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前缘冷却结构对高压涡轮导叶流动和换热的影响

殷林林,陈　 云,宋　 伟,张　 勇
(中国航发沈阳发动机研究所,辽宁 沈阳 110015)

摘　 要:为获得前缘冷却结构对高压涡轮导叶流动和换热的影响,采用三维数值模拟的方法,研究前缘不同气膜孔

直径及冷气腔隔板结构时高压涡轮导叶的流动换热特性。 结果表明:前缘气膜孔孔径增大使冷气量增加,但需要

综合考虑冷却供气腔沿程压力损失,否则容易造成前缘区域气膜逆流裕度减小和冷气出流困难;冷气腔间的隔板

位置及结构对冷气腔沿程压力分布产生影响,局部打开隔板或隔板开孔可有效减小冷气沿程压力损失,提高前缘

区域的逆流裕度;导叶前缘的冲击孔及绕流柱会对气膜孔逆流裕度和冷气量造成影响,在高压涡轮导叶前缘区域

的冷却结构布局设计时应综合考虑。
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Influence of Cooling Structures at the Leading Edge on Flow and Heat
Transfer Characteristics of a High Pressure Turbine Guide Vane

YIN Linlin, CHEN Yun, SONG Wei, ZHANG Yong
(AECC Shenyang Engine Research Institute, Shenyang, China, Post Code: 110015)

Abstract: To obtain the influence of the cooling structure at the leading edge on flow and heat transfer
characteristics of a high pressure turbine guide vane, a three-dimensional numerical simulation method
was used to study the flow and heat transfer characteristics of high pressure turbine guide vane with differ-
ent film hole diameters and cold air chamber partition structures at the leading edge. The research results
indicate that an increase in the aperture of the leading edge gas film hole leads to an increase in the a-
mount of cold air, but it is necessary to comprehensively consider the pressure loss along the cooling sup-
ply chamber, otherwise it may lead to a decrease in the margin of the leading edge gas film countercurrent
and difficulties in cold air outflow. The position and structure of the partition between the cold air cham-
bers will have an impact on the pressure distribution along the cold air chamber. By partially opening the
partition or opening holes in the partition, the pressure loss along the cold air chamber can be effectively
reduced, and the countercurrent margin in the leading edge area can be improved. The impact holes and
flow columns at the leading edge of the guide vanes can have an impact on the countercurrent margin and
cold air mass rate of the gas film hole, and it should be comprehensively considered in design of the cool-
ing structure in the leading edge area of high pressure turbine guide vanes.
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引　 言

随着涡轮前温度的不断攀升,在使用新材料的

基础上高压涡轮叶片冷却结构愈发复杂,对冷却结

构的布局优化提出新的挑战。 对于处在高温、高压、

高负荷的燃气环境的高压涡轮叶片而言,研究的重

点是如何有效利用冷却气体,合理处理冷气与主流

的相互掺混损失。 耦合涡轮叶片冷却结构设计、流

动换热分析与燃气主流三维流场的多物理场分析及

优化对改善气冷叶片流动和换热特性,提高涡轮效

率具有重要的工程价值和意义。

文献[1 - 5]在气冷涡轮冷却结构设计方面开

展了大量研究,主要聚焦于涡轮叶片冷却结构对冷

却效果的影响,冷气参数及主流雷诺数等性能参数

对涡轮叶片冷却性能的实验与数值研究。 倪萌等

人[6]基于航空发动机涡轮叶片的放大模型,通过实

验研究了气膜孔与肋的相对位置以及通道截面形状

对气膜孔出流流量系数的影响;徐永发等人[7] 开展

了带前缘对吹孔涡轮导向叶片气膜冷却特性实验,

获得涡轮导向叶片气膜冷却特性;郭亮亮等人[8] 在

叶片冲击冷却的靶面引入不同的肋、凸起和凹坑,改

变叶片的内部结构,采用耦合传热数值研究了不同

内部结构对叶片综合冷却性能的影响;席雷等人[9]

采用类似叶片的前缘结构代替实际叶片形式,数值

研究了蒸汽射流阵列冲击冷却的流动与换热;陈欣

楠等人[10]采用流热固耦合方法数值研究了冲击孔

偏置结构对叶片前缘和吸力面气膜冷却性能的影

响;李守祚等人[11]采用数值仿真方法研究了无冲击

冷却结构、冲击挡板结构及冲击套筒 3 种具有不同

内部冲击结构的高压涡轮导叶的气动及传热影响;

刘润洲等人[12]采用数值解耦的方法定量分析了双

层壁平板冷却结构的综合冷效,获得吹风比、冷气覆

盖等与综合冷效的关系;吴伟龙等人[13] 数值研究了

静止和 3 种旋转速度下不同扰流柱结构的叶片尾缘

的内部流动,揭示带扰流柱尾缘通道冷气流动特性;

刘正等人[14]对燃气透平叶片 3 种出气边冷却结构

中的流动换热性能进行了比较分析;姚世传等人[15]

对叶片尾缘区域冷气喷射气动换热性能进行研究。

上述学者的研究对象多集中在叶片前缘或者尾缘的

局部冷却结构。

气热耦合计算方法广泛应用于气冷涡轮的传热

与气动性能评估,但多数研究针对冷却结构简化模

型、内部冷却结构的肋、气膜孔开孔方向等几何特

征,对发动机实际叶片前缘区域的耦合气动及换热

的分析较少。 本文针对某高温、高压、高负荷涡轮导

向叶片前缘结构,通过改变前缘气膜孔尺寸、冷气腔

隔板结构,数值研究 4 种不同叶片前缘结构方案,探

究前缘冷却结构变化对流动换热性能的影响。

1　 物理模型

本文以某高负荷高压涡轮导叶为研究对象,具

体参数如表 1 所示,该导叶为多腔双层壁冷却结构,

如图 1 所示。 其中,前 3 腔为内环供气,共布置了

18 排气膜孔,1 腔包含 K5 ~ K14 共 10 排气膜孔,

2 腔包含 K3,K4,K15 和 K16 共 4 排气膜孔,3 腔包

含 K1,K2,K17 和 K18 共 4 排气膜孔,每排沿叶高布

置 21 个气膜孔,实现了气膜孔在叶片前缘、喷背侧

区域的全覆盖。

表 1　 导叶参数

Tab. 1 Guide vane parameters

参　 数 数　 值

中截面弦长 / mm 83

稠度 1. 22

安装角 / ( °) 35

进出口总静压比 1. 77

图 1　 多腔双层壁冷却结构示意图

Fig. 1 Schematic diagram of cooling structure with

multi-chamber and dual-layer wall

对 4 种不同气膜孔直径、隔板结构方案进行气
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热性能研究分析,不同前缘结构如图 2 所示。 可以

看到,叶身外型面及气膜孔分布基本一致。 4 种方

案主要差异在于:方案 1 的 1 腔气膜孔直径为 0. 45

mm,方案 2、方案 3 和方案 4 的 1 腔气膜孔直径为

0. 55 mm;方案 1 和方案 2 除气膜孔直径不同外其

他结构均相同;方案 3 在方案 2 的基础上局部打开

1,2 腔隔板,剩余隔板高度约占总高度 45% ;方案 4

在方案 2 的基础上在 1,2 腔隔板开 4 处通孔,开孔

范围为 60%以下径向高度,通孔间隔 10 mm,孔径

3 mm。

图 2　 不同前缘结构示意图

Fig. 2 Schematic diagrams of different leading

edge structures

2　 数值方法

2. 1　 计算模型及数值方法

本文主要研究前缘冷却结构对高压涡轮导叶流

动换热的影响,因此只构建了前 3 腔、内环供气腔、

主流区域的计算模型,计算模型如图 3 所示。

图 3　 计算模型示意图

Fig. 3 Schematic diagram of computational model

采用 ANSYS Fluent meshing 软件生成非结构化

四面体网格,针对网格数为 5 000 万、7 000 万、9 000

万和11 000万的 4 套网格进行网格无关性验证,当

网格数从 9 000 万增加到 11 000 万时,气膜孔冷气

量及温度场计算结果基本一致,最终选择的网格数

为 9 000 万。 固体壁面设置边界层棱柱网格,第 1

层网格厚度为 0. 001 mm,共 21 层,Y + 不大于 1。

设计工况如下,涡轮主通道燃气雷诺数约为

2 × 106,进口温度约为 1 800 K,冷气与主流的温度

比约为 0. 4,冷气与主流的压比为 1. 04。 数值仿真

采用周期性边界条件,燃气进口给定总温总压分布,

出口给定平均静压,燃气主流区域进口总压与出口

静压之比为 1. 77,冷气进口给定总压及温度边界条

件,叶身及冷却结构壁面采用固体绝热壁面,工质为

燃气,求解器为 CFX,湍流模型为 SST-Gama Theta

转捩模型。

2. 2　 数值验证

NASA 的 Turner 和 Hylton 等人[16] 对带有前缘

气膜冷却的 C3X 高压涡轮叶片进行了传热和气动

实验分析,本文选用该叶型及试验结果验证数值模

拟方法,C3X 叶片计算模型如图 4 所示,数值模拟

结果如图 5 所示。 图 5 中横坐标为叶片前缘驻点

到尾缘的相对轴向位置,纵坐标为无量纲压力 p / p0

( p0 = 207 332. 7 Pa),无量纲温度 T / T0(T0 =689 K),

无量纲传热系数 H / H0(H0 =1 135 W / (m2·K))。 由

图 5 可见,叶片表面无量纲压力、温度、传热系数分

布的数值仿真结果与试验结果吻合较好,验证了数

值仿真方法的准确性。

图 4　 C3X 叶片计算模型示意图

Fig. 4 Schematic diagram of C3X blade calculation model
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图 5　 C3X 叶片计算结果与试验结果对比

Fig. 5 Comparison of calculation results and

experimental results of C3X blade

3　 结果及分析

针对设计工况下高压涡轮导叶 4 种前缘冷却结

构的冷气量、气膜孔逆流裕度、流场、沿程静压分布

及能量损失系数进行对比分析,研究结构不同带来

的流动和换热的影响,然后改变冷气与主流的压比

为 1. 03,1. 04,1. 05,分析冷气供气压力改变对冷气

量及能量损失系数的影响。

3. 1　 不同前缘结构对冷气量的影响

设计工况下方案 1 ~方案 4 各腔总冷气量分布

如图 6 所示。 对比方案 1 ~方案 4,在气膜孔孔径增

大时 1 腔冷气量增大,隔板结构改变也带来 1 腔冷

气量的继续增大。 对比方案 3、方案 4 发现,部分打

开 1,2 腔隔板比在隔板开 4 孔带来 1 腔冷气量的增

加更加明显。 方案 1、方案 2 的 2 腔冷气量基本没

变化,方案 3、方案 4 的 2 腔冷气量略有减小。 方案

1 ~方案 4 的 3 腔冷气量基本一致,即 1 腔气膜孔直

径增大及隔板结构改变没有对第 3 腔冷气在气膜孔

处出流流动产生影响。 总冷气量变化趋势与 1 腔冷

气量变化趋势保持一致,1 腔气膜孔孔径增大 0. 1

mm,在 相 同 的 供 气 压 力 作 用 下, 冷 气 量 增 大

12. 9% ,部分打开隔板冷气量增幅为 5. 8% ,开 4 孔

冷气量增幅为 4. 4% 。

图 6　 各腔气膜孔流量分布

Fig. 6 Flow rate distribution of gas film hole

in each chamber

图 7 给出了设计工况下 K1 ~ K18 排气膜孔的

冷气量分布。 从图中可以看出,对于方案 1 ~ 方案

4,2 腔背侧(K15,K16)、3 腔(K1,K2,K17,K18)各

排气膜孔流量基本一样,没有受到 1 腔气膜孔孔径

及隔板结构变化的影响。 分析 2 腔叶盆侧气膜孔

(K3,K4)流量可以发现,1 腔气膜孔孔径变化(方

案 1、方案 2)不会影响 2 腔叶盆侧气膜孔流量,1,2

腔隔板结构的改变(方案 3、方案 4)使 2 腔叶盆侧

气膜孔流量略有减小。 从 K5 ~ K14 的 1 腔气膜孔

流量分布可知,1 腔气膜孔直径增大,气膜孔流量

增大;隔板结构改变使气膜孔流量增加,K5 ~ K7

气膜孔流量最小,结构改变对 K10,K11 的气膜孔

流量影响较小。

图 7　 气膜孔流量分布

Fig. 7 Flow rate distribution of gas film hole
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对气膜孔流量最小的 K6,K7 排气膜孔进行详

细分析,图 8 给出了设计工况下方案 1 ~ 方案 4 的

K6 排从根部到尖部各气膜孔流量。 方案 1 沿叶根

到叶尖方向各气膜孔的冷气量变化幅度较小,方
案 3、方案 4 冷气量增大且沿半径方向有一定波

动,靠近叶根区域稍小于叶尖。 方案 2 在靠近叶

根第 1 ~ 第 4 孔冷气量明显下降,特别是根部 1
孔,腔第 7 ~ 第 21 孔范围内冷气量增大到接近方

案 3、方案 4 并高于方案 1。

图 8　 K6 排气膜孔冷气流量分布

Fig. 8 Cold air flow rate distribution of

K6 gas film hole

图 9 给出了设计工况下方案 1 ~ 方案 4 K7 排

从根部到尖部各气膜孔流量沿半径方向的分布。
K7 排气膜孔冷气量出现了明显的流量波动,呈现流

量一高一低锯齿状分布,但方案 1 气膜孔流量波动

幅度明显小于其他 3 种方案。 方案 2 K7 排气膜孔

在靠近叶根区域与 K6 排气膜孔相似,出现流量减

小的趋势,沿叶根到叶尖方向,与方案 3、方案 4 各

孔流量偏差逐渐减小。

图 9　 K7 排气膜孔冷气流量分布

Fig. 9 Cold air flow rate distribution of

K7 gas film hole

3. 2　 不同前缘结构对逆流裕度的影响

为详细分析气膜孔 K6,K7 排冷气出流情况,采
用气膜逆流裕度衡量气膜孔冷气侧与燃气侧压力的

变化,逆流裕度一定程度上反映了气膜孔冷气出流

的阻力,保证一定的逆流裕度,即可保证冷气从冷气

腔经由气膜孔进入主流燃气的压力,从而保证气膜

孔处燃气不倒灌,确保气膜冷却效果。 逆流裕度

Mc 为:

Mc =
ps,c - ps,g

ps,g
× 100% (1)

式中:ps,c—气膜孔冷气侧静压,Pa;ps,g—气膜孔燃

气侧静压,Pa。
图 10、图 11 分别给出了设计工况下方案 1 ~ 方

案 4 K6 和 K7 排气膜孔从根部到尖部气膜逆流

裕度。

图 10　 K6 排气膜孔逆流裕度

Fig. 10 Countercurrent margin of K6 gas film hole

图 11　 K7 排气膜孔逆流裕度

Fig. 11 Countercurrent margin of K7 gas film hole

从图中可以看出,方案 2 气膜孔 K6,K7 排气膜

逆流裕度比方案 3、方案 4 小,特别是在根部 1 ~ 10
气膜孔处,越靠近根部气膜逆流裕度越小。 单纯气

膜孔直径增大,使叶根区域气膜孔流量及逆流裕度

减小,1,2 腔隔板的局部打开及开孔结构改善了这
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一状况。 方案 1、方案 3、方案 4 K6,K7 排气膜孔逆

流裕度约为 1. 0 ~ 2. 5,方案 1 叶中及以上区域气膜

孔逆流裕度较大,根部略低,在冷气结构设计时应充

分考虑高压涡轮导叶前缘根部气膜孔的出流情况,

保证足够的逆流裕度,防止燃气倒灌。

3. 3　 不同前缘结构对壁温的影响

图 12 给出设计工况下方案 1 ~ 方案 4 叶盆、叶

背壁面无量纲温度及 T = 850 K 的等温面。 其中,温

度采用无量纲温度 T′表示(T′为温度与最低温的温

度差占最大温差的比)。 K6 和 K7 排气膜孔正对前

缘滞止区,在气流的强作用下,冷气分别向叶盆侧、

叶背侧流动,由于正对来流高温燃气,且无气膜覆

盖,在叶片 60%叶高以上截面前缘形成高温区。 在

叶背、叶盆侧其他排气膜孔冷气出流顺畅,在前缘

K5 ~ K7 排气膜孔冷气出流被主流强吹扫,出流流

量较小,气膜覆盖较差,这与前面气膜孔流量分析结

果一致。

图 12　 叶片表面温度分布

Fig. 12 Blade surface temperature distributions

3. 4　 不同前缘结构对流场的影响

设计工况下方案 1 ~ 方案 4 各腔流动结构如

图 13 ~图 16 所示。 对比方案 1 和方案 2 各腔的流

动结构,其中,1 腔流体进入冷气通道后存在一个较

大的压力变化,方案 1 在 1 腔内压力变化较均匀且

压力较高,方案 2 在 1 腔的中下部总压明显下降,2、

3 腔流动结构基本一致。 对比方案 3 和方案 4 各腔

流动结构,1 腔内流体总压变化明显减小,且 2 腔流

体对 1 腔进行了填充,1、2 腔压力达到新的平衡,3

腔流动结构基本一致。

图 13　 方案 1 各腔流动结构

Fig. 13 Flow structures in each chamber in scheme 1

图 14　 方案 2 各腔流动结构

Fig. 14 Flow structures in each chamber in scheme 2

图 15　 方案 3 各腔流动结构

Fig. 15 Flow structures in each chamber in scheme 3

图 16　 方案 4 各腔流动结构

Fig. 16 Flow structures in each chamber in scheme 4

图 17 ~ 图 20 分别给出了设计工况下方案 1 ~
方案 4 1 腔冷气速度、进口冷气量和速度、沿程静

压、冷气供气腔进口到 1 腔进口的总、静压压差分

布。 如图所示,对比方案 1 和方案 2,方案 2 1 腔气

膜孔直径增大,1 腔冷气量增加,供气腔进口截面几

何结构相同,进气流速由 79 m / s 增加到 108 m / s,从
冷气供气腔进口到 1 腔进口总压损失由 34 kPa 增

加到 58 kPa,静压损失由 216 kPa 增加到 408 kPa。
方案 3 和方案 4 在方案 2 的基础上局部打开 1、2 腔
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隔板和开 4 处通孔,1 腔冷气流量进一步增加,但是

由于 1 腔进口面积增大和开孔形成的 2 腔对 1 腔的

流量补充,在 1 腔进口没有形成冷气流速的急剧增

大,跟方案 1 相比反而有所下降,相应的由冷气腔进

口到 1 腔进口的总压损失和静压损失并没有增加,
由于方案 3 的 1、2 腔进口合并,该处的压力损失明

显减小。 上述分析表明,冷气沿程速度突增带来较

大的压力损失,从而改变了冷气腔内的压力分布,影
响了气膜孔出流的压力梯度,即气膜孔逆流裕度减

小,造成气膜孔出流困难。 在冷却设计过程中应综

合考虑气膜孔、冲击孔、冷气腔进口等关键位置的流

动细节,避免出现局部结构不合理形成的流动压力

损失,保证足够的逆流裕度。

图 17　 1 腔冷气速度分布

Fig. 17 Cold air flow velocity distributions in chamber 1

图 18　 1 腔进口冷气量、流速分布

Fig. 18 Cold air flow and velocity distribution

at inlet of chamber 1

图 19　 1 腔冷气沿程静压分布

Fig. 19 Static pressure distributions of cold

air along chamber 1

图 20　 冷气供气腔进口到 1 腔进口总、静压压差分布

Fig. 20 Total and static pressure difference distribution from

the inlet of cold air supply chamber to the inlet of chamber 1

3. 5　 不同前缘结构对沿程静压的影响

为了更加清晰地获得冷气在冷气腔、冲击孔结

构中的流动细节,截取流场中截面 A、截面 B 的流动

换热细节进行分析如图 21 所示。

图 21　 截面 A、截面 B 示意图

Fig. 21 Schematic diagram of cross sections A and B

图 22、图 23 分别给出了设计工况下截面 A 速

度云图和静压云图。 从图中可以看出,方案 2 相比

其他 3 个方案,1 腔进口速度较大,静压明显下降,1
腔气膜孔直径增大,气膜孔出流损失减小,1 腔总冷

气量增加,进口处流速增加,静压下降,而且静压变

化从 1 腔进口一直向叶尖方向延伸,改变了 1 腔内

冷气的流动,静压下降造成叶片根部气膜逆流裕度

下降,该区域气膜孔冷气量减小,解释了前面方案 2
根部气流不畅的原因。 方案 3 和方案 4 由于 1、2 腔

局部打开和开孔,对该区域流通能力进行补偿,没有

明显造成 1 腔根部速度提升和静压下降,而在 1 腔

内静压有所提升,降低了由于 1 腔气膜孔孔径增大、
流量增大带来的流动损失,解决了根部气流不畅的

问题。
图 24 给出了设计工况下截面 B 的静压云图。

截面 B 通过 K7 排气膜孔、冲击孔,从图中可以看
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出,方案 2 在根部区域冷气侧到燃气侧的压力梯度

非常小,方案 1、方案 3、方案 4 压力梯度大于方案 2,
为气膜孔冷气出流创造了更加有利的条件。

图 22　 截面 A 速度云图

Fig. 22 Velocity nephograms of cross section A

图 23　 截面 A 静压云图

Fig. 23 Static pressure nephograms of cross section A

图 24　 截面 B 静压云图

Fig. 24 Static pressure nephograms of cross section B

图 25 给出了设计工况下从燃气侧、夹层腔到冷

气侧不同位置的静压沿叶高分布。 其中,位置 1 为

冷气侧冲击孔前位置,位置 2 为冲击孔后气膜孔前

夹层腔的位置,位置 3 为燃气侧气膜孔出口位置。
从图中位置 3 的压力曲线可以看出,各方案燃气侧

的压力分布基本一致。
从位置 1 的压力曲线可以看出,在冷气进口压

力一样的前提下,方案 1 在位置 1 的根部存在较大

的静压降,沿叶高呈现静压差减小的趋势,在位置 2
的静压基本与位置 1 的静压保持相同的变化趋势,
但是位置 2 静压存在规律性的突然增大,这是受冲

击孔气流的影响,该现象在其他 3 个方案中同样存

在,但方案 1 在夹层腔内(位置 2)静压最高,静压波

动也最小,给气膜孔出流提供了稳定的、足够的压力

梯度,就解释了前面方案 1 的气膜孔冷气量更均匀

和逆流裕度大的原因。

图 25　 不同位置的静压分布

Fig. 25 Static pressure distribution at

different positions
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方案 2 从冷气进口到位置 1 处存在较大静压损

失,特别是在根部到叶中区域,从而造成叶片根部位

置 2 处与位置 3 处的静压压差非常小,即气膜孔前、
后静压驱动的压力差非常小,造成冷气在根部出流

困难。
方案 3 和方案 4 具有相似的静压分布规律,位

置 1 处的静压从叶根到叶尖呈现相似的变化规律,
根部没有出现静压损失增加的现象,位置 2 处从叶

根到叶尖的静压损失逐渐减小,从位置 2 到位置 3
即气膜孔前后压差存在足够压力梯度,相对来说方

案 3 的静压损失更小一些,但方案 4 根部在位置 1
的压力损失稍大。

图 26 给出了 1 腔前缘冷却结构示意图。 K6 排

气膜孔与扰流柱在叶高方向交替排布,K7 排气膜孔

与冲击孔在叶高方向交替排布,结合图 25 的静压分

布可知,扰流柱、冲击孔会造成气流的强扰动,在冲

击孔进口(位置 1)静压出现降低,在夹层腔内冷气

突然折转冲击壁面,位置 2 的静压会出现沿叶高周

期性规律性的突增,在冷气腔内压力较低时该结构

带来的位置 2 静压分布影响更大,气流在冷气腔、冲
击孔、夹层腔、扰流柱间进行着复杂的三维流动,它
们之间的相对位置、结构尺寸都会对冷气流动产生

影响,因此在冷却结构设计中也需重点关注。

图 26　 1 腔前缘冷却结构示意图

Fig. 26 Schematic diagram of cooling structure

at the leading edge of chamber 1

3. 6　 冷气与主流压比对导叶能量损失的影响

采用能量损失系数评估冷气与主流压力比对 4
种前缘冷却结构方案涡轮导叶的流动损失的影响。
能量损失系数 ζc 为:

ζc = 1 -
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式中:T∗
1 —燃气进口总温,K;p∗

1 —燃气进口总压,

Pa;W1—燃气主流进口流量,kg / s;p2,p∗
2 —导叶出口

静压、总压,Pa;k—导叶出口温度对应的气体比热

比;Wc—冷气腔进口流量,kg / s;T∗
c —冷气腔进口总

温,K;p∗
c —冷气腔进口总压,Pa。

图 27 给出了设计工况下 4 种前缘冷却结构方

案的高压涡轮能量损失系数和单个叶片冷气量分

布。 在冷气与主流压比为 1. 04 的条件下,方案 1、

方案 2、方案 3 冷气量逐渐增大,相应的能量损失系

数也增大;但方案 4 比方案 3 的冷气量略小,能量损

失系数明显减小,方案 4 比方案 2 的冷气量增大但

能量损失减小。

图 27　 不同前缘冷却结构的能量损失

系数与冷气量分布

Fig. 27 Energy loss coefficients and cold air flow

rate distribution of different leading edge

cooling structures

图 28 给出了冷气与主流压比为 1. 03,1. 05 与

设计工况下冷气与主流压比 1. 04 3 个状态下高压

涡轮导叶能量损失系数与冷气量分布。 对于方案

1,随着冷气与主流压比增大,冷气量逐渐增大,能量

损失先减小后增大,在设计压比 1. 04 后,能量损失

较小且随着压力增大,损失基本不再变化;对于方案

2、方案 3、方案 4,随着冷气与主流压力比增大,冷气

量逐渐增大,能量损失系数先增大后减小,在设计压

比 1. 04 时损失最大;对于同一冷却结构,冷气量随

冷气与主流压比增大而增大,但能量损失系数先增

大后减小,并非单调变化。
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图 28　 不同冷气与主流压比下能量损失系数

与冷气量分布

Fig. 28 Energy loss coefficients and cold air flow
rate distributions under different cold air and

mainstream pressure ratios

4　 结　 论

(1) 前缘气膜孔孔径增大使冷气量增加,但需

要综合考虑冷却供气腔沿程压力损失,否则容易造

成前缘区域气膜逆流裕度减小和冷气出流困难。

(2) 冷气腔间的隔板位置及结构对冷气腔沿程

压力分布产生影响,通过局部打开隔板或隔板开孔

可以有效减小冷气的沿程压力损失,提高前缘区域

的逆流裕度,改善冷气出流。
(3) 冲击孔及扰流柱对气膜孔冷气量沿径向分

布产生影响,在冷却设计时应综合考虑。
(4) 相同的冷气与主流压比条件下前缘冷却结

构的变化带来冷气量的变化,前缘气膜孔孔径小的

方案能量损失系数最小;对于同一冷却结构随着冷

气与主流压比增大,冷气量增大,但能量损失系数先

增大后减小。
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