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落压比对航空发动机涡轮叶片流量特性的影响

曹智顺，王洪斌，张树林，张联合，王小蒙，刘 旭，葛宏志

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为了探明落压比对航空发动机涡轮叶片流量特性的影响，对试验坐标压比选择和气膜孔分布 2个主要影响因素进行了

研究。忽略燃气及冷却空气温度的影响，依据涡轮叶片气膜孔出口静压将其分为 3类。当涡轮叶片气膜孔以第 1类或第 2类为主

时，通过试验坐标压比的选择消除落压比对流量特性的影响；当涡轮叶片气膜孔以第 3类或复合型为主时，利用 2个不同落压比下

的流量特性，采用影响因子分析法可以获得任意落压比下的流量特性关系式。选用某型涡轮导向叶片进行不同落压比下的流量

特性试验，结果表明：理论分析结果与试验结果相差3%，二者具有较好的一致性。
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Influence of Nozzle Pressure Ratio on Flow Characteristic of Aeroengine Turbine Blade
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Abstract：In order to find out the influence of nozzle pressure ratio on flow characteristics of aeroengine turbine blade，two main in-
fluencing factors of test coordinate-pressure ratio selection and film hole distribution were studied. Ignoring the influence of gas and cool⁃
ing air temperature，it was divided into three types according to the static pressure at the outlet of the film hole of turbine blade. When the
film hole of turbine blade was dominated by first type or second type，the influence of nozzle pressure ratio on flow characteristics was elimi⁃
nated by selecting the test coordinate-pressure ratio. When the film hole of turbine blade was dominated by third type or compound type，
the flow characteristic relation under any nozzle pressure ratio could be obtained based on the flow characteristics of two different nozzle
pressure ratios by using the impact factor analysis method. The flow characteristic test of a turbine guide blade was carried out under differ⁃
ent nozzle pressure ratio. The results show that the theoretical analysis results are 3% different from the test results，and they are in good
agreement.
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0 引言

随着航空发动机性能的不断提高，涡轮前温度不

断升高，涡轮叶片需要在更高的燃气温度下可靠地工

作[1-3]，因此冷却技术随之发展[4-6]。空心涡轮叶片的

气膜冷却技术由于其冷却效率较高，得到了广泛应

用[7-9]。流量比是影响气膜冷却效率的主要因素之

一[10-13]，通过试验获取流量特性曲线是准确预测涡轮

叶片的冷却空气流量的主要方法之一[14]。

试验获取涡轮叶片的流量特性关系是将换算流

量（冷却空气质量流量、总温和总压的无量纲数）作为

纵坐标，将压比（冷却空气总压与栅前总压或栅后静

压的比值）作为横坐标，绘制关系曲线。试验数据表

明，当试验叶栅的落压比（栅前总压与栅后静压的比

值）发生变化时，试验获取的流量特性关系曲线也会

随之变化。分析落压比对涡轮叶片流量特性的影响

程度，可以将任意落压比状态下获取的试验流量特性

曲线变换到设计人员需求的状态，同时，试验可以在

低状态下进行，可大大节约试验成本，降低对试验设

备的要求。但目前国内外学者对该问题的关注较少。

本文分别推导落压比变化对 3类气膜孔流量特
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性关系曲线的影响程度，并进一步应用到具有复杂气

膜孔结构的涡轮叶片上。以某型涡轮导向叶片为研

究对象，对比了在高温及常温、相同及不同落压比状

态下的流量特性曲线。

1 涡轮叶片流量特性理论分析

1.1 涡轮叶片气膜孔模型的简化

研究表明，涡轮叶片冷却空气的温度变化对流量

特性曲线没有影响[14]；真实涡轮叶片所用材料的线膨

胀系数较小，在高温燃气作用下气膜孔几何尺寸变形

可以忽略。因此，本文不考虑冷气和燃气的温度变化

带来的影响。涡轮叶片的壁面厚度尺寸较小，将外壁

面的气膜孔通道简化成等直径管道模型。

涡轮叶片的气膜孔在叶身上的分布如图 1所示。

依据气膜孔的当地静压水平，将涡轮叶片气膜孔分为

3类：

（1）第 1类。主要分布于叶片前缘位置，气膜孔

当地静压与栅前总压相当，可简化成逆流放置于燃气

环境中的等直径管道模型，如图2所示。

（2）第 2类。主要分布于叶片尾缘位置，气膜孔

当地静压与栅后静压相当，可简化成顺流放置于燃气

环境中的等直径管道模型。

（3）第 3类。主要分布于叶盆和叶背，气膜孔当

地静压介于栅前总压和栅后静压之间，可以简化成与

燃气来流速度方向夹角为 θ的等直径管道模型，

θ ∈ ( )0°,180° 。

θ的大小并非气膜孔与燃气来流速度方向的真

实夹角，是影响该气膜孔冷却空气流出的所有因素的

综合作用指标，称为当量夹角。当 θ = 0°时，第3类气

膜孔等同于第 1类气膜孔；当 θ = 180°时，第 3类气膜

孔等同于第2类气膜孔。

1.2 简化模型的流量特性分析

流量特性试验曲线的坐标压比，通常选择冷却空

气总压与栅前总压的比值，或者冷却空气总压与栅后

静压的比值。选择不同试验坐标压比，3类气膜孔的

试验流量特性关系对落压比变化的影响程度也不同。

1.2.1 第1类气膜孔

（1）当地坐标压比小于临界点状态，此时，简化模

型当地静压与栅前总压相当。

a.试验坐标压比的静压选为栅前总压。

当燃气在状态 1的落压比条件下稳定流动时，各

状态参数如图 2（a）所示，当地坐标与试验坐标压比

存在如下关系

P *1 - 1
P1 - 1

= P *
c - 1 - ΔP1
P *
g - 1

≈ P *
c - 1
P *
g - 1

（1）
式中：P *1 - 1为当地总压；P1 - 1为当地静压；P *

g - 1为栅前

总压；ΔP1为冷却空气的总压损失，为小量，可以忽

略；P *
c - 1为冷却空气总压。

若燃气落压比变为状态2，则
P *1 - 2
P1 - 2

= P *
c - 2 - ΔP2
P *
g - 2

≈ P *
c - 2
P *
g - 2

（2）
依据 1维定常流动理论，在当地坐标下，该管道

的流量特性关系式惟一。因此，2种状态下的相同当

地压比坐标对应的当地换算流量相同。由于冷却空

气的总温、总压损失是小量，则当地换算流量与试验

换算流量相当。因此，相同的试验换算流量对应的 2
种状态试验坐标压比之间的关系为

P *
c - 2
P *
g - 2
/ P *

c - 1
P *
g - 1
≈ 1 （3）

式（3）表明，若试验坐标压比的静压选择栅前总

压，在不同落压比下，流量特性关系曲线的相同试验

换算流量对应的试验压比坐标相同。此时，落压比的

变化对第1类气膜孔的流量特性关系式没有影响。

b.试验坐标压比的静压选为栅后静压。

图1 涡轮叶片气膜孔分布 （a）第1类气膜孔

（b）第2类气膜孔 （c）第3类气膜孔

图2 气膜孔简化模型
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P *g - 3
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将式（3）中栅前总压用栅后静压与落压比表示，则

P *
c - 2
P0 - 2

/ P *
c - 1
P0 - 1

≈ Kp2
Kp1

（4）
式中：P0 - 1、P0 - 2分别为涡轮叶片的栅后静压；Kp1、Kp2
分别为不同试验状态下的落压比，Kp1 = P *

g - 1 /P0 - 1，
Kp2 = P *

g - 2 /P0 - 2。
式（4）表明，若试验坐标压比的静压选择栅后静

压，在不同落压比下，流量特性关系曲线的相同试验

换算流量对应的试验压比坐标不同，二者的比值与落

压比的比值成正比，在相同换算流量下，对应的试验

压比坐标随落压比的增大而按比例增大。此时，落压

比的变化影响了第1类气膜孔的流量特性关系式。

（2）当地坐标压比达到临界点状态。

当管道的当地坐标压比达到临界点时，管道的换

算流量不再增加。随着冷却空气进口总压持续提高，

当地压比保持不变；但是，试验坐标压比持续增大，导

致试验获取的流量特性曲线会产生平直段。第 1类
气膜孔流量特性关系式随落压比的变化关系如图 3
所示。

1.2.2 第2类气膜孔

（1）当地坐标压比小于临界点状态，此时，管道当

地静压与栅后静压相当。

a.试验坐标压比的静压选为栅前总压。

燃气落压比状态自Kp3变化为Kp4（图 2（b）），则较

容易推导出相同换算流量位置对应的试验坐标压比

之间的关系

P *
c - 4
P *
g - 4
/ P *

c - 3
P *
g - 3
≈ Kp3
Kp4

（5）
式（5）表明，若试验坐标压比的静压选择栅前总

压，在不同落压比下，流量特性关系曲线的相同试验

换算流量对应的试验压比坐标不同，二者的比值与落

压比的比值成反比（如图 4所示）。在相同换算流量

下，对应的试验压比坐标随落压比的增大而按比例变

小。此时，落压比的变化影响了第 2类气膜孔的流量

特性关系式。

b.试验坐标压比的静压选为栅后静压。

将式（5）中栅前总压用栅后静压与落压比表示，则

P *
c - 4
P0 - 4

/ P *
c - 3
P0 - 3

≈ 1 （6）
式（6）表明，试验坐标压比的静压选择栅后静压

时，在不同落压比下，流量特性关系曲线的相同试验

换算流量对应的试验压比坐标相同。此时，落压比的

变化对第2类气膜孔的流量特性关系式没有影响。

（2）当地坐标压比达到临界点状态。

类比于第 1类气膜孔，第 2类气膜孔的试验流量

特性关系式随落压比的变化关系如图4所示。

1.2.3 第3类气膜孔

（1）试验坐标压比流量特性关系式分析。

第 3类气膜孔当地静压介于第 1、2类气膜孔之

间。当试验坐标压比的静压选择栅前总压时，试验坐

标压比对落压比的变化不如第 2类气膜孔的变化剧

烈；同理，当试验坐标压比的静压选择栅后静压时，试

验坐标压比对落压比的变化也不如第 1类气膜孔的

变化剧烈。

试验流量特性关系式随落压比变化的关系如图

5所示。

（2）影响因子分析法。

得到第 3类气膜孔流量特性关系式的解析解是

极为困难的。但在位置、角度等综合因素的作用下，

第 3类气膜孔的当量夹角是确定的，即气膜孔对落压

图3 第1类气膜孔流量特性关系式随落压比的变化关系
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X XKp1

XKp2

Kp1>Kp2

Kp1>Kp2

Kp1

Kp2

出口静压：
燃气进口总压

出口静压：
燃气出口静压

图4 第2类气膜孔流量特性关系式随落压比的变化关系
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KpXX/Kp3

X/Kp4

Kp3>Kp4

Kp3>Kp4
Kp3
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出口静压：
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比变化的敏感程度是不变的。因此，若已知 2个不同

落压比状态的关系式，分析第 3类气膜孔对落压比变

化的敏感度，可以进一步推导其他落压比状态的流量

特性关系式。下面就不同的压比坐标选择分别进行

推导。

a.试验坐标压比的静压选为栅前总压。

第 3类气膜孔的出口静压介于第 1、2类气膜孔出

口静压之间，因此，当第 3类气膜孔外部的燃气落压

比在 Kp5和 Kp6间改变时，由式（3）、（4）可知，2个流量

特性关系式的任意相同的换算流量Ghi对应的不同落

压比之间的试验坐标、压比，必然存在某个常数α i满足

P *
c - 6
P *
g - 6
/ P *

c - 5
P *
g - 5

= α i Kp5
Kp6

（7）

式中：αi在 1/ Kp5
Kp6

和 1的最值之间取值（如图 6所示）。

当
Kp5
Kp6
≥ 1 时 ，αi ∈ é

ë
êê

ù

û
úú1/ Kp5

Kp6
, 1 ；当

Kp5
Kp6
≤ 1 时 ，

αi ∈ é
ë
êê

ù

û
úú1, 1/ Kp5

Kp6
。

不同的Ghi对应的 αi是当量夹角 θ的最值区间单

调连续函数。因此，假设 θ在不同的换算流量下对压

比坐标的影响程度相同，即 θ不变的第 3类气膜孔，在

任意落压比下，相同的试验换算流量对应的试验坐标

压比之间的比例变换关系不变，则可认为 αi=αi + 1=α1
是一个常数（如图 7所示）。定义该比例关系为 k1 =
1 - α1
1 - 1/ Kp5

Kp6

，k 1 ∈ ( )0,1 。当 k1 = 0时，气膜孔等同于第

2类气膜孔；当 k1 = 1时，气膜孔等同于第 1类气膜

孔。k1的大小反映了气膜孔受落压比影响的程度，称

为影响因子。

b.试验坐标压比的静压选为栅后静压。

同理，试验坐标压比的静压选为栅后静压时，存

在比例系数β1满足

P *
c - 6
P *
g - 6
/ P *

c - 5
P *
g - 5

= β1 Kp6
Kp5

（8）

定义影响因子 k2 = 1 - β1
1 - 1/ Kp6

Kp5

。

综上所述，对于某固定当量夹角的第 3类气膜

孔，当量夹角与影响因子之间是一一对应的，已知任

意 2个不同落压比下的流量特性关系式均可以通过

式（7）和式（8）计算确定 2个影响因子，从而得到任意

落压比状态下的流量特性关系式。影响因子的大小

反映了第3类气膜孔在第1、2类气膜孔之间的相似程

度，且较容易推导得到：k1 + k2 = 1。
1.3 涡轮叶片的流量特性分析

对于不同型号的涡轮叶片，也可比拟成上述3种类

型，因此其流量特性关系需要根据具体情况进行分析。

（1）第 1类。对于气膜孔主要集中于叶片前缘区

域的涡轮叶片，所有气膜孔当地静压水平与栅前总压

水平相当，此时，多个气膜孔的组合相当于某一固定

图6 比例系数取值区域

αi
临界值临界值

1

1/临界值

1/临界值 临界值 Kp5/Kp6

Kp5/Kp6>1

αi=1

αi*Kp5/Kp6=1
Kp5/Kp6<1

图7 第3类气膜孔的影响因子
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1/临界值1/临界值 X1 1 X2 X3 Kp5/Kp6
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a2*

a3*

a2 a3

a1*
θ=θ0

k1= a1a1 * =
a2
a2 * =

a3
a3 * = C1

图5 第3类气膜孔流量特性关系式随落压比的变化关系
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出口静压：燃气静压

临界点 Kp

临界值

1

35



航 空 发 动 机 第 47卷

尺寸的第 1类管道模型，当地静压仅与栅前总压有

关，应选择栅前总压作为试验坐标压比，可以有效地

降低甚至忽略燃气落压比状态的变化对流量特性的

影响。

（2）第 2类。同理，对于气膜孔主要集中于叶片

尾缘区域的涡轮叶片，应选择栅后静压作为试验坐标

压比。

（3）第 3类。对于同时存在多种类型气膜孔的涡

轮叶片，在气膜孔的综合作用下，相当于某个当量夹

角确定的第 3类管道模型，栅前总压或栅后静压作为

试验坐标压比均可。采用上述分析方法，从 2个已知

落压比下的流量特性关系式可以得到任意落压比下

的流量特性关系式。

2 涡轮导向叶片的流量特性试验

为了进一步验证上述理论分析的合理性，对某型

涡轮导向叶片在高温及常温、相同以及不同落压比下

进行了多状态的流量特性试验。

2.1 试验件

试验件为某型涡轮导向叶片，叶身气膜孔遍布于

叶片前缘、尾缘、叶盆和叶背。叶片内部冷却空气分

为 2个独立腔体进气，即靠近前缘的前腔和靠近尾缘

的后腔。

2.2 试验状态

设计的试验状态见表1。

2.3 试验结果分析

2.3.1 相同落压比的试验结果

前腔的流量特性曲线如图 8所示。图例中“总”

表示选择栅前总压作为试验坐标压比的静压，“静”表

示选择栅后静压作为试验坐标压比的静压，下同。

在相同落压比下，选择同样试验坐标压比的 3种
状态曲线具有较好的重合性，表明流量特性关系式与

燃气温度、冷气温度无关，甚至与来流总压的绝对值

大小无关。选择不同的试验坐标压比，则表现了明显

的差异性。因此，坐标的选择影响了流量特性曲线的

趋势，但落压比的变化是造成相同坐标压比的流量特

性曲线不同的根本原因。

后腔流量特性曲线如图 9所示，可以得出与上述

相同的结论。

2.3.2 不同落压比的试验结果

前腔流量特性关系式随落压比的变化如图 10所
示。从图中可见，当选择栅前总压作为试验坐标压比

的静压时，不同落压比的流量特性曲线较为接近，相

差不大，但仍然可见随着落压比的增大，相同换算流

量对应的横坐标值减小；当选择栅后静压作为试验坐

标压比时，随着落压比的增大，相同换算流量对应的

图8 前腔流量特性曲线

换
算

流
量

3.5E-06

3.0E-06
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2.0E-06
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状态3-总
状态1-静
状态2-静
状态3-静

3.02.52.01.51.0
压比

图9 后腔流量特性曲线
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图10 前腔流量特性关系式随落压比的变化

换
算

流
量

3.3E-06

2.8E-06

2.3E-06

1.8E-06

1.3E-06

状态3-总
状态4-总
状态5-总
状态3-静
状态4-静
状态5-静

3.02.52.01.51.0
压比

3.5

试验状态

1
2
3
4
5

燃气温度/
K
900
常温

常温

常温

常温

栅前总压/
MPa
1.30
0.56
0.78
0.66
1.00

栅后静压/
MPa
1.11
0.48
0.67
0.53
0.93

落压比

1.17
1.17
1.17
1.24
1.08

冷气温度/
K
473
294
294
294
294

表1 试验状态
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横坐标值增加明显。由此可见，该涡轮叶片前腔气膜

孔以第1类气膜孔为主。

后腔换算流量关系式随落压比的变化关系如图

11所示。当选择栅前总压作为试验坐标压比的静压

时，随着落压比的增大，相同换算流量对应的横坐标

值明显减小；当选择栅后静压作为试验坐标压比的静

压时，随着落压比的增大，相同换算流量对应的横坐

标值也明显增加。由此可知该涡轮叶片气膜孔在后

腔的分布以第 3类气膜孔为主，无论试验坐标压比如

何选取，流量特性曲线随着落压比的变化而显著变化。

上述试验数据结果与理论分析结果具有很好的

一致性。

2.3.3 影响因子分析法的应用

为了验证本文提出的影响因子分析法的有效性，

分别取3种不同落压比状态3、4、5的试验数据对影响

因子的试验值进行分析，结果见表2。

理论上，该涡轮叶片的任意 2种状态之间的影响

因子是固定值，但由于误差的存在，导致在不同状态

下获取的影响因子存在一定的差异性。

依据式（7）分析可知，影响因子的误差来源为压

比及落压比。一般流量特性试验关系式的相对误差

<2%，压力测量误差<0.5%，依据传递误差分析，试验

获取影响因子的误差<3%。

将 3次试验获取的结果取均值，确定拟合其他状

态的影响因子，结果见表3。

已知在落压比为Kp2下，换算流量值Gh2对应的试

验坐标压比为 X2，则可以推导得到在任意落压比 Kpi
下，试验用涡轮导向叶片的前、后腔换算流量Gh2对应

的试验坐标压比Xi满足下列关系。

（1）试验坐标压比为栅前总压。

前腔

Xi = X2 é
ë
êê

ù

û
úú1 - 0.866(1 - Kpi

Kp2
) Kp2
Kpi

（9）
后腔

Xi = X2 é
ë
êê

ù

û
úú1 - 0.501(1 - Kpi

Kp2
) Kp2
Kpi

（10）
（2）试验坐标压比为栅后静压。

前腔

Xi = X2 é
ë
êê

ù

û
úú1 - 0.133(1 - Kp2

Kpi

) Kpi

Kp2
（11）

后腔

Xi = X2 é
ë
êê

ù

û
úú1 - 0.516(1 - Kp2

Kpi

) Kpi

Kp2
（12）

采用式（9）~（12）推导各试验状态的流量特性关

系曲线，与试验数据的对比分析如图 12~15所示。分

析结果表明，拟合推导数据与试验数据相对误差<
3%，二者具有较好的重合性，表明该方法用于分析落

压比对流量特性关系式的影响具有较为理想的精度。

前腔

后腔

k1/%
86.6
50.1

k2/%
13.3
51.6

（k1+k2）/%
99.9
101.7

表3 影响因子的确定

图12 前腔-栅前总压

图11 后腔换算流量关系式随落压比的变化关系

前腔

后腔

选取试验状态

4、5
3、5
3、4
4、5
3、5
3、4

k1/%
86.6
87.3
86.0
50.1
48.9
51.2

k2/%
13.2
12.6
14.1
52.3
51.8
50.6

（k1+k2）/%
99.8
99.9
100.1
102.4
100.7
101.8

表2 试验状态影响因子

换
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3.5

换
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流
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状态4-总
状态5-总
状态3-拟合
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状态5-拟合

3.02.52.01.51.0
压比

3.1E-06
2.9E-06
2.7E-06
2.5E-06
2.3E-06
2.1E-06
1.9E-06
1.7E-06
1.5E-06
1.3E-06
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3 结论

通过本文的论述分析，可以得出如下结论：

（1）涡轮叶片的流量特性关系式与所选取的试验

坐标压比相关，对于同一涡轮叶片，因选取的试验坐

标压比不同，得到的流量特性关系式也会不同；

（2）流量特性关系式受燃气落压比的影响程度与

试验坐标压比的选择和涡轮叶片自身的气膜孔分布

情况有关；

（3）以第 1类气膜孔为主的涡轮叶片，选择冷却

空气总压与栅前总压的比值为试验坐标压比，以第 2
类气膜孔为主的涡轮叶片，选择冷却空气总压与栅后

静压的比值为试验坐标压比，可以降低甚至忽略落压

比变化对流量特性关系式的影响；

（4）理论分析结果和试验结果均表明，针对以第

3类气膜孔为主或者同时具有多种类型气膜孔的涡

轮叶片，采用影响因子分析法可以有效地对任意落压

比状态进行拟合。
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