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层板冷却结构典型参数对流动换热特性分析
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摘　　　  要：    通过数值模拟方法对 8种层板结构进行气热耦合计算，优选低雷诺数 shear stress transport（SST）

k-ω 湍流模型，其平均努塞尔数与冷却效果实验差异只有 0.15%。研究冲击孔和气膜孔开孔率、扰流柱堵塞

比、气膜孔孔型和排列形式对层板结构的流阻换热影响。结果显示对流阻影响明显的层板内冷参数依次为

扰流柱堵塞比、冲击孔开孔率，层板燃气侧流阻影响排序依次为气膜孔孔型、气膜孔开孔率；对换热效果影

响大的 4个层板设计要素依次为气膜孔孔型、气膜孔开孔率、冲击孔开孔率、扰流柱换热面积。以比 1-2-4

层板模型更低的流阻损失系数和更高冷却效果为设计目标，获得适用于涡轮叶片前缘高温、低供气压比区

域的 1-9-5型层板单元，将其应用于目前工程设计的超强冷却叶片前缘，可将涡轮叶片耐温能力有效提升 140 K。
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中图分类号：V231　　　　　文献标志码：A
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Abstract:   Numerical simulation of fluid and solid zones was carried out to obtain heat transfer and

temperature  of  eight  different  laminate  configurations.  The  low  Reynolds  number  shear  stress  transport

(SST) k-ω turbulence model was selected. The relative error between the surface average Nusselt number

and the cooling effect experiment was only 0.15%. The influences of the porosity of impingement and film

holes，blockage ratio of the ribs，the film hole shape，and film cooling arrangement mode on heat transfer

behaviors  were  studied.  For  flow resistance， in  the  interior， the  influence  level  of  rib  blocking ratio  was

higher  than  the  impingement  hole  opening  rate;  whereas  in  the  gas  side， the  film  hole  type  was  more

important  than  the  film  porosity.  The  comprehensive  influence  levels  ranked  as  film  hole  type， film

porosity， impingement  hole  opening  rate  and  heat  transfer  area  of  the  rib.  To  decrease  friction  loss

coefficient and increase cooling efficiency， the 1-9-5 laminate unit more suitable than the 1-2-4 laminate

model for the high temperature environment and low coolant supply pressure ratio at the leading edges of

turbine blades was obtained，which can effectively increase the blade temperature by 140 K.
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在日益严峻的航空发动机高温运行环境下，

亟需研发先进的涡轮叶片冷却结构[1-2]。层板结

构以较少冷气用量达到较高冷却效果的独特优势

已逐渐被工程化应用[3-4]，较早是用于燃烧室火焰

筒，现在被尝试使用在涡轮转静子叶片上。层板

冷却的设计需要从内外流动和综合传热两方面考

虑,根据实际需求和应用部件进行优化选择 [5-6]。

Courtis等[7] 研究平板双层壁较大气膜孔开孔率会

获得更优壁面温度均匀度。Murray等 [8] 研究了

典型双层壁结构低维度传热计算方法，可用于方

案设计阶段的冷却效果预测。陶智等[9-10] 对典型

1-4-1型和 1-6-1型层板结构的不同进出气孔直径、

角度的模型进行了流阻换热特性实验研究。Fun-
azaki等 [11-12] 对 1-2-1型层板不同间距冲击、扰流

结构进行了数值模拟和换热分析。罗磊等[13-15] 提

出了层板前缘加凹坑的新型组合冷却，给出了层

板内壁设计凹坑结构后，内部流体的流动拓扑结

构的变化机制；研究凹坑、突起、扰流柱 3种湍流

发生器对前缘冲击靶面换热影响，结果显示传热

系数相较光滑靶面提升 1.27～2.22倍。Yamawaki
等[16] 应用红外热像仪测温方法对两种不同绕流

柱堵塞比的层板结构进行了实验和耦合传热计算。

Yao等 [17] 基于灰度分析对层板冷却进行了多目

标优化，灰度分析的结果表明气膜孔直径是影响

总体冷却效率和温度均匀性的主要因素。文献

[18]完成层板冲击气膜冷却换热实验研究，同时

基于旋转实验台[19-20] 对涡轮叶片尾缘开展冲击扰

流耦合传热特性研究。文献 [21-22]模拟了叶片

尾缘通道内短扰流柱排、高堵塞比的流阻换热特

性。Song等 [23] 将层板结构应用在涡轮叶片前缘

上，实验研究了层板外表面的气膜覆盖瞬时特性。

文献 [24]中研究了多孔层板流阻特性多种影响

因素。Favaretto等 [25] 对不同冲击孔、气膜孔、绕

流柱直径和不同通道高度的层板结构进行了数值

模拟和传热优化分析。

本文以现有涡轮高导叶片层板应用构型 1-2-

4型（一个层板单元内 1个冲击孔、2个扰流柱、4
个气膜孔组合）为基准模型，面对前缘更苛刻的

低供气压比时，1-2-4基准模型阻力损失大，应用

于前缘抗逆流裕度不足问题凸显；燃气温度进一

步提升时，该构型冷却效果仍然不满足冷却降温

需求。在先进冷却设计时，为实现更高冷却效果

指标往往以冷气用量消耗增加为代价，但是现有

发动机涡轮一级导叶前 2 100 K以上燃气环境需

要的不仅仅是冷却温降和流动阻力的平衡，涡轮

高导叶片前缘更为迫切需要冷却效果更高、流阻

损失系数更低的传热设计构型。以工程设计可制

造性的原则，以提高冷却效果同时降低流阻损失

系数双重设计目标，衍生设计了 7种层板冷却结

构，通过流固耦合计算对比分析各层板结构的综

合冷却效果和流阻特性，获得一种适用于涡轮叶

片前缘的 1-9-5_R0.7型层板结构，并将异型气膜

孔层板结构应用于尾缘和弦中高温区冷却设计，

为涡轮层板叶片的工程化设计提供参考。 

1    层板分析模型

各个层板单元系列如图 1所示，虚线框内为

单个层板单元。图中根据独立层板单元内冲击孔

个数、扰流柱个数、单列气膜孔个数命名 1-2-4、
1-9-3、1-9-4和 1-9-5层板结构系列，每个系列内

根据扰流柱直径不同和气膜孔相对排列进一步命

名区分。图 1中 H和 T分别表示传热系数和温

度，下标 gas和 cool分别表示燃气和冷气。目前

已应用的 1-2-4型层板模型在同样的冷气用量下

综合换热特性相比传统冲击-气膜复合冷却构型

更优，但当面临更低供气压比且更高燃气温度的

发动机工况时，需以 1-2-4型为基准模型，通过改

变扰流柱直径、密度，气膜孔直径、开孔密度、孔

型，冲击孔孔径以及孔柱相对排列，以寻求一种更

高冷却特性、流动阻力相对较小的层板单元模型。

模型总尺寸均为 7.8  mm×12  mm×3.2  mm，
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且 1-2-4基准模型的冲击孔直径 D=1.0 mm，总厚

度包括冲击孔板 1.2D、柱高度 D、气膜孔板 D，模

型图例见图 1。除 1-2-4基准模型冲击孔间距为

3D，其余模型均为 4D。1-9-5_R0.7与 1-9-5_R0.8
分别表示扰流柱直径为 0.7D和 0.8D，其余几何参

数一致；1-9-4_R0.5表示靠近左右气膜孔的辅助

扰流柱直径为 0.5D，中间 3排扰流柱直径为 0.8D；

1-9-4_Sym与 1-9-4_Asym分别表示左右两排气膜

孔相对冲击孔排中心轴对称和不对称；1-9-3与

1-9-3_FS分别表示气膜孔是柱型和异型孔。所有

模型气膜孔均与燃气侧表面法线呈 30°，能有效

降低气膜出流向主流的穿透掺混损失，提高气膜

冷却效果。

表 1中列出各模型冲击孔、扰流柱和气膜孔

直径（分别记为 Di、Dr、Df），用 1-2-4基准模型冲

击孔径 D作为参考。 

2    参数定义
 

2.1   层板模型开孔率和堵塞比

文中 8个模型的冷气来流迎风面积一致，基

于层板冷气迎风面积 A0 定义冲击孔和气膜孔开

孔率（冲击孔和气膜孔总面积分别为 Ai 和 Af），定

义扰流柱堵塞比（扰流柱总横截面积为 Ar）和扰流

柱表面积比（扰流柱表面积为 Arsa），以上均是影响

层板冷却性能和流阻特性的主要几何特征参数。

表 2给出了各模型的开孔率、堵塞比和扰流柱表

面积比。模型 1-2-4、1-9-4_R0.5、1-9-4_Sym、1-9-
4_Asym保持冲击孔和气膜孔开孔率相同，Ai/Af ≈1，
调整堵塞比以对比相同出流节流面积条件下，堵

塞比对冷却和流阻性能的影响，以及研究气膜孔

分布的影响；模型 1-2-4与 1-9-5_R0.7只有冲击孔
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图 1    8种层板单元结构

Fig. 1    Eight laminated structures

 

表 1    层板单元几何参数（D=1 mm）

Table 1    Geometrical parameters of laminated structures

（D=1 mm）

模型 Di/D Dr/D Df/D
1-2-4 1 1.296 0.372

1-9-5_R0.7 1 0.7 0.372
1-9-5_R0.8 1 0.8 0.372

1-9-4_R0.5 1.2 0.5−0.8（×3）−0.5* 0.43
1-9-4_Sym 1.2 0.8 0.43
1-9-4_Asym 1.2 0.8 0.43

1-9-3 1 0.8 0.43
1-9-3_FS 1 0.8 0.43

注：*数据的含义是中间 3排绕流柱的直径为 0.8 mm，边上

左右两排扰流柱的直径为 0.5 mm。

 

表 2    模型开孔率和堵塞比

Table 2    Surface porosity and blocking ratio of models

模型 Ai/A0 Af/A0 Ar/A0 Arsa/A0

1-2-4 0.032 0.033 0.114 0.352
1-9-5_R0.7 0.023 0.033 0.114 0.641
1-9-5_R0.8 0.023 0.033 0.147 0.733
1-9-4_R0.5 0.032 0.033 0.107 0.611
1-9-4_Sym 0.032 0.033 0.147 0.733
1-9-4_Asym 0.032 0.033 0.147 0.733

1-9-3 0.023 0.025 0.147 0.733
1-9-3_FS 0.023 0.050 0.147 0.733
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开孔率不同；1-9-5与 1-9-3系列模型具有小冲击

孔开孔率，Ai/Af <1；模型 1-9-5_R0.7与 1-9-5_R0.8
对比堵塞比的影响；模型 1-9-3和 1-9-3_FS气膜

孔开孔率因为孔型不同有差异，研究气膜孔孔型

变化对冷却效果影响。 

2.2   综合冷却效果

冲击-扰流-气膜的复合层板冷却技术组合了

冲击和扰流强化换热以及气膜冷却技术。图 2所

示为层板换热，图中 R1～R5 分别为燃气、气膜孔

板、绕流柱、冲击孔板、冷气的热阻，Q1～Q6 代表

冷气换热热流，分别为气膜孔面、冲击靶面、绕流

柱面、冲击孔板内侧、冲击孔面、冷气供气腔面

换热热流。
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图 2    层板换热

Fig. 2    Heat transfer in lamilloy
 

郁新华等[26-27] 提出层板热有效性 Qa 的概念：

Qa =
ṁ（cpcgTc2− cpccTc1）

Hgas（Tgas−Twg）
（1）

ṁ其中 Twg 为燃气侧平均壁温， 为冷气质量流量，

Tc1 和 cpcc 为冷气进口总温和比定压热容，Tc2 和 cpcg
为冷气出口总温和比定压热容。冷气焓增比例越

大，表示冷气通过层板内部换热带走的热量越多，

内部冷却效果越好。

层板的冷却效果 η取决于冷侧、燃气侧换热

和冷气焓增利用率，是一个可综合评估涡轮叶片

传热设计冷却性能的指标。

η =
Tg−Twg

Tg−Tc1
（2）

 

2.3   流阻特性

流阻损失系数 ξ是雷诺数 Re的函数。

ξ＝
p∗1− p2

1
2
ρ1v2

1

（3）

Re = ρ1v1d1
/
μ （4）

p∗1其中 为冷气进口总压，p2 为气膜孔出口压力，ρ1、

v1、d1 和 μ分别为冲击孔处平均冷气密度、速度、

孔径和动力黏度。

冷气在层板内腔结构流动形态较复杂，但从

宏观上主要有经过冲击孔后冲刷流动和冲击靶面

后贴壁强湍流流动、经过扰流柱的扰流强旋涡流

动，带来层板内流流阻损失，以及经过内部充分

换热之后经气膜孔出流的强节流流动产生的出流

损失，要降低流动损失，首先通过多个变特征参

数的层板模型流阻计算对比，得到层板流阻损失

系数的主要影响因素。 

3    数值计算方法及边界条件
 

3.1   网格划分

本文采用 ICEM CFD对流体域和固体域进行

结构化网格划分（见图 3）。流体域近壁面第 1层

网格设置依据湍流模型的需求，设置边界层网格。

冲击孔、扰流柱、气膜孔壁面作网格加密处理。

冲击孔与扰流柱所在层板腔内的网格因为气膜

孔 30°角而进行适当的网格适体性调整。
 
 

(a) 流体域网格 (b) 固体域网格 

图 3    计算模型的网格划分

Fig. 3    Grid of computation model
 

p∗1
p∗1

为了保证计算结果不受网格数目的影响，本

文应用 3套网格对模型进行了针对 Case 1（ /p2=
1.034）和 Case 4（ /p2=1.875）两个工况的网格无

关性验证。表 3给出了随着网格数目的变化，层

板结构冲击靶面努塞尔数 Nu的变化。结果表明，

当网格单元数增大至 450万时，努塞尔数相对变

化量仅为 2.8%，继续增大网格数的影响较小。因

此本项研究采用总网格数约为 450万。 

3.2   控制方程和湍流模型实验验证

本项研究采用三维雷诺平均守恒型 Navier-
Stokes（N-S）方程进行求解。流固耦合传热计算

采用整场离散和整场求解的方法。通常计算传热

问题关注的就是近壁面处的边界层流动，边界层
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内的流态直接影响近壁面的传热系数分布，进而

影响固体的温度分布。

本文应用 ANSYS CFX19.2工具进行气热耦

合数值求解。不同湍流模型在近壁面传热求解结

果相差很大，为验证并选取适合层板结构传热计

算的湍流模型，基于 Funazaki K经典的平板层板

实验模型，采用 6种湍流模型进行气热耦合计算，

分别与 Funazaki K平板层板传热系数实验值进行

对比验证。图 4所示和参考文献 [12]对比了层板

换热面平均努塞尔数、内腔扰流柱表面、冲击靶

面努塞尔数。边界条件为进口雷诺数 Re=10 000，
H/d=1，H为绕流柱高度，d为绕流柱直径，冷气进

口总温为 323 K，壁面设定恒温为 303 K，6种湍流

模型包括 k-ε、shear stress transfer（记为 SST）、SST
k-ω（记为 k-ω）、SST γ-θ（记为 γ-θ）、baseline Reyn-
olds stress（记为 BSL）、Spezlale-Sarkar-Gatski Rey-
nolds stress（记为 SSG）。

与文献 [12]实验结果对比显示，采用 SST k-ω
湍流模型，层板换热面平均努塞尔数与实验结果

的相对误差只有 0.15%。在复杂的流动中尤其是

有短距离冲击扰流复杂流动中，SST k-ω湍流模

型能更好地计算出流体的局部换热特性。

本文研究中湍流模型选择 SST k-ω模型。该

模型的特点是在近壁处边界层内采用 k-ω模型

（该模型是低雷诺数模型，在黏性底层具有更好的

数值稳定性和准确性），在边界层边缘和自由剪

切层采用 k-ε模式，其间通过一个混合函数来过

渡，通过系数叠加统一写成 k-ω形式。由于有效

地结合了 k-ω模型的近壁特性和 k-ε模型对自由

流计算的优点，使得 SST格式 k-ω模型的应用范

围很宽，对于逆压梯度流动、激波等复杂流动的

计算模拟能力相对标准的 k-ε模型有较大的提高。

在壁面附近采用边界层型网格，并使壁面上第 1
层网格 y+=1，边界层网格增长率 1.1，满足 SST湍

流模型对流体域热边界层和流动边界层计算方程

要求。流固耦合传热计算边界条件中设置流体域

和固体域换热交界面，保证流体与固体之间的热

量传递。 

3.3   边界条件

p∗1
p∗1 p∗1 p∗1

参照高导层板涡轮叶片实际工作环境，给定

层板内外换热侧第 3类边界条件：燃气来流总温

为 2 000 K，传热系数为 3 500 W/（m2·K）；冷气侧

来流总温为 850 K，传热系数为 1 200 W/（m2·K）；

冷气进气总温为 850 K。针对每种模型用不同冷

气压比计算了 4个工况：Case 1（ /p2=1.034）、Case 2
（ /p2=1.154）、Case 3（ /p2=1.364）、Case 4（ /p2=
1.875）。流体计算域和固体域径向、周向分别设

置周期边界条件。 

4    结果分析
 

4.1   几何参数对阻力损失影响权重分析

图 5显示了 8个层板模型的流阻特性曲线，

1-9-3系列层板单元的流阻损失最大，高于 1-2-4
基准模型，其余 5个模型的流阻损失系数均低于

1-2-4基准模型；1-9-4系列层板单元的流阻损失

居中；1-9-5系列层板单元的流阻损失系数最小，

且与其余 6种结构的流阻损失系数存在明显的差

异。8个层板模型的计算结果显示，气膜孔节流

损失占层板流阻损失的 60%以上，而 1-9-3模型

气膜孔开孔率最小，1-9-3_FS层板单元的流阻损

失系数最大，簸箕孔是扩张型孔，由于圆柱过渡

到簸箕型存在小尺寸范围内的突扩损失，导致该

模型流阻损失系数最大。这说明气膜孔孔型和气

膜孔开孔率对层板模型流阻损失影响最大，至于

两者谁的影响更大，需要文中第 4.1.2节详细对比

分析。

 

表 3    网格无关性验证

Table 3    Confirmation of grid independence

工况 网格数/万 Nu

Case 1

200 39.7

350 32.1

450 31.2

550 30.7

Case 4

200 63.4
350 54.5

450 53.2

550 52.6
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模型和实验
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层板冷却换热面平均努塞尔数

扰流柱表面努塞尔数

冲击靶面努塞尔数

图 4    6种湍流模型数值结构与实验对比

Fig. 4    Comparisons between experiment and numerical results

using 6 turbulence models
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图 5中，1-9-3_FS、1-2-4、1-9-4_Asym和 1-9-
4_Sym层板单元的流阻特性曲线变化规律一致，

均在压比为 1.2以下时流阻损失系数降低，而在

压比为 1.2以上时逐渐升高，1-9-4_R0.5型层板单

元的流阻损失系数呈线性增长趋势，1-9-3、1-9-
5_R0.8和 1-9-5_R0.7层板单元在计算压比工况下

增大趋势相对平缓。

图 6中显示各模型流阻损失系数随雷诺数变

化趋势，同样是 1-9-3系列流阻损失系数最大，1-9-5
系列流阻损失系数最小。1-9-5系列尤其在低压

比工况时同样表现优异。航空发动机涡轮高压一

级导叶前缘供气压比低于 1.1，常面临冷气供气压

比不足导致前缘烧蚀风险，将 1-9-5系列层板模

型应用于真实涡轮气冷叶片前缘设计即可有效避

免此风险。
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1-9-4_Sym
1-2-4
1-9-3_FS

图 6    流阻损失系数随雷诺数变化

Fig. 6    Flow resistance coefficients varying with Re
  

4.1.1    层板内部扰流柱堵塞比和冲击孔开孔率对

流阻损失系数的影响

1-9-5系列层板单元 Ai/Af<1，流阻损失系数最

低，层板单元 1-9-5_R0.7相较 1-9-5_R0.8堵塞比

小 22.4%，其余几何参数一致，在压比为 1.034时

1-9-5_R0.7流阻损失系数比 1-9-5_R0.8减小 28.6%；

高压比 1.875时差异为 28.1%。

1-9-4系列层板单元 Ai/Af≈1，该系列 3个模型

流阻损失相当，1-9-4_Sym与 1-9-4_Asym流阻损

失系数在全压比工况内几乎一致（见图 7，图中

HPR表示高压比，LPR表示低压比），说明开孔率

一致前提下气膜孔和扰流柱之间相对排列位置的

变化对流阻损失无影响；层板单元 1-9-4_R0.5与

1-9-4_Sym相比堵塞比减少 27.2%，两者流阻损失

系数在低压比 1.034时仅差异 8.7%；在压比为

1.154及以上流阻损失系数相当。
 
 

1-2-4 1-9-4_Asym
模型

1-9-4_R0.5 1-9-4_Sym
2
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8
7.273
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6.639 6.5326.352 6.560
5.804

6.5216.357
ξ

图 7    1-9-4系列与 1-2-4基准模型对比

Fig. 7    Comparison between 1-9-4 series and 1-2-4 model
 

由上述结果分析可知，Ai/Af<1时，堵塞比对

流阻损失系数影响大，随着堵塞比降低，流阻损

失系数降低；Ai/Af 接近 1时，堵塞比只在低压比对

流阻损失系数有轻微影响，在中高压比时几乎无

影响。

1-9-4_Sym与 1-2-4基准模型相比扰流柱堵

塞比大 28.9%（导致流阻损失系数增加），扰流柱

直径小 38%，压比为 1.034时流阻损失系数相当，

中高压比下流阻损失系数降低 10.3%，说明堵塞

比对流阻损失系数的影响比例高于冲击孔开孔率

影响。

1-9-4_R0.5与 1-2-4基准模型相比扰流柱堵

塞比小 6.14%（导致流阻损失系数减小），扰流柱

密度（单位面积内扰流柱个数）高 237.5%（导致流

阻损失系数上升）；结果显示全工况压比下 1-9-
4_R0.5型流阻损失系数不因扰流柱密度明显增

加而上升，反而在 1.034压比下流阻损失系数降

低 12.6%，压比为 1.875时仍然降低 9.8%；在同样

堵塞比下采取高扰流柱密度设计降低层板结构流
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图 5    层板单元流阻特性曲线

Fig. 5    Flow resistance curves of lamilloy models
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阻损失系数。

1-9-5_R0.8与 1-2-4基准模型相比 （见图 8），
气膜孔开孔率、孔径和个数一致，1-9-5_R0.8的冲

击孔开孔率小 28.1%（导致流阻损失系数增加），

扰流柱堵塞比大 28.9%（导致流阻损失系数增加）

和扰流柱柱径小 38%（导致流阻损失系数降低），

1-9-5_R0.8在堵塞比大和开孔率小共同导致流阻

损失系数增加的前提下通过减小扰流柱直径仍能

使阻力损失大幅降低 47.1%，说明扰流柱堵塞比

参数中扰流柱直径对阻力损失影响系数大。
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图 8    1-9-5系列与 1-2-4基准模型对比

Fig. 8    Comparison between 1-9-5 series and 1-2-4 model
 

1-9-5_R0.7与 1-2-4基准模型相比气膜孔开

孔率和扰流柱堵塞比相同，冲击孔开孔率小

28.1%，流阻损失系数本会随着冲击孔开孔率降低

而增加，但因扰流柱直径减小 38%，低压比流阻损

失系数反而大幅降低 62.6%，中高压比降低幅度

更大，说明同样堵塞比下，扰流柱直径对流阻损

失系数影响比例大于冲击孔开孔率影响，且随着

压比和 Re提升，影响比例更大。同文中第 4.1.1
节结论，在设计中可采取小直径扰流柱、高扰流

柱密度的低堵塞比设计，降低层板结构流阻损失

系数。 

4.1.2    层板燃气侧气膜孔开孔率和孔型对流阻损

失系数的影响

1-9-3_FS与 1-9-5_R0.8模型相比气膜孔孔径

和开孔率以及孔型不同：前者孔径比后者大

15.6%，前者开孔率比后者大 51.5%，同样开孔率

下气膜孔孔径小阻力损失增大，同样孔径时开孔

率小流阻损失大，但结果却是 1-9-3_FS的流阻损

失系数比 1-9-5_R0.8大 53%（见图 9），因为 1-9-
3_FS气膜孔孔型为异型孔，流阻损失系数受孔型

影响而大幅上升，且影响权重大于气膜孔开孔率。

1-9-3与 1-9-3_FS相比，冲击孔开孔率和扰流

柱堵塞比相同，气膜孔直径一样，因为孔型不同

导致的开孔率不同，异型孔因为柱形截面扩展到

扇形出流截面的突扩损失导致较大的流阻损失系

数，且在低压比影响小，高压比影响大。

1-9-3系列与 1-2-4基准模型相比（见图 10），
冲击孔开孔率小 28.1%（导致流阻损失系数增加），

扰流柱堵塞比大 28.9%（导致流阻损失系数增加），

气膜孔开孔率小 24.2%（导致流阻损失系数增加），

气膜孔孔径增加 15.6%（导致流阻损失系数降低），

扰流柱直径减小 38.3%（导致流阻损失系数降低）。

在低压比时 1-9-3型损失大，高压比时 1-2-4基准

模型损失大。因 1-9-3构型在高压比时损失反而

较低压比时呈线性下降趋势（图 5同样说明此问

题），在叶片冷却设计中在高压比、较低温度区域，

例如尾缘叶背、叶身中弦区以及下缘板，可考虑

此典型层板构型，即可减小气膜孔开孔密度，进

而降低制造成本，同时节省冷却用气量。
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图 10    1-9-3系列与 1-2-4基准模型对比

Fig. 10    Comparison between 1-9-3 series and 1-2-4 model
  

4.2   冷气焓增对比分析

图 11中显示冷气焓增占整个换热量比例随

压比变化关系，8个模型的冷气焓增随着压比提

升呈整体上升趋势，只有 1-2-4和 1-9-3_FS模型
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图 9    1-9-3系列与 1-9-5_R0.8模型对比

Fig. 9    Comparison between 1-9-3 series and 1-9-5_R0.8 model
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均在压比大于 1.36时随压比增大呈下降趋势（两

个模型在压比为 1.36时内部冷却达到最佳），其

余 6个模型在压比为 1.36以上焓增仍有增长，但

明显趋缓；1-2-4、1-9-4_Asym、1-9-4_R0.5模型在

压比为 1.15～1.36之间冷气焓增上升梯度最大，

在该压比区间提高压比最有利内部冷却效果提升；

1-9-3、1-9-3_FS、1-9-4_Sym、1-9-5_R0.7和 1-9-5_
R0.8模型在压比为 1.15以下冷气焓增涨幅最大。

随着冷气压比提升，5个模型内部冷却效果迅速

提升，最能有效利用冷气冷却。

在压比为 1.36时，1-9-4系列的冷气焓增比例

均在 0.92，1-2-4基准模型高达 0.96，1-9-3_FS在

0.83左右 （是 8个模型中最小的 ）。在压比为

1.9时，焓增比例最小的簸箕型孔的层板模型焓增

比例仍然在 0.8以上，说明冷气进入层板结构内

部能实现充分冷却，燃气侧进入层板的热量大部

分被冷气带走。

与图 5中流阻损失系数随压比变化趋势对比，

可以发现流阻损失系数最小的 1-9-5系列，除压

比为 1.36附近之外全工况压比下冷气焓增均最

高；流阻损失系数最大的 1-9-3系列在全工况压

比下冷气焓增最小。前文已说过，冷气焓增比例

越大，表示冷气通过层板内部换热带走的热量越

多、冷气利用率高、内部冷却效果越好。在设计

层板结构时，要获得更高内部冷却效果，同样需

要降低层板结构流阻损失系数。 

4.3   综合冷却效果分析

图 12中显示不同模型综合冷却效果随压比

变化趋势，图中显示冷却效果最高的是 1-9-5_R0.7，
其次是 1-9-3_FS的引入簸箕型孔的层板结构，在

压比为 1.36时冷却效果达 0.753，与 1-9-5_ R0.8

的冷却效果接近，1-9-3模型冷却效果最低，在压

比为 1.36时是 0.691，因该模型冷气膜孔开孔率低，

同样压比条件下参与冷却换热冷气量少。

1-9-4系列与 1-2-4基准模型相比扰流柱表面

积比差异接近 2倍，冷却效果相当；1-9-5系列扰

流柱表面积比差异 12.3%，1-9-4系列扰流柱表面

积比差异 16.4%，两个系列模型扰流柱换热面积

差异相当，1-9-5系列的冷却效果差异 2.0%，大于

1-9-4系列差异 1.1%，说明低冲击孔开孔率 Ai/A0

下扰流柱表面积比对换热有影响，高冲击孔开孔

率时该参数对换热无影响。1-9-3系列因为气膜

孔型的差异，异型孔的应用使得 1-9-3_FS的冷却

效果明显高于 1-9-3模型的 9.0%。1-9-5_R0.8与

1-9-3相比只有气膜孔开孔率差异 24.2%，两者冷

却效果差异 7.6%。1-9-5_R0.8与 1-9-4_Sym相比

冲击孔开孔率差异 28.1%，冷却效果差异 3.3%。

综合看来，影响层板结构综合冷却效果的 4个主

要因素影响排序为气膜孔孔型、气膜开孔率、冲

击孔开孔率、扰流柱表面积。

可将 1-9-3_FS应用于叶片高温低燃气压力区

域，如近前缘叶背、尾缘叶盆以及上缘板，相比

1-9-5系列可减少气膜孔数。同时提高气膜冷却

效果。但是为了达到良好的气膜覆盖效果，要求

簸箕型气膜孔保持 15°以上的扩张角，这就需要

层板气膜孔侧壁面厚度至少 1 mm以上。叶片前

缘大曲率位置不宜设计簸箕型异型孔，易导致孔

边应力集中，进而出现裂纹失效模式，此时 1-9-
5_R0.7模型更适合前缘冷却设计。

1-9-5_R0.7模型与 1-2-4基准模型相比，全压

比工况内冷却效果均相差 0.04以上，在典型工况

压比为 1.36时，1-9-5_R0.7冷却效果达到 0.763，
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图 11    冷气焓增对比

Fig. 11    Comparison of flow enthalpy
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图 12    综合冷却效果曲线

Fig. 12    Flow cooling efficiency curves
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1-2-4基准模型冷却效果为 0.722。基准型已经应

用于涡轮导叶设计，按照冷却效果定义，壁面温

度按照 1 323.15 K（1 050 ℃）来考虑，冷气温度为

850 K，若将 1-9-5_R0.7层板单元应用于导叶前缘

冷却，依据前缘低压比工况 1.034对应的冷却效

果计算，可耐受的涡轮前温度可提升 140 K，满足

2 100 K以上环境温度的涡轮高导叶片设计选型

要求。 

5    结　论

针对某型发动机涡轮前 2 100 K以上燃气温

度设计需求，以目前应用的 1-2-4型层板模型为

基准，通过改变层板单元内冷冲击孔、扰流柱和

外冷气膜孔排列形式、直径等参数，衍生设计 7
种层板单元，综合比较流阻损失和综合冷却效果，

结论如下：

1） 1-9-3系列的流阻损失最大且高于 1-2-4基

准模型，其余 5个模型流阻损失系数均低于 1-2-4
基准模型；1-9-4系列居中；1-9-5系列流阻损失系

数最小；1-9-5_R0.7模型冷却效果最高，压比为

1.36时达到 0.763，其次是 1-9-3_FS的层板结构，

冷却效果达 0.753，与 1-9-5_R0.8的冷却效果接近，

1-9-3模型冷却效果最低，在压比为 1.36时是 0.691。
2） 对层板流阻影响因素排序，内部因素为扰

流柱堵塞比、冲击孔开孔率，燃气侧影响为气膜

孔孔型、气膜孔开孔率；对换热效果影响大的 4
个层板设计要素依次为气膜孔孔型、气膜开孔率、

冲击孔开孔率、扰流柱表面积。在工程设计中高

温区若外壁厚限制低于 1 mm时可考虑设计低绕

流柱堵塞比配合较高气膜孔开孔率有效降低流阻

损失、提升冷气焓增同时有利于提高换热效果。

3）  1-9-3_FS簸箕型气膜孔引入层板结构可

以明显提升综合冷却效果，要求气膜孔壁面厚度

大于等于 1 mm，簸箕型气膜孔方才达到叶片表面

扩展覆盖的效果，需匹配好层板结构内外壁的壁

厚分布，满足低热应力分布，综合其局部突扩损

失大，建议在高热应力影响区域：叶片前缘叶背

和尾缘盆侧以及上缘板高温低燃气背压位置采用

此构型气膜孔；在较低温尾缘叶背、叶身中弦区

以及下缘板采用 1-9-3层板构型，降低制造成本。

4） 1-9-5_R0.7相较其余 7个模型在全压比工

况内有着优异的冷却效果和流阻特性，尤其在低

压比工况时同样表现优异，在研航空发动机涡轮

一级导叶前缘面临 2 400 K以上燃气峰值温度，冷

却供气压比低达 1.03，常规冲击气膜已不足以应

对，此时将 1-9-5_R0.7层板模型应用于真实涡轮

气冷叶片前缘设计，能有效提升叶片前缘逆流裕

度，保证前缘充分冷却，若采用 1-9-5_R0.7层板模

型可将涡轮高导叶片耐受的涡轮前温度提升

140 K，收益非常可观。
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