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冲击孔位置对涡轮叶片冲击/气膜
复合冷却特性影响的实验研究
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摘要:为研究冲击孔位置对空冷涡轮叶片冲击/气膜复合冷却特性的影响,选择4种具有不同冷却

结构的涡轮叶片开展了综合换热实验。实验叶片由低导热系数的树脂材料制成,分别为仅有气膜

冷却结构的叶片0、具有正向冲击孔的叶片1、具有偏置冲击孔的叶片2以及具有交错偏置冲击孔

的叶片3。使用红外热像仪拍摄得到实验叶片表面温度分布。实验结果表明,涡轮叶片综合换热

特性由内部冷却和外部冷却共同决定。在吹风比较大时,射流冲击强化了冷却剂和叶片内壁面之

间的换热,导致具有冲击冷却结构的叶片1、2、3相对于叶片0综合冷却效率提升了3.1%~
6.7%。其中,因为冲击孔偏置,叶片2和3的冲击强化换热区域相对独立于叶片表面气膜覆盖区

域,所以叶片2和3的综合冷却效率分布更为均匀,且大于叶片1。叶片0仅有气膜冷却结构,紧

邻气膜孔出流位置冷却剂动能较大,在气膜孔出口下游冷却剂再贴壁形成热防护,使得距离气膜孔

较远的区域冷却效率升高。在吹风比较小时:仅有正向冲击的叶片1相对于叶片0的综合冷却效

率有所提高;由于偏置冲击消耗了更多了冷却剂动能,叶片2和3的综合冷却效率相对于叶片0明

显降低,当吹风比为0.2时,二者分别下降了6.7%和11.6%。
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Abstract:Toinvestigatetheeffectsofimpingementholepositionontheimpingement/filmcool-
ingcharacteristicsoftheair-cooledturbinevanes,fourvaneswithdifferentcoolingstructures
wereselectedfortheconjugateheattransferexperiments.Madeofresinmaterialswithlowther-
malconductivity,thetestvanesincludeonewithtypicalfilmcoolingbutwithoutjets(vane0),

onewithtypicalimpingement/filmcoolingandcenterlinenormaljets(vane1),onewithimpinge-
ment/filmcoolingandoffsetjets(vane2),andonewithimpingement/filmcoolingandstaggered
offsetjets(vane3).Duringtheexperiment,thetemperaturedistributionoutsidethetestvanes
wasobtainedbyaninfraredthermalimager.Theexperimentalresultsindicatethattheheat
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transfercharacteristicsofturbinevanesareinfluencedbybothinternalandexternalcooling.
Whentheblowingratiowashigher,theheattransferbetweenthecoolantandtheinnersurfaceof
thevanewasenhancedbyjetimpingement,increasingtheintegratedcoolingeffectivenessof
vanes1,2and3by3.1%—6.7%,comparedwithvane0.Amongthem,duetotheimpingement
holeoffset,thejetimpingementenhancedregionofvanes2and3wasrelativelyindependentof
thegasfilmcoverageregion.Thus,thedistributionoftheintegratedcoolingeffectivenessof
vanes2and3wasmoreevenandsucheffectivenesswasgreaterthanthatofvane1.Vane0only
hasthefilmcoolingstructure,sothekineticenergyofthecoolantimmediatelydownstreamthe
filmholewaslarger.Thecoolantreattachedfardownstreamtheinjection,resultinginthereduc-
tionofheattransferlevels.However,whentheblowingratiowasrelativelylow,onlytheinte-
gratedcoolingeffectivenessofvane1wasimproved,comparedwithvane0.Becausetheoffset
impingementconsumedmorecoolantkineticenergy,theintegratedcoolingeffectivenessofvanes
2and3wassignificantlyreducedwhencomparedwithvane0.Atablowingratioof0.2,it
decreasedby6.7%and11.6%,respectively.
Keywords:turbinevane;impingementholeposition;impingement/filmcooling;integrated

coolingeffectiveness

  随着航空发动机推重比越来越高,涡轮前端温

度也变得越来越高,远远超过了涡轮叶片材料所能

允许的最高温度[1-3]。为了保证航空发动机的安全

稳定运行,亟须开发高效稳定的涡轮叶片冷却技

术[4]。目前,涡轮叶片冷却技术主要包括内部冷却

技术和外部冷却技术[4]。内部冷却技术主要包括强

制对流、射流冲击、凹坑以及扰流肋冷却等,外部冷

却技术主要指气膜冷却[3]。在这些冷却技术中,内
部强制对流冷却、射流冲击冷却以及外部气膜冷却

是涡轮静叶前缘冷却腔常用的冷却方式[5-7]。
研究人员针对气膜冷却和冲击冷却分别进行了

大量研究。朱惠人等[8-11]实验研究了在尾迹影响下

扇形气膜孔的气膜冷却特性,实验分析了质量流量

比和尾迹斯特劳哈尔数对气膜冷却效率的影响,结
果表明,尾迹的存在与否会显著改变气膜冷却效率

的分布,且该影响在涡轮叶片前缘、压力面、吸力面

有所不同。张子寒等[12]采用平板简化模型,数值研

究了气膜孔出口处凹坑对气膜冷却特性的影响。结

果表明,相对于基础的圆柱形气膜孔,在气膜孔出口

处布置凹坑可以提高气膜冷却效率,尤其是在紧邻

气膜孔的下游,造型凹坑破坏了肾型涡的发展,气膜

冷却效率最高可以提升200%。朱惠人等[13]采用压

力敏感漆技术和瞬态热色液晶技术分别测量了具有

前缘反向倾斜扇形气膜孔叶片的气膜冷却效率和换

热系数。实验结果表明,密度比和质量流量比对叶

片表面气膜冷却效率和换热系数有显著的影响,但
是对于压力面和吸力面的影响趋势有所不同。除了

对于气膜冷却的研究外,研究人员也对冲击冷却技

术进行了相应的研究。Rao等[14]通过数值模拟和

实验探究研究了冲击靶面 W 型微型肋对于冲击冷

却特性的影响。结果表明,W 型微型肋在雷诺数等

于30000的情况下最高可以提高冲击靶面的平均

换热系数9.6%,并且所造成的流阻的增加可以忽

略不计。Shevchenko等[15]通过数值模拟研究了涡

轮叶片尾缘冷却槽道内遮蔽肋的影响。结果表明,
遮蔽肋有效减弱了冲击孔出口处横流的影响。Wu
等[16]采用数值简化模型,研究了涡轮动叶前缘旋流

喷嘴和冲击喷嘴不同的4种排布方式对前缘冷却特

性的影响。结果表明,同时具有旋流喷嘴和冲击喷

嘴的前缘冷却结构与单一的旋流喷嘴或者冲击喷嘴

冷却有很大的不同。其中,交错排布的旋流喷嘴和

冲击喷嘴可以有效地强化换热,并且可以减少冲击

喷嘴连续布置带来的低换热区。然而,以上文献都

是单独地针对气膜冷却[8-13]或者冲击冷却[14-16]开

展,相关研究虽然可以揭示对应冷却结构的冷却机

理,但是现有的实际涡轮叶片往往采用多种冷却结

构复合的冷却方式,不同的冷却结构之间存在相互

的影响。因此,针对单一的冷却结构开展的研究并

不能完全反映出实际复合冷却结构的冷却机理。
针对复合冷却结构,研究人员也开展了相关的

研究。Fawzy等[17]研究了布置在不同位置的锥形

渐缩喷嘴对于涡轮动叶前缘冲击/气膜复合冷却特

性的影响。根据数值模拟的结果,分析了喷嘴雷诺

数和温度比对于冷却特性的影响。结果表明,在正
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对叶片前缘滞止区交错布置的锥形喷嘴布置方案具

有最好的冷却特性,可以最有效地为叶片前缘高温

滞止区提供热防护。刘钊等[18-20]研究了涡轮动叶

前缘冲击/气膜复合冷却和前缘旋流冲击/气膜复合

冷却的冷却特性的区别。研究结果表明,在文中所

有的计算工况下,由于旋流冲击形成的涡基本占据

了整个前缘冷却腔室,有利于冷却剂和内壁面之间

的换热,因此旋流冲击/气膜复合冷却的综合冷却性

能要好于冲击/气膜复合冷却,整体平均综合冷却效

率提高了6%以上。陈欣楠等[21]通过数值模拟的方

式探究了涡轮叶片冲击孔偏离中心线的距离对叶片

前缘和吸力面的冷却特性的影响。研究结果表明,
不同的偏置距离对于前缘和吸力面的冷却特性的影

响是不一样的。对于叶片吸力面,冲击孔布置位置

距离吸力面气膜孔越近,则吸力面气膜覆盖效果越

好;对于叶片前缘,偏置距离最大时取得了最好的冷

却效果,其平均综合冷却效率提高了26.78%。邓

清华等[22]探究了不同位置的气膜孔的抽吸作用对

内壁面射流冲击冷却特性的影响机制。根据数值模

拟结果,由于气膜孔的抽吸作用,导致了气膜孔附近

的换热增强,冲击靶面下游的换热强度有所下降。
刘润洲等[23-24]采用数值解耦的方法,探究了不同的

模型边界条件下所对应的综合冷却特性。根据模拟

结果,分析了内壁面冷却、气膜孔内冷却以及外表面

冷气覆盖对于涡轮叶片简化模型冲击/复合冷却特

性的影响。研究结果表明,对于简化后的平板双层

壁结构,内部冷却的影响始终占据主导地位,并且随

着吹风比的增大,这一主导作用越发明显。Luan

等[25]构建了涡轮动叶前缘的简化模型,通过实验和

数值模拟的方式研究了在有无脊状肋情况下,正向

射流冲击,偏置射流冲击和交错射流冲击对冲击/气

膜复合冷却特性的影响。结果表明,偏置射流具有

更好的冷却效果,并且使得冷却效率分布更为均匀,
布置在冲击靶面上的脊状肋可以在冷却腔室内产生

低速再循环,提高了冷却剂分布的均匀性。通过对

以上研究的分析发现,绝大多数的是以简化模型作

为研究对象[17,21-25],相关的结果与实际叶型叶片存

在一定的区别。少有的以实际叶型叶片作为研究对

象的[18-20],也均是以数值模拟作为主要研究手段,
相关的数值模拟结果仍然需要进一步的实验验证与

实验数据的支撑。
为了更好地优化涡轮静叶冲击/气膜复合冷却

的冷却结构设计和冷却气量的分配,本文以实际涡

轮叶片叶型为基准,设计了具有不同冷却结构的实

验叶片,通过综合换热实验,分析了吹风比和冲击孔

位置对涡轮叶片前缘冷却腔冲击/气膜复合冷却特

性的影响。实验数据可以为涡轮静叶前缘冷却腔冷

却结构设计提供理论支持和数据支撑,并可为涡轮

静叶冷却气量的分配提供参考。

1 实验系统及实验方案

1.1 实验系统

本文实验是在西安交通大学涡轮叶片综合换热实

验系统上进行的,实验系统如图1所示。该实验系统

能提供的主流最大气量为87.6m3·min-1(标准立方

米),最高温度为500K,实验系统最大压力为0.7MPa。

图1 综合换热实验系统

Fig.1Schematicdiagramofexperimentalsystem
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  该实验系统主要包括3部分,分别是主流系统、
二次流系统和线性叶栅。其中,主流气体和二次流

气体(即冷却剂)为不同温度的空气。
主流系统由两台压缩机作为气源,经由压缩机

流出的气体依次流入储气罐、涡街流量计(精度为

±1%)以及主流加热器后进入线性叶栅。二次流系

统由一台压缩机来提供冷却气,流出压缩机后的二

次流依次流经储气罐、二次流加热器后,由质量流量

控制器(精度为±1%)控制进入实验叶片冷却腔的

冷却气量。实验系统共设计了两路二次流系统,但
是由于本文实验叶片只有前部冷却腔,所以本文实

验过程中只使用了一路。
线性叶栅主要由一个实验叶片和两个完整的流

道组成。为了保证实验的周期性,实验叶片两侧的

实验段壁面分别加工成了叶片压力面和吸力面的形

状。同时,在线性叶栅出口处布置了可以转动的尾

缘板,用来微调周期性。线性叶栅进口处和出口处

分别布置了五孔探针和温度探针(精度为±0.1%),
用来测试线性叶栅进出口流速、总压、静压以及温

度。由于本文实验叶片的冷却结构布置在压力面

上,所以使用红外热像仪(FLIRT630sc,精度为

±2%)通过压力面侧红外视窗对实验叶片表面温度

进行拍摄。实验过程中,红外热像仪垂直于红外视

窗进行拍摄。
实验结束后的气体由线性叶栅流出后,依次流

经消音器和冷却塔,然后排入大气环境中。
1.2 实验叶片

实验叶片叶型来自于实际涡轮叶片中截面叶

型,并经过了一定比例的放大。所有的实验叶片均

由低导热系数的树脂材料3D打印制成。实验叶片

如图2所示。本文共设计了4种实验叶片,编号分

别为叶片0~3。所有的叶片的冷却结构均布置在

叶片压力面。实验过程中,冷却剂由叶顶进入冷却

腔并全部由气膜孔流出。

(a)实验叶片整体示意

(b)实验叶片冲击孔与气膜孔相对位置示意

图2 4种实验叶片及叶片冲击孔、气膜孔相对位置

Fig.2Fourtestvanesandrelativepositionofimpingementholeandfilmhole

  叶片0为仅具有气膜冷却结构的参考叶片,共布

置有两排气膜孔,气膜孔孔型均为基础圆柱孔型。气

膜孔中轴线与叶型切线之间的夹角(β)为30°,且所有

的气膜孔都平行于XOY平面布置。气膜孔直径(D)

为1.0mm,孔排1气膜孔数量为35,孔排2气膜孔数

量为34。叶片1~3的气膜孔孔型、直径、数量以及布

置位置均与叶片0相同。叶片1为具有正向冲击孔

的冲击/气膜复合冷却结构的叶片,孔排1和2都对
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应一个独立的冲击腔,分别为冲击腔1和冲击腔2。
冲击腔和冷却腔由垂直于叶片内壁面的冲击孔联接,
冲击孔正对气膜孔进口。无论冲击腔1还是2,所对

应的冲击孔直径(Di)都是2.0mm,数量均为10。叶

片2为具有偏置冲击孔的冲击/气膜复合冷却结构的

叶片。相对于叶片1,叶片2的冲击孔向气膜孔进口

的上游移动,所移动的偏置距离为2.5mm。除此之

外,冲击孔直径和数量与叶片1均保持一致。叶片3
为具有交错偏置冲击孔的冲击/气膜复合冷却结构的

叶片,相对于叶片2,每一个独立冲击腔所对应的冲

击孔的直径和数量都不变,但是冲击孔沿展向交错排

布。10个冲击孔中,5个位于气膜孔进口的上游,5
个位于气膜孔进口的下游,其向上下游移动的偏置距

离相对于叶片1均为2.5mm。气膜孔和冲击孔的相

对位置差异旨在研究不同射流冲击孔和气膜孔布置

结构对叶片综合冷却效果的影响。
实验开始之前,在实验叶片待测区域喷涂辐射

率已知的哑光黑漆,以提高红外热像仪拍摄温度场

的精度。实验结束之后,使用图像处理软件对拍摄

所得到的温度图像进行处理。

1.3 参数计算

对不同的实验叶片,改变吹风比进行实验。吹

风比的定义为

M =ρcUc

ρgUg
(1)

式中:ρc 和ρg 分别表示二次流和主流的密度;Uc 和

Ug 分别表示二次流和主流的流速。
线性叶栅进口雷诺数(Rein)定义如下

Rein =ρgUgL
μg

(2)

式中:L表示叶片弦长;μg表示进口主流气体的黏度。
在本文研究中,使用综合冷却效率(η)来描述叶

片综合换热特性。综合冷却效率定义如下

η=Tg-Tw

Tg-Tc
(3)

式中:Tg、Tw、Tc 分别表示主流温度、实验叶片表面

温度、二次流温度。
根据综合冷却效率计算式和文献 [26]中提出

的相对不确定度计算式,线性叶栅进口雷诺数以及

综合冷却效率的相对不确定度计算式如下

urel(Rein)= u2(ρg)
(ρg)2

+u2(Ug)
(Ug)2

+u2(μg)
(μg)2

(4)

urel(η)=
u2(Tg)+u2(Tw)
(Tg-Tw)2 +u2(Tg)+u2(Tc)

(Tg-Tc)2

(5)

式中:u(ρg)、u(Ug)、u(μg)、u(Tg)、u(Tc)、u(Tw)分

别表示主流气体密度、主流气体流速、主流气体黏

度、主流气体温度、二次流气体温度以及实验叶片外

表面温度的标准不确定度。
通过计算可知,线性叶栅进口雷诺数和综合冷

却效率的相对不确定度分别为2.32%、4.19%。

1.4 红外热像仪的校准

实验开始之前,对红外热像仪进行了校准,校准

方法与文献 [7,27]中的方法一致。使用加热膜对

校准板加热,校准板上喷涂与实验叶片相同的哑光

黑漆,同时使用红外热像仪和高精度T型热电偶测

量相同位置处的温度,使用T型热电偶测得的温度

来校准红外热像仪。校准过程中改变加热膜的功

率,获得不同温度下的校准数据,进而拟合得到校准

曲线。校准曲线如图3所示,后续的实验数据处理

均以此校准曲线为基准。

图3 红外热像仪校准曲线

Fig.3Thecalibrationofinfraredthermalimager

1.5 实验工况

实验过程中,改变二次流质量流量进行综合换热

实验。具体的实验参数如下:工况1~4分别对应叶片

0~3,各工况下的线性叶栅进口处主流静压pg、Tg、

Rein、Tc、M 分别均为47.2kPa、323.5K、2.3×105、

296.7K、0.2~1.8。虽然本文的实验工况相对于实

际发动机工况存在一定的差距,但是相关的实验数据

可以为涡轮叶片冷却结构的设计提供一定的理论支持

与数据支撑,并可以用于验证数值模拟结果的准确度。

2 结果与讨论

2.1 综合冷却效率分布

图4和图5分别给出了吹风比为0.2和1.4
时,4种实验叶片表面综合冷却效率的分布。图中:
横坐标s·L-1表示叶片型线上的无量纲位置,s表示

实验叶片上局部测点沿叶型型线距离前缘驻点的弧
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长,L表示叶片弦长,当s·L-1 =0时,对应前缘驻
点;纵坐标z·H-1表示叶片展向上的无量纲位置,z
表示实验叶片上局部测点距离叶根的展向高度,H
表示叶高,当z·H-1=0.5时,对应叶片中截面。受
限于红外视窗的尺寸,实验过程中并不能完全拍摄

整个叶片压力面展向的温度分布情况,因此本文的

有效测试范围是横坐标s·L-1=0.09~0.51和纵
坐标z·H-1 =0.18~0.82。

(a)叶片0

(b)叶片1

(c)叶片2

(d)叶片3
图4 吹风比为0.2时实验叶片表面综合冷却效率分布

Fig.4IntegratedcoolingeffectivenessdistributionatM=0.2

如图4所示,在吹风比较小(M=0.2)时,4种实

验叶片整体冷却效果都比较差,尤其是在孔排1区

域,仅有很少量的冷却剂从孔排1的气膜孔流出,导
致气膜孔排1区域冷却效果极差,综合冷却效率很

低,这是由于叶身表面静压分布的不同所导致的。文

献 [7]中报道了与本文实验叶片叶型相同的叶片外

表面静压分布,从前缘驻点沿压力面向压力面尾缘发

展,叶身表面静压逐渐减小。也就是说,孔排1附近

的叶片表面静压大于孔排2附近的叶片表面静压,这
也表明孔排1附近的实验叶片冷却腔内的冷却剂压

力与叶片表面静压之间的压差小于孔排2附近的压

差,所以孔排2附近的冷却剂流出受到的阻碍较小。
在吹风比等于0.2时,冷却剂质量流量本身较小,所
以大部分冷却剂从阻碍较小的孔排2流出,并对孔排

2附近壁面形成了好于孔排1附近的热防护。根据

图4可知,在孔排2区域,虽然整体上综合冷却效率

大于孔排1区域,但是由于吹风比较小,冷却效率分

布仍然不均匀,沿叶片展向由叶顶至叶根,4种实验

叶片的综合冷却效率逐渐降低。这是因为随着冷却剂

由叶顶向叶根流动,冷却剂不断和实验叶片内壁面进

行流动换热,冷却剂温度逐渐上升,并且由于气膜孔的

抽吸作用,冷却剂流量也不断下降,这就导致了冷却剂

流向下游的冷却剂品质和流量都有所降低[7]。所以,
综合冷却效率沿叶顶向叶根逐渐减小。虽然冷却结构

不同,但是整体冷却效率分布的规律是类似的。
对于4种实验叶片,由于冷却结构的不同,虽然

整体冷却效率的分布有相似的地方,但是在细节处

仍然有很大的区别。对于叶片0,如图4(a)所示,由
于仅有气膜冷却结构,所以冷却效果较好的区域集
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中在气膜孔出口的下游,在气膜孔出口的上游,则冷

却效果较差。对于具有冲击/气膜复合冷却结构的

叶片1~3,由于冲击冷却结构的存在,在气膜孔出

口的上下游区域,都出现了局部冷却效果较好的区

域。对于叶片1,如图4(b)所示,由于冲击孔正对着

气膜孔进口进行冲击,所以沿着冷却剂流动的方向,
出现了冷却效率的局部峰值,每一个局部峰值出现

的位置都对应着冲击孔所在的位置。这是因为冷却

剂直接冲击在冲击腔靶面上,冲击换热提高了局部

换热系数,所以在冲击靶面位置出现了综合冷却效

率的局部峰值。对于叶片2,如图4(c)所示,由于冲

击孔的位置向气膜孔进口的上游移动,所以叶片表

面综合冷却效率局部峰值出现的位置也向上游移

动。因此,冲击换热所导致的冷却效率局部峰值区域

与气膜孔下游气膜覆盖区域相对独立。对于叶片3,
如图4(d)所示,由于冲击孔交错排布,所以气膜孔出

口上游局部峰值的数量少于叶片2,但是在气膜孔出

口的下游,由于叶片3在该区域也有冲击孔的布置,
所以叶片3的气膜孔出口的上下游都有局部峰值的

出现。但是,由于出口下游的局部峰值和气膜覆盖区

域重合,所以气膜孔出口下游的局部峰值不明显。
如图5所示,吹风比增大(M=1.4)时,由于冷

却剂流量变大,实验叶片综合冷却效率得到了很大

的提升。并且,由于冷却气量充足,沿冷却剂由叶顶

向叶根流动,没有再出现综合冷却效率逐渐降低的

情况。对于叶片0,如图5(a)所示,吹风比由0.2增

大到1.4之后,孔排1和孔排2附近区域的综合冷

却效率都得到了明显提升,但是孔排2的出流效果

仍然好于孔排1。对于叶片1,如图5(b)所示,其综

合冷却效率分布相对于叶片0得到明显提升,并且

分布更为均匀。这是因为冲击冷却强化了实验叶片

内部的换热,充分发挥了冷却剂的冷却性能。尤其

是在气膜孔出口的上下游区域,由于刚好是冲击靶

面所在的位置,所以冷却效率的提升尤为明显。对

于叶片2,如图5(c)所示,其表面综合冷却效率的分

布变得更加均匀,尤其是在气膜孔出口的上游,综合

冷却效率相对于叶片1而言,变得更为均匀且提升明

显。这是因为冲击靶面所在的位置位于气膜孔进口

的上游,所以冲击强化换热的区域与气膜孔出口下游

区域基本不重合,使得叶片表面不同的区域都得到了

较好地热防护。对于叶片3,如图5(d)所示,其表面

综合冷却效率的分布均匀程度好于叶片1,但是不如

叶片2,由于叶片3的冲击孔交错偏置分布,所以在气

膜孔出口的上游和下游,都出现了冷却效率的局部峰

值。对于4种不同的实验叶片,叶片2的综合冷却效

率分布最为均匀,气膜孔出口的上游也得到了相对最

好的热防护,这也导致在两排气膜孔之间的区域,叶
片2的热防护效果也是最好的。随着冷却剂从气膜

孔流出后向下游不断发展,在(s·L-1)>0.4之后,由
于冷却剂和主流之间不断地掺混,冷却剂冷却性能逐

步耗散,导致这一区域冷却效率变低。

(a)叶片0

(b)叶片1

(c)叶片2
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(d)叶片3
图5 吹风比为1.4时实验叶片表面综合冷却效率分布

Fig.5IntegratedcoolingeffectivenessdistributionatM=1.4

吹风比是影响叶片综合冷却效率的重要因素之

一,本文以叶片3为例,分析了吹风比对于叶片表面

综合冷却效率影响。叶片3在不同吹风比下的综合

冷却效率分布如图6所示。

(a)M=0.2

(b)M=0.6

(c)M=1.0

(d)M=1.4

(e)M=1.8

图6 叶片3在不同吹风比下的表面综合冷却效率分布

Fig.6Integratedcoolingeffectivenessdistributionofvane3

underdifferentM

由图6可以看出,随着吹风比的增大,实验叶片

表面综合冷却效率逐渐上升,并且分布更为均匀。
尤其是吹风比由0.2增大到1.0时,综合冷却效率

提升最为明显。根据前文的分析可知,叶片3在气

膜孔出口的上游区域存在局部峰值,这也导致气膜
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孔出口上游的综合冷却效率分布不够均匀,但是随

着吹风比的增大,该区域的均匀程度有所提高,尤其

是吹风比增大到1.8时,气膜孔上游局部峰值区域

扩大,相邻的局部峰值之间连接在了一起,均匀程度

提高。这是因为随着吹风比的增大,冷却剂流量变

大,射流冲击的动能变大,使得冲击靶面上的冲击换

热强化区域变大,因此相邻冲击孔对应的强化换热

区域扩大并互相连接,使叶片表面的综合冷却效率

分布变得更为均匀。在(s·L-1)>0.4范围内:吹
风比较小(M=0.2,0.6,1.0)时,该区域冷却效率下

降明显;吹风比较大(M=1.4,1.8)时,相应区域的

综合冷却效率变大。这是因为吹风比较大时,冷却

剂流量较大,在经过了和主流之间不断地掺混后,越
大的吹风比越能在(s·L-1)>0.4的范围内保持冷

却性能,提供较好地热防护。和前文分析一致,无论

吹风比如何变化,孔排2区域的综合冷却效率整体

上大于孔排1区域,且高冷却效率覆盖的区域更多

也更为均匀。

2.2 展向平均综合冷却效率的分布

为了更为直观地分析实验叶片表面综合冷却效

率沿叶型上无量纲位置的分布,图7给出了展向平

均综合冷却效率(ηave)沿叶型无量纲位置的变化。

(a)M=0.2

(b)M=1.4
图7 不同吹风比下展向平均综合冷却效率分布

Fig.7 Thespanwise-averagedintegratedcoolingeffective-

nessdistributionatdifferentblowingratios

如图7(a)所示,在吹风比等于0.2时,实验叶

片冷却效率整体较低,在孔排1区域,也就是孔排1
对应的气膜孔出口处,虽然也出现了展向平均综合

冷却效率的峰值,但是该峰值相较于孔排2极小。
在孔排1气膜孔出口的下游区域(0.17<(s·L-1)

<0.20),叶片0的展向平均综合冷却效率最高,叶
片2的展向平均综合冷却效率最低,这是因为叶片

2的所有冲击孔都位于气膜孔进口的上游,冷却剂

在孔排1气膜孔流出受到的阻力最大,所以在该区

域,叶片2的展向平均综合冷却效率最小。在孔排2
气膜孔出口的上游区域(0.22<(s·L-1)<0.26),叶
片2的展向平均综合冷却效率最大,这是因为该区域

位于冲击腔2所对应的范围内,且叶片2的冲击孔刚

好正对该区域进行冲击换热,所以该区域叶片2的展

向平均综合冷却效率最大。对图7(a)整体分析可知,
在该吹风比下,叶片0和1的冷却效率要高于叶片

2和3。
如图7(b)所示,在吹风比等于1.4时,实验叶

片冷却效率得到了很大的提升。虽然相较于气膜孔

排2处的冷却效率峰值,孔排1处的冷却效率峰值

仍然偏低,但是两排气膜孔之间峰值的差距已经较

图7(a)减小15%左右。在冲击腔1和2的上游区域

(0.11<(s·L-1)<0.15和0.22<(s·L-1)<0.26),
叶片2的展向平均综合冷却效率最大,这是因为这

两个区域均对应着冲击靶面位置,由于冲击强化换

热,所以相应区域的展向平均综合冷却效率提高。
在两排气膜孔之间(0.17<(s·L-1)<0.26),由于

叶片0仅有气膜冷却结构,没有冲击腔的存在,导致

冷却剂和叶片之间的换热量减少,所以该区域叶片

0的展向平均综合冷却效率最小。在孔排2气膜孔

出口的下游区域(0.31<(s·L-1)<0.52),叶片0
的展向平均综合冷却效率要大于叶片1~3,并且只

有叶片0出现了展向平均综合冷却效率先减小再增

大的变化趋势。这是因为叶片0仅有气膜冷却结

构,对冷却剂出流的阻碍较小,所以在气膜孔流出的

冷却剂动能较大,在紧邻气膜孔的下游,部分冷却剂

脱离壁面。随着冷却剂和主流的掺混,冷却剂动能

减小,部分冷却剂再重新贴附于壁面形成热防护,使
得冷却效率升高。由于叶片1~3对冷却剂出流的

阻碍要大于叶片0,所以在气膜孔流出后脱壁的冷

却剂流量减少,因此在孔排2气膜孔出口的下游区

域(0.31<(s·L-1)<0.52),叶片0的展向平均综

合冷却效率要大于叶片1~3。
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  图8为叶片3在不同吹风比下,展向平均综合

冷却效率随无量纲位置的变化。

图8 叶片3不同吹风比下展向平均综合冷却效率分布

Fig.8Thespanwise-averagedintegratedcoolingeffective-
nessdistributionatdifferentblowingratiosof
vane3

如图8所示,叶片展向平均综合冷却效率随吹

风比的增大而增大。每一个吹风比工况下,在孔排

1~2气膜孔出口处都形成了冷却效率峰值,且孔排

2对应的峰值均大于孔排1。但是,随着吹风比的增

大,两个峰值之间的差距越来越小。在叶片3气膜

孔进口上游冲击靶面附近的位置(0.11<(s·L-1)

<0.14和0.22<(s·L-1)<0.25),随着吹风比的

增大,展向平均综合冷却效率的增大较为明显。在叶

片3气膜孔进口下游冲击靶面附近的位置(0.155<
(s·L-1)<0.175和0.265<(s·L-1)<0.285),随着

吹风比的变化,除吹风比由0.2增大到0.6之外,不
同吹风比工况下的展向平均综合冷却效率近似且互

相靠近。这是因为在气膜孔进口上游冲击靶面附

近,冲击强化换热区域与气膜孔下游气膜覆盖区域

不重合,所以随着吹风比的增大,冷却剂动能增大,
使得冲击换热得到了强化,展向平均综合冷却效率

随之增大。在气膜孔进口下游冲击靶面附近,冲击

强化换热区域与气膜孔出口区域以及气膜覆盖区域

基本重合,所以在这一区域,冷却效果较好。当吹风

比达到0.6时,这一区域的展向平均综合冷却效率

已经基本达到峰值,而当吹风比进一步增大,该区域

的展向平均综合冷却效率变化不大。在孔排2气膜

孔出口的下游,随着吹风比的变化,展向平均综合冷

却效率的变化趋势有所不同。对于吹风比为0.2、

0.6、1.0的情况,展向平均综合冷却效率向下游逐

渐下降,下降速率变化缓慢。对于吹风比为1.4、

1.8的情况,展向平均综合冷却效率先是快速下降,
然后下降速率在(s·L-1)=0.33附近快速地减小。

这是因为随着吹风比的增大,从气膜孔流出的冷却剂

动能增大,虽然没有和绝热气膜冷却一样出现明显的

气膜先脱壁再贴附的现象,但是随着主流和冷却剂之

间的掺混,冷却剂逐步耗散,部分冷却剂重新向壁面

流动,减小了展向平均综合冷却效率下降的速率。

2.3 整体平均综合冷却效率的分布

表1为不同实验叶片在吹风比分别为0.2和

1.4时的整体平均综合冷却效率ηove。
表1 整体平均综合冷却效率分布

Table1 Theoverall-averagedintegratedcoolingeffective-

nessdistribution

M
ηove

叶片0 叶片1 叶片2 叶片3

0.2 0.079150 0.085929 0.073854 0.070006

1.4 0.186338 0.192086 0.198526 0.198816

在吹风比等于0.2时,相对于叶片0,仅有叶片

1的整体平均综合冷却效率提高了8.6%,而叶片2
和3相对于叶片0的整体平均综合冷却效率有所下

降,分别下降了6.7%和11.6%。这是因为在吹风

比较小的时候,冷却剂流量和动能较小,对于冲击孔

偏置的叶片2和3,冷却剂流出气膜孔受到的阻碍

大于仅有气膜冷却结构的叶片0,所以此时的冲击/
气膜复合冷却结构并没有起到强化叶片热防护的作

用,反而耗散了冷却剂的动能。对于叶片1,由于冲

击孔正对气膜孔入口,冷却剂由冲击孔流出完成冲

击冷却之后,可以直接流入气膜孔,形成气膜冷却的

防护,其对冷却剂动能的耗散较小。所以,在吹风比

较小的情况下,仅有具有正向冲击的冲击/气膜复合

冷却结构的叶片1强化了热防护效果。在吹风比等

于1.4的时候,叶片1~3的整体平均综合冷却效率

相较于 叶 片0都 有 所 提 高,分 别 提 高 了3.1%、

6.5%、6.7%。其中,叶片1对整体平均综合冷却效

率的提升最小,叶片2和3对整体平均综合冷却效

率的提升幅度基本一致。这是因为相对于叶片1,
叶片2和3的冲击孔偏置,冷却剂在冲击孔流出后

先是进行冲击冷却换热,然后在冲击腔内流动,最后

从气膜孔流出。在这一过程中,冷却剂的冷却性能

得以充分发挥。并且,冲击孔偏置使得冲击腔室内

形成的冲击射流典型涡强度较大,尺度较广,有利于

促进冷却剂和靶面之间的对流换热[18,21]。对于叶

片1,其具有正向冲击孔结构,冲击孔正对着气膜孔

进口位置,虽然在展向上与气膜孔进口并不完全重

合,但是冷却剂由冲击孔流入冲击腔进行冲击冷却
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之后,冷却剂在冲击腔内的流动时间较短,冷却剂和

冲击腔壁面之间的换热时间不足。并且,冲击孔冲

击强化换热区域与气膜孔出口及气膜覆盖区域重

合,无法最大程度发挥冷却剂冷却性能。
图9为叶片3的整体平均综合冷却效率随吹风

比的变化。

图9 叶片3整体平均综合冷却效率随吹风比的变化

Fig.9Thevariationofoverall-averagedintegratedcool-
ingeffectivenessofvane3withM

如图9所示,整体平均综合冷却效率随吹风比

的增大而逐步增大,随着吹风比由0.2增大到1.8,
冷却效率增大了192.6%。但是,整体平均综合冷

却效率的增大速率有明显的变化。当吹风比由0.2
增大到1.0时,冷却效率以较大的增大速率增大了

158.2%;当吹风比由1.0增大到1.8时,冷却效率

以较小的速率增大了34.4%。这是由内部强制对

流冷却、射流冲击冷却、外部气膜冷却以及实验叶片

本身导热的共同作用造成的。早前的研究表明,对
于绝热气膜冷却效率,在主流流量不变的情况下,存
在吹风比的临界值,在吹风比没有达到这一临界值

之前,绝热气膜冷却效率随着吹风比的增大而增大,
而当吹风比超过这一临界值之后,随着吹风比的进

一步增大,绝热气膜冷却效率会因为冷却剂的脱壁

而减小[28]。对于内部强制对流冷却,随着吹风比的

持续增大,冷却剂可以带走更多的壁面热量,降低实

验叶片内壁面的温度,又因为实验叶片本身的热传

导,所以实验叶片外表面温度也随之下降。在吹风

比由0.2增大到1.0的过程中,绝热气膜冷却效率

尚未达到临界值,所以绝热气膜冷却效率和内部冷

却效率共同增大,导致了这一吹风比范围内整体平

均综合冷却效率增大速率较大。在吹风比由1.0增

大到1.8的过程中,绝热气膜冷却效率下降,而内部

冷却效率持续增大,在绝热气膜冷却和内部冷却的

共同作用下,整体平均综合冷却效率虽然继续增大,
但是增大速率减小。这与文献 [7]中的报道是一

致的。

3 结 论

本文以实际涡轮叶片中截面叶型为基准,设计

了4种具有不同冷却结构的实验叶片(分别为仅有

气膜冷却结构的叶片0、具有正向冲击孔的叶片1、
具有偏置冲击孔的叶片2以及具有交错偏置冲击孔

的叶片3),并对不同的实验叶片进行了综合换热实

验,根据实验结果,分析了吹风比和冲击孔位置对冲

击/气膜复合冷却特性的影响。本文主要结论如下。
(1)对于4种不同冷却结构的实验叶片,由于孔

排2处的叶片表面静压小于孔排1,所以在本文所

有的实验工况下,孔排2附近区域的综合冷却效率

整体大于孔排1区域。
(2)在吹风比较小的情况下,冲击孔偏置并不能

有效强化叶片冷却效果。在吹风比等于0.2时,只
有叶片1的冷却效果好于叶片0,其综合冷却效率

增大了8.6%,而叶片2和3由于偏置冲击消耗了

过多的冷却剂动能,导致综合冷却效率分别下降了

6.7%和11.6%。并且,在吹风比较小的情况下,冷
却效率沿冷却剂由叶顶向叶根流动的方向逐渐

降低。
(3)在吹风比较大的情况下,冲击孔偏置可以有

效地强化叶片冷却效果。在吹风比等于1.4时,叶
片1~3相对于叶片0的冷却效率分别增大了

3.1%、6.5%、6.7%。叶片2和3由于偏置冲击,冷
却剂在叶片内部流动的流程变长,并且在冲击腔内

形成了范围更广、强度更大的冲击射流典型涡,强化

了叶片冷却效果。
(4)随着吹风比的增大,叶片综合冷却效率也随

之增大,但是由于绝热气膜冷却和内部冷却不同的

变化趋势,当吹风比由0.2增大到1.0时,冷却效率

增大了158.2%,当吹风比由1.0增大到1.8时,冷
却效率仅增大了34.4%。
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