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轴向收敛造型对燃气涡轮叶栅端壁
气膜冷却性能的影响

白 波 1，李志刚 1，李 军 1，2

（1. 西安交通大学 能源与动力工程学院，西安 710049；
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摘 要：为有效评估轴向收敛造型对端壁气膜冷却性能的影响，数值研究了不同吹风比下，轴向收敛造型

对跨声速燃气涡轮叶栅端壁上游双排离散孔绝热气膜冷却效率的影响。模拟某工业燃气涡轮真实运行工况

（进口湍流度为 16%、出口马赫数为 0. 85、出口雷诺数为 1. 5×106），采用基于“两类热边界条件”模型的壁面传

热系数和绝热冷却效率数值预测方法，比较分析了 3种吹风比（1. 0、2. 5、3. 5）下，简化平板端壁结构和轴向收

敛造型端壁结构的端壁热负荷分布、绝热气膜冷却效率分布和近端壁二次流场结构，以及端壁上游气膜孔射流

对叶片表面的二次冷却作用（幻影冷却）。结果表明：轴向收敛造型可以削弱马蹄涡强度，降低端壁热负荷，尤

其是叶片肩部区域；轴向收敛造型可以显著增加端壁气膜覆盖范围和绝热气膜冷却效率，尤其在叶片前缘和压

力面等难以冷却区域；随吹风比增加，轴向收敛造型对端壁气膜冷却特性的影响效果先增加后减小，在设计吹

风比为 2. 5时，轴向收敛造型对端壁绝热气膜冷却效率的增强效果最显著（增加约 35%）；轴向收敛造型显著增

加叶片前缘和压力面幻影冷却面积，尤其是叶片前缘附近面积增加约 100%（设计吹风比下，冷却区域达 0. 1倍
叶高），可有效减小叶片冷却的冷气需求流量。轴对称收敛端壁造型是进一步提高燃气涡轮叶栅端壁绝热气膜

冷却效率、减小冷气流量，实现端壁高效冷却布局的有效技术途径。
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Abstract： In order to evaluate the influences of the axially ‑ convergent contouring on the
endwall film cooling performance of the upstream double‑row film holes，the cascade endwall adi‑
abatic film cooling effectiveness was predicted through numerical simulation. The endwall thermal
load distribution， adiabatic film cooling effectiveness distribution and secondary flow field were
calculated and analyzed for two endwall configurations（flat endwall and axially convergent con‑
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toured endwall）at three different blowing ratios（1. 0，2. 5，3. 5）under the simulated realistic op‑
eration condition of an industrial gas turbine， inlet turbulence of 16%， exit Mach number of
0. 85， exit Reynolds number of 1. 5×106， based on“two types of thermal boundaries”numeri‑
cal method. Simultaneously， the secondary cooling（phantom cooling）phenomenon of the up‑
stream purge flow on the vane surface was noticed. Results showed that compared with the flat
end ‑ wall configuration， the axially ‑ convergent contoured endwall reduced the strength of the
horse ‑ shoe vortex and endwall thermal load， especially at the region of vane suction surface
shoulder. For the axially‑convergent contoured endwall，the upstream coolant jets were more effi‑
ciently targeted at the endwall， yielding higher endwall adiabatic film cooling effectiveness， es‑
pecially at the regions of the vane leading edge and vane pressure side where cooling was harder
due to the stronger secondary flow. At the increasing blowing ratio， the effects of axially‑conver‑
gent contouring on endwall film cooling first increased and then decreased. The axially‑convergent
contouring resulted in a significant increase（up to 35%）in end‑wall adiabatic film cooling effec‑
tiveness at design blowing ratio of 2. 5. The axially‑convergent contouring obviously increased the
phantom cooling size around the vane leading edge and pressure surface， especially at the region
around the vane leading edge（up to 100%，0. 1 span at design blowing ratio）. This led to an obvi‑
ous reduction in the demand of coolant. Therefore， the axially ‑ convergent contoured endwall is
an effective approach to increase the endwall adiabatic film cooling effectiveness， reduce the de‑
mand of coolant and realize the efficient endwall cooling scheme.

Key words：axially‑convergent contouring；cascade endwall；blowing ratio；film cooling；
phantom cooling

为提高燃气轮机和航空发动机热效率，燃气

涡轮进口温度不断提高并仍在逐年上升，导致涡

轮进口第一级导叶等高温部件承受着极高的热负

荷 [1]。为适应环保的要求，减少 NOx等污染物的

排放，先进燃烧室出口温度径向分布更加均匀，这

进一步增加了第一级导叶端壁的热负荷 [2]。为保

证燃气轮机和航空发动机安全、可靠工作，涡轮高

温部件需要进行有效地冷却。因此，高效的高温

部件冷却技术日益成为先进燃气轮机和航空发动

机研发的关键技术。

目前燃气涡轮高温部件采用的冷却技术主要

包括冲击冷却、内部通道冷却和气膜冷却等 [3]，燃

气涡轮叶栅端区作为高热负荷区域，主要采用了

气膜冷却设计，冷却布局包括叶栅通道离散气膜

孔、叶栅上游端壁离散气膜孔和端壁上游槽缝等。

由于存在强烈的端壁二次流和复杂的三维涡系，

静叶端区的高效冷却布局面临极大挑战。已有学

者研究表明：端壁造型精细化设计可以有效控制

端壁二次流发展，显著降低端壁热负荷 [4]。因此，

进一步开展端壁造型对叶栅端壁气膜冷却性能影

响的研究对端壁高效冷却方案设计具有重要

意义。

端壁造型方法主要分为两类：第一类是在子

午面上改变叶栅通道形状，形成二维的轴向收敛

造型端壁；第二类是三维方法，形成非轴对称收敛

造型端壁。已有大量学者进行了端壁造型方法的

研究，目的是降低端壁二次流损失，提高叶栅气动

性能。Burd等 [5]在低速叶栅中测量了子午面收缩

通道的导叶叶栅出口流场，研究发现：子午面收缩

通道可以大幅度减小二次流的尺寸和强度。Shih
等 [6]数值研究了 2种轴向收敛造型端壁叶栅通道

的 流 场（进 口 马 赫 数 Main=0.05、进 口 雷 诺 数

Rein=4.38×105、进口湍流度 Tu,in=10%），研究发

现：相较于通道上游收敛端壁，叶栅通道收敛端壁

抑制端壁二次流效果更明显。Hartland等 [7]在低

速叶栅中测量了通道中不同周向截面流场（出口

马赫数Main=0.05、进口雷诺数 Rein=4.0×105、进
口湍流度 Tu,in=5%），研究发现：非轴对称收敛造

型端壁可以大幅降低端壁二次损失，增加涡轮气

动效率。李国君等 [8]数值研究了不同非轴对称收

敛造型端壁叶栅的气动性能，研究发现：非轴对称

收敛造型端壁可有效改变二次流结构，减弱通道

涡强度，提高涡轮气动效率。孙皓等 [9]、斯夏依

等 [10]和唐慧敏等 [11]等对涡轮叶栅端壁进行了优化
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设计，研究发现：非轴对称端壁可以降低叶栅总压

损失、削弱通道涡强度，提升涡轮叶栅气动性能。

为准确捕捉端壁高热负荷区、提升端壁气膜

冷却性能，已有学者开展了端壁造型对端壁传热

特性和气膜冷却效果影响的研究。李志刚等 [4]数

值研究了轴对称收敛造型端壁的传热特性（无冷

气 出 流 、出 口 马 赫 数 Maex=0.85、进 口 雷 诺 数

Rein=2.23×105、进口湍流度 Tu,in=16%），研究发

现：轴对称收敛造型端壁显著改变端壁二次流结

构，降低端壁热负荷。Lynch等 [12]实验测量了平

板端壁和非轴对称收敛造型端壁传热系数分布

（进 口 马 赫 数 Maex=0.026、进 口 雷 诺 数 Rein=
1.25×105），研究发现：非轴对称收敛造型端壁可

以减弱通道涡强度，端壁总体热负荷降低。Yang
等 [13]实验测量了倾斜端壁和平端壁气膜冷却效

率，研究发现：当壁面倾角大于 10°时，斜端壁气

膜冷却效率高于平端壁。Thrift等 [14]等实验测量

了存在上游泄漏流的情况下，平板端壁和倾斜端

壁的气膜冷却分布（进出口速度比为 5.24、出口

雷诺数 Reex=1.0×106），研究发现：相较于平板

端壁，倾斜端壁的冷却气膜覆盖范围明显增加。

陶志等 [15]数值研究了 4种不同非轴对称端壁的气

膜冷却性能，研究发现：叶栅通道后部进行非轴

对称造型，可以削弱端壁二次流，减小叶栅气动

损失，增加气膜有效度。Mahmood等 [16]实验测量

了非轴对称端壁气膜冷却效率，研究发现：低吹

风比下，端壁气膜冷却效果很差；较高吹风比时，

端壁轴向和周向气膜覆盖显著增强，但缺乏与简

化平板端壁进行比较分析。Okita等 [17]数值研究

了轴对称和非轴对称收敛造型端壁的气膜冷却

特性（进口马赫数 Main=0.1、进口雷诺数 Rein=
1.6×105），研究发现：非轴对称端壁气膜覆盖更

均匀，吸力面角区和尾迹区气膜冷却效率明显

增加。

本文基于 Virginia ‑Tech跨声速叶栅风洞实

验台，模拟真实燃气涡轮运行工况（进口湍流度

Tu,in=16%、出口马赫数 Maex=0.85，出口雷诺数

Reex=1.5×106），对简化平板端壁和轴向收敛造

型端壁在 3种不同吹风比下的叶栅端壁传热系

数、绝热气膜冷却效率分布进行了数值预测，详细

分析比较了近端壁流动特性和端壁气膜冷却性

能，以及端壁上游气膜孔射流对叶片表面的二次

冷却作用（幻影冷却），可为实际燃气轮机中高效

叶栅端壁气膜冷却方案设计提供参考。

1 计算模型和数值方法

1. 1 计算模型

本文计算模型选取 Virginia ‑Tech跨声速风

洞实验中的 2种叶栅实验件。图 1（a）、图 1（b）分

别给出了简化平板端壁和轴向收敛造型端壁叶栅

实验件的三维模型，图 2（a）、图 2（b）分别给出了 2
种端壁结构叶栅通道的子午面示意图，详细的实

验叶栅几何参数如表 1所示。

为研究轴向收敛造型对端壁气膜冷却特性的

影响，本文以某重型燃气轮机实际运行条件作为

实验工况，计算分析了 3种不同吹风比（BR，量符

号记为 Rb）1.0、2.5、3.5下，简化平板端壁和轴向

收敛造型端壁的流动、传热和冷却特性，其中设计

吹风比 Rb=2.5。

图 1 跨声速叶栅三维几何结构

Fig.1 Three‑dimensional geometric structure of
transonic cascade
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图 2 跨声速叶栅子午流道示意图

Fig.2 Meridional channel schematic diagram of transonic
turbine cascade

1. 2 数值方法

图 3（a）、图 3（b）分别给出了简化平板端壁和

轴向收敛造型端壁的计算模型，本文计算域选取

某个周期性叶栅通道，该计算域主要包括一个完

整叶片、20个上游双排离散气膜孔和沿节距方向

设置的平移周期界面等。图 4（a）、图 4（b）分别给

出了简化平板端壁和轴向收敛造型端壁的计算网

格。本文计算网格采用商用软件 ICEM CFD生

成结构化六面体网格，为准确捕捉近壁面流动特

性，近壁面网格采用加密处理，端壁第一层网格厚

度为 0.002 mm，膨胀比为 1.15，计算最大 y+<1.0，
满足湍流模型近壁面求解要求。根据以前研究结

果，简化平板端壁网格节点数为 740万，轴向收敛

造型端壁网格节点数为 1 100万，均满足端壁传热

系数和气膜冷却效率对网格无关性的计算要求。

本文采用商业软件 ANSYS Fluent 15.0求解

Reynolds‑averaged Navier‑Stoke（RANS）方程，采

用文献 [18]中实验数据进行了数值方法和湍流模

型对比验证，选用修正型 k‑ε（realizable k‑ε）湍流模

型，计算分析端壁的传热系数和气膜冷却效率。

计算域主流进口给定沿叶高分布的总温、总压，冷

流进口给定质量流量，详细的边界条件设置如表

2所示。表中密度比（DR）的量符号记为 Rd。

本文的求解方法采用稳态压力 ‑速度耦合求

解，对流项采用 2阶精度离散格式。为准确评估

不同吹风比下，上游双排离散气膜孔冷却射流对

简化平板端壁和轴向收敛造型端壁的冷却效果，

本文采用基于“两类热边界条件”的 CFD模拟方

法，即在每个吹风比下，分别进行两种热边界（绝

表 1 实验叶栅几何参数

Table 1 Experimental cascade geometry parameters

参数

叶片弦长 C/mm

叶片轴向弦长 Cx/mm

叶片节距 P/mm

叶高 S/mm

冷却孔倾斜角/（°）

冷却孔直径D/mm

数值

91. 2

50

83. 14

152. 4

50

2. 38

图 3 计算模型

Fig.3 Computational model

图 4 计算网格

Fig.4 Computational mesh
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热壁面和等温壁面）条件下独立的 CFD模拟。通

过绝热壁面条件获取无冷气条件下端壁绝热温度

Taw,0和特定吹风比下端壁绝热温度 Taw,c，通过等

温壁面条件获取等温壁面温度 Tw和端壁表面热

通量 q "c，从而通过式（1）和式（2）计算得到特定吹

风 比 下 的 壁 面 传 热 系 数 hc 和 绝 热 气 膜 冷 却

效率 η。

h c =
q "c

T aw,c - Tw
（1）

η= T aw,0 - T aw,c

T aw,0 - T c
（2）

式中 Tc为特定吹风比下的冷流温度。

本文采用无量纲化的 Nu表征端壁的传热强

度，Nu定义如下：

Nu= h cC
κ

（3）

式中 C为叶片的弦长；κ为壁面的导热系数。

1. 3 数值方法验证

为准确捕捉端壁流动特征，验证数值方法的

可靠性，本文在设计吹风比（Rb=2.5）下，分别采

用修正型 k⁃ε模型（realizable k‑ε）和雷诺应力模型

（RSM），进行了轴向收敛造型端壁的传热系数和

气膜冷却效率数值预测,并与文献 [18]中端壁 Nu
和气膜冷却效率分布实验数据进行了对比验证。

图 5~图 7中，y/P为无量纲周向位置，x/Cx为无

量纲轴向位置。相较于实验测量结果，修正型 k⁃ε
模型可以准确预测端壁热负荷和绝热气膜冷却效

率 η分布，其中包括：冷流分离再附着形成的叶栅

通道上游的高传热区 A（-0.2x/Cx~0.4x/Cx）；叶

片近压力面低传热和高冷却区 B；由于边界层强

烈加速和横向剪切流动形成的叶栅通道喉部下游

高传热区 D（>0.65x/Cx）。相比于实验结果，修

正型 k⁃ε模型（realizable k‑ε）过低地预测端壁传热

水平、过高地预测端壁绝热气膜冷却效率，但数值

预测端壁 Nu误差小于 10%，端壁气膜冷却效率

误差小于 15%，因此本文选用修正型 k⁃ε模型数

值预测简化平板端壁和轴向收敛造型端壁的传热

系数和绝热气膜冷却效率。

表 2 计算边界条件

Table 2 Computational boundary conditions

参数

工质

出口马赫数Maex

出口雷诺数 Reex/106

湍流强度 Tu/%

湍流尺度Λ/mm

主流进口条件

冷气进口条件

出口条件

吹风比

密度比

数值及说明

理想气体

0. 85

1. 5

16

3

总温、总压

质量流量

平均静压

1. 0，2. 5，3. 5

1. 2

图 5 端壁Nu分布（Rb=2.5、Rd=1.2）
Fig.5 Endwall Nusselt number distributions（Rb=2.5，Rd=1.2）
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2 结果与分析

2. 1 端壁传热特性

端壁造型会显著改变近端壁流场，进而显著

影响端壁热负荷分布，李志刚等 [4]已经研究表明：

轴对称收敛造型端壁显著改变端壁二次流结构和

热负荷分布规律。图 8给出了不同吹风比下简化

平板端壁和轴向收敛造型端壁的Nu分布云图。

端壁造型由图 8可见，相同吹风比下，相较于

简化平板端壁，轴向收敛造型端壁中叶栅通道上

游高传热区 A（-0.2x/Cx~0.4x/Cx）传热强度略

微下降；叶片近压力面低传热区 B面积减小且更

贴近叶片压力面；叶片吸力面肩部高传热区 C
（0.4x/Cx~0.65x/Cx）面积和传热强度显著减小且

更贴近叶片吸力面；由于边界层强烈加速和横向

剪切流动形成的叶栅通道喉部下游高传热区 D
（>0.65x/Cx）传热强度变化不明显。

吹风比由图 8可见，随着吹风比增加，两种端

图 6 端壁绝热气膜冷却效率分布（Rb=2.5、Rd=1.2）
图 6 Endwall adiabatic film cooling effectiveness distributions（Rb=2.5，Rd=1.2）

图 7 端壁绝热气膜冷却效率沿两条特性线对比

Fig.7 Comparison of endwall adiabatic film cooling effectiveness along two characteristic lines
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壁结构中叶栅通道上游高传热区 A传热强度逐

渐增加，叶片近压力面低传热区 B面积减小，同时

叶片吸力面肩部高传热区 C和叶栅通道喉部下游

高传热区D传热强度逐渐下降。

综上所述，端壁造型可降低端壁的热负荷分

布，尤其是叶片肩部区域（0.4x/Cx~0.65x/Cx）。

随着吹风比增加，端壁大部分区域传热强度明显

增加，但叶片肩部区域传热强度下降，因此，为准

确预测实际燃气轮机叶栅端壁热负荷分布，必须

要考虑端壁造型和吹风比的耦合影响。

2. 2 端壁气膜冷却特性

端壁造型显著改变近端壁流场结构，不仅影

响端壁热负荷分布，而且会显著影响端壁绝热气

膜冷却效果。图 9给出了不同吹风比下，简化平

板端壁和轴向收敛造型端壁绝热气膜冷却效率分

布云图，图 10给出了不同吹风比下，2种端壁结构

轴向平均绝热气膜冷却效率变化曲线。

端壁造型由图 9、图 10可见，相较于简化平

板端壁，轴向收敛造型绝热端壁气膜冷却效率显

著增加，吹风比为 1.0时，轴向收敛造型端壁气膜

覆盖面积更大，并且气膜更贴近于叶片压力面，

但轴向平均绝热气膜冷却效率增加不显著；吹风

比为 2.5时，在轴向收敛造型端壁结构中，端壁气

膜覆盖更均匀，叶片前缘、压力面等难冷却区域

绝热气膜冷却效率显著提高，并且冷气向端壁下

游迁移能力增强，喉部下游区域气膜覆盖范围增

加；吹风比为 3.5时，轴向收敛造型端壁轴向平均

绝热气膜冷却效率增加，但气膜覆盖范围变化不

显著。

吹风比由图 9、图 10可见，随着吹风比增加，2
种端壁结构中气膜覆盖范围和绝热气膜冷却效率

显著增加，同时端壁造型对端壁绝热气膜冷却率

的提升效果先增加后减小，在吹风比为 2.5时，轴

向收敛造型端壁对轴向平均绝热气膜冷却效率的

增加效果最显著，增幅约为 35%。

综上所述，端壁造型显著影响端壁气膜冷却

效果，轴向收敛造型端壁可以显著增加气膜覆盖

范围和绝热气膜冷却效率，尤其在叶片前缘、压力

面等端壁难以冷却的区域。其中在吹风比为 2.5
时，轴向收敛造型对端壁绝热气膜冷却效率的提

升效果最显著，增幅约为 35%。

2. 3 叶片表面幻影冷却特性

端壁造型显著改变端壁气膜冷却覆盖范围和

绝热气膜冷却效率，同时本文也研究了端壁上游

冷却射流对叶片表面的二次冷却作用（幻影冷

却），尤其是难以组织有效冷却的叶片前缘和压力

面区域，图 11给出了不同吹风比下，简化平板端

图 8 不同吹风比下，端壁Nu分布（Rd=1.2）
Fig.8 Endwall Nusselt number distributions at different

blowing ratios（Rd=1.2）
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壁和轴向收敛造型端壁叶片前缘和压力面温度

（T）场云图。

由图 11可见，吹风比为 1.0时，由于冷气动量

较低，端壁二次流显著影响冷却气膜覆盖范围，未

在叶片前缘和压力面产生幻影冷却效果；吹风比

为 2.5和 3.5时，上游冷却射流在两种端壁结构近

端壁叶片表面均形成幻影冷却，但相较于简化平

板端壁，轴向收敛造型端壁叶片前缘和压力面幻

影冷却面积显著增加，其中叶片前缘附近幻影冷

却面积增加约 100%，达到叶高的 0.1~0.15倍（简

化平板端壁为 0.04~0.08倍）。随着吹风比增加，

两种端壁结构中叶片前缘和压力面幻影冷却面积

均增大，但同时会增加冷气消耗，对燃气轮机整体

性能造成不利影响。

综上所述，端壁造型和吹风比显著影响叶片

前缘和压力面幻影冷却面积，相较于简化平板端

壁，轴向收敛造型显著增加叶片前缘和压力面幻

影 冷 却 面 积 ，其 中 叶 片 前 缘 附 近 面 积 增 加 约

100%。

图 9 不同吹风比下，端壁绝热气膜冷却效率分布

（Rd=1.2）
Fig.9 Endwall adiabatic film cooling effectiveness

distributions at different blowing ratios
（Rd=1.2）

图 10 不同吹风比下，轴向平均绝热气膜冷却效率

Fig.10 Pitch‑averaged endwall adiabatic film cooling
effectiveness at different blowing ratios
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2. 4 近端壁流动特性

端壁造型显著改变端壁二次流结构，进而影

响端壁传热和气膜冷却特性。本文通过详细分析

近端壁面流线分布，进一步研究端壁造型对端壁

传热、气膜冷却和叶片表面二次冷却（幻影冷却）

特性的影响机理。图 12给出了设计吹风比（Rb=
2.5）下，简化平板端壁和轴向收敛造型端壁的近

端壁流线分布；图 13给出了不同吹风比下，轴向

截面（记为 S1）温度场云图和近端壁流线分布，

z/S为无量纲叶高，x/Cx为无量纲轴向长度，轴向

截面位置如图 12所示。

如图 12所示，相较于简化平板端壁，轴向收

敛造型端壁中马蹄涡（HV）强度更小，马蹄涡压

力面分支（HPV）更靠近叶片压力面（距叶片压力

面距离 H2<H1），马蹄涡吸力面分支（HSV）略微

向吸力面移动，因此，相同吹风比下，冷气在轴向

收敛造型端壁中可实现更大面积覆盖且更易突破

马蹄涡分离线。

图 11 不同吹风比下，叶片表面幻影冷却分布（Rd=1.2）
Fig.11 Vane surface phantom cooling distributions at different blowing ratios（Rd=1.2）
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端壁传热如图 12和图 13所示，端壁造型削

弱了端壁二次流和马蹄涡强度，弱化了冷气和主

流的掺混程度，叶栅通道上游高传热区域 A传热

强度下降；轴向收敛端壁中马蹄涡压力面分支更

靠近叶片压力面造成叶片近压力面低传热区域 B
面积减小；由于边界层在叶片吸力面肩部强烈加

速和马蹄涡、通道涡强烈的壁面剪切速度，造成叶

片吸力面肩部出现高传热区域 C。相较于简化平

板端壁，轴向收敛造型端壁削弱了马蹄涡强度，使

冷气可以实现叶栅通道中更大范围的覆盖，同时

涡系的壁面剪切速度减小，使得轴向收敛造型端

壁中该区域传热水平下降。轴向收敛造型导致边

界层轴向加速，边界层横向剪切流动减弱，区域 D
传热水平下降。

随着吹风比增加，冷气与主流掺混程度增加，

因此区域 A传热强度增加；但高动量冷气可以突

破马蹄涡分离线，在马蹄涡分离线下游形成气膜

覆盖，因此，区域 C和D传热强度下降。

端壁气膜冷却和叶片表面幻影冷却如图 12、
图 13所示，吹风比为 1.0时，低动量冷气贴近端壁

表面，未发生分离再附着现象，端壁二次流和马蹄

涡显著影响端壁气膜覆盖范围，因此两种端壁结

构中叶片表面均未产生幻影冷却。相较于简化平

板端壁，轴向收敛造型端壁中马蹄涡压力面分支

更靠近叶片压力面，因此，叶栅通道中气膜覆盖范

围更广且更贴近于叶片压力面。

吹风比为 2.5时，相较于简化平板端壁，轴向

收敛造型端壁中，主流在空腔涡（CV）下游端壁重

新附着并形成新的薄的边界层，端壁二次流和马

蹄涡强度减弱，冷气更深入主流边界层，增强了冷

气周向扩散作用，因此，端壁气膜覆盖更均匀，叶

片前缘和叶片压力面侧等难冷却区域绝热气膜冷

却效率显著提高；同样由于轴向收敛造型端壁中

冷气更深入主流边界层，叶片前缘和压力面幻影

冷却面积显著增加。

吹风比为 3.5时，高动量的冷气足以实现端

壁气膜全覆盖，因此，在 2种端壁结构中，端壁气

膜覆盖范围未发生显著变化，但由于轴向收敛端

壁二次流和马蹄涡强度减弱，掺混耗散作用减弱，

端壁绝热气膜冷却效率依然高于简化平板端壁，

尤其在叶片前缘、叶片压力面和吸力面；同时，高

动量冷气更易脱离端壁，导致叶片前缘和压力面

幻影冷却面积进一步增加。
图 12 设计吹风比下，近端壁流线分布（Rb=2.5、Rd=1.2）
Fig.12 Near endwall streamline distributions at design

blowing ratio（Rb=2.5，Rd=1.2）
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图 13 不同吹风比下，S1 截面近端壁流线分布（Rd=1.2）
Fig.13 Near endwall streamline distributions of S1 at different blowing ratios（Rd=1.2）

3 结 论

本文采用实验验证的基于“两类热边界条件”

的端壁传热系数和绝热冷却效率的 CFD数值预

测方法，研究了轴向收敛造型对跨声速涡轮叶栅

端壁传热和气膜冷却特性的影响，分析了模拟真

实燃气涡轮运行工况（进口湍流度 Tu,in=16%、出

口 马 赫 数 Maex=0.85、出 口 雷 诺 数 Reex=1.5×
106）下，2种端壁结构（简化平板端壁和轴向收敛

造型端壁）在 3种不同吹风比（1.0、2.5和 3.5）下的

端壁热负荷、绝热气膜冷却效率分布和端壁上游

气膜孔射流对叶片表面的二次冷却作用（幻影冷

却），得到如下结论：

1）端壁传热。相较于简化平板端壁，轴向收

敛造型可显著降低叶片肩部端壁热负荷；随着吹

风比增加，端壁大部分区域热负荷明显增强，但叶

片吸力面肩部端壁热负荷下降。

2）端壁气膜冷却。相较于简化平板端壁，轴

向收敛造型显著增加端壁气膜覆盖范围和绝热气

膜冷却效率，尤其在叶片前缘和压力面等难以冷

却的端壁区域。

3）随着吹风比增加，轴向收敛造型对端壁绝

热气膜冷却效率的提升效果先增加后减小，在设

计吹风比（Rb=2.5）时，轴向收敛造型对端壁气膜

冷却效率的提升效果最显著，端壁轴向平均绝热

气膜冷却效率增加约 35%。

4）幻影冷却。相较于简化平板端壁，轴向收

敛造型显著增加叶片前缘和压力面幻影冷却面

积，其中叶片前缘附近面积增加约 100%（设计吹

风比下，冷却区域从 0.04倍叶高增大到 0.1倍叶

高），可有效的减小高温叶片冷气需求流量；随吹

风比增加，叶片表面幻影冷却面积增加，但同时会

增加冷气消耗，对燃气轮机整体性能造成不利

影响。

5）轴向收敛造型可有效地抑制叶栅近端壁

二次流发展，进而降低端壁热负荷，显著提升端壁

气膜覆盖范围和绝热气膜冷却效率，同时增加叶

片表面幻影冷却面积，因此，轴对称收敛端壁造型
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是进一步提高燃气涡轮叶栅端壁绝热气膜冷却效

率、减小冷气流量，实现端壁高效冷却布局的有效

技术途径。

6）不同吹风比下，轴向收敛造型均能提升端

壁气膜冷却性能，但提升程度受吹风比影响显著。

因此，在叶栅端壁高效气膜冷却设计中，必须考虑

端壁造型和吹风比的耦合影响。
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