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利用空气幕冷却提升涡轮叶栅端壁
气膜冷却有效度的实验研究
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摘要:针对涡轮叶栅压力面侧由于横向压力梯度及复杂二次流导致的冷却难题,通过在端壁通道

进口靠近压力面侧布置两排离散气膜孔,形成具有独特冷却特征的空气幕冷却,采用压力敏感漆测

量技术(PSP)详细研究了空气幕冷却在端壁表面的冷却分布规律及其对通道中离散气膜孔冷气射

流的影响。在此基础上,将空气幕冷却应用于端壁气膜冷却形成了改进设计方案。实验结果表明,
空气幕冷却具有与通道中离散气膜冷却完全不同的冷却特征,其几乎不受叶栅通道中横向压力梯

度的影响,可以有效冷却端壁通道的压力面侧甚至喉部及下游区域;随着冷气量的增大,空气幕冷

却的冷却效果不断增强,并会提高下游端壁通道中离散气膜孔的冷却性能;与端壁原型气膜冷却方

案相比,在冷气量相同的情况下,改进方案将端壁表面的面积平均气膜冷却有效度提高了33%。
叶栅出口的流场结构表明,改进方案还可以削弱叶栅的气动损失。
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AnExperimentalInvestigationofImprovingFilmCoolingEffectivenessfor
TurbineVaneEndwallsUsingCurtainCooling
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Abstract:Duetocircumferentialpressuregradientsandcomplicatedsecondaryflows,pressure-
sideregionsofturbineendwallsareoneofthemostdifficult-to-coolregions.Thisstudyaimsto
solvethiscoolingproblembyplacingtworowsofdiscretefilmholesintheupstreamregionofthe
endwallpassageinletnearthepressuresidetoobtaincurtaincoolingwithuniquecoolingcharac-
teristics.Apressuresensitivepaint(PSP)techniquewasimplementedtoexaminefilmcooling
patternsofcurtaincoolingovertheendwallsurfacesanditseffectsondiscretefilminjectionwith-
inthepassageindetail.Furthermore,anoptimizedendwallfilmcoolingschemewasobtainedby
applyingcurtaincoolingtotheendwall.Theexperimentalresultsrevealthatcurtaincoolinghas
quitedifferentcoolingpatternscomparedwithdiscretefilmcoolingwithinthepassage.Thecur-
taincoolingwasslightlyinfluencedbythepressuregradientscircumferentiallyacrosstheendwall
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passage,resultinginefficientcoolingforthepressure-sideregionandevenfortheendwallpas-
sagethroatanditsdownstreamregions.Increasingcoolantratesenhancesfilmcoolingeffective-
nessforcurtaincoolingandimprovesfilmcoolingperformanceofthediscretefilmholeswithin
theendwallpassage.Theoptimizedcoolingschemeimprovesfilmcoolingeffectivenessoverthe
endwallby33%relativetoabaselinecoolingconfiguration.Additionally,flowstructuresatthe
vanecascadeexitdemonstratethattheoptimizedcoolingconfigurationreducesthecascadeaero-
dynamiclosses,somewhat.
Keywords:aero-engine;turbineendwall;filmcooling;curtaincooling;aerodynamicloss

  航空发动机高压涡轮端壁附近的流动结构和其

表面的传热与冷却是整个涡轮叶栅中最为复杂的区

域之一。随着涡轮进口燃气温度的不断升高,以及

低排放燃烧室出口径向温度剖面越趋平缓,端壁承

受的热负荷日益增强。由于高压涡轮端壁附近的流

动结构十分复杂,马蹄涡、通道涡以及角涡等多尺度

涡系结构与横向压力梯度、二次流相互干涉与叠加,
导致端壁表面的热负荷具有复杂且独特的分布特

征,同时也使得常规的气膜冷却设计方案应用于端

壁时通常会出现冷气难以覆盖的冷却“死区”。这些

“死区”主要集中在端壁与叶片的角区、端壁通道的

压力面侧和喉部及其下游等二次流比较复杂和强烈

的区域[1]。由于二次流的不利影响,即使是在这些

区域布置气膜孔往往也难以达到有效冷却的目的。
因此,高压涡轮端壁的高效气膜冷却设计始终是涡

轮叶片冷却研究的技术难点,发展面向高压涡轮端

壁的独特气膜冷却方法也是突破未来更高燃气进口

温度高压涡轮研发的关键技术。
目前,涡轮端壁常见的两种气膜冷却方式是端

壁上游的盘腔泄漏流冷却和通道中的离散气膜孔冷

却[2-5]。盘腔泄漏流的位置是固定的,且冷气量有

限,因此其在端壁上覆盖的区域有限。端壁通道中

离散气膜孔的设计相对灵活,可根据冷却的需要,对
气膜孔的结构、数量、布局以及吹风比等几何和气动

参数进行调整[6]。此外,在端壁通道中还可能存在

装配间隙,虽然此间隙同样存在泄漏流,但由于其冷

气量非常小且冷气与主流的掺混十分强烈,其对端

壁的冷却效果十分有限[7-9]。泄漏流冷却与离散气

膜冷却虽然都属于气膜冷却,但二者在端壁表面上

表现出的换热与冷却特征却有十分明显的差异。一

方面,泄漏流的冷却效果会随着冷气量的增大而增

大,而离散气膜冷却则存在最佳吹风比;另一方面,
泄漏流对端壁换热的影响较小,在某些情况下甚至

还会削弱端壁表面的换热,而离散气膜冷却则会强

化气膜孔下游端壁表面的换热。然而,无论是泄漏

流还是离散气膜冷却,在横向压力梯度的作用下,二
者均会朝着端壁通道的吸力面侧迁移,从而导致压

力面侧的区域难以得到有效的冷气覆盖[10]。为此,
学者提出利用壁面微肋来削弱横向压力梯度的影

响,但是这同时也增强了壁面的换热,并导致叶栅气

动损失增加[11-12]。
在端壁上游泄漏流的实验研究中,研究者曾在

端壁通道进口布置单排或多排离散气膜孔来模拟泄

漏流,同时也是为了抑制通道中的涡系结构,但是实

验结果发现,除了改变端壁通道中的流动结构外,其
冷却特征与泄漏流和端壁通道中的离散气膜冷却存

在非常明显的区别[13-17],端壁进口离散气膜孔的冷

气射流动量较大,且出流更加均匀,受通道中横向压

力梯度的影响较小,因此可以覆盖端壁下游较远的

区域。正是由于较其他两种冷却方式具有独特的冷

却特征,端壁通道进口离散气膜冷却逐渐被视为一

种特殊的端壁气膜冷却方式而受到关注,并被命名

为“空气幕冷却”。虽然公开文献中已有部分关于空

气幕冷却的研究,但主要针对空气幕冷却自身开展

研究[18-19],而没有考虑其与上游泄漏流和下游离散

气膜冷却这两种最为常见的端壁气膜冷却方式的相

互作用,这与端壁气膜冷却的实际工程设计需求明

显不符。
为了满足下一代某型航空发动机研发对高压涡

轮第一级导叶端壁高效气膜冷却的迫切需求,本文

在掌握原型端壁气膜冷却特征的基础上[20],有针对

性地在端壁进口靠近压力面侧布置两排离散气膜孔

形成空气幕冷却,分析了其冷气覆盖规律,并详细研

究了空气幕冷却对端壁通道压力面侧冷气射流的干

涉作用;在此基础上,基于空气幕冷却对端壁原型气

膜冷却方案进行了改进设计并将其冷却性能与原型

端壁进行了实验验证与对比,以期为下一代某航空

发动机高压涡轮端壁的高效气膜冷却工程设计提供

借鉴与指导。
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1 实验方法

1.1 端壁气膜冷却实验段

端壁气膜冷却实验段位于由4台压缩机提供压

缩空气的开式平面叶栅风洞中,如图1所示。为了

保证流动的周期性,实验段由4支静叶组成,构成3
个叶栅流道,中间流道为端壁气膜冷却的测量区。
静叶由某航空发动机高压涡轮第一级静叶10%叶

高处的叶型拉伸放大而成。放大后的叶片轴向弦长

Cax为98.3mm,展弦比、节弦比分别为1.46、1.24。
叶片的几何进气角为0°、出气角为73°。最外侧两

支叶片尾缘下游布置有可移动的尾缘板,用于调节

叶栅流道的周期性。叶栅流道的周期性通过中间两

支叶片中叶展压力面和吸力面上布置的静压孔监

测。为了便于使用光学测量技术开展测量,实验段

的所有其他壁面均为有机玻璃。叶栅流道的周期性

结果和实验台的更多细节可参考文献[20-21]。

图1 端壁气膜冷却实验段

Fig.1Testsectionforturbineendwallfilmcooling

端壁气膜冷却的供气腔根据气膜冷却方案可设

置多个独立的供气腔。每个供气腔由单独的冷气管

路与高压气瓶相连,每个供气腔的冷气量采用质量

流量控制器独立地控制和测量。为了使得冷气与主

流的密度比更接近实际条件,实验采用CO2 作为冷

气。端壁表面绝热气膜冷却有效度的测量采用压力

敏感漆(PSP)技术,因此为了保证冷气温度与主流

相等(温差小于0.1℃),冷气管路上还安装了气体

加热器以调节冷气温度。
实验段叶栅进口来流的温度和速度采用热电阻

PT-100和热线风速仪DantecCTA在叶栅前缘上

游0.76Cax处测量,主流来流温度为293K。图2给

出了速度沿无量纲叶高方向z/S的分布,其速度分

布为采用测量位置处的最大速度Umax=17.6m/s
进行无量纲化后的结果。根据进口速度的平均值和

叶片弦长得到进口雷诺数为1.63×105,出口雷诺

数为5.52×105。为了模拟实际的进口湍流度,在
实验段的叶栅上游布置有湍流栅格,分析热线风速

仪测得的速度随时间的脉动结果,沿叶高方向的平

均湍流强度为10.8%。

图2 叶栅进口上游0.76Cax处的速度分布

Fig.2 Velocityprofileat0.76Caxupstreamofthe
cascadeinlet

1.2 端壁气膜冷却实验件

为了利用空气幕冷却来提高端壁表面的气膜冷

却有效度,首先研究了端壁原型气膜冷却方案的冷

却特征,端壁气膜冷却设计方案如图3所示,可知端

壁由上游泄漏流和通道中离散气膜孔的冷气射流来

冷却。泄漏流槽缝位于端壁进口上游0.16Cax处,宽
度为2.87mm,射流角为35°;在端壁通道中,压力

面侧沿轴向布置有6排共12个圆柱形气膜孔,吸力

面肩部区布置有4个圆柱形气膜孔,所有气膜孔的

直径均为1.5mm,但是每个气膜孔的射流角和复合

角均有所不同:压力面侧气膜孔的射流角为48°~
61°,复合角由压力面指向吸力面,为32°~36°;吸力

面侧气膜孔的射流角为46°~49°,复合角由吸力面

指向压力面,为38°~40°。
端壁通道的压力面侧虽然布置有多排气膜孔,

但是文献[20]已表明,在压力梯度的作用下,压力面

侧的气膜冷却难以有效冷却该区域。因此,为了增

大冷气在压力面侧的覆盖面积及冷却有效度,经详

细设计后,在端壁通道进口靠近压力面侧布置了
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2排共13个圆柱形气膜孔,形成空气幕冷却。两排

孔之间的距离为3.0mm,相邻孔之间的距离为

4.5mm,孔径为1.5mm。同时,为了不增大端壁的

总冷气使用量,将通道中压力面侧的6排气膜孔减

少至2排共5个气膜孔,并将吸力面侧的气膜孔向

上游移动沿吸力面肩部布置。

(a)原型气膜冷却设计

(b)基于空气幕冷却的改进设计

图3 端壁气膜冷却设计方案

Fig.3Filmcoolingschemesfortheturbineendwalls

1.3 测量方法

端壁表面的绝热气膜冷却有效度采用PSP技

术进行测量,Han等[22]已对PSP的测量原理进行

了详细介绍,本文采用的PSP漆为美国ISSI公司的

UniFIBPSP。实验前,采用气动喷枪将PSP均匀喷

涂于端壁表面(约20层)。实验中,PSP漆由400nm
的光源激发,其发射出的光强由CCD相机(型号为

ISSIPSP-CCD-M,分辨率为1608×1208)通过滤

光片连续拍摄100张图像平均后得到该工况下的光

强值。PSP在使用前需在标定装置中标定后才能

得到其光强和压力的关系,PSP的标定过程及标定

结果可参考文献[21]。
为了掌握端壁气膜孔进行改进设计后冷气射流

对流场结构和温度场的影响及其导致的叶栅气动损

失,采用五孔探针和热电偶测量了叶栅出口1.11Cax
处的流场结构、气动损失以及冷气分布。五孔探针

和热电偶由三维坐标架按照图4所示的预设测量点

自动移动。在涡系结构和叶片尾缘处,测量点较其

他区域布置得更密。在每个测量点,五孔探针和热

电偶均采集2s,采集频率为50Hz。五孔探针、热电

偶分别与多通道压力扫描阀和温度扫描阀连接。五

孔探针在使用前已由厂家完成标定,标定的马赫数

范围小于0.4,俯仰角和偏航角范围为±30°,满足

本实验的测量需求。需要注意的是,在采用热电偶

测量叶栅出口的温度时,冷气温度被加热至高于主

流温度20℃,以便通过温度测量获得冷气在叶栅出

口的分布。

图4 叶栅出口五孔探针和温度探针测量点

 Fig.4 Measurementpointsforfive-holeandtemperature

probesatthecascadeexit

1.4 实验结果的不确定度

叶栅进口速度的不确定度为±2%(包括流场自

身的波动);冷气流量的不确定度为满量程的±1%;
叶栅进口温度的不确定度为±0.2℃,叶栅出口温

度的不确定度为±0.5℃。对于PSP测得的气膜冷

却有效度,决定其不确定度的因素有很多,其中最主

要的有PSP发出的光强、相机的灵敏度以及光源条

件。为了尽可能降低测量结果的误差,按照Natsui
等[23]建议的操作流程,PSP正式实验测量时的光照

条件、PSP的喷涂厚度等均与标定时保持一致。根

据Kline等[24]的误差分析方法,可得绝热气膜冷却

有效度η为0.1、0.3、0.5和0.8这4个典型值时,
相对 不 确 定 度 分 别 为 16.5%、3.9%、1.8% 和

0.9%。

2 结果与讨论

本节分别讨论端壁原型气膜冷却设计方案和基

于空气幕冷却改进方案的气膜冷却有效度、叶栅出

口流场结构、总压损失系数以及冷气分布的实验测

量结果。其中,原型气膜冷却方案在冷气设计工况

下的结果在文献[20]中已有展示,本文对其在不同

冷气工况下作了进一步的详细讨论,是为了更好地

与基于空气幕冷却的改进方案进行对比分析。

2.1 端壁原型冷却设计的气膜冷却特性

端壁原型气膜冷却设计方案的供气方式为泄漏

4
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流、压力面侧气膜孔和吸力面侧气膜孔均由各自的

供气腔进行单独供气。以叶栅进口速度为基准的冷

气吹风比的设计工况为泄漏流吹风比 Mslot=0.63、
压力面侧气膜孔吹风比Mps=1.0、吸力面侧气膜孔

吹风比Mss=1.5时原型气膜冷却设计方案的气膜

冷却有效度如图5所示。无论是泄漏流还是离散气

膜孔的冷气射流,均在横向压力梯度的作用下朝着

吸力面侧迁移,导致压力面侧的很大部分面积及通

道喉部及下游的区域都得不到有效的冷气覆盖。此

外,泄漏流完全覆盖了通道中吸力面侧的气膜孔,在
此泄漏流吹风比下吸力面侧气膜孔并没有发挥其作

用,即使实际运行过程中当泄漏流吹风比降到0.25
时,吸力面侧气膜孔依旧在泄漏流的覆盖范围内,
因此在后续的设计方案中有必要将其进行重新布

局。从图5(b)可以看出,若在发动机运行过程中,
泄漏流的吹风比降低,原型冷却方案会导致端壁

通道压力面侧更大的区域以及吸力面前缘区均无

法获得冷气保护,而从文献[25]对该端壁表面的

换热系数测量结果来看,压力面、吸力面前缘以及

喉部与下游区恰好都是换热系数最高的区域,若
端壁这些区域得不到有效的冷气保护,极易被高温

烧蚀,这是本研究在端壁压力面侧应用空气幕冷却

的原因。

(a)Mslot=0.63,

Mps=1.0

(b)Mslot=0.25,

Mps=1.0

(c)Mslot=0.63,

Mps=1.5

图5 原型气膜冷却设计方案的气膜冷却有效度

Fig.5 Filmcoolingeffectivenessfortheendwallbaseline
coolingconfiguration

对于端壁原型气膜冷却方案,虽然在压力面侧

设计了6排12个气膜孔,但是从图5的结果来看,
离散气膜孔的冷气覆盖区域比较有限,主要集中在

气膜孔附近的区域,即使增大吹风比,仍不能扩大其

冷气的覆盖范围。从图5(c)中将压力面侧气膜孔

的吹风比增大到1.5的结果来看,不仅其冷气覆盖

范围没有明显增大,反而当地的气膜冷却有效度有

了明显的下降,这是由于此区域离散气膜孔的最佳

吹风比约为1.0,继续增大冷气吹风比,不仅冷却效

果会下降,而且还会因冷气与主流的掺混增强导致

更大的气动损失。由此可见,针对此高压涡轮端壁,
即使是提高冷气使用量,原型气膜冷却设计方案也

难以满足其对冷却的需求。

2.2 端壁空气幕的冷却特性

为详细掌握空气幕冷却在此高压涡轮端壁上的

冷却特性及其对下游通道中压力面侧冷气射流的影

响,本节将详细讨论图3(b)改进方案中将端壁上游

槽缝和吸力面侧气膜孔堵塞后仅保留空气幕冷却、
通道中离散气膜孔的冷却结果,如图6所示。

(a)I=0.25%

 
(b)I=0.75%

 
(c)I=1.25%

图6 空气幕冷却的冷却有效度

Fig.6Filmcoolingeffectivenessfromcurtaincooling

由图6中仅有端壁压力面侧进口气膜孔形成的

空气幕冷却结果可知,冷却特征与泄漏流和通道中

离散气膜冷却的特征完全不同,空气幕冷却的冷气

在进入端壁通道后几乎没有受到横向压力梯度的影

响,而是沿着压力面覆盖到了整个压力面角区,这样

的冷却效果仅通过泄漏流或端壁通道中的离散气膜

孔是很难实现的。压力面侧气膜孔的冷却有效度如

图7所示,虽然空气幕冷却是通过离散气膜孔实现

的,但是随着冷气与主流的质量流量比I增大,空气

幕冷却的效果整体上是不断增强的,这与图7中通

道中仅有离散气膜冷却的规律截然不同。由图7可

知,通道中离散气膜孔的最佳吹风比在1.0左右,但
是图6中I=0.25%时,其气膜孔的平均吹风比为

1.6,已远远超过圆柱形气膜孔的最佳吹风比。由此

可见,对于空气幕冷却,较大的射流动量反而对其冷

却效果是有利的,但这通常会受到冷气量的限制。
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(a)Mps=0.5
 

(b)Mps=1.0

 
(c)Mps=1.5

图7 压力面侧气膜孔的冷却有效度

  Fig.7Filmcoolingeffectivenessfrompressure-side

filmholes

空气幕冷却与通道中压力面侧离散气膜冷却共

同作用的冷却效果如图8所示,I=0.75%时通道中

离散气膜冷却的 Mps为0.5~1.5。对比图7、图8
可知,在空气幕冷却的作用下,端壁通道中离散气膜

冷却随吹风比的变化特性发生了截然不同的改变。

观察图8通道中离散气膜孔的冷气轨迹可知,在相

同吹风比下,空气幕冷却带来的叠加效果使得离散

气膜孔的冷气能够覆盖到气膜孔下游更远的区域,

并且当地的气膜冷却有效度幅值也更大。随着吹风

比增大,离散气膜孔的冷却效果并没有在超过最佳

吹风比后不断降低,反而是在空气幕冷却的作用下

有所提高,包括冷气覆盖范围以及当地冷却有效度

的幅值。

(a)Mps=0.5

 
(b)Mps=1.0

 
(c)Mps=1.5

图8 空气幕和压力面侧冷气射流的共同冷却效果

 Fig.8Combinedcoolingeffectsfromcurtaincoolingand

coolantinjectionfromthepressure-sideregion

2.3 基于空气幕冷却设计方案的端壁气膜冷却特性

将空气幕冷却应用于该高压涡轮端壁的气膜冷

却设计时,为了保证端壁的总冷气使用量基本不变,
除了将压力面侧的气膜孔由6排12个减少至2排

5个以外,还将上游泄漏流和吸力面侧气膜孔的吹

风比分别由0.63、1.5降低至了0.42、1.0。通道中

压力面侧气膜孔的吹风比保持在1.0。基于空气幕

冷却改进方案的冷却结果如图9所示,为了最终确

定空气幕冷却的设计冷气量,图9对比了空气幕冷

气I为0.25%、0.75%的结果。与图5(a)中原型冷

却方案相比,在相同的冷气量下,基于空气幕冷却的

改进方案为端壁压力面侧及角区、压力面和吸力面

的前缘角区均提供了更好的冷气保护,而这些区域

正好是整个端壁上采用原型冷却方案难以冷却的区

域。对比图9(a)、9(b)可知,虽然将空气幕冷却的

冷气量由0.25%增大到0.75%,端壁通道压力面侧

的冷气覆盖面积和气膜冷却有效度有所增大,但是

冷气使用量却增大了0.5%。考虑到工程实际中端

壁背侧通常还会采用冲击冷却,因此最终确定空气

幕冷却的设计冷气量为0.25%更为合适。

(a)I=0.25%
 

(b)I=0.75%

 图9 基于空气幕冷却的改进方案的气膜冷却有效度

(Mslot=0.42,Mps=1.0,Mss=1.0)

 Fig.9Filmcoolingeffectivenessfortheoptimizedcooling
schemeswithcurtaincooling

图10定量比较了端壁气膜冷却原型方案和基

于空气幕冷却的改进方案的横向(叶栅节距方向)平
均气膜冷却有效度􀭵η沿无量纲轴向x/Cax的分布,并
给出了改进方案相对于原型方案冷却有效度提升的

百分比为 􀭵ηc-􀭵η0  /􀭵η0×100%,其中􀭵ηc、􀭵ηo 分别表示

改进、原型方案平均有效度。从端壁通道进口上游

至端壁通道的出口,改进方案的横向平均气膜冷却

有效度均高于原型方案。特别是在叶栅通道喉部及

下游(x/Cax>0.8),原型方案的横向平均冷却有效度
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已逐渐远低于0.2,而改进方案依然大于0.2。此外,
从改进方案相对于原型方案冷效的提升幅度来看,存
在3个明显的局部特征:第1个局部特征大约位于

x/Cax=0.2处,此处是空气幕冷却的冷气冲击到叶片

压力面后在端壁上形成的冷效最大值,此处的提升幅

度较大;第2个局部特征在x/Cax为0.4~0.6处,此
范围是通道中气膜孔所在的区域,在空气幕冷却的作

用下,通道中气膜孔的冷却效果优于原型方案相同位

置处气膜孔的,所以在该范围的提升幅度也较大;第

3个局部特征则是位于通道喉部及下游的区域,原型

方案在此区域几乎无法提供冷气保护,所以改进方案

在此区域的冷效提升幅度最大。

图10 改进冷却方案和原型方案的横向平均冷却有

效度及其提升值

Fig.10Laterally-averagedcoolingeffectivenessforthe
optimizedandbaselinecoolingconfigurations
and the improvement relative to the
baselinecase

为了说明空气幕冷气在叶栅通道中的迁移轨迹

及其对其他区域冷气射流的影响,采用定常数值模

拟方法对叶栅通道中的流动进行了数值计算,用于

辅助分析。数值模拟方法与文献[10]中采用的方法

完全一样,数值计算得到的结果如图11所示。在原

型方案中,无论是端壁进口的泄漏流,还是叶栅通道

中的离散气膜冷气,均在横向压力梯度的作用下朝

着叶栅通道的吸力面侧迁移,这与图9(a)中观察到

的端壁表面冷气覆盖规律一致。在端壁进口布置空

气幕冷却的改进方案中,空气幕的冷气似乎并没有

受到横向压力梯度的影响,其冷气的迁移轨迹基本

沿着叶栅通道的压力面侧迁移。通道中压力面侧气

膜孔的部分冷气在空气幕冷气的作用下,沿吸力面迁

移的幅度也变小了。由此可见,位于叶片前缘且具有

足够射流动量的空气幕冷气可以通过向低能边界层

注入能量,通过影响马蹄涡来削弱叶栅通道中的二次

流结构,空气幕冷气较大的射流动量也足够帮助其克

服横向压力梯度的影响而到达通道的压力面侧。

(a)原型方案

(b)改进方案

图11 冷气在叶栅通道中的三维流线(I=0.75%,Mslot=

0.42,Mps=1.0,Mss=1.0)

Fig.11Three-dimensionalstreamlinesofcoolantwithinthe

vanepassage

2.4 叶栅出口的流场和温度场

为了进一步验证基于空气幕冷却的改进设计方

案的适用性,采用五孔探针和热电偶测得了叶栅出

口的流场结构和温度分布,如图12、图13所示。由

图12可以看出,通道涡、通道涡在叶片吸力面侧诱

导出的角涡和壁面涡、以及涡系导致的总压损失分

布在两种冷却方案的叶栅出口均可以被明显地观察

到,但是由于端壁进口的空气幕冷却具有流动主动

控制的作用,在改进方案的叶栅出口,通道涡的尺寸

明显减小。在原型方案中由于通道压力面侧的气膜

孔更多,冷气射流与主流的掺混在叶栅出口造成了

更大的总压损失,总压损失的定义为

Cp,t=Pt,in-Pt,probe
Pt,in-Ps,in

(1)

式中:Pt,in、Ps,in 为叶栅进、出口的总 压 和 静 压;

Pt,probe 为五孔探针在叶栅出口测得的总压。
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(a)原型方案

(b)改进方案

图12 叶栅出口流场结构

Fig.12Flowstructuresatthecascadeexit

(a)原型方案

(b)改进方案

图13 叶栅出口温度分布

 Fig.13Non-dimensionaltemperaturedistributionsatthe
cascadeexit

  叶栅出口的无量纲温度分布如图13所示,进一

步说明了改进方案的冷却效果优于原型方案的原

因,其中无量纲温度的定义为

θ=T∞ -Tprobe

T∞ -Tc
(2)

式中:T∞、Tc 为主流温度、冷气温度;Tprobe 为热电

偶在叶栅出口测得的当地温度。
在原型方案中,冷气在压力梯度的作用下朝着

通道吸力面侧迁移,导致冷气在吸力面侧集中,冷气

与主流掺混后在叶栅出口已几乎完全耗散,叶栅出

口的冷气无量纲温度远低于改进方案叶栅出口的结

果。与原型方案相比,在基于空气幕冷却改进方案

的叶栅出口除了冷气无量纲温度更高以外,冷气在

叶栅节距方向(y方向)上的覆盖范围更广且冷气也

更加贴附壁面,因此改进方案在端壁表面的冷却效

果优于原型方案。

3 结 论

本文针对某下一代航空发动机高压涡轮端壁压

力面侧采用传统气膜冷却设计方案难以冷却压力面

侧和通道喉部及下游区域的技术难题,在掌握端壁

原型冷却方案气膜冷却特征的基础上,基于空气幕

冷却进行了改进设计,详细研究了空气幕冷却的冷

却特征以及其对下游离散气膜冷却的影响,并对原

型方案与改进方案的气膜冷却有效度、叶栅出口流

场结构、气动损失和温度场进行了对比实验验证,得
到了如下主要结论:

(1)空气幕冷却具有与端壁泄漏流和离散气膜

冷却不同的冷却特征,其基本不受横向压力梯度的

影响,并且更高的冷气射流动量更有利于其冷却效

果,但是随着冷气量的增大,其冷却有效度的提高幅

度明显变小;
(2)空气幕冷却可以有效冷却传统气膜冷却设

计难以冷却的端壁通道压力面侧、压力面和吸力面

前缘角区以及通道喉部及下游区域,并能够有效提

高下游通道中离散气膜冷却的冷却性能;
(3)与端壁原型气膜冷却方案相比,基于空气

幕冷却的改进方案在相同冷气量下可以将端壁表面

的面积平均(从泄漏流出口到叶栅出口的区域)气膜

冷却有效度提高33%,并且可以在一定程度上降低

叶栅出口的总压损失。
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