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气膜孔结构对涡轮导叶端壁

冷却效率的影响研究

王子健

(北京航空航天大学能源与动力工程学院，北京100191)

王子健(1984)。男，硕士，主要从

事航空发动机高温部件强化换热与冷

却研究。

1 引言

随着航空发动机性能的显著

提高，涡轮进13温度E得以快速

提高，使得涡轮导叶端壁流动和

换热更加复杂，叶栅端壁壁温接

近材料的工作极限。为了让涡轮

叶栅安全工作，必须对叶栅端壁

进行冷却。

气膜冷却技术作为高性能航

空发动机高温部件的主要冷却方

摘要：对涡轮叶栅端壁上游4种气膜冷却结构模型进行了数值模拟。得出在不

’同吹风比情况下涡轮叶栅端壁的流动与换热特性。结果表明，无槽气膜孔冷气射流在

孔下游与主流相互作用形成1对转动方向相反的耦合涡，主流被卷入耦合涡并冲击

到了端壁，使得孔问壁温接近主流温度。气膜冷却效率很低；带槽气膜孔抑制了耦合

涡的形成，冷却了孔间端壁，气膜冷却效率较高，而且，随着槽深度的增加，冷气的展

向(1，向)宽度逐渐增加，扩大了冷气覆盖区域。提高了端壁气膜冷却效率。
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式之一，在数十年中不断发展。从

最初的圆柱型孔改进为现在的异

型孔，从单一的气膜冷却孔发展

到现在的孔槽结合，国内外学者
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对此进行了大量研究。Daniel G．

Knostt-】研究了涡轮叶栅通道上游

端壁开设槽对下游端壁的气膜冷

却问题，指出冷气在叶栅压力面

端壁附近脱离壁面，导致该区域

的冷却效果很差。W．Colbant2】等

研究了涡轮叶栅端壁开设圆柱型

孔和扇形孑L模型的气膜冷却问

题，表明采用扇形孔提高了端壁

总体气膜冷却效率。Gfitschl31等通

过试验，研究了不同几何形状射

流孑L下游的气膜冷却效率分布规

律。刘存良、朱惠人f4】等研究了圆

柱型孑L、扇形孑L和收缩扩张孑L对

孔下游端壁气膜冷却效率的影响

机理。戴萍、林枫嘲用数值计算方

法，研究了气膜孔形状对冷却效

率的影响。于锦禄等【叼f究了带横

向槽的气膜冷却结构对下游平壁

的气膜冷却效率问题，指出带横

向槽气膜冷却结构具有易于加工

和冷却效率高的优点。诸如此类

的新型气膜冷却孔优化了冷却结

构，增大了气膜冷却效率。

本文采用数值计算方法，对5

种不同气膜冷却结构的流动及换

热进行了模拟，并进行了详细的

对比和分析。

2数值模拟方法

2．1 气膜冷却效率与吹风比

在对比结果分析中，所采用的

主要评价指标为气膜冷却效率田，

定义为

’7=丝r-rL (1)

式中：P。、P。分别为燃气、冷气的

密度；V。、y。分别为燃气、冷气

的平均速度。

2．2计算模型

研究的4种涡轮叶栅上游气

膜冷却结构如图l所示。(a)无槽

气膜孑L，孔轴线与流动方向夹角

为600，孔口张角为150；(b)带

槽气膜孑L 1，槽深l mm，宽14mm；

(c)带槽气膜孔2，槽深2 mm；(d)

带槽气膜孔3，槽深3mm。
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(d)带槽气膜孔3

图1 4种气膜冷却结构

图2为带槽气膜孑L 2的三维

模型，栅距160 mm；图3为涡轮

叶栅端壁气膜冷却模型，叶栅弦

长170 mm，叶高50 mm。叶栅通

道进口段和出口段各延伸1个弦

长，便于计算时保持主流稳定。基

于周期性考虑，只计算了1个叶

栅通道。孔排由13个气膜冷却孔

组成，位于叶栅前缘上游端壁，孔

间距为12 ITlln。带槽气膜孔l、2、3

的槽深分别为l、2、3 mm?

式中：t、t分别为燃气、冷气的； 图2带槽气膜孔2

进I：1温度；L为绝热壁温。

吹风比M定义为

肚跨 ㈨；图3涡轮⋯壁气膜冷却模型

将计算域划分为气膜冷却结

构、涡轮叶栅端壁通道2部分，如

图4所示。采用六面体网格生成

技术，该网格沿z、Y、z方向包含

120×174×22个节点，并具有很

好的网格质量。在壁面处经过加

密后，，孑L附近采用O型网格。

图4网格加密情况

2．3湍流模型和边界条件

冷气通过气膜冷却孑L进入主

流区域。基于机理性研究，叶栅端

壁模型进口静温为800 K，速度为

20 m／s，出口背压为101．325 kPa。

如图3所示，为了计算气膜冷却效

率，对叶栅下端壁和叶栅给出无滑

移绝热边界条件，叶栅到叶栅之间

的流通面为周期性边界条件。冷气

静温为400 K，在计算时通过调整

冷气的进口速度来调整吹风比；由

于冷气P。一2p。，即当吹风比

M=I、2、3时，对应的冷气进口速度

分别为lO、20、30 m／s。

对于涡轮叶栅端壁模型，采

用商用软件CFx求解；湍流模型

采用k一占模型，解的收敛标准是

最大残差小于l×10。。

3数值计算结果及分析

3．1 叶栅通道气膜冷却效率

吹风比M=2时，3种气膜冷

却结构对涡轮叶栅的端壁总体平

均气膜冷却效率分布如图5所

示。对于叶栅上游端壁和叶栅

前缘端壁区域，无槽气膜孔的平
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均冷却效率最差，主要因为在吹风

比／I／--2时，受耦合涡的影响，孔间

端壁的冷却效果很差。带槽气膜孔

有效地抑制了耦合涡的形成，降低

了冷气的z向动量，增加了冷气的

展向(Y向)宽度，很好地冷却了孔

间端壁；随着孔深的增加，所受的

耦合涡影响逐渐减小，孔间端壁区

的冷却效果增大，带槽气膜孔3结

构具有3 nlln的槽深，在4种结构

中冷却效果最好。

图5 M=2时4种结构的叶栅端壁

气膜冷却效率分布

低的趋势，主要因为冷气的动量

较低，没有冲击到叶栅前缘就被

卷入了通道涡；冷气覆盖范围比

较小，仅对射流出口处冷却的效

果较好，而对叶栅前缘端壁冷却

的效果很差。在冷气出流口处，带

槽气膜孔3模型的气膜冷却效率

最高，达到0．68左右，而无槽气膜

孔结构的冷却效率最低，为0．48

左右。在叶栅上游端壁，带槽气膜

孔3模型的气膜冷却效率要高于

3．2 不同吹风比时冷却效率比较

吹风比M=I、2、3时，4种冷

却结构的端壁总体平均气膜冷却

效率(冷却效率沿y向取平均值)

的对比如图6所示。坐标原点取

在涡轮叶栅前缘，以气膜孔的直

径D为基准，向前、后各延伸了5

个孔径，使得4种结构射流出口

在_5D处。把整个研究区域分为

3部分：XID=一5处为射流出口，

一5<X／D<O为叶栅上游端壁，

0<X／D<5为叶栅前缘附近端壁。

如图6所示，当M=I时，4种
图6不同气膜冷却结构下游端壁的

结构的气膜冷却效率随着轴向相气膜冷却效率

对距离@／D)的增大而呈现快速降

3己／]]

带槽气膜孔1、2的，但随着X／D

的增大，冷却效率差逐渐减小。在

叶栅前缘附近，带槽结构的气膜

冷却效果几乎相同，主要因为3

种带槽气膜孑L模型的冷气没有覆

盖到叶栅前缘端壁，冷却效果差

别很小。无槽气膜孔模型的冷却

效率在整个叶栅上游端壁都要小

于带槽气膜孔结构的。

当M=2时，3种带槽气膜孔

的气膜冷却效率随着轴向相对距

离(X／D)的增大而呈逐渐降低的趋

势。无槽气膜孔的气膜冷却效率

在射流出口附近快速降低；在叶

栅前缘附近端壁几乎不变，为

0。23左右。在冷气出流口处，带槽

气膜孔3模型的气膜冷却效率最

高达0．52左右，而无槽气膜孔结

构的冷却效率最低，为0．40左右。

在叶栅上游端壁，带槽气膜孔3

模型的气膜冷却效率最高；随着

X／D的增大，带槽气膜孔2、3的

冷却效率逐渐接近，且高于带槽

气膜孔l的，而无槽气膜孔的气

膜冷却效率出现快速降低的趋

势。主要因为吹风比增大，冷气射

流的z向动量加大，对于无槽气

膜孔，冷气出流后穿透边界层与

主流燃气发生掺混，对孔下游的

冷却效果很差；对于带槽气膜孔，

冷气从孔流出后在槽内混合，不

仅增加了冷气的展向(y向)宽度。

有效减小了中吹风比(推2)时冷
气的z向动量，且随着槽深度的

增加，z向动量减小得越多，使得

冷气贴壁，冷却效果较好。

在叶栅前缘附近端壁，3种带

槽结构的气膜冷却效率呈现出缓

慢降低的趋势，无槽气膜孔的气

膜冷却效率几乎不变。

当M=3时，4种结构的冷气
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均形成了抛射气膜，冷气在下游

远方返回端壁进行2次冷却，气

膜冷却效率呈现出先降低后提高

的趋势。

总体上，增加槽结构改善了

气膜孑L的流动情况，减小了冷气

的z向动量，增大了冷气的展向

(J，向)宽度，端壁总体气膜冷却

效率得到了提高。

随着吹风比的增大，4种结构

的端壁气膜冷却效果的差距逐渐

增大。在高吹风比(胙3)时，带槽
气膜孑L 3的槽最深，有效地减小

了高吹风比时冷气的z向动量，

冷气贴壁性更好，在整个叶栅端

壁区域的冷却效果最好。

3．3 4种气膜冷却方式的冷气流

动结构

当吹风比M=2时，在x佃=1

处、对应于叶栅前缘上游气膜孔

的4种气膜冷却结构的温度分布

和速度矢量如图7所示。无槽气

膜孔冷气射流与主流相互作用而

形成l对转动方向相反的耦合

涡，耦合涡对端壁区域的气膜冷

却有3方面不利影响141：(1)在叶

栅高度(Z)方向上把冷气抬离壁

面，使得冷气不能很好地冷却端

壁；(2)主流燃气被耦合涡从气膜

两侧卷入，冲击端壁，降低了端壁

气膜冷却效果；(3)耦合涡的形成

增大了冷气射流处端壁区的流动

速度，减小了边界层的厚度，使得

被耦合涡卷入的主流对端壁的加

热作用更明显。由于耦合涡的存

在，主流冲击到了孔间壁区；由温

度分布云图可以看出，孔间端壁

的温度接近主流的，几乎没有冷

气覆盖。

带槽气膜孑L抑制了耦合涡的

形成，且随着槽深的增加，耦合涡

的影响逐渐减小。由带槽气膜孔

3的速度矢量云图中可以看出，

耦合涡已经基本消失。由带槽气

膜孑L 1到带槽气膜孔3，随着槽

深度的增加，冷气的叶栅高度(z)

方向上的动量逐渐减小，提高了

冷气射流对壁面的贴附性；展向

(1，向)宽度逐渐增加，冷气覆盖

了孔间端壁。由温度分布云图可

以看出，随着槽深的增加，冷气的

覆盖范围逐渐加大，孔间端壁的

温度逐渐降低，气膜冷却效率逐

渐提高。

图7胁1处4种气膜孔的结构、
温度和速度

4结论

(1)在低吹风比(M=I)时，4

种结构气膜孔的气膜冷却效率随

着轴向相对距离(X／D)的增大而呈

现快速降低的趋势。

(2)在中吹风比(M=2)时，3

种带槽气膜孔的气膜冷却效率随

着轴向相对距离(X／D)的增大而呈

现逐渐降低的趋势；无槽气膜孔

的气膜冷却效率在射流出口附近

快速降低，在叶栅前缘附近端壁

几乎不变。

(3)在高吹风比(肚3)时，4

种结构气膜孑L的冷气均形成了抛

射气膜，冷气在下游远方返回端

壁进行2次冷却，气膜冷却效率

呈现出先降低后提高的趋势。

(4)在中吹风比(肘=2)时，在

X／D=I处端壁，无槽气膜孔的冷

气射流与主流相互作用而形成1

对转动方向相反的耦合涡，使得

孔间端壁温度接近主流温度，几

乎没有冷气覆盖，端壁的气膜冷

却效率很低。而带槽气膜孔抑制

了耦合涡的形成，冷却了孑L间端

壁，冷气的贴壁性更好；随着槽深

度的增加，冷气的展向(Y向)宽

度逐渐增加，扩大了冷气覆盖区

域，提高了端壁气膜冷却效率。
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应用中可以权衡二者之间的关

系，而选取合适的裂纹扩展增量。
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