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面向气膜冷效提升的涡轮叶栅全端壁
非轴对称造型设计优化

陶志1,王杰1,2,李柏霖1,闫毅飞1,宋立明1,李军1

(1.西安交通大学能源与动力工程学院,710049,西安;2.太行实验室,610299,成都)

摘要:为探索非轴对称端壁设计对端壁封严冷气和气膜孔气膜冷效的提升机制,提出一种基于周

期性非均匀有理B样条曲面的全端壁非轴对称造型方法,解决了传统方法对叶栅前缘上游区域的

几何约束限制。建立包含端壁槽缝与离散气膜孔的涡轮叶栅数值仿真模型,并通过试验数据验证

仿真模型的可靠性。以端壁平均气膜冷却效率为目标,采用基于Kriging代理模型的全局优化算

法开展端壁优化设计。仿真结果表明:相比原始轴对称端壁,3个吹风比下的非轴对称端壁平均气

膜冷却效率分别提升了9.36%、10.68%和14.76%,叶栅出口总压损失系数基本不变;非轴对称端

壁造型不仅改变了端区的压力分布,大幅降低了叶片前缘附近的静压及叶栅通道进口位置的横向

压力梯度,使得冷却射流能够对叶片前缘附近及通道进口形成更宽的气膜覆盖范围,还削弱了端区

横向二次流,抑制了其对冷却射流的卷吸作用,使得靠近叶片压力面侧端壁上的气膜覆盖得到强

化。研究结果可为现代高气热负荷涡轮端壁的冷却防护提供理论依据和技术参考。
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中图分类号:TK47 文献标志码:A
DOI:10.7652/xjtuxb202508007 文章编号:0253-987X(2025)08-0064-11

OptimizationofFull-EndwallNon-AxisymmetricContouringDesignfor
TurbineCascadesAimedatEnhancingFilmCoolingEffectiveness
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Abstract:Toexploretheenhancementmechanismofnon-axisymmetricendwalldesignonboth
endwallsealingcoolantanddiscrete-holefilmcoolingeffectiveness,afull-endwallnon-axisymmetric
contouringmethodbasedonperiodicnonuniformrationalB-splinesurfacesisproposed,overcoming
geometricconstraintsintraditionalapproachesfortheupstreamregionofcascadeleadingedges.A
numericalsimulationmodelofturbinecascadesincorporatingendwallslotsanddiscretefilm
coolingholesisestablishedandvalidatedagainstexperimentaldata.Usingendwall-averagedfilm
coolingeffectivenessastheobjectivefunction,aglobaloptimizationalgorithmbasedonKriging
surrogatemodelingisemployedforendwalldesignoptimization.Simulationresultsindicatethat,

comparedtotheoriginalaxisymmetricendwall,theaveragefilmcoolingefficiencyofthenon-
axisymmetricendwallincreasesby9.36%,10.68%,and14.76%atthreedifferentblowingratios,
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whilethetotalpressurelosscoefficientatthecascadeexitremainslargelyunchanged.Thenon-
axisymmetricendwalldesignnotonlyaltersthepressuredistributionintheendregionbutalso
significantlyreducesthestaticpressurenearthebladeleadingedgeandthelateralpressure
gradientattheinletpositionofthecascadechannel.Thisallowsthecoolingjettoachievea
broaderfilmcoverageareanearthebladeleadingedgeandchannelinlet,whilealsoweakeningthe
lateralsecondaryflowintheendregion,thussuppressingitsentrainmenteffectonthecoolingjet
andenhancingthefilmcoverageontheendwallnearthepressuresideoftheblade.Thisresearch
providestheoreticalfoundationsandtechnicalreferencesforcoolingprotectionofmodernturbine
endwallsunderhighthermal-mechanicalloads.
Keywords:non-axisymmetricendwall;designoptimization;discretefilmholes;filmcooling;

blowingratio

  随着涡轮进口温度的逐年攀升,涡轮叶片端区

面临的热负荷也不断增大[1]。除了气冷涡轮叶片的

冷却防护,近年来涡轮端区的冷却防护也备受重

视[2]。此外,随着航空发动机推重比的增大,涡轮叶

片的气动负荷也不断增大,导致端区二次流不断增

强,在带来更大气动损失的同时,也给端壁冷却布局

带来更严峻的考验。因此,探索非轴对称端壁等流

动控制技术在端壁冷却防护方面的应用前景已成为

当前研究的热点。
非轴对称端壁技术经过近30年的持续迭代已

得到了长足发展[3]。1994年,Rose等[4]较早地开

展端壁凹凸造型以改变端壁的静压分布,从而达到

降低轮盘泄漏损失的目的。Rose的研究证明了非

轴对称端壁在端区静压控制的优越性,因此受到众

多学者的关注。在 Rose的研究基础上,Hartland
等[5]进行了平面叶栅试验研究,进一步验证了上述

结论。
近20年,越来越多的研究人员针对非轴对称端

壁流动控制技术开展了机理和优化研究。Brennan
等[6]将非轴对称端壁造型设计运用到遄达500发动

机高压涡轮,使得涡轮级效率增大了0.4%。Babu
等[7]采用槽缝射流叶栅方案,研究了非轴对称端壁

对端区气动性能的影响。谢柏森等[8]研究了非轴对

称端壁条件下封严冷气与主流的相互影响。Hu
等[9]研究了上游尾迹对非轴对称端壁的影响,结果

表明:上游尾迹会对非轴对称端壁的效果产生负面

影响。Su等[10]研究了非定常环境下非轴对称端壁

造型对马蹄涡的影响机制。
由于非轴对称端壁几何型面复杂,其参数化设

计方法直接决定了设计的自由度和流动控制效果。
目前,非轴对称端壁造型方法大致可分为双控制型

线法和基于控制点的样条曲面造型法两类。在非轴

对称端壁技术发展初期,双控制型线法因控制点个

数少、设计变量物理意义明确的特点被广泛应用。

Gregory-Smith等[11]分别采用傅里叶级数和B样条

曲线作为周向及轴向控制线,设计了非轴对称端壁。
李国君等[12]采用三角函数作为周向控制函数,结合

涡轮叶栅通道内的压力分布构造了非轴对称端壁。
近年来,随着计算机技术及优化算法的快速发

展,具有更高自由度的非轴对称端壁造型方法也得

到了迅速发展。Praisner等[13]通过调节三次样条

曲面的控制点,对非轴对称端壁开展造型。高增珣

等[14]发展了基于非均匀有理B样条曲面的端壁造

型方法,并通过试验验证了造型方法的有效性。王

杰等[15]通过样条曲面构建了非轴对称端壁造型。
过去大量的研究已经证实,非轴对称端壁造型

在调控端区流动、减小端区二次流损失方面具有显

著效果。然而,现代航空发动机涡轮端区的热负荷

更高,开展非轴对称端壁设计时必须要关注端壁的

换热与冷却性能。Saha等[16]较早开展非轴对称端

壁的端区换热性能研究,证明了非轴对称端壁改善

端区换热特性的潜力。Gustafson等[17]通过低速平

面叶栅试验研究了非轴对称端壁造型对端区冷却射

流的影响,发现非轴对称端壁能够增强端区冷却射

流的贴壁性。Okita和 Nakamata[18]通过数值计算

得到了与上述相似的结论。Chen等[19]在试验中通

过压敏漆技术,对具有多排气膜孔的非轴对称端壁

绝热冷却效率进行测量,发现大吹风比工况下非轴

对称端壁的绝热气膜冷效优于轴对称端壁,但在小

吹风比工况下的结果则相反。Zhang等[20]研究了

槽缝射流及气膜孔射流共同作用下,非轴对称端壁

对端区气动及冷却、换热特性的影响。陶志等[21-22]

通过考虑槽缝射流的涡轮叶栅,研究了非轴对称端

壁对端区气热性能的影响。
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综上所述,经过多年发展,非轴对称端壁技术在

端区流动控制方面取得了显著成效,并在提升端区

冷却性能方面展现出可观潜力。然而,现有非轴对

称端壁造型方法主要局限于叶栅通道内部,难以对

叶栅通道上游及下游区域进行有效造型。事实上,
涡轮端壁前缘附近的涡系结构非常复杂,包括马蹄

涡及封严冷气分离诱导涡等。这些涡系结构及其交

互作用会显著恶化端壁前缘附近的冷却效果。因

此,如何发展一种能够覆盖前缘区域的全端壁非轴

对称造型方法,以实现对封严冷气和端壁气膜射流

的疏导与调控,成为当前研究的重点与难点。
针对上述问题,本文提出了一种基于周期性非

均匀有理B样条(NURBS)曲面的全端壁非轴对称

端壁造型方法。以考虑端壁槽缝和离散气膜孔的涡

轮叶栅模型为研究对象,以提升气膜冷却效率为目

标开展了非轴对称端壁优化设计。通过对比优化后

的非轴对称端壁与原始轴对称端壁在不同吹风比下

的气膜冷却特性,揭示了优化前、后性能提升的流动

与传热机理。研究结果有望为现代高气热负荷涡轮

端壁的冷却防护提供理论依据和技术参考。

1 数值计算模型及验证

1.1 数值计算模型

将比利时冯·卡门流体动力学研究所(VKI)开
发的高负荷跨声速导叶作为研究对象[23],该叶片的

型线如图1所示,具体的叶型几何参数详见表1。

图1 VKI高压涡轮导叶叶型

Fig.1ProfileofVKIhighpressureturbineguidevane

表1 导叶的几何参数

Table1Geometricparametersofguidevane

几何参数 数值

弦长/mm 67.65

轴向弦长/mm 37.00

栅距/mm 57.50

安装角(与轴向夹角)/(°) 55

喉部尺寸/mm 14.93

前缘半径/mm 4.13

尾缘半径/mm 0.71

本文通过与Zhou等[24]开展的 VKI叶型端壁

气膜孔冷却试验结果进行对比,以验证数值仿真方

法的有效性。上述试验在 MUR43工况下,测量了

槽缝射流冷却和单排气膜孔共同作用下的端壁气膜

冷却效率,其试验模型如图2(a)所示。图2(b)为主

流与冷气射流的流动方向示意图。该试验方案具有

1个入口、3个出口与1个完整的叶栅通道。通过调

节3个出口处的压力,来保证内部流动与传统平面

叶栅一致。试验中,采用压力敏感漆测量端壁表面

的绝热气膜冷却效率,公式如下

η=Ta∞ -Taw

Ta∞ -Tc
(1)

式中:Ta∞ 为绝热壁面恢复温度;Taw 为绝热壁面温

度;Tc 为冷气温度。

(a)几何模型 (b)气流流向

图2 试验模型示意图

Fig.2Schematicdiagramoftestmodel

Zhou等[24]试验方案的具体几何尺寸和工况参

数如表2所示。通过UG软件构建了相同的几何模

型,并采用ANSYSMesh软件划分如图3所示的非

结构化网格。为了准确捕捉近壁面处的流动传热特

性,在固壁附近设置了边界层网格。在重点关注的

下端壁附近,通过体加密方式对气膜射流掺混区域

进行网格加密。
表2 试验方案的几何参数和工况参数

Table2 Geometricparametersandoperatingconditionsof
theexperiment

参数 数值

气膜孔直径/mm 1.0
气膜孔入射角/(°) 35
气膜孔间距/mm 3.0

气膜孔距叶片前缘距离/mm 4.0
槽缝宽度/mm 1.5
槽缝入射角/(°) 90

槽缝距叶片前缘距离/mm 24.0
叶高/mm 75

出口马赫数 0.84
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图3 非结构化网格示意图

Fig.3Schematicdiagramofunstructuredgrid

采用ANSYSCFX软件开展数值计算,具体的

计算边界条件如表3所示。由于文献[24]试验中测

量得到的试验段进口端壁边界层厚度约为3.1mm,
为了与其保持一致,在仿真模型进口前增加了相同

截面的长矩形通道,提取边界层厚度为3.1mm处

总温、总压沿叶高的分布作为进口边界条件。
表3 仿真模型边界条件

Table3Boundaryconditionsofsimulationmodel

参数 数值

进口总温/K 450
通道出口静压/kPa 101.0

吸力面侧出口静压/kPa 141.5
压力面侧出口静压/kPa 141.8

冷气温度/K 300
槽缝进口质量流量/(g·s-1) 1.40

气膜孔进口质量流量/(g·s-1) 2.08

图4 不同湍流模型下端壁的η分布

Fig.4Distributionofendwallηfordifferentturbulencemodels

1.2 湍流模型验证

采用多种典型湍流模型在试验工况下开展数值

计算,并将计算得到的端壁表面的气膜冷却效率η与

试验结果进行对比。图4展示了试验与计算结果的

云图分布。可以看到,不同湍流模型在叶片前缘及吸

力面附近的预测结果与试验结果吻合良好。在通道

中间靠近压力面侧区域,k-ω、BSL显式代数雷诺应力

(EARSM)、k-εEARSM及RNGk-ε等湍流模型对气

膜冷却效率的局部数值预测偏高,但覆盖范围预测偏

小。综合来看,SSTk-ω 湍流模型对端壁气膜冷却的

覆盖范围和量级预测结果与试验结果更为吻合。

图5给出了横向平均的气膜冷却效率η'沿轴向

的分布。图中,横坐标为轴向坐标x与轴向弦长Cax

之比,0表示叶片前缘位置,负数表示叶栅通道前缘

上游区域。由图5可见,BSLEARSM、k-εEARSM

及RNGk-ε等湍流模型对叶片前缘附近η'的预测

结果均高于试验结果,而对1/10Cax 后区域的预测

结果远低于试验结果。相比之下,SSTk-ω 湍流模型

的预测结果在不同轴向位置处均与试验结果吻合较

好。因此,本文选择SSTk-ω 湍流模型开展后续的优

化及机理分析研究。

图5 横向平均η'沿轴向的分布

Fig.5Axialdistributionoflaterallyaveragedη'

由于文献[24]采用1个入口和3个出口的模型

开展试验,为了方便后续的非轴对称端壁优化工作,
本文采用基于平移周期性边界的平面叶栅单通道模

型进行计算,计算域如图6(a)所示。端壁槽缝及气

膜孔布局均与试验模型保持一致,在下端壁下方为

槽缝和气膜孔分别构建了冷气腔室以提供冷气。
图6(b)展示了单通道模型的非结构化网格。与试

验模型一致,在固壁处设置了边界层网格,且在下端

壁附近的气膜射流掺混区域设置体加密。

(a)单通道计算域

 
(b)计算网格

图6 单通道数值计算模型

Fig.6Single-passagenumericalmodel
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  单通道模型的计算边界条件与文献[24]的试验

边界条件保持一致,如表4所示。进口边界条件给

定为总温、总压沿叶高的分布;两侧给定为平移周期

性边界条件;导叶表面及下端壁设为绝热壁面条件。
为节约计算成本,单通道模型通道高度设为叶片高

度的50%,通道上壁面设为对称边界。主流气体工

质设为理想燃气,冷气工质为CO2。槽缝及气膜孔

分别给定质量流量,使得槽缝射流的吹风比为0.3,
气膜孔射流的吹风比为1.5。

表4 单通道模型的边界条件

Table4Boundaryconditionsofsingle-passagemodel

边界条件 数值

进口总温/K 450
通道出口静压/kPa 101

冷气温度/K 300
槽缝进口质量流量/(g·s-1) 1.28

气膜孔进口质量流量/(g·s-1) 2.03

为保证结果准确性的同时又节省计算资源,本
文进行了网格无关性验证。总压损失系数ξ、端壁表

面的面积平均气膜冷却效率η″随网格数的变化如

图7所示。其中,ξ定义如下

ξ=p0,in-p0,local
p0,in

(2)

式中:p0,in 为进口总压;p0,local为当地总压。
从图7中可以看出,当网格数超过3500万后,

ξ和η″基本不再随网格数的变化而改变,因此选取

计算模型网格数为3500万开展后续工作。

图7 网格无关性验证

Fig.7Gridindependenceverification

通过与文献[24]的试验结果进行对比,SST
k-ω 湍流模型对端壁气膜冷却特性预测的准确性

已得到验证,本文基于单通道模型继续对气动特

性的预测精度进行验证。考虑到模型进出口边界

条件与 MUR43工况相同,此处给出了采用SST
k-ω 湍流模型得到的叶片表面静压p与试验测试

结果[24]的对比,如图8所示。由图可知,数值计算

与试验得到的叶片表面静压分布吻合良好,表明

上述计算方法和湍流模型对气动特性的预测同样

较为准确。

图8 叶片表面静压分布的对比

 Fig.8Comparisonofstaticpressuredistributionon
bladesurface

2 数值计算模型及验证

2.1 参数化造型方法

本文基于周期性 NURBS曲面,发展了一种可

在全端壁范围内造型的非轴对称端壁设计方法。由

于保证了周向周期性,该方法可将非轴对称端壁的

造型区域扩展至叶栅通道外部,对前缘前的区域也

可进行造型,进而调控此处的流动与冷却特性。
定义NURBS曲线如下

C(u)=
∑
n

i=0
Ni,k(u)wiPi

∑
n

i=0
Ni,k(u)wi

(3)

式中:u为曲线自变量;C(u)为位置对应的曲线幅

值;Pi为第i个控制点的位置坐标;n为控制点个数;

wi 为权因子;Ni,k 为定义在实数序列节点矢量U 上

的k次B样条基函数,数学表达式如下

Ni,0(u)=
1, ui≤u≤ui+1

0, 其他 (4)

Ni,k(u)=
u-ui

ui+k-ui
Ni,k-1(u)+ ui+k+1-u

ui+k+1-ui+1
Ni+1,k-1(u)(5)

U = {u0,u1,…,um} (6)
其中m 为节点矢量数,m =n+k+1。

全端壁非轴对称端壁造型方法的原理如图9所

示。图中共包含红色、绿色和黑色3种颜色控制点,
其中红色控制点为可调控制点,在给定的幅值范围

内沿当地端壁法向移动,正值为向上移动,负值为向
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下移动,由此在一个叶栅通道内构成凹凸变化的非

轴对称端壁。由于叶片前缘前及尾缘后的区域并没

有叶片分隔,为了实现不同端壁的周向光滑过渡,设
置了绿色的随动控制点。下方所示数字为控制点的

列数,在造型过程中,随动控制点的移动与间隔一个

栅距的可调控制点保持一致,例如,第1’列的随动

控制点与第1列的可调控制点移动距离一致。在轴

向方向,为了实现与前、后排叶栅端壁的光滑过渡,
在端壁前方及后方各设置了两列不可移动的固定控

制点,即图中的黑色控制点。

图9 全端壁非轴对称造型方法示意图

Fig.9 Schematicdiagramoffull-coveragenon-axisymmetric

endwalldesignmethod

2.2 非轴对称端壁优化框架

由于非轴对称端壁设计自由度较高,为了高效

获得设计空间最优解,本文结合基于 Kriging模型

的全局优化算法建立了非轴对称端壁优化框架,如
图10所示。首先,通过均匀采样生成初始样本点并

开展计算流体动力学(CFD)性能评估。然后,基于

训练样本数据建立 Kriging代理模型。最后,通过

EI加点准则进行优化加点迭代,直至获得优化解。
更多细节可参考文献[25]。

图10 非轴对称端壁优化框架

Fig.10Optimizationframeworkofnon-axisymmetricendwall

  由于本文主要关注非轴对称端壁造型对前部区

域冷却性能的影响,在叶栅通道中沿前部轴向布置

了3行、周向布置了4列可调控制点(见图9),因此

用于优化的可调控制点总数为12,可调控制点造型

幅值为±6mm(不超过8%叶高)。初始采样样本数

为37,根据最大期望提升准则进行加点操作,最终

的总样本数为51。优化时,选择端壁表面的面积平

均气膜冷却效率η″作为目标函数。

3 结果与讨论

3.1 优化前、后结果分析

经过迭代优化得到的最优非轴对称端壁造型如

图11(a)和11(b)所示,图11(c)给出了非轴对称端

壁造型的幅值云图。可以看出,叶片前缘吸力面附

近端壁存在较为明显的上凸造型,造型最大幅值不

大于5mm。而在通道中间及尾缘附近,则并没有明

显的凹凸造型。

(a)非轴对称端壁造型

   
(b)轴对称端壁造型

   
(c)非轴对称端壁造型幅值云图

图11 非轴对称和轴对称端壁的几何造型及非轴对称端壁造型幅值云图

Fig.11Geometryofnon-axisymmetricandaxisymmetricendwall,andtheamplitudecontourofnon-axisymmetricendwall

  优化前、后的总体性能对比如表5所示。可见,
由于优化后叶栅通道喉部附近并未进行造型,因此优

化前、后的流量基本保持一致。相较于参考设计,优
化设计的总压损失系数略有增加,提高了0.75%,面
积平均气膜冷却效率提升了10.68%,显著提升了端

壁气膜冷却效果,与Saha等[16]的研究结论类似,验证

了本文提出的非轴对称端壁设计方法的有效性。

表5 优化前、后的总体性能对比

Table5Comparisonofoverallperformancebeforeandafter
optimization

方法 出口流量/(kg·s-1) ξ η″
参考设计 0.1407 0.04824 0.4109
优化设计 0.1408 0.04860 0.4548

相对变化/% 0.07 0.75 10.68
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接下来,对优化前、后的端区流动及冷却特性机

理进行详细分析。图12展示了参考及优化设计的

端壁气膜冷却效率分布云图。由图可见,对于参考

设计,在叶片前缘较高的滞止压力和马蹄涡及两侧

分支的影响下,冷气无法靠近叶片前缘端壁,因而对

其冷却覆盖较差。此外,由于叶栅通道内的高压力

梯度和横向二次流的作用,冷气难以流向叶片压力

面侧,造成压力面附近的冷却效果较差;而在吸力面

侧附近的气膜覆盖效果较好,形成一个V形的高冷

效区域。对于优化设计而言,在叶片前缘附近,冷气

能够较好的覆盖大部分区域,仅对滞止点处的小部

分区域难以覆盖,大幅提升了叶片前缘附近的气膜

冷却效率。在叶栅通道中前部端壁,优化方案形成

了两个“V”形的高冷效区域,冷气覆盖范围和冷却

效率均匀性均得到显著提升。

(a)参考设计

(b)优化设计

图12 优化前、后端壁η的分布对比

Fig.12Comparisonofendwallηdistributionbeforeandafter
optimization

图13展示了横向平均气膜冷却效率η'沿轴向

的分布。对比发现,在-0.60Cax~0.50Cax 内,优化

设计的η'均高于参考设计,在0.50Cax 后,参考设计

略大于优化设计。叶片前缘附近,优化设计的η'提

升最为显著,最大达到40%。非轴对称端壁的冷效

得到提升,一方面是由于叶片前缘附近气膜覆盖范

围的增大,另一方面则是由于η'的峰值增大。
图14给出了下端壁附近的冷气流线和温度云

图。图中,绿色流线表示槽缝射流,棕色流线表示气

膜孔射流。分析后发现,参考设计与优化设计的气

膜孔射流均能较好地覆盖端壁。对于参考设计,槽
缝射流对下游端壁的覆盖范围较为局限,主要集中

图13 优化前、后端壁η'的分布

Fig.13Endwallη'distributionbeforeandafteroptimization

在吸力面侧。由于叶片前缘滞止压力较高,槽缝射

流在进入通道前便开始向叶片吸力面侧偏转,叠加

通道内横向压力梯度的持续作用,进一步加剧了射

流向吸力面侧的迁移趋势,导致压力面侧端壁冷却

不足。对于优化后的非轴对称端壁,由于对前缘附

近压力分布的改变和对冷气的局部加速作用,促使

槽缝射流对前缘和压力侧端壁的覆盖范围扩大。

(a)参考设计

(b)优化设计

图14 优化前、后下端壁温度及冷气流线的分布

Fig.14 Distributionofendwalltemperatureandcoolant
streamlinesbeforeandafteroptimization

为了更直观地展示端区附近的二次流状况,
图15给出了下端壁的无量纲静压分布及极限流线

分布。其中,无量纲静压pc 定义如下
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pc=plocal
p0,in

(7)

式中:plocal为当地静压。

(a)参考设计

(b)优化设计

图15 优化前、后下端壁静压及极限流线的分布

Fig.15 Distributionofendwallstaticpressureandlimit
streamlinebeforeandafteroptimization

由图15可见,对于参考设计,叶片前缘及压力

面侧存在明显的高压区,前缘马蹄涡作用范围较大,
同时端壁极限流线表现出明显的压力侧至吸力侧横

向迁移趋势,这直接导致冷气射流在前缘滞止区贴

壁性较差,造成冷却覆盖效果欠佳,且冷气在通道内

受横向压差驱动向吸力侧聚集的现象。经过非轴对

称端壁优化后,前缘马蹄涡强度减弱,影响范围明显

缩小,同时前缘高压滞止区与通道前段的横向压力

梯度均得到有效抑制。这种流动结构的改变使得冷

气射流能够更好地贴附于前缘端壁表面,并在通道内

向压力面侧扩散,最终形成更均匀宽广的冷却覆盖区

域,Zhang等[20]在研究中也同样指出了非轴对称端壁

对流动结构的有利影响。此外,非轴对称端壁局部上

的凸造型有利于流体加速,增强冷气的贴壁性。
图16展示了优化前、后基于Q 准则端区附近

的涡核分布,图中涡核的表面颜色表示无量纲涡量

Ω,表达式可写为

Ω=ωaxCax
U∞

(8)

式中:ωax 为轴向涡量;U∞ 为主流来流速度。
从图16可以看出,叶栅通道进口附近的涡系结

构主要为气膜孔射流的肾型涡对、前缘马蹄涡和槽

缝射流的分流涡系结构。随着往下游进一步发展,
涡量为正的红色肾型涡对的分支快速耗散,而涡量

为负的蓝色分支则发展至更下游处。对于参考的轴

对称端壁方案,靠近压力侧的气膜孔肾型涡对分支

与马蹄涡压力侧分支相互卷吸并逐渐发展壮大,在
叶栅通道横向压力梯度的作用下逐渐向叶片吸力面

侧偏移。此外,由于当地吹风比较大,在通道中间靠

近吸力侧的一个气膜孔射流形成了明显的肾型涡对

分支发展轨迹。受到前缘区域压力非均匀分布的影

响,槽缝射流的冷气覆盖范围较为局限。对于优化

后的非轴对称端壁方案,马蹄涡压力侧分支更加靠

近压力侧,横向迁移趋势明显减弱。由于非端造型

降低了前缘附近的压力梯度,气膜孔下游的肾型涡

对在横向的覆盖范围大幅提升,往下游也迁移得更

远,且由于上凸造型产生的局部加速,气膜孔冷却射

流的贴壁性也更好。此外,优化后槽缝射流冷气在

槽缝下游的分布范围更宽,且贴壁性也得到了增强。

(a)参考设计

(b)优化设计

图16 优化前、后端区的涡系结构

 Fig.16Distributionofvortexstructurebeforeandafter
optimization

3.2 不同吹风比下的冷却性能分析

为了验证非轴对称端壁在不同工况下的冷却效

果,分别在小吹风比和大吹风比工况下进行了对比

仿真试验。小吹风比工况下,槽缝射流的吹风比为

0.2,气膜孔射流的吹风比为1.0;大吹风比工况下,
槽缝射流的吹风比为0.4,气膜孔射流的吹风比为

2.0。
经过统计,不同吹风比下优化前、后的总体性能

对比如表6所示。小吹风比工况下,优化设计的面

积平均气膜冷却效率η″相较于参考设计增大了

9.36%;大吹风比工况下,优化设计的η″相较于参考

设计增加了14.76%。这表明非轴对称端壁设计在
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不同吹风比工况下均能提升端壁冷却效果,且在大

吹风比工况下的提升幅度更大。该结论与作者前期

研究的槽缝射流对不同吹风比下非轴对称端壁冷却

性能的影响一致[22]。

表6 不同吹风比下优化前、后的总体性能对比

Table6Comparisonofoverallperformancebeforeandafteroptimizationunderdifferentblowingratios

参数
小吹风比 大吹风比

参考设计 优化设计 相对变化 参考设计 优化设计 相对变化

出口流量/(kg·s-1) 0.1385 0.1386 0.07% 0.1430 0.1431 0.07%

ξ 0.04649 0.04690 0.88% 0.05000 0.05036 0.72%

η″ 0.3163 0.3459 9.36% 0.0007 0.0088 14.76%

  图17给出了不同吹风比工况下优化前、后端壁

气膜冷却效率η的分布。由图可见,小吹风比工况

下,由于槽缝射流和气膜孔射流的吹风比较小,因此

冷气覆盖面积较小。参考设计中,冷气在端壁上的覆

盖范围较小,高η区域主要出现在叶栅通道的吸力面

侧附近,前缘附近的欠冷却区域较大。对于优化设

计,冷气在端壁的覆盖范围大幅增加,叶片前缘的欠

冷却区域大幅缩小,在叶栅通道中,出现了两个V形

的高冷效区域,冷气在通道内端壁的覆盖更加均匀。
大吹风比工况下,冷气量的增大使冷气的气膜覆盖效

果显著增强。对于参考设计,气膜分布形态与小吹风

比工况类似,气膜在叶片前缘的覆盖较差,在叶栅通道

中冷气主要对叶片吸力面侧附近的端壁进行冷却。对

于优化设计,叶片前缘附近的欠冷却区域大幅缩小,叶
栅通道内部的覆盖范围和冷却均匀性显著提升。

(a)参考设计(小吹风比)
 

(b)优化设计(小吹风比)

(c)参考设计(大吹风比)
 

(d)优化设计(大吹风比)

图17 不同吹风比下优化前、后端壁η的分布

Fig.17Distributionofendwallηbeforeandafteroptimization
underdifferentblowingratios

为了进一步定量分析端壁气膜冷却效率的变化

规律,图18给出了不同吹风比下横向平均气膜冷却

效率η'沿轴向的分布规律。可以看到,小吹风比工

况下,在-0.60Cax ~0.50Cax 内,优化设计的η'均

高于参考设计,而大于0.50Cax 后,由于端壁开始由

上凸造型向平端壁过渡,优化设计的η'略小于参考

设计。大吹风比工况下,在-0.60Cax ~0.25Cax,优化

设计的η'显著高于参考设计。在0.25Cax ~0.45Cax,

优化设计与参考设计的η'相差不大;在0.45Cax ~
0.65Cax 内,优 化 设 计 略 低 于 参 考 设 计;大 于

0.65Cax 后,优化设计的η'更高。总的来说,非轴对

称端壁设计大幅提升了叶栅通道前及通道内前部端

壁的η',最高提升了约50%。

(a)小吹风比

(b)大吹风比

图18 不同吹风比下优化前、后端壁η'沿轴向的分布

Fig.18Distributionofendwallη'alongtheaxialdirectionbefore
andafteroptimizationunderdifferentblowingratios

图19给出了不同吹风比工况下,优化前、后端壁

温度及冷气三维流线的分布,其中绿色流线表示槽缝

射流,棕色流线表示气膜孔射流。由图可见,在小吹
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风比工况下,由于冷气量小,参考设计与优化设计均

存在叶片压力面侧冷却覆盖不足的现象,导致当地端

壁温度较高。相较于参考设计,优化设计的槽缝射流

冷气更加贴近叶片前缘,对叶片前缘附近和压力侧的

端壁冷却效果更好。当吹风比增大时,非轴对称端壁

优化方案的优势更为突出。前缘附近端壁的局部欠

冷却区域的气膜覆盖率得到大幅提升,冷却射流在压

力面侧的扩展能力显著增强,形成向通道中部延伸的

连续覆盖区域,且冷却均匀性提升显著。

(a)参考设计(小吹风比)
 

(b)优化设计(小吹风比)

(c)参考设计(大吹风比)
 

(d)优化设计(大吹风比)

图19 不同吹风比下优化前、后端壁温度及冷气流线分布

Fig.19Distributionofendwalltemperatureandlimitstreamline
beforeandafteroptimizationunderdifferentblowing
ratios

4 结 论

为了探索非轴对称端壁设计对端壁气膜冷却性

能的增效机制,本文以端壁气膜冷却效率为优化目

标,开展了涡轮叶栅非轴对称端壁优化设计,并在不

同吹风比工况下进行性能对比和机理分析,得到如

下主要结论。
(1)提出了基于周期性 NURBS曲面的全端壁

非轴对称造型方法,解决了传统方法对叶栅前缘上

游区域的几何约束限制。建立包含槽缝与端壁气膜

孔的涡轮叶栅数值计算模型,并通过试验数据验证

了数值方法的正确性。结合基于Kriging代理模型

的全局优化算法和 UG软件自动建模脚本,建立了

非轴对称端壁优化设计框架。
(2)利用上述框架,以端壁气膜冷却效率为目标

开展了非轴对称端壁优化。相较于原始轴对称端

壁,最优的非轴对称端壁可将3个不同吹风比工况

下的端壁平均气膜冷却效率分 别 提 升9.36%、

10.68% 和14.76%,且对流量和总压损失系数影响

较小,验证了造型方法及优化方法的有效性。
(3)优化后的非轴对称端壁造型改变了前缘附

近的压力分布,削弱了前缘马蹄涡,提升了对前缘欠

冷却区域的冷却保护效果。此外,非轴对称端壁亦

削弱了叶栅通道前段的横向二次流,并通过上凸造

型加速冷气增强贴壁性,提升了叶栅通道中前部端

壁的气膜横向覆盖范围和冷却均匀性。
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