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下缘板孔对涡轮叶片尾缘内冷通道流动换热
影响的数值研究
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摘暋要:涡轮叶片下缘板出气孔对内冷通道的流动和换热性能有较大影响。通过数值模拟方法研究下缘板出

气孔对尾缘和下缘板双路出气涡轮叶片尾缘内冷通道内的流动和换热特性,对比分析孔径、孔形和孔位置对尾

缘溢流孔流量系数、尾缘出流比、尾缘通道内总压系数和尾缘内冷腔壁面换热特性的影响。结果表明:下缘板

出气孔孔径对流量系数分布的影响显著,孔径增大,尾缘溢流孔流量系数下降,尾缘出流比减小,尾缘内冷通道

内压力损失降低,内冷腔平均换热系数增大;孔形对上游内冷通道内流动和换热几乎没有影响;孔位置变化对

内冷通道壁面整体的换热系数影响很小,对局部影响较大。
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Abstract:Theairoutletholeofloweredgeplateofturbinebladecaninfluencetheflowandheattransferper灢
formance.Thenumericalsimulationmethodisusedtostudytheeffectofairoutletholeofloweredgeplateon
theflowandheattransferperformanceininternalcoolingpassageofturbinebladefromthetrailingedgeandthe
loweredgeplate.Theeffectsofholesize,holeshapeandholepositionoftheloweredgeplateontheflowcoeffi灢
cientandoutflowrateoftheoverflowholeinthetrailingedge,totalpressurecoefficientintrailingedgepassage,
andheattransferpropertyofinner灢coolingcavitywallinthetrailingedgeareanalyzed.Theresultsshowthat
thediameteroftheholehasgreatinfluenceontheflowcoefficientdistributionoftheloweredgeoftheplate.
Withtheincreaseoftheholediameter,theflowcoefficientoftheoverflowholeofthetrailingedgeisdecreased.
Withtheincreaseofholediameter,thetailingedgeoutflowratioandpressurelossinthecoldpassageinthe
trailingedgearedecreased,andtheaverageheattransfercoefficientoftheinternalcoolingpassageisincreased.
Theshapeoftheholeisofsmalleffectontheflowandheattransferintheupstreaminnercoldpassage.The
changeoftheholepositionhassmalleffectontheheattransfercoefficientoftheinnerwalloftheinnercoldpas灢
sage,andhasgreateffectonthelocalpart.
Keywords:turbineblade;airoutletholeofloweredgeplate;internalcoolingpassage;flowcoefficient;flow
distribution;heattransfercoefficient



0暋引暋言

涡轮主流通道的高压燃气将导致高温气体渗

漏进转子和静子之间的涡轮盘腔,引起涡轮盘腔过

热、不可控的轮盘变形和疲劳损伤等[1],同时涡轮

导向叶片下缘板也承受着强烈的高温燃气冲蚀和

热载荷,而且静子和转子之间的叶间泄漏是涡轮效

率损失的主要因素之一。唐晓娣等[2]提出对于先

进战斗机发动机,在发动机转速和涡轮转子进口温

度保持不变的情况下,涡轮封严泄漏量减少 1%,

则推力增加0.8%,耗油率降低0.5%,因此涡轮叶

片下缘板结构及其冷却设计技术是提高涡轮叶片

安全性和发动机效率的关键问题之一[3灢4]。

涡轮导向叶片下缘板与转子之间的燃气泄露

问题与动叶叶顶、机匣之间的泄露相类似,目前国

内外多集中于叶顶结构气动与传热领域的研究。

崔涛等[5]对具有不同深凹槽结构平面叶栅在不同

间隙尺度条件下的流动特性进行了实验研究,发现

深凹槽尾缘开口有利于降低叶顶间隙泄漏损失;李

广超等[6]提出了一种凹槽带肋叶顶结构并通过数

值模拟揭示其改善叶顶气膜冷却效率机理;张玲

等[7]研究不同孔排布置对叶顶气动性能的影响,结

果表明,冷却喷气有效削弱了叶顶间隙泄漏损失;

孙国志等[8]、杜昆等[9]、胡建军等[10]和周治华等[11]

利用数值方法对凹槽叶顶结构进行研究,发现不同

工况和几何结构参数对叶尖泄漏量及气动损失影

响不同;王大磊等[12]、ZhouK 等[13]、ZhouC等[14]

研究了小翼结构对涡轮叶顶传热特性和气动性能

的影响,表明小翼结构可以改善叶顶的气动损失与

涡轮 间 隙 泄 漏;李 伟 等[15]、李 文 等[16]、GAO J
等[17]、CHENS等[18]、NIU M 等[19]研究发现,在

叶顶位置开孔,从孔中流出的冷气在孔下游形成射

流,射流对泄漏起到阻塞作用,大幅降低了泄漏量。

从涡轮叶片下缘板有封严用出气时,会对叶片

内冷通道的流动和换热产生影响。本文通过数值

模拟方法研究尾缘和下缘板双路出气涡轮导向叶

片的下缘板出气孔孔径、孔形和孔位置对尾缘溢流

孔流量系数分布的影响,对冷却气从尾缘和下缘板

出流分配的影响,以及对内冷腔壁面换热的影响。

1暋数值计算方法

1.1暋计算模型

一种双路出气涡轮叶片流动换热计算模型如

图1所示[20],叶栅弦长为30.9mm;轴向弦长为

24.6mm;叶高为28mm;叶栅间距为22.8mm。

计算域包括叶栅以及进出口预延段 b、d,冷却气从

叶栅冷却气入口a进入,从下缘板出气孔e和尾缘

溢流孔c流出。

图1暋计算模型示意图

Fig.1暋Calculationmodeldiagram

本文的下缘板出气孔几何结构如图2所示。

暋暋暋暋(a)孔半径0.9mm暋暋暋暋暋(b)孔半径0.7mm

暋暋暋暋暋(c)孔半径0.5mm暋暋暋暋暋暋暋(d)形状2

暋暋暋暋暋暋(e)形状3暋暋暋暋暋暋暋暋暋(f)位置2
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(g)位置3

图2暋下缘板出气孔几何结构

Fig.2暋Loweredgeplateholegeometry

将上述几何结构按照孔径、孔型和孔位置分成

三组,详细参数如表1所示,其中,形状1、形状2、
形状 3 依次为圆形、跑道形和高宽比更大的跑

道形。

表1暋下缘板出气孔几何结构参数

Table1暋Loweredgeplateholegeometryparameters

类别
出气孔几何结构参数

半径/mm 形状 位置

a 0.9 形状1 -

b 0.7 - 位置1

c 0.5 - -

d - 形状2 -

e - 形状3 -

f - - 位置2

g - - 位置3

1.2暋计算方法及边界条件

本文采用 CFD 软件 ANSYSFluent18.0进

行计算。湍流模型选用realizablek灢毰和增强壁面

处理,求解器使用分离隐式求解器,压力与速度耦

合采用SIMPLEC算法,对流项采用二阶迎风格式

进行离散。
主流和冷却气进口设为压力进口条件,主流进

口 压 力 为 104 000 Pa,冷 却 气 进 口 压 力 为

145600Pa;主流进口温度 为400K,冷却气进口

温度为300K;出口设为压力出口条件,主流和冷

却气出口压力均为100000Pa[20]。

1.3暋网格无关性验证

为了在保证计算精度的基础上节约计算资源,

进行了网格无关性验证,以尾缘出流比为衡量标

准,网格数目对尾缘溢流孔出流比的影响如图3所

示,尾缘出流比即是从尾缘流出的冷却气质量流量

与进口总的冷却气质量流量之比。网格数目增加,
尾缘出流比趋于一致,超过801万后随着网格数目

的增加,尾缘出流比几乎不再变化,此时认为网格

对计算结果的无影响。最终选择的网格数目为

800万左右。

图3暋网格无关性验证

Fig.3暋Independenceverification

2暋计算结果与分析

2.1暋参数定义

孔流量系数:

Cd =m1

m2
= m1

A2 2氀2(Pt-Ps)
(1)

式中:m1 为通过孔的实际质量流量;m2 为通过孔

的理想流量;Ps 为孔出口处的静压;Pt 为孔入口

上游平均总压;氀2 为孔出口处的密度;A2 为孔出口

处的截面面积。
总压系数:

Cpt,i=
(Pt,i-Pt,曓 )
(氀曓V2

曓/2) (2)

式中:Pt,曓 为通道入口处的总压;Pt,i为位置i处的

总压;氀曓V2
曓/2为通道入口处的动压。

2.2暋下缘板出气孔对尾缘溢流孔流量系数

的影响

下缘板出气孔孔径对尾缘溢流孔流量系数沿

叶高方向分布的影响如图4所示,X/L 为相对叶

高位置,下缘板出气孔位置的相对叶高为0。可以

看出:孔径对流量系数分布影响很大,孔径越小,靠
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近叶中位置的流量系数越大。这是由于下缘板孔

径的变化直接影响尾缘溢流孔的通流量,下缘板孔

径越小,下缘板出气孔的实际流量越小,气流径向

分速度越小,尾缘溢流孔的实际流量越大,且由于

气流径向分速度在叶中附近最大,其受下缘板孔径

的影响也最大。

图4暋孔径对流量系数分布的影响

Fig.4暋Effectofholeradiusonflowcoefficient

孔形对流量系数分布的影响如图5所示,形状

1、形状2、形状3依次为圆形、跑道形和高宽比更

大的跑道形。可以看出:三种孔形对应的流量系数

分布几乎重合,只有在相对叶高为0.3~0.7区域

内有微小的差别,因此可以认为孔形对流量系数没

有影响。

图5暋Effectofholeshapeonflowcoefficient

Fig.5暋孔形状对流量系数分布的影响

孔位置对流量系数分布的影响如图6所示,孔
位置1、孔位置2、孔位置3从靠近弦中区的位置逐

渐向尾缘移动。可以看出:相对叶高在0~0.3的

范围内,孔位置越靠近弦中区流量系数越大,相对

叶高在0.3~0.7的范围内,下缘板孔最靠近尾缘

的模型流量系数最大,主要是孔位置的改变影响了

气流径向分速度。

图6暋孔位置对流量系数分布的影响

Fig.6暋Effectofholelocationonflowcoefficient

2.3暋下缘板出气孔对尾缘出流比的影响

尾缘出流比是内冷通道内冷却气从尾缘出流

的质量流量与通道内总通流质量流量的比值。对

应孔径、孔形和孔位置分别对尾缘出流比的影响如

表2所示,可以看出:下缘板出气孔孔径改变,冷却

气体从下缘板出流的流量发生变化,从尾缘溢流孔

出流的流量几乎不变,孔径增大,下缘板出气孔流

量增大,尾缘出流比减小;下缘板出气孔孔形和孔

位置的变化对从下缘板和尾缘出流的流量几乎没

有影响,所以尾缘出流比几乎不发生改变。

表2暋下缘板出气孔对尾缘出流比的影响

Table2暋Effectofholesizeonoutflowrate

影响出流比的出气孔项目 出流比

1.8 0.430

孔径/mm 1.4 0.548

1.0 0.701

1 0.430

形状 2 0.431

3 0.422

1 0.548

位置 2 0.550

3 0.551

2.4暋下缘板出气孔对尾缘侧内冷腔压力损

失的影响

总压系数反映了内冷腔内压力损失情况。孔

径、孔形状和孔位置对压力损失系数的影响分别如

图7~图9所示,其中X/L 为相对叶高位置,冷却

气由计算模型的上方(X/L=1)流向下方(X/L=
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0),总压系数的从X/L=1到 X/L=0逐渐减小,
表示总压沿气流方向逐渐降低。总压系数曲线的

周期性波动是由于内冷通道内肋的周期性排布。

图7暋孔径对压力损失系数的影响

Fig.7暋Effectofholeradiusonpressureloss

图8暋孔形状对压力损失系数的影响

Fig.8暋Effectofholeshapeonpressureloss

图9暋孔位置对压力损失系数的影响

Fig.9暋Effectofholelocationonpressureloss

从图7~图9可以看出:下缘板出气孔孔径的

改变对内冷通道内压力损失影响最大,孔形改变对

压力损失几乎没有影响,孔位置改变对压力损失略

有影响,且集中在下缘板出气孔附近。

下缘板出气孔孔径改变,内冷通道冷却气流量

发生变化,由总压系数定义式可知,冷却气入口速

度越小,总压系数的绝对值越大,图7中压力系数

曲线变化规律与之相符。下缘板出气孔孔径的改

变,对压力系数的影响越靠近出口越大,孔径越小,
冷却气速度在内冷通道内的衰减越明显,动压转变

为静压在非理想条件下并不是无损失的,因此速度

变化越剧烈,总压损失越大,靠近下缘板出气孔附

近的速度变化最显著。孔位置改变导致的总压系

数改变,主要是由于孔位置越靠近尾缘,冷却气从

下缘板流出的速度越快,压力损失也越大,但这种

影响较小。

2.5暋下缘板出气孔对尾缘侧内冷腔换热的

影响

不同下缘板出流孔孔径下双路出气涡轮叶片

内部冷却通道壁面压力面侧温度分布云图如图10
所示。

暋孔半径0.5mm暋暋暋孔半径0.7mm暋暋暋孔半径0.9mm

图10暋孔径对温度分布的影响

Fig.10暋Effectofholeradiusontemperaturedistribution

从图10可以看出:随下缘板出流孔孔径的增

加,冷却气体出流面积越大,流量越大,气流速度越

大,掠过肋时扰动加强,换热能力增强,内冷通道壁

面温度整体下降,温度变化最明显的区域为云图左

下方下缘板出流孔的上方区域,从354K 降低到

345K;随下缘板出流孔孔径的增大,尾缘内冷通
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道压力面侧高温区的位置发生变化,温度最高的区

域从左下角尾缘溢流孔上方区域移动到右下角尾

缘溢流孔靠近叶根附近的区域,这主要是由于下缘

板出流孔孔径变化显著影响了内冷通道中冷却气

体靠近下缘板出口处的流量。此外增大下缘板出

流孔孔径使得整个高温区域的面积也显著缩小,还
改善了叶片热应力过大的问题,壁面中部等温线分

布曲线间隔越大,表示涡轮叶片的热应力越小。
不同下缘板出流孔孔形状下双路出气涡轮叶

片内部冷却通道壁面压力面侧温度分布云图如图

11所示,下缘板孔形状依次为圆形、跑道形和高宽

比更大的跑道形,三种孔形通流面积相等,意味着

尾缘内冷通道内冷却气体的流量可以近似认为

相等。

暋 暋孔形状1暋暋暋暋暋暋孔形状2暋暋暋暋暋暋孔形状3

图11暋孔形状对温度分布的影响

Fig.11暋Effectofholeshapeontemperaturedistribution

从图11可以看出:随下缘板出流孔的形状越

来越狭长,壁面中部靠上方区域的低温区面积越来

越大,左下方高温区的面积越来越小,右下方温度

最高的区域面积同样有所减小,说明壁面温度整体

上有一定程度的下降,冷却气体在尾缘内冷通道内

的换热效果有一定程度的提高;但下缘板孔特性对

尾缘内冷通道总压损失系数的影响十分有限,几乎

未显示出差别,因此下缘板出流孔孔形越狭长,对
内冷通道壁面换热特性越有利,对涡轮叶片冷却越

有利,而流动阻力几乎没有变化。

不同下缘板出流孔孔位置下双路出气涡轮叶

片内部冷却通道壁面压力面侧温度分布云图如图

12所示。

暋 暋孔位置1暋暋暋暋暋暋孔位置2暋暋暋暋暋暋孔位置3

图12暋孔位置对温度分布的影响

Fig.12暋Effectofholelocationontemperaturedistribution

从图12可以看出:随着下缘板出流孔逐渐向

尾缘方向移动,叶根附近靠近尾缘的高温区温度降

低,但靠近弦中区区域的温度上升,内冷通道壁面

最高温度的位置发生了变化,且最高温度的区域面

积也有了明显的增加。三个不同位置的下缘板出

流孔通流面积相等,内冷通道内冷却气体的流量基

本一致,壁面温度分布发生变化是由于下缘板出流

孔位置变化导致内部流场分布发生变化,与流量无

关。通过调整下缘板出流孔位置,可以改善涡轮叶

片尾缘内冷通道壁面局部高温,进而提高涡轮叶片

的冷却效率,实现航空发动机性能的提升。
不同下缘板出气孔孔径对应尾缘内冷通道压

力面侧壁面径向平均换热系数沿叶高方向的分布

曲线如图13所示,可以看出:换热系数在入口处迅

速增大,在相对叶高为0.8左右达到最大,之后开

始下降;下缘板出气孔孔径越大,径向平均换热系

数越高,且换热系数曲线的周期性波动越明显。孔

径越大,内冷通道内冷却气流量越大,流速越快,冷
却气与壁面对流换热效果越好,换热系数越大。流

速越大,肋对冷却气流的扰动越大,周期性波动越

明显。
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图13暋孔径对径向平均换热系数分布的影响

Fig.13暋Effectofholeradiusonaverageradial

heattransfercoefficient

不同孔形对应尾缘内冷通道压力面侧壁面径

向平均换热系数分布曲线如图14所示,可以看出:
孔形对换热系数基本上无影响。

图14暋孔形状对径向平均换热系数分布的影响

Fig.14暋Effectofholeshapeonaverageradial

heattransfercoefficient

不同孔位置对应尾缘内冷通道压力面侧壁面

径向平均换热系数分布曲线如图15所示。

图15暋孔位置对径向平均换热系数分布的影响

Fig.15暋Effectofholelocationonverageradial

heattransfercoefficient

从图15可以看出:冷却气从相对叶高为0的

流出孔位置的改变对出口附近的换热系数影响较

大,远离出口的区域几乎无影响。
不同尾缘溢流孔孔径对应压力面侧尾缘内冷

腔壁面展向平均换热系数分布曲线如图16所示,
其中X/D 为压力面侧尾缘内冷腔壁面展向相对

位置。可以看出:越靠近弦中区,展向平均换热系

数越低,即展向相对位置从0到0.5,平均换热系

数逐渐增大;孔径对展向平均换热的影响在相对位

置约为0.6附近最大,在两侧影响略小;且影响规

律与径向平均换热系数基本一致,孔径越大,换热

系数越大,周期性波动叶越大,其原因也基本一致。

图16暋孔径对展向平均换热系数分布的影响

Fig.16暋Effectofholeradiusonaveragelateral

heattransfercoefficient

孔形状对展向平均换热系数分布如图17所

示,可以看出:孔形状对展向平均换热系数分布基

本没有影响。

图17暋孔形状对展向平均换热系数分布的影响

Fig.17暋Effectofholeshapeonaveragelateral

heattransfercoefficient
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不同孔位置对应尾缘内冷通道压力面侧壁面

展向平均换热系数分布曲线如图18所示,可以看

出:位置3换热系数在展向相对位置为[0,0.5]的
区间内最低,在(0.5,1]的区间内最高,结合图12
换热系数分布云图,孔附近高换热区随孔位置的变

化沿展向移动,导致展向平均换热系数分布曲线发

生变化。可以通过设计孔位置来调整换热系数的

分布,从而改善涡轮叶片局部高温区。

图18暋孔位置对展向平均换热系数分布的影响

Fig.18暋Effectofholelocationonaveragelateral

heattransfercoefficient

3暋结暋论

(1)涡轮叶片下缘板出气孔的孔径对孔上游

内冷通道内流动换热影响最大,孔位置次之,孔形

几乎没有影响。
(2)涡轮叶片下缘板出气孔孔径增大,尾缘溢

流孔流量系数降低,且这种影响在叶中附近最大。
孔径对尾缘出流比影响显著,孔径越大,尾缘出流

比越小。
(3)涡轮叶片尾缘内冷通道内压力系数受下

缘板出气孔的孔径变化影响最大,孔径越小,冷却

气体在尾缘内冷通道内的压力损失越大,且这种影

响越靠近出气孔越明显。
(4)涡轮叶片尾缘内冷通道内换热系数对下

缘板出气孔的孔径变化极为敏感,孔径越大,换热

效果越好。孔位置变化对内冷通道内整体换热系

数影响不大,但可以改善局部换热系数。
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