
第 24卷 第 5期
2009年 5月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 24 No. 5

May 2009

文章编号: 1000�8055( 2009) 05�1089�07

具有前缘凹陷特征的气冷涡轮叶型研究

王 � 凯, 王松涛, 王仲奇

(哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院, 哈尔滨 150001)

摘 � � � 要: 提出了一种具有前缘自锁涡的新型气冷涡轮叶型. 对新叶型流场进行了跨声速情况下的详细

数值研究.观察了由前缘冷气喷射所形成的冷气旋涡沿叶型表面的变化. 将新叶型的冷却效率、能量损失、压

力场等与传统气冷涡轮叶型进行了对比.结果表明: 新气冷叶型能够把由前缘冷气喷射形成的冷气旋涡锁定

在其凹陷部位.冷气与主流的掺混损失减小. 因此, 前缘冷气喷射孔的列数可以减少. 相应地, 冷气喷射量可

以减少.
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Study of an air�cooled turbine blade profile with depression

feature at leading edge

WANG Kai, WANG Song�tao, WANG Zhong�qi
( Schoo l of Energy Science and Engineering,

Har bin Inst itute of T echno logy , Harbin 150001, China)

Abstract: A new air�cooled turbine blade prof ile w ith depression feature at leading edge

w as presented in this paper. T he f low f ield o f this blade prof ile at the t ransonic condit ion w as

simulated in detail. T he change o f v ortex posit ion induced by the leading edge cooling air in�
ject ion along the blade prof ile w as obser ved. T he aerodynamic characterist ics of the new

blade, such as f ilm ef fect iveness, energy loss and pressure f ield, w er e compared w ith the

tr aditional air�cooled turbine blade. The result show s that this new blade locks up the vo rtex

induced by the leading edge coo ling air inject ion in its depression part . T he m ix ing of co oling

air and mainst ream becomes w eak. T hus, the number of the leading edge cooling air inject ion

ho les can be r educed along w ith the decreasing amount of inject ion.

Key words: depr ession feature; cooling vortex; t ransonic; f ilm ef fectiv eness

� � 在气冷涡轮设计中要把握如下的设计原则,

首先,希望通过最少量的冷气达到预期的冷气效

率.其次, 冷却空气量对涡轮工作过程效率的不利

影响应该得到严格限制.

传统方法中,冷却涡轮叶栅研究的目的乃是

通过改变冷却空气喷射点的数目和位置,改变喷

射的角度,改变缝隙或小孔的尺寸和形状以及改

变空气量或喷射速度等办法来综合控制叶片表面

的气膜覆盖效果与损失的发展.

Yamamoto[ 1] 的试验结果表明, 从叶型前缘

和前缘压力面逆主流喷射冷气引起损失增加.

Nirmalan和 Hilton[ 2] 发现前缘喷射冷气在不同

喷射率下对型面静压基本没有影响. 而冷气掺混

降低了热传导,而掺混造成湍流度上升又增加了

热传导. Gladden 和 Gauntner [ 3�4] 发现喷射冷气可

使层流向湍流转化, 压力面附面层一般为湍流,气
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动损失的变化就不如吸力面上喷射冷气时剧烈.

T . P. M off it t 等[ 5] 报道了发散冷却叶片, 冷却空

气的加入使得叶型背弧上附面层大量积累,尾迹

厚度迅速增加. 因此叶栅效率随冷却流量增加而

不断降低.

通过上述研究结果可以看出, 叶型前缘背弧

表面冷气喷射对流动方式以及效率的影响较大.

要达到高效冷却最重要的是对冷气喷孔位置、冷

气喷射流量以及冷气喷射角的综合优化设计. 到

目前为止,关于气膜冷却孔位置与前缘叶型耦合

设计的研究文章还是很少.

本文提出了一种新型的具有前缘凹陷特征的

气冷涡轮叶型. 这种新叶型可以锁定冷气旋涡在

其凹陷部位.相应地,提出一个新的冷却方式:旋

涡冷却.在叶型前缘,由凹陷部分前的冷气喷射孔

喷出的冷气形成一个稳定的片状的冷气旋涡, 覆

盖了大部分前缘叶型表面.这个冷气旋涡可以冷

却其覆盖的叶型表面.

对新叶型在跨声速条件下的应用进行了数值

研究.将新叶型的冷却效率、能量损失、压力场等

与传统气冷涡轮叶型进行了对比.

1 � 新型冷却叶型概念

现代发动机高温涡轮气冷导向叶型采用的冷

却结构通常是对流、冲击、气膜复合冷却结构.采

用气膜冷却时, 有很多因素制约着其冷气的喷射,

如果喷射流量大或者喷孔喷射角度选择有问题,

就能使冷却气流在叶型表面形成一个冷气旋涡

(如图 1) .这样,在造成掺混损失的同时也改变了

主流沿原有设计叶型表面的流动.

图 1 � 原型叶型

F ig. 1� Original blade

换个角度来考虑,旋涡虽然对流动有影响,但

是如果在不可避免的情况下, 对其进行合理的利

用也会带来一定的好处. 这正是新叶型(如图 2)

设计的目的所在.

图 2 � 新型叶型

Fig . 2 � Depression blade

本文提出的新型气冷涡轮叶型具有前缘凹陷

的特征.其特点是:

1) 把冷气所产生的旋涡锁定在预先设计的

凹陷叶型部分内, 利用冷气旋涡来隔绝高温气体

与叶型表面的接触.

2) 通过冷却涡来填补叶型的凹陷部分, 使主

流流场中的流线与无冷气喷射流场中的流动轨迹

一致.减少了由于冷气喷射所造成的主流流场的

变化.

3) 传统冷却叶片往往在叶片上布置很多列

的冷气喷孔,采用新型冷却叶片(结合新的冷却方

法:旋涡冷却)可以减少旋涡覆盖处的冷气喷孔.

减少了喷射冷气的流量, 可以提高涡轮的效率,同

时也降低了气冷叶片的加工难度.

新叶型的造型方法

首先,设计一个传统气冷叶型,通过对二维叶

型作气动计算,观察冷气漩涡的位置和大小.

然后,对叶型的凹陷位置、凹陷程度进行选

择, 调整冷气喷射角度. 直到找到一个最佳的方

案.这步是整个设计过程的核心步骤.

第三,对设计好的二维叶型进行空间积迭,并

进行数值计算,讨论其合理性.结果不满足工程要

求的需要对二维叶型进行重新的设计.

最后,对叶型进行试验验证.

2 � 应 � 用

为了论证新型叶型的设计思想,本文有两个

应用举例: ! 对新叶型进行跨声速条件下的数值
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模拟,冷气从叶型前缘的同一个喷管喷出,但是喷

射角度不同; ∀ 设计了两个喷管, 一个在前缘

点,另一个在新型叶型的凹槽附近.采用气膜冷却

和旋涡冷却的混合冷却方式. 并且与传统冷却叶

型进行了比较, 如图 3 所示. 计算网格如图 4

所示.

对设计叶型进行以实际流线为子午线的薄片

计算.薄片通过中径( Intermediate diameter)附近

两条流线截取(如图 5 所示) , 薄片厚度正好能容

下一个冷气喷射孔.

图 5 � 子午流道

F ig� 5� Mer idian passage

原型采用典型航空燃气轮机跨声速高压级直

叶片导叶栅. (参数见表 1) ,导叶叶片数为 27片.

采用 Numeca 软件包内的 Ig g 软件生成网格. 叶

片体网格为 O型拓扑结构.整个计算域网格拓扑

为 H�O�I型.

表 1� 主要参数和边界条件

Table 1� Main parameters and boundary conditions

叶型参数

静叶数 27

冷气喷孔直径/ mm 0. 6

叶高/ mm 50

弦长/ mm 92

叶型厚度/ mm 17

边界条件

进口总温/ K 1730

进口总压/ kPa 2120

出口静压/ kPa 880

主流进气角/ (#) 0

冷气温度/ K 790

进口雷诺数 760 000

吹风比 1. 5

数值计算采用 N umeca 商用软件包 FINE/

Turbo,参数见表 1, 求解三维定常 Navier�Stokes
方程组.方程的空间离散采用有限体积法的二阶

迎风 TVD( To tal variat ion diminishing)格式, 湍

流模型采用 Spalart�Allmaras 一方程模型, 并采

用多重网格技术加速收敛.

第一个应用目的是要通过多种方案的计算找

出一个较好的喷射角度,使得冷气旋涡可以完全

地锁定在凹陷部分. 边界条件参见表 1.

喷射方案(如图 6所示)是从同一冷气孔位置

分别向着 7个不同喷射角度喷射冷气. 然后找出

适合这个新型叶型的冷气喷射角度. 喷射位置固

定.其中,带数字的箭头为冷气喷射方向, 它们与

主流的夹角为 �n .

从图 7可以看出,旋涡随着 �n 的减小而逐渐

变薄. 当喷射方向与型面切线方向接近时( �7 =

55#) ,冷气旋涡被拉伸成了细长的薄片,并且几乎

充满叶型凹槽.冷气旋涡把叶型凹陷部分表面与

主流彻底隔开. (图 8所示)新叶型使得主流在叶

型附近的流动状况大为改观, 从图中可以清楚的

看到,原型在进行冷气喷射时,壁面附近主流流线

有一个很大的变形; 新叶型使得前缘的主流几乎
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是沿着与原型叶型前缘相同的轨迹流动.

图 6� 冷气喷射方案示意图

Fig . 6 � Schematic diag ram o f cooling air injections

图 7 � 不同喷射角对应的不同冷气旋涡

Fig . 7 � Differ ent coo ling vo rtex acco rding to the

different injection ang les

图 8� 原型叶型(左)和新型叶型 �= 55#(右)的流线对比

Fig . 8 � Streamlines o f the or iginal blade ( Left) and new blade �= 55# ( Right)

� � 从图 9中可以看出,冷气喷射时,在背弧的 a

部分有一个局部的压力增大. 这个部分正是新叶

型凹陷的区域. 由于在凹陷部位叶型变薄,使得叶

型内背弧压差变小. 不过,这部分由于冷气的填充

使得其对主流的影响并不大. 叶型其他表面的压

力分布没有受到很大的影响.

为了衡量喷射角度对冷气掺混损失的影响,

所以引入冷气掺混损失公式
[ 6]

�= 1 -
1- ( p / p 0)

 - 1
 ( m1 ∃ T 01 + mcT 0 c)

m1 ∃ T 01 1- ( p / p 01 )
 - 1
 + mc ∃ T 0c[ 1- ( p / p 0c )

 - 1
 ]

( 1)

其中 p 为静压, p 0 为主流出口总压, p 01为主流进

口总压, p 0c为冷气总压, T 01为主流总温, T 0c为冷

气总温, m1 为主流流量, mc 为冷气流量,  为绝热

指数.

分别对新型叶型的 7喷射方案的冷气掺混损

失进行了计算. 从图 10中可以直观的看到冷气掺

混损失随着与主流夹角的改变的变化趋势.不同

喷射角度的掺混损失有所不同. 大角度逆主流的

方案掺混损失大,与主流夹角小的掺混损失较小.

这个与文献[ 7]中提到的相符.

最后,必须得提到的是,由于新型叶型使得凹

陷部分的冷气喷射位置数目较原有的叶型明显减
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少.在保持单孔冷气喷射量不变的前提下,凹陷叶

型比原有叶型掺混损失小是一个必然的结果.

应用二是对新型叶型冷却效率提高的可行性

分析.如图 11所示, 在叶型前缘点处增加一个垂

直叶型表面喷气的冷气喷孔, 与凹陷部位前的喷

孔组合成复合冷却(如图 12( b) ) . 复合冷却与单

孔冷却(如图 12( a) )进行了对比.然后, 采用复合

冷却方式的新型叶型与传统叶型原型进行了对比.

图 11 � 复合冷却示意图

F ig. 11 � Schematic diag ram of composite coolings

新型叶型设计具有节约冷气喷射量、减少掺

混损失以及简化内部结构的优点. 但是,由叶型凹

陷部分前单独一个冷气喷射孔喷出的冷气量是不

够冷却整个吸力面的. 从图 13中可以清楚的看

出,冷气喷射后温度很快上升到 1 000K. 所以冷

却效率不好.

正是因为单孔冷却效率低, 所以采用多列喷

孔的复合冷却来实现较好的气膜冷却效率.

如图 14所示, 采用复合冷却方法,随着冷气

喷射量的增加叶型凹陷部分可以锁定更多的冷

气.因此, 当地温度可以保持很低.

表面冷却效率( !)公式如下:

!= ( T % - T w ) / ( T % - T c ) ( 2)

式中 T w 为壁面温度, T % 为主流温度, T c 为冷气

总温.

从图 15可以清楚的看出,在新型叶型前缘点

增加一列冷气喷孔后, 吸力面的冷却效率随着冷
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气量的增加明显升高.

下面,采用复合冷却方式的新型叶型与传统

叶型进行了对比. 图 16为传统叶型原型, 有两列

于新型叶型位置相同的冷气喷射孔.图 17为具有

3列冷气喷射孔的传统叶型, 其中喷射孔 A 和 B

与新型叶型喷射孔位置相同, 喷射孔 C位于新型

叶型凹陷部分所对应的部位.

从图 18 中可以看出, 当冷气流量相同时

(W c= 1. 8% ) ,除凹陷部位 b 以外的新型叶型吸

力面冷却效率都有所提高.在凹陷部位 b, 新叶型

的冷却效率低于带两个喷管的原型叶型,这是因

为这里的冷气不能直接进入附面层.然而,这个冷

气旋涡阻止了来流燃气的热传导到吸力面其他部

分. 这使得凹陷部分后的吸力面冷却效率得以

提高.

从图 18 中还可以发现, 当冷气量(新叶型

W c= 1. 8%, 原型 W c= 2. 6% )和冷气喷孔列数

(新叶型 2列, 原型 3列)都不同时,新型叶型冷却

效率不如原型.但是从表 2中可以看出新型叶型

掺混损失最低.

表 2� 不同方案的掺混损失

Table 2� Mixing losses of diff erent schemes

新型叶型 原型 原型

喷孔列数 2 2 3

冷气喷射量 W c/ % 1. 8 1. 8 2. 6

掺混损失/ % 5. 6 5. 8 6. 2
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3 � 结 � 论

本文结合旋涡冷却方式, 提出了新型气冷叶

型的概念.两个应用举例的结果表明这个新型冷

却叶型是可行的.

这个新型叶型可以把冷却气体锁定在其凹陷

部位.同时,生成冷气旋涡.与传统叶型比较, 新型

叶型的主流流动更合理.冷气喷孔的减少导致了

冷气喷射量的相应减小.叶片内部冷却结构也可

以简化.在主流流动以及叶片冷却效率相同的前

提下,掺混损失随着冷气喷射量的减少而减小.因

此,能够改善效率.
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