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涡轮叶栅前缘区域叶片与端壁交互气膜
冷却作用数值研究

张垲垣,张超才,栗智宇,李志刚,李军

(西安交通大学叶轮机械研究所,710049,西安)

摘要:针对燃气涡轮叶栅前缘角区不同部件的多源冷气射流与二次流掺混机理不明晰和极高热负

荷的问题,数值研究了叶片喷淋头射流、端壁前缘气膜孔射流和端壁上游槽缝射流在前缘区域的流

动掺混和交互冷却特性。结果表明,叶片喷淋头冷气能够通过在端壁的再附着对热环区域起到二

次冷却作用,并通过改变二次流生成强度影响端壁冷气分布。当端壁吹风比较小时,叶片与端壁冷

气在马蹄涡的阻隔下掺混较弱,端壁冷气在热环外侧马蹄涡边沿的直接附着形成条形冷却保护,叶
片冷气通过再附着对端壁吸力侧角区形成二次冷却,随叶片吹风比 Ms 的增大,吸力侧马蹄涡及其

卷吸的端壁冷气更加靠近叶片,其与喷淋头射流掺混增强,前缘区域平均冷却效率提升0.04,Ms=
1.0时叶片喷淋头冷气在角区的覆盖沿轴向分布最为均匀。当端壁吹风比较大时,端壁冷气与叶

片冷气掺混强烈并对角区形成较好的气膜冷却保护,主要发生于角区的冷气掺混现象导致上游槽缝

与端壁气膜孔之间存在较大无冷却区,随 Ms 增大吸力侧角区的冷气掺混显著增强,端壁0<z/Cax
(轴向坐标与轴向弦长之比)<0.1区域的平均冷却效率提升了0.08。研究结果表明,在叶栅端壁

前缘冷却布局设计时应考虑叶片冷气的二次冷却作用,同时关注其对二次流生成及在下游发展强

度的影响。
关键词:燃气涡轮;叶栅端壁;气膜冷却;叶片喷淋头射流;二次流

中图分类号:TK474.7 文献标志码:A
DOI:10.7652/xjtuxb202508010 文章编号:0253-987X(2025)08-0100-12

NumericalInvestigationofInteractiveFilmCoolingEffectBetweenBlade
ShowerheadandEndwallinTurbineCascadeLeadingEdgeRegion
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Abstract:Toaddresstheunclearmixing mechanismsofmulti-sourcecoolantinjectionsand
secondaryflowsfromandtheextremelyhighthermalloadindifferentcomponentsthecorner
regionofgasturbinecascadeleadingedges,anumericalstudyisconductedontheflowmixing
andinteractivecoolingcharacteristicsofbladeshowerheadinjection,endwallleading-edgefilm-
holeinjection,andupstreamendwallslotinjectionintheleading-edgeregion.Theresultsindicate
thatthebladeshowerheadcoolantcanprovidesecondarycoolingtothehotringregionby
reattachingtotheendwall,whilealsoinfluencingtheendwallcoolantdistributionbyalteringthe
strengthofsecondaryflowgeneration.Whentheendwallblowingratioislow,themixing
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betweenbladeandendwallcoolantisweakduetotheblockingeffectofthehorseshoevortex.
Theendwallcoolantdirectlyattachestotheouteredgeofthehorseshoevortexnearthehotring,

formingstrip-likecoolingprotection,whilethebladecoolantprovidessecondarycoolingtothe
suction-sidecornerregionthroughreattachment.Asthebladeblowingratio(Ms)increases,the
suction-sidehorseshoevortexandtheentrainedendwallcoolantmoveclosertotheblade,

enhancingmixingwiththeshowerheadinjection.Thisraisestheaveragecoolingefficiencyinthe
leading-edgeregionby0.04.AtMs=1.0,thebladeshowerheadcoolantachievesthemost
uniformaxialdistributioninthecornerregion.Whentheendwallblowingratioishigh,strong
mixingbetweenendwallandbladecoolantprovidesimprovedfilmcoolingprotectioninthecorner
region.However,thedominantmixingphenomenoninthecornerregioncreatesalargeuncooled
zonebetweentheupstreamslotandendwallfilmholes.AsMsincreases,thecoolantmixingin
thesuction-sidecornerregionintensifiessignificantly,improvingtheaveragecoolingefficiencyby
0.08intheendwallregionwhere0<z/Cax(axialcoordinatetoaxialchordratio)<0.1.The
findingssuggestthatthesecondarycoolingeffectofbladecoolantshouldbeconsideredinthe
designofendwallleading-edgecoolingconfigurations,alongwithitsinfluenceonsecondaryflow
generationanddownstreamdevelopmentintensity.
Keywords:gasturbine;turbinecascade;filmcooling;bladeshowerheadinjection;secondary

flow

  先进涡轮运行前温的不断提升使得热端部件的

热防护遭遇严峻挑战,先进的冷却传热设计技术是

保证涡轮安全稳定运行的关键[1-2]。针对与高温燃

烧室排气所直接接触的涡轮热端部件,气膜冷却是

将部件与高温主流进行隔离从而产生热防护作用的

最常用技术手段之一,目前涡轮部件的气膜冷却效

率一般能够达到0.6,而先进涡轮性能及效率的进

一步提升要求气膜冷却效率提升到0.7以上[3],因
此国内外学者针对气膜冷却结构及布局设计等方

面[4-5]仍在开展深入研究。
除涡轮叶片外,端壁同样在燃烧室排气的直接

冲击下承受极高热负荷。相比于叶栅主流核心区,
叶栅端区常伴随强烈的二次流流动,涡系向下游的

发展造成端壁热负荷分布相比于叶片更为复杂[6]。
涡轮端区所具有的典型马蹄涡、通道涡及其他涡系

的形成及发展特征已有广泛研究[7-8],已成为端壁热

负荷分布研究的重要依据。张韦馨等[9]数值研究了

静叶端壁压力侧气膜孔角度及流量对冷却效果的影

响,结果表明气膜孔流量过大时会脱离端壁面,并通

过影响出口掺混强度增强换热效率。Shiau等[10]在

跨声速叶栅风洞中采用压敏漆技术实验测量了上游

及下游不同位置8个气膜孔射流对端壁的冷却特

性,发现下游气膜孔射流受到端区流动的影响更为

微弱,从而气膜冷却分布情况与平板更为相似。张

杰等[11]采用压敏漆技术测量了全覆盖气膜端壁的

冷却特性,结果表明气膜孔流量对上游压力侧端壁

的冷却分布具有较大影响,冷气密度比的增加导致

通道涡强度沿流向增大。Satta和Tanda[12]采用瞬

态液晶技术测量了两种全覆盖气膜端壁的冷却特

性,针对端壁高传热区域所设计的全覆盖气膜孔布

局设计能够使得临近区域的冷却效率提升29%。
端壁上游区域一般采用上游间隙射流或气膜孔

排进行冷却,其中间隙结构是涡轮静子与转子之间

的固有间隙,该动、静交界区一般通过注入冷气来防

止主流入侵,从而对端壁具有一定的气膜冷却作

用[13]。杜昆等[14]数值研究了上游槽缝射流对不同

造型端壁冷却传热特性的影响,发现端壁造型能够

削弱前缘及中后部区域的换热强度。Müller等[15]

实验测量了上游槽缝吹风比、密度比、槽缝宽度和射

流角等多个参数对端壁冷却特性的影响,结果发现

吹风比的增大会提升冷气腔室内压力,从而使得出

射更为均匀,槽缝与叶片距离增大时对于前缘滞止

区的冷却效果显著降低。董逸飞等[16]数值研究了

射流角、旋流角和流量对上游槽缝在端壁上的冷却

特性及与主流的交互作用,结果表明旋流角的增大

导致马蹄涡压力侧与吸力侧的掺混有所增强,从而

使得前缘换热强度增加。Cheng等[17]采用数值方

法对比了圆形孔和新月形孔排对上游端壁的冷却效

果,结果表明新月形孔能够使得端壁冷却性能提升

30%~50%。
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然而,上游槽缝冷气射流一般难以对叶栅前缘

角区产生冷却作用,这导致该区域在涡轮运行中易

发生烧蚀等现象,该区域也是端区二次流的主要生

成位置[18]。因此,在槽缝冷却结构的基础上,端壁

还会采用单独气膜冷却结构增强该区域的冷却效

果,同时对二次流进行抑制。李智梅等[19]数值研究

了叶片前缘倒角造型对端壁传热性能的影响,结果

表明前缘倒角能够削弱端壁横向二次流,但对通道

涡影响较小。叶创捷等[20]在考虑上游槽缝射流的

条件下,对包括前缘区域的4个特征传热区域进行

了气膜冷却结构设计,实现了端壁全气膜覆盖,其中

端壁区域的气膜孔冷却效果主要受到吹风比的影

响。Liu等[21]在近叶片前缘的端壁区域设置6种气

膜孔排布方式,并采用数值模拟方法对其冷却效果

进行了对比分析,发现不同排布方式均能够显著改

善前缘区域的冷却效果,其中单排和双排复合角排

布方式的冷却效果最佳。Chen等[22]数值研究了前

缘上游垂直孔射流与马蹄涡的掺混特性和对端壁前

缘区域冷却特性的影响,发现上游垂直孔射流能够

跨过马蹄涡并到达前缘滞止线附近。苏杭等[23]实

验测量了不同布局全气膜端壁的冷却效果,结果表

明二次流是造成端壁非均匀温度分布的主要原因,
前缘吸力侧区域采用加密孔和对冲孔设计能够显著

提升该区域的冷却效果。
气膜冷却结构对目标壁面一般能够达到较为理

想的冷却效果,但近年来发现涡轮不同部件之间的

冷气具有一定的相互冷却作用,例如燃烧室冷气尾

迹、叶片冷气与端壁冷气之间的相互冷却作用[24]。
将涡轮不同部件之间的相互冷却作用纳入设计目

标,有助于进一步降低涡轮叶栅的总体冷气消耗量,
因此学者在近年来开展了涡轮不同部件冷气射流的

复杂掺混作用的研究。于飞龙等[25]数值研究了端

壁上游槽缝射流对叶片前缘冷却效果及端区二次流

涡系的影响,结果表明端壁槽缝射流使得叶片吸力

面50%弧 长 位 置 的 冷 却 效 果 显 著 提 升。Alqefl
等[26]实验测量了燃烧室发散冷却、百叶冷却和间隙

射流尾迹对涡轮端壁的冷却效果,发现冷气尾迹导

致的冲击涡对上游端壁的冷气分布具有重要影响。

Mao等[27]采用红外技术测量了燃烧室百叶冷气尾

迹对轴对称涡轮端壁的冷却效果,结果表明只有冷

气流量足够高时才能在下游端壁实现较大的冷气覆

盖。Zhang等[28]在不同燃烧室与涡轮交界错位高

度下数值研究了上游双排冷气射流对端壁的冷却特

性,发现端壁错位所形成的空腔涡对冷气在上游端

壁的覆盖效果具有显著影响。
涡轮冷却结构设计通常对叶片和端壁的冷却结

构分别开展设计,但不同叶栅部件冷气射流相互作

用机理尚不明晰,并较少将其纳入考虑从而进行冷

却布局协同设计,这导致一次冷却作用良好但二次

冷却作用不足、冷气整体利用率偏低,同时冷气交互

作用下端区二次流结构发生一定变化,现有独立冷

却设计难以适应更先进涡轮的要求。本实验室研

究[29]发现,叶片前缘和端壁槽缝冷气具有较强的交

互冷却作用,尤其是在叶栅前缘区域。前缘热环是

二次流产生的主要位置,也是烧蚀的关键位置,在叶

栅前缘区域进行冷气的综合利用有望进一步提升效

率及安全性。因此,本文针对叶栅前缘区域的叶片

喷淋头、端壁前缘气膜孔和端壁上游槽缝结构,数值

研究了三者在前缘区域的流动掺混和交互冷却作

用,为涡轮叶片和端壁部件的联合冷却设计提供技

术支撑。

1 数值方法

1.1 模型及边界条件

图1给出了本文所采用的叶片和端壁模型,以
及叶片喷淋头、端壁前缘气膜孔和叶栅端壁上游槽

缝的几何模型。其中,叶栅及端壁模型取自前序实

验研究[29],以采用实验结果对端区的气热性能数值

结果进行验证。由于一般只有位于端区内的叶片冷

气射流能够与端壁冷气起到一定的相互掺混作

用[29],而靠近中叶展的叶片冷气喷射难以影响端

壁,因此本研究仅考虑靠近端壁面的3排叶片前缘

喷淋头气膜孔,而在喷淋头的压力侧和吸力侧分别

为错列排布的2排气膜孔,各叶片气膜孔的间距均

为2.4mm,喷淋头直径均为1mm,同时叶片最下方

孔与端壁间距同样为2.4mm。端壁上游槽缝参照

典型动、静间隙位置,设置于轴向坐标z与轴向弦长

Cax之比为-0.07处,并与实验模型保持一致,槽缝

宽度和出射角分别是1.2mm和25°。端壁角区上

游气膜孔设置的目的是为叶片前缘角区提供冷却保

护,并削弱马蹄涡在前缘角区的形成趋势,因此其设

置在前缘上游z/Cax=-0.04位置,3个气膜孔均布

于端壁前缘区域,气膜孔直径均为1mm,孔间距为

3.2mm,出射角为30°,从吸力侧到压力侧将孔编号

为1~3。表1列出了叶栅端壁及冷却结构几何

参数。
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(a)涡轮叶片前缘冷却布局

(b)叶片及端壁几何模型

(c)前缘区域气膜孔分布

图1 叶栅及前缘区域冷却结构

Fig.1Coolingstructuresincascadeleadingedgeregion

表1 叶栅几何参数

Table1Geometryparametersofcascade

参数 数值

叶栅弦长/cm 8.97

节距与弦长之比 0.89

叶高与弦长之比 1.41

轴向弦长与弦长之比 0.91

进口气流角/(°) 50.5

来自不同冷却结构的冷气工质与主流流体保持

相同,均选为理想空气,其中主流与冷气温差约为

20K。为了研究不同冷气流量下的冷气流动掺混特

性,端壁吹风比分别设置为0.5和1.0,而叶片喷淋

头吹风比分别为0.5、1.0和1.5,叶栅进出口压比

为1.125。为了分析端壁气膜孔与叶片喷淋头冷气

射流在前缘区域的流动掺混特性,数值计算过程中

上游槽缝的质量流量比保持为0.5%。在透平叶栅

气动与冷却性能数值计算中,选择单一叶片流道直

列叶栅作为研究对象,流道两侧沿节距方向设置平

移周期性边界条件,而端壁及叶片等表面设置为绝

热条件以获得端壁绝热温度。表面冷却效率η及流

体无量纲温度θ分别定义如下

η=T∞ -Taw

T∞ -Tc
(1)

θ= T-Tc

T∞ -Tc
(2)

式中:T为温度;下标 ∞ 和c分别代表主流与冷气;

Taw 为壁面的绝热温度。冷气射流吹风比M 定义为

M =ρ∞V∞

ρcVc
(3)

式中:ρ和V 分别为流体密度与速度。后文中 Me 和

Ms 分别表示端壁及叶片前缘的吹风比。

1.2 数值方法及验证

图2给出了本文研究所采用的叶栅及前缘冷却

结构的网格示意图。

图2 叶栅及冷却结构网格

Fig.2 Meshesofturbinecascadeandcoolingconfigurations

网格采用ICEMCFD软件生成,采用结构化网

格并对气膜孔及端壁周围进行网格加密以提升前缘

区域的网格质量,在叶片及端壁面进行边界层内网

格加密,以在使用k-ω 模型进行数值计算时满足壁

面函数y+要求。气膜孔与叶栅在同一流体域内进

行网格生成,以避免交界面的使用造成的数值预测

精度降低,同时叶栅两侧周期性边界网格进行1∶1
匹配。经过网格无关性验证[29],叶栅及冷却结构网

格节点总数约为830万。叶栅气动与冷却性能数值

计算采用ANSYSCFX软件进行,采用求解稳态雷

诺时均N-S方程的方法进行数值计算。
为了对本文数值计算结果的准确性进行验证,

选择3种不同的湍流模型进行数值计算,并与实验

结果进行对比,其中湍流模型验证的几何模型保留

了叶片喷淋头冷却孔和端壁上游槽缝,而未设置端

壁气膜孔。叶栅端壁冷却性能测试实验台采用红外

相机对端壁温度分布进行测量,详细测量过程见文

献[29]。图3给出了采用不同湍流模型对于端壁冷

却效率的数值计算结果与实验结果的对比。由图3
可见:SSTk-ω 湍流模型对于上游槽缝冷气覆盖范
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围及前缘无冷气出流区域的预测较为准确,其对喷

淋头射流在端壁吸力侧热环及压力侧角区冷却效果

预测也最为准确;标准k-ε模型对于上游槽缝无冷

气出流区域的预测偏低,对端壁热环内的二次冷却

效果预测误差较大;标准k-ε 模型和雷诺应力模型

对压力侧端壁的楔形覆盖区域预测都偏高;SSTk-
ω 模型对槽缝的楔形覆盖区域和热环内二次冷却区

域的位置预测都较为准确,仅对热环内二次冷却效

率预测略微偏高。上游端壁区域平均冷却效率相比

于实验值的预测误差小于0.08,这主要是由数值方

法对主流与冷气射流掺混预测程度偏低所造成[30],
但结合图3的冷气覆盖范围,可以认为端区冷气与

二次流发展的预测较为准确,且不同工况下的数值

结果的对比更有意义。因此,本文选择SSTk-ω 模

型进行数值计算。

(a)实验结果[29]

 
(b)SSTk-ω 模型

(c)标准k-ε模型 (d)雷诺应力模型

图3 端壁冷却效率的实验与数值结果对比

Fig.3Experimentalandnumericalcomparisonsofendwall
coolingeffectivenessresults

2 结果与讨论

2.1 端壁与叶片冷气交互流动特性

图4给出了叶栅端区前缘区域的Q 准则涡量

分布,以说明端壁上游冷气射流和叶片喷淋头射流

在前缘区域的掺混情况。在典型涡轮叶栅中,端区

前缘区域的展向压力梯度是马蹄涡等二次流涡系形

成的主要驱动因素。当叶片和端壁在前缘区域同时

设置气膜冷却结构时,由图4前缘角区涡量分布可

知,马蹄涡及其附属二次流仍然会在压力梯度的作

用下形成,但冷气喷射能够在一定程度上削弱二次

流的强度及影响范围。一般情况下,马蹄涡位于叶

片喷淋头射流和端壁上游射流之间的区域,强烈地

阻碍了叶片与端壁冷气在此区域的融合,因此在前

缘区域冷气射流与二次流的交互影响作用较为强

烈。压力侧分支马蹄涡由于距离槽缝较远且更靠近

下游,因此受前缘冷气影响较小,其在向下游发展的

过程中贴壁性能较为良好,且随端区横向压力梯度

向吸力侧发展。吸力侧马蹄涡在形成后具有略微向

上游发展的趋势,更靠近端壁气膜孔射流,其在向下

游发展的过程中贴附叶片的性能较为良好。

图4 叶栅涡量示意图

Fig.4Vorticitycontoursinturbinecascade

由图4叶片压力面及吸力面涡量方向可知,叶
片喷淋头冷气射流在大部分情况下沿叶片向压力面

或吸力侧进行覆盖,仅有少部分喷淋头冷气能够随

二次流或展向压力梯度向端壁流动。相比于压力侧

喷淋头孔射流,前缘及吸力侧喷淋头孔射受到马蹄

涡的卷吸流而具有更强的向端壁流动的趋势,从而

对端壁前缘区域起到更为显著的二次冷却效果。压

力侧喷淋头孔射流在主流的驱动下倾向于直接向下

游流动,其对下游的端壁角区能够起到一定的二次

冷却效果,但难以与上游端壁冷气发生掺混,从而难
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以对端壁前缘区域起到二次冷却作用。总体而言,
叶片喷淋头冷气一方面通过直接附着于端壁来影响

端壁的冷气覆盖情况,另一方面通过影响二次流的

生成及发展情况来影响端壁冷气的覆盖范围。
由图4端壁气膜孔射流方向可知,端壁气膜孔

射流朝向马蹄涡生成的前缘角区,能够通过加快边

界层内流体速度对马蹄涡起到削弱作用,并与马蹄

涡进行强烈掺混。上游槽缝冷气在流量较大时沿周

向方向出流较为均匀,但在流量较小时一般在吸力

侧端壁出流,由于叶片前缘及马蹄涡的阻挡而难以

从压力侧端壁上游流入叶栅端区。上游槽缝冷气的

边界主要受到马蹄涡的限制,从而在端壁上形成典

型的楔形覆盖区域,其中压力侧马蹄涡和端区横向

压力梯度使得压力侧槽缝冷气具有强烈的向吸力侧

迁移的趋势,因此与叶片压力侧喷淋头冷气掺混较

弱。吸力侧槽缝冷气从端壁分离的趋势较压力侧更

强,同时其与叶片前缘喷淋头冷气的掺混趋势更强。
此外,上游槽缝冷气出流还导致了吸力侧端壁区域

分离涡的形成,分离涡在向下游发展的过程中与吸

力侧分支马蹄涡进行强烈掺混,并且二者在靠近叶

片吸力侧肩部的位置从端壁面脱离。

2.2 端壁的部件交互冷却特性

在叶片喷淋头射流、端壁前缘气膜孔射流、上游

槽缝射流的作用下,上游尤其是前缘区域端壁能够

取得较为良好的气膜冷却保护效果,图5和图6分

别给出了端壁冷却效率云图及其前缘区域的放大

图。可以看出:上游槽缝冷气在马蹄涡的影响下,在
端壁上呈楔形覆盖,由于本研究中上游槽缝的质量

流量比较小(0.5%),因此上游槽缝冷气主要覆盖吸

力侧端壁;在端区横向压力梯度的作用下,压力侧端

壁较少有槽缝冷气覆盖;叶片上游区域由于叶片的

阻挡压力较高而较少有冷气出流,导致在端壁前缘

形成了围绕叶片的热环区域,尤其是在吸力侧,导致

热环区域在涡轮运行中易发生材料烧蚀等现象,而
端壁前缘气膜孔射流能够在很大程度上对热环区域

起到补充冷却的作用。此外,上游槽缝射流卷吸端

壁3号气膜孔冷气,并沿着上游槽缝冷气覆盖区域

边沿向吸力侧发展,从而扩大了楔形区的冷气保护

范围边界。
对于3个端壁气膜孔的冷气射流:1号孔在二

次流的作用下向叶栅中铺展的长度最长,对吸力侧

热环起到了主要的冷却作用;2号孔由于位于3个

孔之间,冷气覆盖面积最小,大部分工况下其冷气向

吸力侧发展并与1号孔的冷气相融合。在 Me 从

图5 端壁冷却效率云图

Fig.5Coolingeffectivenesscontoursdistributiononendwall

0.5增大到1.0的过程中,3个端壁气膜孔的冷气更

倾向于向下游流动,且冷气向下游铺展的长度显著

增加,尤其是对于两侧的两个气膜孔。3号气膜孔

向压力侧发展的趋势相比于Me=0.5时显著增强,且
仅当Me=1.0时端壁1号气膜孔射流能够覆盖角区,
并且在压力侧热环形成一个面积较大的高冷却区。
此外,随着 Me 的增大,压力侧角区端壁的冷却效率

也有所增加,这说明部分端壁气膜孔冷气被马蹄涡和

叶片冷气卷吸到下游而起到一定的冷却作用。
当Me=0.5时,由于端壁气膜孔流量较小,因

此难以直接到达叶片角区,而是在热环的外侧形成

条形的冷却保护区域,主要覆盖了吸力侧热环。1、2
号端壁气膜孔射流掺混后向吸力侧发展,而3号气

膜孔射流随主流向压力侧发展。叶片喷淋头射流使

得端壁吸力侧角区也有一定的冷却作用。随着Ms增

大,角区的冷气覆盖面积有所增加,Ms =1.0时叶

片喷淋头冷气在角区的覆盖沿轴向分布最为均匀,
这主要是因为其较好地平衡了贴附端壁和向上游流

动的关系,而Ms增大到1.5时其能够与端壁气膜孔
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图6 端壁前缘区域局部冷却效率云图

Fig.6Coolingeffectivenesscontoursinendwallleading
edgeregion

的冷却区域相连,从而使得热环形成较为完整的冷

气保护。Ms为0.5和1.0时,端壁气膜孔覆盖范围相

似,1孔冷气向吸力侧流动,2号孔冷气略微向上游

流动后覆盖1孔冷却范围的外侧,而Ms 增加到1.5
时端壁气膜孔射流覆盖面积显著增加,覆盖区域的

内侧向角区的冷却区拓展。
当Me=1.0时,高动量端壁气膜孔冷气能够到

达叶片前缘角区,尤其是对于1号端壁气膜孔,因此

叶片和端壁气膜孔冷气的掺混能够在角区形成范围

较大的冷却保护区域,但由于端壁气膜孔射流更倾

向于向下游角区覆盖,因此其对热环外侧冷却保护

效果较弱,导致上游槽缝与端壁气膜孔之间存在面

积较大的无冷却区。2号端壁气膜孔仍然保持了向上

游流动的趋势,从而对热环外侧能够起到略微的冷却

作用,冷却效率约为0.2。随着Ms的增大,吸力侧角区

的冷却效果逐渐增强,当Ms =1.5时角区的冷却效

率能够达到0.7,并且此时2号孔冷气能够覆盖叶片

前缘区域,端壁冷气更靠近角区从而导致热环外侧未

冷却区面积略微增大,这与Me=0.5时相似。
图7给出了冷气交互作用下的端壁横向平均冷

却效率􀭵η沿轴向的分布。可以看出,由于本研究的

冷却结构都位于上游及前缘区域,因此冷却效果主

要集中于上游端壁,在前缘区域平均冷却效率能够

达到0.4以上,且平均冷却效率随轴向坐标的增加

持续下降,在z/Cax>0.3区域降低到0.2以下。

(a)Me=0.5

(b)Me=1.0
图7 端壁横向平均冷却效率

Fig.7Laterallyaveragedcoolingeffectivenessofendwall

由图7(a)可以看到,0<z/Cax<0.1对应槽缝

冷气楔形覆盖区域及热环区域。随着叶片喷淋头气

膜孔流量的增大,端壁平均冷却效率逐渐增大,Ms

从0.5增大到1.5的过程中,平均冷却效率从0.28
增大到了0.32,主要对应于吸力侧热环的冷却效果

提升。0.1<z/Cax<0.25对应槽缝冷气的分离区

域,在Ms=1.0取得了最佳冷却效果,与图6中叶

片喷淋头冷气在端壁角区的附着最为均匀相对应,
平均冷却效率比Ms=1.5时略高。0.25<z/Cax<
0.45对应于压力侧冷却区域,当叶片喷淋头冷气流

量较大(Ms=1.0,1.5)时,压力侧端壁冷气的再附

着使得平均冷却效率提升了0.02~0.03。
由图7(b)可以看到:0<z/Cax<0.1区域的平

均冷却效率在Ms从0.5增大到1.5的过程中从0.3
增大到了0.38,提升幅度相比于Me=0.5工况更大;
在0.1<z/Cax<0.25区域中,不同于 Me =0.5,
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平均冷却效率随Ms 的增大而逐步提升,尤其是在

z/Cax =0.1附近;在0.25<z/Cax <0.45区域,

Ms=1.5比Ms=0.5时的平均冷却效率同样提升

了0.02~0.03。

2.3 部件冷气交互对前缘区域二次流的影响

图8给出了叶片气膜孔与端壁气膜孔冷气射流

在叶栅前缘区域的三维流线交互情况。分析可知,
二次流与叶片、端壁冷气主要在吸力侧热环范围内

发生强烈掺混,由于前缘二次流卷吸方向朝向端壁,
因此叶片喷淋头冷气在马蹄涡的卷吸下能够部分再

附着于端壁,从而对端壁起到二次冷却作用。当Me

=0.5时,端壁气膜孔冷气向两侧及上游发展的趋

势较为强烈,且由于其动量较小而难以到达角区,在
向下游发展的过程中,端壁气膜孔冷气与上游槽缝

冷气同时被吸力侧马蹄涡所卷吸,但热环内仍然难

以冷却,同时在热环位置马蹄涡的阻隔下,喷淋头气

膜与端壁冷气难以发生掺混,仅有部分叶片喷淋头

冷气的再附着能够对热环内角区起到二次冷却作

用。随着Ms 增大,虽然叶片冷气流量显著增加,但
仅有叶片前缘下方孔的冷气能够到达端壁角区,这
主要是由于马蹄涡在近叶片处的旋转方向朝下,因
此前缘最下方气膜孔由于距离端壁较近而能够起到

二次冷却作用;在Ms 从0.5增大到1.5的过程中,
叶片喷淋头冷气朝向端壁的流动方向和再附着范围

几乎不变,但再附着流量的增大导致图5中热环角

区的二次冷却效率的提高,同时在喷淋头冷气的帮

助下,端壁气膜孔冷气更加靠近热环内侧,增强了角

区附近的叶片与端壁冷气掺混。
当Me=1.0时,高动量端壁气膜孔冷气能够到

达前缘角区,并紧贴叶片沿角区向下游发展,同时弥

补了低端壁吹风比时角区冷气掺混弱的不足。上游

槽缝冷气绕热环的流动情况与Me=0.5时相似,几
乎不与端壁气膜孔冷气发生掺混,这导致了图5热

环外侧的未冷却区域。当 Ms =1.0时,叶片喷淋头

冷气流线向端壁再附着的趋势最强;当 Ms =1.5
时,叶片喷淋头冷气在吸力侧前缘区域具有强烈的端

壁再附着情况,并且与端壁气膜孔冷气掺混强烈,但
在吸力侧热环的下游脱离端壁的位置比Ms=1.0时

更靠近上游,从而使得叶片冷气对端壁热环的二次冷

却覆盖区域长度较短。喷淋头压力侧气膜孔射流难以

流向热环区域,而是在出流后直接向下游发展,其中

下方气膜孔射流同样能够再附着于端壁,从而起到二

次冷却作用。随着 Ms 的增大,压力侧端壁再附着区

域面积增加,同时向吸力侧扩大(如图5所示)。

(a)Me=0.5

(b)Me=1.0
图8 叶栅前缘区域三维流线

Fig.83Dstreamlinesinleadingedgeregion
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为了说明叶片喷淋头和端壁气膜孔射流在前缘

区域的掺混情况及对二次流生成的影响,图9给出

了前缘截面1(y=0)的冷气及主流的二维流线分布

图。叶片前缘位置的垂直速度梯度是马蹄涡形成的

主要原因,马蹄涡卷吸上方的高温主流并在前缘区

域附着于端壁,导致该区域的热负荷显著提升。马

蹄涡的旋转方向使得其能够卷吸端壁上游冷气沿展

向向上流动,削弱了端壁冷气对端壁的冷却作用;马
蹄涡在靠近叶片的位置旋转方向向下,从而有潜力

将叶片冷气卷吸到端壁面起到冷却作用。在马蹄涡

的上游,还存在由其导致的二次涡,起到了隔离槽缝

射流和端壁气膜孔射流的作用。

(a)前缘截面位置示意图

(b)流线及温度分度

图9 前缘截面二维流线及无量纲温度分布

Fig.92Dstreamlineandtemperaturedistributionsonleading
edgeplane

当Me=0.5时,端壁气膜孔冷气向下游铺展的

距离较短,马蹄涡出现在叶片喷淋头冷气和端壁气

膜孔之间,导致在前缘区域叶片和端壁的冷气难以

直接掺混,从而使得端壁冷气和叶片冷气分别形成

了图5中热环两条高冷却保护区。随着 Ms 增大,
马蹄涡的强度逐渐降低,同时前缘最下方喷淋头孔

的冷气随马蹄涡向端壁再附着的趋势逐渐增强。当

Me=1.0时,端壁气膜孔冷气向下游铺展的长度相

比于Me=0.5时显著增加,很大程度上提升了前缘

区域近壁面流速,从而大幅减小了马蹄涡的强度和

影响范围。随着 Ms 增大,马蹄涡的影响范围进一

步减小,端壁边界层内的冷气射流形成了一个与马蹄

涡旋向相反的二次流,起到了削弱马蹄涡的作用。当

Ms增大到1.5时,叶片喷淋头冷气和端壁气膜孔冷

气在前缘区域能够完全掺混,同时马蹄涡影响范围相

比于其他工况显著减小,仅存在于叶片冷气的下方,
从而取得了图6中最大面积的热环内冷却覆盖。

为探究冷气掺混对叶栅前缘节距内二次流涡系

发展的影响,给出了前缘轴向截面2(z=0)的无量

纲温度分布图,如图10所示。图中,y/P 为周向坐

标与节距之比。

(a)Me=0.5

(b)Me=1.0
图10 前缘轴向截面无量纲温度分布

Fig.10 Non-dimensionaltemperaturedistributionsonaxial
planeatleadingedge

从图10可以看出,上游槽缝射流及分离涡在
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节距范围内影响范围最大,占据了0.2<y/P<0.
8范围,主要在吸力侧马蹄涡附近,在很大程度上迫

使吸力侧马蹄涡在叶片附近向下游发展。叶片喷淋

头冷气在吸力侧均位于吸力侧马蹄涡的边界内,沿
热环向下游进行覆盖。当 Me =0.5时,压力侧角区

的冷气较少,因此导致了图5中压力侧端壁几乎没

有冷却效果。受到吸力侧马蹄涡的限制,下方的叶片

喷淋头冷气沿节距方向的铺展范围远小于上方冷

气,尤其是在高Ms 工况中。随Ms 的增大,吸力侧马

蹄涡及其卷吸的冷气进一步靠近叶片,从而使得热

环角区的冷却效果持续提升。当 Me =1.0时,压力

侧马蹄涡卷吸了较多的冷气聚集于压力侧角区,从
而使得图5中压力侧端壁的小范围冷却覆盖。随 Ms

的增大,吸力侧马蹄涡的位置几乎不发生变化,但
吸力侧角区的冷气掺混显著增强。

图11 叶栅近喉部截面总压损失系数云图

Fig.11 Pressurelosscoefficientdistributionsonplanenear
throatregion

前缘区域的冷气掺混对端区二次流损失具有一

定影响,图11给出了近喉部轴向截面(z/Cax =
0.41)的总压损失系数云图。图中,x/S为径向坐标

与叶高之比。可以看出,在x/S<0.5范围内,吸力

侧马蹄涡在轴向截面造成了主要的二次流损失,是
叶栅下游通道涡损失的主要组成部分。槽缝射流的

分离也会在近端壁区造成较大范围的压力损失区

域,在向下游发展的过程中,已经从叶栅中部节距位

置移动到了吸力侧端壁上方。此外,角涡及角区的冷

气造成该区域的总压损失系数也较高,达到了与吸

力侧马蹄涡相似的压力损失系数。当 Me =0.5时,

随Ms的增大,吸力侧马蹄涡核心区域的总压损失略

微减小,且略微向吸力面移动,但吸力侧马蹄涡上方

的压力损失区面积有所增加,主要原因是喷淋头冷气

流量的增大使得吸力侧马蹄涡脱离的端壁的速度略

微加快。同时,由于压力侧喷淋头流量的增大,压力侧

端区的高压力损失区域面积显著增大。当 Me =1.0
时,与Me=0.5相似,吸力侧马蹄涡上方的压力损失

区域面积随Ms的增大而有所增大,压力侧高损失区

的面积也有所增大。相比于Me=0.5时,吸力侧马蹄

涡造成的高压力损失区更靠近叶片吸力面。

3 结 论

本文数值研究了涡轮叶栅中分别来自叶片与端

壁部件的冷气在前缘区域的交互冷却作用,阐明了

叶片喷淋头射流、端壁前缘气膜孔射流和端壁上游

槽缝射流的多源冷气流动掺混和叠加冷却特性。结

果表明,叶片喷淋头冷气能够通过在端壁的再附着

对热环区域起到一定的二次冷却作用,叶片冷气射

流还能够通过改变二次流生成强度影响端壁冷却覆

盖分布。叶栅不同部件的冷气交互作用能够显著提

升交界区冷气利用率,在实际应用时应全面考虑叶

栅多部件冷却结构,探究其与二次流的复杂掺混效

应及发展情况,得到结论如下。
(1)当端壁气膜孔吹风比较小(Me=0.5)时,叶

片与端壁冷气在马蹄涡的阻隔下掺混较少,端壁冷

气在热环外侧形成了条形冷却保护,叶片冷气通过

再附着对端壁吸力侧角区形成冷却。因此,当角区

冷却效率不足时,应适当降低前缘冷气流量,通过二

次流卷吸作用增强冷气在其他部件的再附着效果,
并结合倒圆设计增强角区冷却效率。当 Ms=1.0
时,叶片喷淋头冷气在角区的覆盖沿轴向分布最为

均匀,主要是由于其较好地平衡了附着端壁和向上

游流动的关系。随着 Ms 增大,马蹄涡的强度逐渐

降低,吸力侧马蹄涡及其卷吸的冷气进一步靠近叶

片,Ms 从0.5增大到1.5的过程中,前缘区域的平

均冷却效率从0.28增加到了0.32。
(2)当端壁气膜孔吹风比较大(Me=1.0)时,端

壁冷气与叶片冷气掺混较为强烈,对角区形成了较好

的冷却保护,但导致上游槽缝与端壁气膜孔之间存在

较大的未冷却区。因此,叶片吹风比较高时,应相应

提高上游槽缝冷气流量,以增强叶片前缘端壁的冷却

效果。随着 Ms 增大,马蹄涡的影响范围进一步减

小,吸力侧角区的冷气掺混显著增强,0<z/Cax<0.1
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区域的平均冷却效率在Ms 从0.5增大1.5的过程

中从0.3增大到了0.38,但吸力侧马蹄涡上方的压

力损失区域面积有所增大,压力侧高损失区的面积

也有所增大。
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