特性，一般认为，较好的气膜孔具有较高

的气膜冷却效率和热流密度净收益。

本文在压力面沿流向 40倍孔径沿展向 5个

孔高度范围内分别计算了以上 3个评估参数，并

在后期处理中，利用数学软件 MATLAB 2016b将

该曲面区域的参数云图展开成平面，以便更直接

清晰地进行对比分析。 

2    结果与讨论
 

2.1   气膜冷却效率对比分析

η

η̄s

图 6和图 7分别显示了压力面上的气膜冷却

效率（ ）分布云图和无量纲轴向位置的展向平均

气膜冷却效率（ ）曲线图。从图 6可以看出，冷

气向下端壁方向偏转，这主要是因为整个叶栅通

道内上下端壁沿流向是逐渐收缩的。在气膜孔出

口，气膜冷却效率最大，随着冷气和主流不断掺

混，气膜冷却效率沿流向逐渐减小。低吹风比

（M=0.5）条件下，圆柱孔出流后的冷气能够较好
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图 4    网格独立性检验
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地附着在叶片表面，因此具有良好的气膜冷却效

果。而当吹风比较大时，气膜冷却效果逐渐不理

想。冷气由于出口动量过大而增大了穿透深度，

导致冷气脱离壁面，该现象在孔出口处尤为明显。

如图 7所示 ，当吹风比为 1.5和 2时 ，孔出口

（x/D=0）的气膜冷却效率值明显低于吹风比为

0.5时的气膜冷却效率值。并且，随着吹风比的增

大，下游的气膜冷却效率衰减速率减慢。所以，

在不同吹风比下，圆柱孔存在一个最优的气膜冷

却效率值，即当吹风比为 1（M=1）时，圆柱孔的最

大气膜冷却效率为 0.159。
与圆柱孔相比，异型孔可以通过改变近场流

场来获得更高的气膜冷却效果。类似于扇形孔之

类的展向扩张孔，大多旨在通过增大展向扩张角

来增加出口面积，进一步降低孔出口的冷气速度，

从而增强冷气在压力面上的横向扩散，所以提供

了更好的气膜冷却效果。图 8给出了气膜孔下

游 3个位置（x/D=0, x/D=2.5, x/D=5）处的速度分布

和流线分布，进一步证明了上述分析。同时，展

向扩张孔使得冷气沿展向分布更均匀，减小了冷
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图 6    气膜冷却效率分布云图

Fig. 6    Distribution of the film cooling effectiveness on pressure surface
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气尾迹之间的间隙。流向扩张孔与展向扩张孔类

似，但其主要用于流动方向上的前向扩散，并且

有利于提高射流穿透长度，特别是当吹风比较大

时。簸箕孔在两个方向上均有一定角度的扩张，

充分发挥了两个方向扩展角带来的优势，具有最

大的气膜冷却效率。同时，冷气在两个方向上的

膨胀能力都是有限的，如果展向扩张角（β）较大，

必然导致过度膨胀，因此出口横截面面积将不再

随扩张角度的增大而增大[8]。由于异型孔结构参

数是由 Bunker等人[20] 的综述获得的，因此本研究

中不涉及该现象。此外，由于冷气膨胀能力有限，

气膜孔扩张通道内也会发生流动分离，如图 8中

簸箕孔通道内流线所示，当吹风比较大时，流线

开始变得不光滑，孔通道内产生分离泡，会造成

一定的气动损失，故扩张型气膜孔也应避免非常

大的流向扩张角（δ）。
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图 7    展向平均气膜冷却效率沿程曲线图

Fig. 7    Spanwise-averaged film cooling effectiveness at dimensionless axial positions
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如前所述，与圆柱孔相比，异型孔可以实现更

高的气膜冷却效率。但是，当吹风比较低（M=0.5）
时，图 7显示 3种异型孔与圆柱孔之间没有显著

差异，特别是在距离孔出口较远下游区域（x/D≥

10）。随着吹风比的增加，异型孔的优势逐渐凸显。

在本文所研究的吹风比范围内，后置孔和圆柱孔

相比的最大优势体现在其冷气出口后沿流向气膜

冷却效率衰减得更慢。当吹风比达到 2时，孔出

口处的气膜冷却效率下降趋势变得急剧，这归因

于冷气出口动量过大，无法保证冷气有效地附着

在壁面上。可以看出，后置孔相对于圆柱孔的优

势并没有其他两种异型孔明显，说明流向扩张角

（δ）对气膜冷却效率的影响较小。相反，展向扩张

角（β）对气膜冷却效率的影响显著，  扇形孔和簸

箕孔表现出更高的气膜冷却效率，且随着吹风比

的增加，这种优势更加突出。由于展向扩张孔有

效地降低了冷气出口动量，同时增大了横向的气

膜覆盖范围，如图 8所示，因此气膜冷却效果优于

圆柱孔，该类展向扩张型气膜孔可用于更高的吹

风比工况。

η̄a

图 9为不同吹风比下不同气膜孔的面积平均

气膜冷却效率（ ）曲线图。显然，3种异型孔相

较于圆柱孔在气膜冷却效率上都表现出了更大的

优势。此外，与上述分析相同，当吹风比分别为 1
和 1.5时，扇形孔和后置孔的气膜冷却效率最大，

同时表明，后置孔表现出相较于圆孔来说更强的

抗分离能力，可应用于更高的吹风比。当吹风比

为 2时，后置孔的气膜冷却效率最大程度上比圆

柱孔提高了 41.8%。此外，扇形孔和簸箕孔的面

积平均气膜冷却效率随着吹风比的增大而增大，

不存在峰值点。当吹风比为 2时，簸箕孔表现出

最大气膜冷却效率，比圆柱形孔提高了 146.9%，

而扇形孔也提高了 128.9%。更重要的是，可以发

现当吹风比较低（M=0.5, M=1）时，扇形孔获得了

较高的气膜冷却效果。但当吹风比较大（M=1.5,
M=2）时，在簸箕孔中可以发现较高的气膜冷却效

果，这与气膜孔通道内及下游的湍流强度有关。 

2.2   传热系数比对比分析

hr/h0

图 10为高压涡轮导叶压力面上的传热系数

比（ ）分布。一般情况下，由于主流与孔出口

处冷气的掺混，所有结果均在孔出口处表现出较

高的传热系数比，而随着流场的发展，传热系数

比逐渐降低，最终趋于稳定。在低吹风比条件下

（M=0.5），具有展向扩张角（β）的扇形孔在孔出口

的传热系数比最高，这是因为冷气横向扩散增强

了反向对转涡的强度，产生了强烈的换热。具有

流向扩张角（δ）的后置孔增加了射流穿透距离

和换热距离。在两个方向上均具有一定扩张角度

的簸箕孔同时增大了换热的展向和流向距离，传

热系数比分布更加均匀。随着吹风比的增大，流

向速度分量增大，反向对转涡强度增大，这导致

了传热系数比的增大。而在一些有流动分离的情

况下，则表现出相反的规律，如圆柱孔和后置孔，

更全面的流场和换热特性分析如图 11和图 12
所示。

图 11为吹风比为 2时，孔出口下游 3个位置

上的湍动能分布和速度矢量图以及壁面的温度分

布，该 3个位置分别为流向长度与孔径之比（x/D）

分别为 0、2.5和 5处。在孔出口处，存在反向旋转

的涡，卷吸冷气两侧的主流使其更靠近壁面，边

界层厚度变薄，导致传热系数更高。当吹风比为

2时，可以看出簸箕孔拥有最高的传热系数比，这

归因于其有最大的湍动能，如图 11所示，极大程

度上增大了涡系强度，从而进一步增加了其与壁

面的换热。此外，可以看出簸箕孔和扇形孔中，

湍动能最高的区域相较于圆柱孔和后置孔而言更

靠近壁面，这也相应地导致了该区域上更高的传

热系数，同时反向对转涡相距更远，从而使该强

换热区域的展向范围更大。相反，由于圆柱孔出

流的冷气与壁面分离，较高的湍动能区域离壁

面更远，从而增加了边界层厚度，导致传热系数

较低。
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此外，在簸箕孔和扇形孔中，传热系数比最高

的区域出现在靠近叶片上端壁的孔出口位置，如

图 10所示，这种现象与流域的强收缩倾向而导致

的流场偏转有关。冷气向叶片下端壁方向偏转，
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图 10    传热系数比分布云图

Fig. 10    Distribution of heat transfer coefficient ratio
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使得反向旋转涡的中心也向叶片下端壁方向偏转，

这就导致了近叶片上端壁方向的冷气贴壁长度变

长，如图 11（a）和图 11 （b）所示，高湍动能区域并

非呈现对称式分布，因此，压力面上的传热系数

比分布也体现出不对称性。另外，当吹风比较大

时，可以明显看出，后置孔和圆柱孔的传热系数

比分布存在“分叉”现象。例如，当吹风比为 2时，

反向对转涡强度较强，如图 11（c）和图 11 （d）所
示，反向对转涡在孔出口两侧呈对称分布，孔出

口中心线上的湍动能较低，中心线两侧的湍动能

更大，具有更大的传热系数，随着冷气与主流的

进一步掺混，反向旋转涡逐渐消失，最终形成单

一的传热系数分布轨迹。

图 12为吹风比为 2时，中间叶高截面的湍动

能分布及流线图，揭示了孔内外的流场和换热特

性。如图 12（b）所示，冷气通过圆柱段进入孔通

道内的扩张段开始膨胀，同时在两侧区域产生回

流，增加了气膜孔内冷气的湍流强度。因此，湍

动能最高的区域分布在孔通道内扩张段。同时，

冷气在孔出口处开始与主流互相掺混，进一步增

加了孔下游的湍动能。图 12（c）显示冷气在流向

扩张段内膨胀，低动量流体产生了回流形成分离

区域，而高湍动能区域也开始产生。随着分离流

的发展，湍动能逐渐增大，最终对孔出口下游的

流动和换热产生了较大的影响。如上所述，簸箕

孔在孔下游表现出最高的湍动能，这也可以在

图 12中得到证实，由于簸箕孔通道内横向和流向

通道的变大，无论是孔内还是孔下游，湍动能的

增强都提供了更强的换热，因此当吹风比为 2时，

簸箕孔表现出最高的传热系数比分布。 

2.3   热流密度净收益对比分析

图 13给出了热流密度净收益（γnhf）在压力面

上的分布情况。根据式（4）的定义，γnhf 是一个综

合参数，它既包括气膜冷却效率，也包括传热系
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图 12    中间叶高截面湍动能分布及流线图（M=2）

Fig. 12    Streamlines and turbulent kinetic energy distribution of X-Y plane at middle vane height （M=2）
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数比。显然，较高的气膜冷却效率和较低的传热

系数比会获得较高的 γnhf，较好的气膜孔总是具有

较高的 γnhf 值。同样，在气膜冷却效率和传热系

数比较高的孔出口，γnhf 的表现也较高，然后逐渐

降低，说明气膜冷却效率对 γnhf 的影响占主导地

位。此外，γnhf 的展向分布比气膜冷却效率的展

向分布更宽，且分布普遍为中间大，边缘小。原

因在于，每条轨迹的中心都呈现出了最高的气膜

冷却效率，而在轨迹的边缘，虽然该处的涡系不

接近壁面，但它增加了该处的湍流强度，从而增

强了换热。所以，气膜冷却效率很低，传热系数

比较高，这就导致了边缘处较低的 γnhf 分布。此

外，可以发现，簸箕孔下游 γnhf 的分布也是不对称

的，高 γnhf 更多分布在孔出口下游近下端壁区域。

如图 6和图 10所示，在该处表现出较高的气膜冷

却效率和较低的传热系数比，解释了 γnhf 较高的

原因。

γ̄nhf,s

图 14显示了无量纲轴向位置（x/D）下的展向

平均热流密度净收益（ ），更清晰地揭示了 4
种类型气膜孔之间差异。很明显后置孔和圆柱孔

γ̄nhf,s

γ̄nhf,s

在 上的差异较小，特别是在吹风比较低时，随

着吹风比的增加，后置孔的优势逐渐增大。此外，

扇形孔与簸箕孔表现出较大的优势，但 衰减

速度较快，而扇形孔与簸箕孔之间差异不大，且

此差异基本不随吹风比变化。

γ̄nhf,a

γ̄nhf,a

γ̄nhf,a

γ̄nhf,a

γ̄nhf,a

γ̄nhf,a

γ̄nhf,a

γ̄nhf,a

图 15给出了压力面不同吹风比下不同气膜

孔的面积平均热流密度净收益（ ）。后置孔和

圆柱孔的 随吹风比先增大后减小，这与气膜

冷却效率的变化规律一致。同时， 的最优值

也与气膜冷却效率的峰值位置一致。与圆柱孔相

比，后置孔的 提高幅度最大为 6.10%。扇形

孔和簸箕孔在 上有较大的优势。当吹风比

为 2时 ，它们相较于圆柱孔的 分别提高了

25.7%和 28.8%。与扇形孔相比，可以发现在本文

研究的吹风比范围内，簸箕孔均具有更高的 。

这表明在本文研究的 4种气膜孔中，簸箕孔在压

力面上的气膜冷却效果最好。而当吹风比较低

（M=0.5）时，对比图 9，扇形孔具有更高的气膜冷

却效率，这是因为扇形孔此时的传热系数也较高，

如图 10所示，因此大大降低了 。在相同吹风
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(a) 簸箕孔 (b) 扇形孔 (c) 后置孔 (d) 圆柱孔

γ

图 13    热流密度净收益分布云图

Fig. 13    Distribution of net heat flux reduction
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比下，后置孔和圆柱孔之间也出现了类似的现象，

原因相同。特别的是当吹风比为 0.5时，4种气膜

孔在图 9所示的气膜冷却效率上存在微小差异，但

图 15表明，扇形孔和簸箕孔具有明显的优势。这

主要是因为不同孔型的 分布在展向上的差距，

展向扩张孔增加了 分布的展向范围，相比之

下，后置孔和圆柱孔中存在 最低的区域，在这

些区域中，冷气没有覆盖或旋涡不影响换热。 

3    结　论

hr/h0

本研究利用商用 CFD软件 ANSYS CFX对高

压涡轮导叶压力面上 4种气膜孔的绝热膜冷却效

率（η）、传热系数比 （ ）和热流密度净收益

（γnhf）进行了详细的对比分析。通过对流场和换

热特性的分析，得出如下结论:

1） 在本文研究的吹风比范围内，扇形孔和簸

箕孔的气膜冷却效率最大。因为展向扩张孔增大

了出口截面积，有效降低了冷气出口动量，增强

了冷气在压力面上的横向扩散。当吹风比为 2时，

扇形孔和簸箕孔的气膜冷却效率提高幅度最大分

别比圆柱孔提高了 128.9%和 146.9%。

2） 在本文研究的吹风比范围内，簸箕孔的热

流密度净收益最大，说明在压力面上簸箕孔是最

佳方案，其表现出最高的气膜冷却效率和相对较

低的传热系数比。当吹风比为 2时，簸箕孔的

γnhf 提高幅度最大达 28.8%。

3） 与圆柱孔相比，扇形孔和簸箕孔等展向扩

张孔具有较大的优势，而后置孔的优势不明显。

这表明流向扩张角（δ）对流动和换热特性的影响

小于展向扩张角（β）。

4）  由于热流密度净收益与气膜冷却效率分

布相似，因此气膜冷却效率对热流密度净收益的

影响占主导地位，传热系数的影响更小。
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