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离散气膜孔与间隙冷气掺混作用下
燃气透平叶栅端壁气动特性研究

张垲垣,栗智宇,白波,李志刚,李军

(西安交通大学叶轮机械研究所,710049,西安)

摘要:针对燃气透平端壁多源冷却结构射流相互作用及与端区二次流复杂掺混机理尚不明晰的问

题,采用叶栅吹风实验与数值模拟方法研究了3种叶栅出口马赫数(0.2、0.3和0.4)和3种冷气吹

风比(1.5、2.0和2.5)条件下离散气膜孔与间隙射流的掺混特性及其对叶栅端壁气动性能的影响。
研究结果表明,叶栅气动负荷增加导致间隙冷气向下游迁移及近间隙气膜孔冷气出流趋势有所增

强,二次流通过卷吸间隙冷气显著影响通道涡及近端壁区域的冷气聚集及气动损失情况。低马赫

数(0.2)下,冷气吹风比的升高增强了间隙上游射流和压力侧马蹄涡的脱离趋势,通道涡损失区域

向压力侧及近端壁区扩大,其平均总压损失系数增加0.15%,高吹风比间隙射流会被马蹄涡卷吸

并降低叶肩临近区域附着效果。高马赫数(0.3和0.4)下,马蹄涡在压力侧的影响范围更大且脱离

位置提前,间隙下游低压区面积显著增加,通道涡区域平均总压损失系数随吹风比增加而增大

0.1%~0.16%。靠近间隙的气膜孔冷气覆盖面积较小,设计时应增加与间隙的距离,并调节气膜孔

流量避免其在间隙处的脱离。
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StudyonAerodynamicCharacteristicsofGasTurbineCascadeEndwall
UndertheInteractionofDiscreteFilmCoolingHolesand

GapCoolingAirMixing
ZHANGKaiyuan,LIZhiyu,BAIBo,LIZhigang,LIJun
(InstituteofTurbomachinery,Xi’anJiaotongUniversity,Xi’an710049,China)

Abstract:Toaddresstheunclearmechanismsofjetinteractionandcomplexmixingbetween
multi-sourcecoolingstructuresandsecondaryflowsintheendwallregionofgasturbines,cascade
windtunnelexperimentsandnumericalsimulationsareconductedtoinvestigatethemixing
characteristicsofdiscretefilm coolingholesandgapjets,aswellastheirimpactonthe
aerodynamicperformanceofcascadeendwallsunderthreecascadeexitMachnumbers(0.2,0.3,

and0.4)andthreecoolingairblowingratios(1.5,2.0,and2.5).Theresultsdemonstratethat
increasingaerodynamicloadingonthecascadeleadstoastrongertendencyforgapcoolingairto
migratedownstreamandforcoolingairfromfilmholesnearthegaptoflowout.Thesecondary
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flowsignificantlyaffectstheaccumulationofcoolingairinthepassagevorticesandnearthe
endwallregion,leadingtoincreasedaerodynamiclosses.Atlow Machnumbers (0.2),an
increaseinthecoolingairblowingratioenhancesthetendencyforupstreamgapjetsandpressure-
sidehorseshoevorticestodetach.Thepassagevortexlossareaexpandstowardsthepressureside
andthenear-endwallregion,withanaveragetotalpressurelosscoefficientincreasingby0.15%.
Athighblowingratios,gapjetscanbedrawninbythehorseshoevortex,reducingthe
attachmenteffectintheareaadjacenttothebladeshoulder.AthighMachnumbers(0.3and
0.4),theinfluenceofthehorseshoevortexonthepressuresideismoresignificant,andthe
detachmentpointadvances,significantlyincreasing the area ofthelow-pressureregion
downstreamofthegap.Theaveragetotalpressurelosscoefficientinthepassagevortexarea
increasesby0.1%to0.16% withtheincreasingblowingratio.Thecoverageareaofthecooling
airfromthefilmholesnearthegapissmall,suggestingthatthedesignshouldincreasethe
distancefromthegapandadjusttheflowrateofthefilmholestopreventdetachmentinthegap
region.
Keywords:gasturbine;endwall;multiplecoolingstructure;secondaryflow;aerodynamic

performance

  为了进一步提高燃气轮机的效率及推重比,需
不断提高燃气透平的气动负荷及热负荷[1]。燃气透

平端壁区域在叶栅二次流的作用下具有复杂的流动

特征,端区二次流损失也是叶栅最主要的气动损失

之一[2-3]。先进燃气透平要求进一步提升端壁气动

效率及冷却效率,因此在现有气热技术的基础上,科
研人员针对更为精细而紧凑的端壁结构及其冷却布

局,深入开展高效气动设计及冷却布局研究,以实现

燃气透平多学科协同优化设计目标,提升燃气轮机

的运行效率及安全性[4-5]。
相比于叶栅的主流核心区域,叶栅端壁区域具

有显著的二次流等流动特征,Turgut等对不同气动

负荷、叶片型线、端壁造型等条件下的二次流发展形

态进行了研究,分析了其对叶栅二次流及气动损失

特性的影响[6]。Langston和 Wang等[7-8]较早对叶

栅端壁的二次流特征进行了研究及总结,指出马蹄

涡及通道涡是造成端壁主要二次流损失的涡系结

构,是端壁气动传热性能的主要影响因素。马超凡

等[9]针对小展弦比、大折转动叶,数值研究了其倒圆

半径对端壁压力梯度和二次流结构的影响,结果表明

倒圆半径的增加会导致马蹄涡强度降低,下通道涡在

生成后具有显著向上迁移的趋势。Ananthakrishnan
等[10]在跨声速叶栅中数值研究了端壁与叶片倒圆形

状对二次流的影响,结果指出倒圆通过削弱马蹄涡而

显著降低了端壁的气动损失,可变倒圆相比于固定曲

率倒圆能够更大程度地限制边界层的增长。Marks
等[11]实验研究了雷诺数及角区造型对高气动负荷叶

栅二次流的影响,发现吸力面分离线随雷诺数减小及

总压损失增加而更靠近端壁。Schneider等[12]在旋转

叶栅中实验测量了二次流涡系的非定常形成过程,
发现动叶端壁二次流涡系与上游静叶流动结构具有

较强的相关性,在动叶优化设计时应考虑上游静叶

栅的非定常流动效应以进一步降低动叶叶栅气动损

失。Qu等[13]实验研究了上游周期性尾迹和端壁造

型对二次流的影响,其能够显著削弱端壁二次流损

失和湍动能。
为满足燃气透平端壁冷却保护的需求,在端壁

各区域设计不同冷却形式,其中气膜孔是最常用的

端壁冷却结构之一,冷气射流会使得端壁二次流形

态发生显著变化,端壁冷气射流与主流的强烈掺混

会增加二次流损失[14],学者针对不同位置、吹风比

等条件气膜孔射流对二次流及气动性能的影响开展

了研究。Lim等[15]提出了气膜冷却叶片气动损失

的评估方法,实现了对不同复合角气膜冷却所造成

气动损失的快速评估。Barigozzi等[16]实验对比了

平端壁和造型端壁上气膜冷却射流对叶栅气动损失

的影响,结果表明造型端壁叶栅在所有冷气流量下

相比于平端壁都具有更低的气动损失,当冷气流量

比为1.0%时端壁气动损失最低。Alqefl等[17]实验

测量了燃烧室冷气尾迹对透平端壁冷却及气动损失

的影响,发现燃烧室冷气尾迹会在透平端壁形成冲

击涡,其能够使得冷气突破通道涡向压力侧端壁流

动及覆盖。Zhang等[18]的数值研究结果表明,端壁

错位对燃烧室冷气尾迹在端壁上覆盖情况的影响,
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发现上游端壁冷气发展主要受到空腔涡而不是马蹄

涡所控制。
端壁间隙是由相邻叶片部件需要的安装误差及

热膨胀空间所导致的[19-20],其一般位于端壁中间节

距位置的部件交界处,内部注入冷却气体以防止主

流对间隙内的入侵[21],从而间隙射流对端壁具有一

定的冷却作用。在双碳目标下透平对冷却效率要求

越来越高,因此间隙射流的气膜冷却结构也开始受

到设计人员的重视,其冷却效果逐渐被纳入到透平

端壁冷却结构的设计目标中。然而,间隙射流具有

出射不均匀、冷气流量大等特点,对端壁冷却效果及

二次流发展情况都有显著的影响,且影响效果与气

膜孔射流有较大的差异。目前,学者对端壁间隙射

流的端壁冷却效果、间隙的冷气出流分布及端壁气

动特性的影响开展了研究。曾飞等[22]在双级涡轮

中数值研究了安装间隙泄漏流对端壁流场和效率的

影响,结果表明间隙泄漏流使得泄漏涡有所抬升,能
够造成级功率降低0.38%~0.82%。刘钊等[23]数

值分析了吹风比对间隙射流所造成气动损失的影

响,结果发现端壁总压损失随吹风比的增加而增加,
通过在间隙旁改变气膜孔布置能够略微降低叶栅气

动损失。Li等[24]数值研究了实际燃烧室旋流条件

下变角度间隙射流对端壁冷却及气动性能的影响,
结果表明变角度间隙射流相比于单一角度间隙在高

吹风比下导致端壁气动损失降低2%。
目前涡轮端壁气动损失特性研究主要针对不同

特征区域气膜孔射流作用,而间隙是部件装配所导

致的固有端壁结构,其泄漏流对叶栅端区气动参数

分布与损失特性具有显著影响,然而针对间隙射流

的端壁气动特性研究还较少[25]。间隙泄漏流由于

结构尺寸较大,其流量远高于气膜孔射流,同时间隙

冷气呈现极不均匀的出流形态,使得叶栅端壁气动

损失显著增加,二次流发展形态及气动损失分布更

为复杂。因此,本文采用实验测量结合数值模拟的

方法,在不同主流马赫数及冷气吹风比条件下,研究

了端壁间隙冷气出流形态及其对端壁气动损失特性

的影响,分析了间隙与气膜孔冷气掺混对端壁气动

性能的影响。为实际涡轮多元冷气掺混下的端区冷

却结构气动设计提供技术支撑。

1 实验及数值方法

1.1 叶栅模型及边界条件

图1给出了实验研究所采用的叶栅几何模型以

及端壁间隙和气膜孔冷却布局,其中叶片型线取自

某400MW 重型燃气轮机第一级叶栅的叶根部型

线,叶型缩放为0.71倍,表1给出了叶栅详细几何

参数。如图1(b)所示,端壁冷却结构采用间隙与气

膜孔相结合的设计,间隙结构位于端壁中间节距位

置,其两侧分别是吸力侧与压力侧端壁,端壁间隙的

长度与宽度分别为91.35和1.0mm;3个圆柱形气

膜孔布置在压力侧端壁的中间弦长区域,气膜孔直

径为0.8mm,以提高压力侧及下游端壁的冷气覆盖

面积,并通过与通道间隙冷气进行掺混提升间隙冷

气的再附着强度。
表1 叶栅的主要几何参数

Table1Geometricalparametersofcascade

参数 数值

节距与弦长之比p·C-1 0.673

轴向弦长与弦长之比Cax·C-1 0.883

叶高与弦长之比 H·C-1 0.876

(a)叶片三维模型 (b)端壁冷却结构布局

图1 叶栅端壁的间隙与气膜孔冷却结构

Fig.1Endwallgapandfilmcoolingholestructures

1.2 实验测量方法

本研究的端壁气动特性实验测量在如图2所示

的叶栅风洞中开展。图2给出了叶栅风洞实验台的

实物图和系统结构图。叶栅风洞由4台螺杆压缩机

提供最大流量约为2.4kg/s和最高压力为0.7MPa
的压缩空气,端壁冷气由高压气瓶并联通过汇流排

提供,冷气系统安装小型电加热器用于调整温度,采
用CO2 作为冷气工质,以匹配燃气轮机实际运行中

的密度比。叶栅气动性能测试段主要由上游湍流格

栅、可调导流板、实验件夹持板和探针移动坐标架等

组成。测试段前后背板厚度为30mm,实验件夹持

板嵌入前后背板中,以实现实验件的快速安装与进

口气流角调节。
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(a)叶栅气动性能实验台系统结构图

(b)叶栅实验测量段

图2 透平叶栅气动性能实验台

Fig.2Experimenttestrigofturbinecascadeaerodynamicperformance

  图3分别给出了叶栅端壁压力及温度采集系统。
采用L型三孔和五孔探针分别对叶栅进出口总压进

行测量。三孔探针安装在叶栅上游用来测量来流压

力,头部长度为2.6mm;五孔探针用于测量叶栅出口

截面的总压分布,头部直径为2.0mm,气流偏转角和

俯仰角的测量标定范围均为±30°。本文通过测量范

围为0.10MPa的9216压力扫描阀采集和记录探针

与壁面静压,测量误差为0.05%量程范围。采用总温

探针测量来流温度,总温探针采用T型热电偶制作,
热电偶头部直径为0.1mm,测量误差为±0.5K,温
度通过DEWEsoft温度采集器记录数据。

图4给出了叶栅气动参数测量实验件装配实物

及压力测点分布图。为保证中间叶栅的良好测量周

期性,采用六叶片五通道实验件设计。叶栅周期性

测压孔布置在叶片中叶展处,在压力面侧布置12个

测压点,在吸力面侧布置14个测压点,中叶展测压

点位置如图4(b)所示。为获得端壁压力分布情况,
在端壁面上均匀布置了20个测压点(见图4(b)),
各端壁静压孔直径均为0.8mm。采用2个冷气供

气腔和2个艾里卡特流量控制器分别对气膜孔及间

隙的流量进行控制,冷气腔内采用多层布置保证进

气均匀性。

(a)压力扫描阀 (b)压力探针

(c)总温探针及温度采集模块

图3 实验测量仪器

Fig.3Experimentalmeasurementfacilities

本研究在3种叶栅出口马赫数(Ma为0.2、0.3
和0.4)和3种冷气吹风比(M 为1.5、2.0和2.5)条
件下开展端壁气动性能实验测量。实验风洞进口湍
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流度为10%。通过调整主流和冷气管路的电加热

器功率并监测热电偶测量的温度,保证各实验工况

时主流和冷气温度分别保持在303和283K。其

中,叶栅出口等熵马赫数和吹风比的定义为

Mais= P0

P1  
(γ-1)/γ

-1  2
γ-1

(1)

M = ρcVc

ρ∞V∞
(2)

式中:P0为进口主流总压;P1为出口静压;γ为空气

比热容比,对于理想空气γ=1.4;Vc 为冷气速度;

V∞ 是主流速度;ρc 为冷气密度;ρ∞ 为主流密度。

(a)实验件装配 (b)压力测点分布

图4 实验台气动参数测量段

Fig.4 Measurementsectionoftheaerodynamicparameters

探针移动坐标架如图5所示,为了对叶栅出口

气动参数进行测量,本研究采用五孔探针配合可移

动坐标架完成,出口测量截面位于各实验叶片下游

0.1倍轴向弦长处,在测量过程中,在每个压力待测

点判断压力及流动稳定后自动记录5s内的平均压

力值。测量范围在节距方向包含一个完整周期的叶

栅通道出口 (0<x·P-1 <1),在叶高方向测量端

壁至半叶高位置(0<z·H-1 <0.5),测点均匀分

布在此区域(0<x·P-1<1,0<z·H-1<0.5)。

图5 探针移动坐标架

Fig.5Probemovingcoordinateframe

本研究对进口压力、温度和冷气流量等直接测

量量均进行多次测量并取平均值。压力测量使用压

力扫描阀完成,不确定度绝对值为±51.7Pa,相对

不确定度为0.05%;主流总温探针 测 量 精 度 为

±0.5K,相对不确定度为0.83%;冷气温度采用高精

度OmegaT型热电偶测量,测量不确定度为0.4%。
通过计算获得的总压损失系数具有间接测量不确定

度,定义如下

ξ= (P0-P)/(P0-P1) (3)
式中:P 为当地总压。

采用的不确定度评估方法由误差传递公式计算

Δy=∑
n

i=1
Δxi∂y/∂xi (4)

式中:Δy为间接测量量不确定度;Δxi 为各物理量

直接测量不确定度。
由于主流工况的改变,随着马赫数增加,相对不

确定度逐渐减小,故只讨论在总压恢复系数求解中

最大的测量不确定度。当出口等熵马赫数Ma=0.3
工况下,ξ=0.3时相对不确定度为6.11%,ξ=0.1
时相对不确定度为18.9%。

1.3 数值方法及验证

为了在实验结果的基础上对端壁冷气掺混细节

进行分析,本研究在与实验相同的工况下开展了叶

栅端壁气动性能的数值模拟。图6给出了包含端壁

间隙 与 气 膜 孔 在 内 的 叶 栅 结 构 化 网 格,网 格 由

ICEMCFD生成,数值模型采用单通道叶栅和周期

性边界的计算域。为了保证进口流动充分发展和防

止叶栅出口回流影响计算收敛性,叶栅进口面均布

置在距离叶栅前缘点上游大于0.5Cax处,叶栅出口

面布置在距离叶栅尾缘点下游大于0.5Cax处。

图6 叶栅端壁及冷却结构网格

Fig.6 Meshoftheendwallcoolingstructures

为了匹配实验工况条件,采用与实验相同的主

流条件进行数值模拟。叶栅主流工质为理想空气,
在主流进口设置总压边界条件,湍流强度依据试验

工况给定为10%,进口总温为318K,在叶栅出口设

置平均静压出口,压力为980kPa;端壁面、叶栅压力

面及吸力面均设置为绝热无滑移壁面;叶栅通道上

游和下游计算域周向边界设置为周期性边界,以获
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得具有周期性特点的计算结果;冷气系统工质为理

想空气,冷气进口给定总质量流量,通过改变冷气进

口质量流量控制冷气射流吹风比。
采用ANSYSCFX软件求解定常RANS方程

开展叶栅气动性能的数值计算。为提高数值计算预

测精度,在计算中加密了端壁和叶片近壁面的网格

节点,并 控 制 距 离 壁 面 的 第 一 层 网 格 高 度 小 于

0.005m,以确保满足湍流模型的要求,湍流模型选

为SSTk-ω 模型。网格无关性验证见表2,经网格

无关性验证后,最终各计算模型均采用总节点数约

为200万的网格开展计算,并当RANS方程的残差

均方根达到10-5时认为计算达到收敛。
表2 网格无关性验证

Table2 Meshindependencetest

网格数/104 出口平均总压损失系数

97 0.150153

200 0.150177

410 0.150179

为了对数值方法的可靠性进行实验验证,图7
分别对比了 Ma=0.3工况下端壁和叶栅出口位置

气动参数的实验测量与数值模拟结果,其中Ps为静

压,Pt为来流总压,由图7(a)端壁无量纲静压分布

可知,由于主流在叶栅通道中膨胀加速,静压逐渐降

低,因此无量纲压力自端壁上游至下游逐渐降低。
在同一轴向位置,端壁近压力侧无量纲压力总高于

近吸力侧无量纲压力,其中压力侧上游角区为高压

区,3个端壁气膜孔位于压力侧高压区边缘,而通道

间隙中游及下游位于低压区。实验测量结果和数值

计算结果均较好地捕捉了上述端壁压力分布特征。
由图7(b)叶栅出口总压损失系数分布可知,数值计

(a)端壁静压分布

(b)叶栅出口平均压力损失系数

图7 吹风实验与数值计算结果对比

Fig.7Comparisonofexperimentalandnumericaldata

算结果准确地预测了叶栅出口位置通道涡和近端壁

面的较高流动损失,平均总压损失系数最大误差小

于0.04,对于通道涡径向位置的预测也较为准确,表
明数值方法对于二次流的发展及沿叶高方向的迁移

具有较为准确的预测。综上,本文采用的数值计算

方法和SSTk-ω 湍流模型在预测叶栅近端壁气动特

性方面具有较高的可靠性。

2 结果与讨论

2.1 冷气喷射下的端区气动特性

图8给出了3个叶栅出口马赫数及无冷气喷射

条件下的端壁静压分布实验测量结果,表3给出了

压力侧与吸力侧端壁的平均无量纲静压值,其中20
个端壁静压测点在图8中由黑色点标出,端壁静压

系数为基于进口总压的无量纲化参数。与典型叶栅

相同,压力梯度从上游压力侧指向下游吸力侧,这也

是端壁横向压力梯度主要驱动因素。随叶栅出口马

赫数从0.2增加到0.4,端壁无量纲静压系数值整

体发生下降,其中压力侧端壁减小0.029,吸力侧端

壁减小0.048,但图8中端壁压力梯度的方向未发

生显著变化。其中,随叶栅出口Ma的增加,叶片端

壁上游测点静压系数略有降低,而叶片下游测点静

压系数大幅降低,导致端壁从上游压力侧到下游吸

力侧的压力梯度不断增加,这也是叶栅气动负荷增

加的主要影响因素。端壁静压系数在出口位置(第

4排测压孔)随叶栅马赫数变化幅度最大,当叶栅出

口马赫数由0.2增大至0.4后,该位置的静压系数
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由0.97降低至0.92。在叶栅出口 Ma=0.4时,端
壁间隙的中部及下游区域与端壁低静压系数区域相

对应,造成沿端壁间隙向下游方向的压力梯度较大,

这会增加端壁间隙内流体向下游迁移的趋势;而最

靠近端壁间隙的气膜孔同样位于下游低压区域内,

使得其冷气在3个气膜孔中最倾向于流出并进入

主流。

图8 实验测量的端壁无量纲静压分布

Fig.8Experimentalresultsofnondimensionalpressure

distributiononendwall

表3 端壁无量纲静压平均值

Table3Endwallaveragingnondimensionalpressure

马赫数
无量纲静压平均值

压力侧端壁 吸力侧端壁

0.2 0.984 0.972

0.3 0.969 0.947

0.4 0.955 0.924

图9给出了端壁压力分布云图,同时给出了间

隙内冷气垂直速度分布云图,表4给出了间隙横截

面高出流速度区域(出流速度大于40m/s)的面积

百分比。间隙内红色区域表示冷气出流,而蓝色区

域表示主流入侵,由图9可见,间隙内冷气出流较为

不均匀,间隙主流入侵与冷气出流位置随吹风比 M
的变化会显著影响端壁的气动参数分布。相比于无

冷气射流条件,压力侧马蹄涡在间隙射流上方的发

展造成吸力侧端壁形成一个条形低压区,同时压力

侧马蹄涡在压力侧端壁的发展显著影响了最靠近间

隙气膜孔的出流压力。
当Ma=0.2时,当冷气吹风比较小(M=1.5)

时,间隙内仅有12.68%区域为冷气高速出流区,其
中冷气主要从间隙的吸力侧边缘流出,而其他区域

易发生主流入侵或冷气出流较为微弱,而间隙的前

缘仍然存在一定的主流入侵,马蹄涡卷吸间隙冷气

在压力侧端壁的脱离造成了一个低压区,其面积随

M 的增加而略微增大,从而能够影响中间气膜孔的

冷气出流高度。无冷气射流时低压区在叶肩附近,
而存在间隙射流时低压区主要分布在间隙下游附

近,间隙尾缘附近的端壁低压区面积随 M 的增加而

有所增大。当 Ma为0.3和0.4时,相比于 Ma=
0.2,上游及下游间隙截面出流面积都略微增大,下
游低压区面积也显著增大,尤其是下游间隙的临近

区域。当冷气吹风比较高时(M 为2.0和2.5),间
隙高速冷气出流区域占比能够达到85%以上,压力

侧马蹄涡无法在靠近吸力侧下游端壁发展,因此无

法再在此区域造成显著的条形高压区。

(a)Ma=0.2
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(b)Ma=0.3

(c)Ma=0.4
图9 端壁压力及间隙内无量纲速度分布

Fig.9Endwallpressureandgapvelocitydistribution

表4 间隙高出流速度区面积占比

Table4Percentageofslashfacestrongoutflowregion

Ma
间隙高出流速度区面积占比

M=0 M=1.5 M=2.0 M=2.5
0.2 0.71 12.68 41.98 75.42
0.3 2.06 37.36 75.24 85.65
0.4 0 68.09 83.30 89.02

图10给出了4种冷气吹风比条件下叶栅端区

主流与冷气三维流线掺混及发展情况,以及叶栅各

轴向位置二维截面的涡量分布,以分析叶栅端区的

总体流动及涡系发展情况。总体上,压力侧马蹄涡

形成于前缘区域并沿通道间隙的边沿向下游发展,
其卷吸上游部分间隙冷气射流向压力侧端壁发展,
并在近喉部区域跨越端壁间隙发展到吸力侧端壁,
压力侧马蹄涡与冷气一同在近喉部区域脱离端壁,
逐渐与其他二次流涡系一同发展为通道涡;由于马

蹄涡在上游端壁一直贴近间隙边沿发展,因此间隙

上游区域的主流入侵及冷气出流形态会显著影响上

游的二次流涡系发展,并对叶栅出口通道涡区域的气

动损失具有主要影响。由于主要二次流涡系在下游

端壁已经发生脱离,因此下游间隙冷气射流及气膜孔

射流较少受到二次流的卷吸,而更倾向于在边界层内

向下游发展从而覆盖端壁;下游间隙及气膜孔冷气射

流则主要对近端壁高气动损失具有一定的影响。

(a)Ma=0.2
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(b)Ma=0.3
  

(c)Ma=0.4
图10 叶栅端区截面的涡量及流线分布

Fig.10Vorticityandstreamlinedistributioninendwallregion

  当Ma=0.2时,在3种 M 下冷气均能够从除

了间隙前缘之外的大部分间隙区域射出,上游间隙

冷气在流出后被沿间隙边沿发展的压力侧马蹄涡所

卷吸,主要对压力侧端壁起到冷却作用,其在端壁上

的附着终止于气膜孔位置,气膜孔冷气喷射促进了压

力侧马蹄涡及间隙冷气从端壁的脱离。上游间隙射

流的高度显著高于下游间隙射流,主要是由于压力侧

马蹄涡的卷吸。随 M 增加,冷气向压力侧端壁拓展

的范围增加,但脱离端壁的高度增加,压力侧马蹄涡

和通道涡造成的高气动损失区面积也随之增大。靠

近叶肩位置的中部间隙冷气射流在低M 下能够较好

地附着于下游端壁,但在高 M 下会被压力侧马蹄涡

的边沿卷吸从而脱离端壁,难以对间隙与叶片吸力面

之间的端壁形成覆盖效果。当Ma为0.3和0.4时,
相比于Ma为0.2时,压力侧马蹄涡及其卷吸冷气向

压力侧端壁拓展的面积略微扩大,通道涡的脱离位置

提前并且具有更高的抬升高度,通道涡损失面积扩

大。叶肩附近的中部间隙冷气脱离高度也随叶栅Ma
的增加而增加,在高M 下,中部间隙冷气射流直接进

入主流,仅有下游间隙的冷气能够附着于端壁,从而

帮助出口通道涡气动损失区域向压力侧拓展。
图11给出了下游端壁气膜孔冷气和间隙冷气

的三维流线分布,同时给出了端壁的无量纲压力分

布,以分析两种冷却结构冷气射流在远离二次流区

域的掺混情况,以及对端壁压力分布的影响。当 Ma
=0.2时,气膜孔射流在M =1.5时能够在间隙上

方流动,并削弱间隙冷气的脱离趋势,气膜孔冷气与

间隙冷气能够再附着于下游吸力侧端壁,通过冷气

掺混显著提升了间隙冷气射流对下游端壁的附着及

冷却效果;气膜孔冷气在M =2.0和M =2.5时随
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间隙射流一起脱离端壁,并难以在端壁再附着,其中

最远离间隙的气膜孔射流能够一直贴附于端壁,主
要原因是孔出口的压力较高。当Ma=0.3和Ma=
0.4时,仅有最远离间隙的气膜孔射流能够跨越间

隙并再附着于吸力侧端壁,而其余两个孔射流由于

喷射速度较高,同时在高垂直动量间隙射流的帮助

下,在间隙位置脱离端壁进入主流。

(a)Ma=0.2

(b)Ma=0.3

(c)Ma=0.4
图11 下游端壁冷气流线及端壁压力分布

 Fig.11Streamlineandendwallpressuredistributionon
downstreamregion

2.2 冷气喷射条件下叶栅出口气动特性

图12给出了叶栅出口下游0.1倍Cax截面位置

的总压损失系数云图的实验测量结果。上方高气动

损失分别由通道涡和叶片尾迹造成,其与典型叶栅

气动损失情况相似,通道涡通过向下游发展及卷吸

近壁面冷气造成了面积最大的叶栅出口压力损失

区,其一般位于半叶高处并呈椭圆形。下方高气动

损失区由近端壁冷气及角涡造成,其中近端壁高损

失流体流出于下游区域端壁的间隙及气膜孔,而此

时通道涡已脱离端壁一段距离,因此其沿叶高向上

发展并融合进通道涡的趋势在很大程度上被削弱

了,因此在叶栅出口仍聚积于近端壁区域,但其在角

涡的作用下仍然能够向叶片尾迹发展,并逐渐脱离

端壁。

(a)Ma=0.2
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(b)Ma=0.3

(c)Ma=0.4
图12 实验测量的叶栅出口压力损失云图

Fig.12 Experimentalresultsofpressurelosscoefficient
contoursoncascadeoutlet

由图12可见,在3种马赫数条件下,随M 的增

加,通道涡高损失区的面积有所增大,且其影响范围

向右下方拓展,在低叶栅Ma 时尤为显著,主要原因

是高动量冷气从间隙上游区域出流的趋势更强,从
而马蹄涡能够卷吸更大流量的冷气发展为通道涡。
同时,M 的增加会使得马蹄涡跨越间隙发生于更靠

下游的位置,从而使得通道涡的影响范围向远离吸

力面的方向略微移动。角区高损失区随 M 的增加面

积及厚度均增大,原因是下游出流并聚积于端壁的

冷气量增加。相比于低马赫数叶栅,Ma=0.4时的通

道涡高损失区面积在所有吹风比下均更小,角区的高

损失区域同样更小,这是由于高叶栅负荷下损失受主

流的影响更大,而受端壁冷气射流的影响更小。
图13给出了叶栅出口平均总压损失系数沿叶高

分布的实验结果。与图12对应,通道涡和近端壁冷

气分别造成了z·H-1 =0.4和z·H-1<0.05区域

的出口高气动损失区,两个区域的平均总压损失系数

均达到0.25以上;而0.05<z·H-1<0.2区域的平

均总压损失系数小于0.15。在3种叶栅马赫数下,随
冷气M 的增加,两个高损失区的气动损失都逐渐增

加,这主要是由于冷气流量增加,从而被通道涡卷吸

的冷气和在下游铺展的冷气分别增加了z·H-1 =
0.4和z·H-1<0.05两个区域的气动损失。

(a)Ma=0.2

(b)Ma=0.3
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(c)Ma=0.4
图13 实验测量的叶栅出口压力损失系数沿叶高分布

Fig.13 Experimentalresultsofpressurelosscoefficient

distributionalongspanwisedirection

当Ma=0.2时,两个高损失区的平均总压损失

系数分别约为0.34和0.31,而低损失区的平均总压

损失仅为0.11。当M 从0.2增加到0.4时,通道涡区

域的平均总压损失系数增加了0.15%,而z·H-1=
0.11的平均总压损失系数减小了0.013。当 Ma =
0.3时,z·H-1=0.11附近的平均总压损失系数在

3种叶栅Ma下最低,原因是其较好地平衡了通道涡

损失区域抬升和损失面积增大的关系。随 M 从0.2
增加到0.4,通道涡区域平均总压损失系数仅增加

了0.01,其增长幅度较 Ma =0.2更小。当 Ma =
0.4时,通道涡处的平均总压损失系数约为0.32。
随M 从0.2增加到0.4,通道涡z·H-1 =0.4区域

的平均总压损失系数增加了0.16%,z·H-1=0.11
区域的平均总压损失系数减小了0.14%,而近端壁

区域的平均总压损失系数变化较小。

3 结 论

本文采用实验测量和数值模拟方法,研究了端

壁间隙及气膜孔射流掺混特性及其对叶栅气动性能

的影响,主要结论如下。
(1)随叶栅马赫数及气动负荷的增加,端壁间隙

中部及下游出流区域压力有所降低,导致间隙冷气

出流及向下游迁移的趋势增强,并使得靠近间隙的

气膜孔的出流趋势增强。间隙吹风比M 的增加能够

降低上游区域主流入侵并增强间隙冷气出流,通过

冷气被二次流的卷吸显著影响通道涡及近端壁区域

的冷气聚集情况及气动参数分布。
(2)在低马赫数(Ma=0.2)下,随 M 增大,冷

气更倾向于从间隙上游流出并被压力侧马蹄涡卷

吸,马蹄涡脱离趋势的增加使得中间气膜孔出流更

容易,同时上游间隙出流推迟了通道涡向吸力侧端

壁的发展,通道涡损失影响面积向压力侧及近端壁

区扩大,其平均总压损失系数随 M 增加能够增加

0.15%,近端壁气动损失区也随下游冷气聚积而增

厚。高M 间隙吹风会被马蹄涡卷吸并降低叶肩临近

区域附着效果,在设计时应尽量降低间隙M。
(3)在较高马赫数(Ma 为0.3和0.4)下,出口

通道涡及近端壁的气动损失相比于低叶栅马赫数都

略微减小,马蹄涡在压力侧端壁的影响范围更大且

脱离位置提前,间隙下游附近低压区面积显著增加。
随M 增加,叶栅出口通道涡区域平均总压损失系数

增加0.1% ~0.16%。其中,靠近间隙的气膜孔覆

盖面积较小,设计时应注意与间隙保持一定距离,并
通过调整气膜孔流量避免其在间隙处的脱离。
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