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冷气喷注对导叶端壁冷却特性影响
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摘　　　  要：    为了研究涡轮导叶端壁前缘冷气射流结构对端壁气膜冷却特性的影响规律，设计了 4种射流

结构形式，采用试验和数值仿真相结合的方法研究了冷气射流几何参数和气动参数对导叶端壁绝热壁温的

影响，得到以下结论：端壁低温区域呈现出“曲边三角形”特征，沿着叶栅通道中气流的流动方向，低温区急剧

减小，且向着叶片吸力面剧烈偏转，最终在叶片吸力面尾缘处消失；端壁前缘冷气射流存在最佳结构，即当冷

气出流面积比为 0.072，射流孔面积比为 2.0时，端壁绝热冷却效率达到最大值 0.325；射流比对端壁绝热冷却

效率有较大的影响，随着射流比的增大，绝热冷却效率逐渐增大，同时端壁最大绝热冷却效率出现的位置向

着压力面发生偏移；在靠近端壁前缘区域内，温比对绝热冷却效率的影响甚微，变化幅度小于 0.01，但在远离

前缘的端壁区域内，绝热冷却效率随着温比增加而增大，最大增幅约为 0.03。
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Abstract:   In order to study the effect law of the cooling jet structure at the leading edge of turbine
guide blade endwall on the film cooling characteristics at endwall, four jet structures were designed. The
effect  of  cooling  jet  geometric  and  aerodynamic  parameters  on  the  adiabatic  wall  temperature  at  the
endwall  was  studied  by  a  method  of  combining  test  and  numerical  simulation  to  obtain  the  following
conclusions: the low-temperature region of the endwall presents a “curved triangle” feature, namely, along
the  air  flow direction  in  the  cascade  channel,  the  low-temperature  region  decreases  sharply  and  deflects
substantially  toward  the  blade  suction  surface,  and  finally  disappears  at  the  trailing  edge  of  the  blade
suction  surface,  while  an  optimal  cooling  jet  structure  exists  at  the  leading  edge  of  the  endwall,  that  is,
when the cooling air outflow area ratio is 0.072 and the jet orifice area ratio is 2.0, the maximum adiabatic
cooling  efficiency  at  the  endwall  can  reach  0.325;  the  jet  ratio  has  a  great  influence  on  the  adiabatic
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cooling efficiency of the endwall. With the increase of the jet ratio, the adiabatic cooling efficiency at the
endwall  gradually  increases,  while  the  position  where  the  maximum  adiabatic  cooling  efficiency  at  the
endwall occurs shifts toward the pressure surface.Within the area near the leading edge of the endwall, the
temperature ratio has little effect on the adiabatic cooling efficiency, and the change range is less than 0.01,
but within the area away from the leading edge, the adiabatic cooling efficiency increases with the increase
of the temperature ratio, and the maximum increase is about 0.03.

Keywords:   turbine blade；endwall；film cooling；adiabatic wall temperature；
adiabatic cooling efficiency

 

随着航空发动机性能的不断提高，一方面用

于燃烧的空气愈来愈多，燃烧室出口温度不断提

高，另一方面用于冷却的空气量逐渐减少，且冷

却潜力亦逐渐降低，使得燃气涡轮一级导向叶片

端壁处的工作环境愈加恶劣，且端壁处伴随着复

杂的二次流结构使得端壁处的换热也得以增强，

端壁处温度升高[1-2]，因此对燃气涡轮导向叶片端

壁进行有效的冷却显得尤为重要[3-4]。

Blair[5] 最早研究了上游槽缝射流对端壁流动

与传热的影响，发现槽缝射流可以对端壁进行冷

却，并且端壁传热与冷却特性受到马蹄涡的影响。

Han等[6] 对真实低压涡轮导叶 50%叶高进行了试

验研究，在叶片前缘上游端壁上开设了槽缝，通

过油流可视化检测壁面的流线，并通过红外热像

技术测量温度分布。得出结论：间隙质量流量从

1%增加到 2%时，二次流和端壁换热发生明显变

化。垂直于主流方向的槽缝喷射放大了二次流，

特别是马蹄形涡，而切向泄漏喷射使该涡系显著

减小。对于高槽缝质量流量，端壁处的边界层流

动受到强烈影响。Song等[7] 使用 k-ω湍流模型研

究了槽缝射流角对端壁传热的影响，得到减小槽

缝射流角可以提升端壁冷却效率，并增强与端壁

的传热，计算结果与文献 [8]的试验结论相一致。

Lynch等 [9] 通过试验研究了上游槽缝的位置，质

量流量以及槽宽对端壁换热以及冷却特性的影响，

得到了以下结论：减小槽缝到叶片前缘的距离虽

然端壁温度分布较为一致，但是可以减小与主流

的相互掺混距离；提升次流的质量流量比和减小

槽宽可以提升次流的动量，可以减小叶栅二次流

的影响，提升冷却效率。Thrift等 [10] 通过试验方

法研究了燃烧室与涡轮导叶之间槽缝与主流来流

方向角度以及槽缝距离叶片前缘轴向距离对平面

端壁流场以及冷却特性的影响。发现当槽缝射流

角度为 45°对端壁的冷却效果要远大于 90°的情

况；减小槽缝与叶片前缘的距离也可以提升端壁

的冷却特性。张杰、祝培源等[11-12] 通过数值计算

和试验相结合的方法研究了矩形槽缝质量流量和

槽缝宽度对端壁传热特性的影响，研究结果表明，

减小槽缝宽度和增大质量流量可以增强换热水平，

使端壁温度场更加均匀。Cardwell等[13-14] 通过试

验研究了燃烧室与导叶级间槽缝的槽宽、质量流

量比、表面粗糙度以及涡轮导叶之间不平齐对端

壁冷却特性的影响，得到以下结论：减小槽宽可

以增大槽缝射流动量，增大气膜在展向的覆盖, 增
加槽缝出流的质量流量对端壁压力面的冷却影响

较小。白波、刘璐萱等[15-16] 研究导叶端壁上游台

阶结构对端壁气动与传热特性的影响，研究结果

表明，上游台阶结构高度差较小时，可以提升端

壁气膜的冷却效果；而台阶结构高度差较大时，

端壁冷效会降低。

综上可知，目前国内外学者对叶片端壁的冷

却进行了广泛的研究，取得了大量有益的成果。

本文在前人研究的基础上，针对某新型航空发动

机叶片端壁前缘气冷气射流结构，采用试验研究

和数值仿真相结合的方法，研究了射流结构参数

和气动参数对叶片端壁冷却效率的影响。本文研

究结果对端壁冷却结构的设计提供了有益参考。

 1    试验系统及试验段

 1.1   试验系统

试验系统如图 1所示，主要包括主流管路和

次流管路。主流管路主要包括压气机、稳压罐、

孔板流量计、加热器等装置；次流管路包括压气

机、稳压罐、制冷系统、换热器、流量计等装置。

来自高压压气机的主流气体经过稳压罐后流经孔

板流量计（精度为±1.5级），通过调节阀的作用使

主 流 达 到 所 需 要 流 量 ， 随 后 流 经 一 功 率 为

380 kW的电加热器，使进入试验段的主流温度升

高至试验所需温度。次流冷气采用 5 m3/min的压

气机供气，通过稳压罐和干燥机后进入冷气温度

控制系统，使得冷气温度维持在试验所需温度，

并通过高精度超声波流量计（精度为 1级）测量冷
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气流量，然后进入试验段。所有的温度、压力、流

量数据均由数据采集系统集中实时测量。

 1.2   试验件及试验段

图 2和图 3示出了前缘冷气射流结构试验段

几何结构。由图可知，冷气射流结构主要有冷气

集腔、射流孔Ⅰ和Ⅱ、射流孔Ⅱ出流缝槽，以及出

流舌片等组成。两排射流孔径均为 d，叉排布置，

两排射流孔径向间距为 Δh，同一排相邻两射流孔

圆心角为 β，射流孔Ⅱ出流缝槽高度为 H，舌片长

度为 a，舌片距离叶片端壁前缘的径向距离为 h1，

射流孔Ⅰ中心距叶片端壁前缘的径向距离为 h2，

射流孔Ⅰ出口距离端壁轴向距离为 b。来自冷气

集腔的冷却空气通过射流孔Ⅰ和Ⅱ在叶片端壁形

成冷却气膜，对端壁进行气膜冷却。涡轮叶片和

端壁采用低导热系数的胶木板一体加工而成（如

图 4所示），端壁厚度为 20 mm。采用 FAST M200
中波红外热像仪（波长 1.5～5 µm，精度为±1%）测

量端壁表面温度。为了保证红外测量的准确性，

在叶片及端壁表面喷涂耐高温亚光黑漆，使得表

面的发射率保持为 0.98。在端壁底部粘贴了 5只

热电阻用于测量端壁底部的温度。试验过程中发

现，5只热电阻测量的温度与周围环境温度相差

不超过 1 ℃，说明胶木板绝热良好，红外热像仪测

得的端壁表面温度即为绝热壁温。
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图 2    试验段示意图

Fig. 2    Schemtic of test section
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图 1    试验系统示意图

Fig. 1    Schemtic of test system
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图 3    射流孔结构示意图

Fig. 3    Schemtic of injection holes

 
 

图 4    叶片及端壁结构照片

Fig. 4    Photo of guide blades and endwall
 

试验过程中，采用红外热像仪测量壁面温度

时会受到物体的发射率、窗口的透射率，以及周

围环境等因素的影响[17]，为准确获得端壁表面的

绝热壁温，需要对红外热像仪测量结果进行标定。

本文根据文献 [18]给出的 FAST M200中波红外

热像仪的标定方法，得到相应的标定公式为：

t2 = 1.089t1−1.398 （1）

式中 t2 为红外热像仪修正后的温度，即端壁的真

实温度，t1 为红外热像仪测得的温度。

 2    试验参数的处理

射流孔面积比：射流孔Ⅰ的总面积与射流孔

Ⅱ的总面积比

Kah =
Ah1

Ah2
（2）

式中 Ah1 和 Ah2 分别为射流Ⅰ和射流孔Ⅱ的总面积。

冷气出流面积比

Ka =
Aht

A1
=

Ah1+Ah2

4A1
（3）

式中 A1 为叶片前缘气膜狭缝的出流面积，即舌片

与端壁间的环形面积，Aht 为射流孔Ⅰ和Ⅱ的总面

积，即 Aht=Ah1+Ah2。

温比 Kt

Kt =
t∞
tc

（4）

式中 t∞为主流的热力学温度， tc 为冷气射流的热

力学温度。

射流比 Km

Km =
mc

m∞
（5）

m∞式中 mc 是通过两排射流孔的冷气质量流量，

是主流的质量流量。

进口雷诺数 Re

Re =
ρul
µ

（6）

式中 ρ、u、l、µ 分别为进口气流密度、速度、主流

进口的水力直径和进口气流动力黏度。

为了描述前缘冷气射流对叶片端壁的气膜冷

却效果，定义气膜冷却绝热冷却效率为

η =
t∞− taw
t∞− tc

（7）

t∞式中 是主流进口的温度， tc 是冷气射流入口的

温度，taw 是端壁的绝热壁温。

根据上述定义的诸试验参数，确定了本文的

研究参数见表 1所示。
 
 

表 1    试验工况列表

Table 1    Table of test conditions

试验类型 b/d h/d Ka Kah Km Kt Re/105

流量比
影响 5 4 0.09 1.65

0.012

1.25 1.2
0.015
0.018

0.02

温比
影响 5 4 0.09 1.65 0.015

1.15

1.21.25
1.35

射流结构
影响 5 4

0.072 2.0

0.015 1.25 1.2
0.09 1.65
0.11 1.71

0.13 1.58
 
 

根据误差传递原理[17] 对试验结果进行了不

确定性分析。用于测量主流和冷气射流的 K型

热电偶测量精度为±0.1 ℃，红外热像仪测量精度

为±1%，主流孔板流量计精度为 1.5级，超声波流

量计精度为 1级，根据误差传递理论可以得到绝
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热冷效的绝对误差为 3.1%，将得到的绝对误差除

以试验得到的绝热冷却效率平均值，得到本试验

的相对误差为相对误差 10.3%。

 3    数值仿真

为了从流动换热机理上分析冷气射流对叶片

端壁冷却特性的影响规律，采用商用 Fluent软件

对试验内容进行了数值仿真。由于研究对象结构

复杂，且存在多重复杂弯曲型面，模型计算网格

采用非结构化网格，并在壁面附近进行网格加密，

网格数量为 402万，如图 5所示。湍流模型采用

剪切应力传输模型（shear stress transfer，SST），即
SST k-ω模型，边界条件与试验条件完全一致。

图 6示出了仿真结果与试验结果的比较，可以看

出两者的最大相对误差不超过 16%，说明数值仿

真方法和结果是真实可靠的，能够真实反应试验

过程中的流动换热特征。
 
 

图 5    计算网格划分

Fig. 5    Simulation domain grid
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图 6    数值仿真结果与试验结果比较

Fig. 6    Comparison between simulation results and test results
 

 4    试验结果及分析

 4.1   射流对端壁温度场及流场影响分析

图 7和图 8分别示出了有冷气喷注时叶片端

壁绝热壁温试验结果和端壁流场的数值仿真结果，

图 9为文献 [19]给出的叶栅通道涡系结构。由

图 7可以看出，端壁温度场的低温区主要在 AB-

CDEA 所围成的区域内，但在此区域内， ABEA 区

域和 BCDEB 区域有着显著的差异，具体而言，

BCDEB 区域为叶栅通道端壁前缘与叶片前缘之

间的区域，在此区域内，前缘冷气射流均匀分布

于端壁表面（如图 8所示），形成了均匀的冷却气

膜层，壁面温度呈现均匀的低温区。ABEA 区域

为叶栅通道中的低温区，呈现出典型的“曲边三角

形”特征，在此区域内，沿着叶栅通道的流向，低

温区急剧减小，且向着叶片吸力面剧烈偏转，最

终在叶片吸力面尾缘处消失。造成这一现象的原

因主要是：在叶栅通道中存在着由压力面指向吸

力面的横向压力梯度（图 8和图 9所示），在其作

用下，端壁表面的低温膜层沿着叶栅通道的流向

不断向吸力面汇集，同时发源于端壁叶片前缘的

马蹄涡在叶栅通道中不断卷吸端壁表面的低温气

膜，进而发展成通道涡[19-20]，并由压力面向吸力面

运动（如图 9），造成端壁表面的低温气膜不断被

卷吸入通道涡中，表现为端壁低温区不断向吸力

面偏移，最终在叶栅通道吸力面尾缘处消失。
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图 7    端壁绝热温度场的试验结果

Fig. 7    Experimental result of adiabatic temperature

field of endwall
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图 8    端壁流场数值仿真结果

Fig. 8    Numerical simulation result of flow field of the endwall
 

1950 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



流面

端壁前缘
进口边界层

端壁

通道涡
反向涡端壁横流

图 9    叶栅通道中的涡系结构

Fig. 9    Vortex structure in cascade passage
 

 4.2   射流孔几何参数对叶片端壁冷却特性影响

图 10示出了叶片端壁前缘冷气射流结构流

场示意图，图 11示出了冷气射流流场分布数值仿

真结果。可以看出，冷气分别从射流孔Ⅰ和射流

孔Ⅱ流出，形成了射流Ⅰ和射流Ⅱ，其中射流Ⅱ

流经出流缝槽，并在缝槽尾部发生 90°偏转，然后

在舌片与端壁间与射流Ⅰ交汇，形成作用于叶片

端壁的冷气射流。同时由图 11可以看出，射流Ⅱ

发生 90°偏转后速度方向垂直于射流Ⅰ的速度方

向，相当于对射流Ⅰ施加了一个沿叶高方向的外

力，使冷气射流Ⅰ发生抬升，从而增大了冷气射

流对端壁的作用面积和作用距离，提高了端壁的

绝热冷却效率。
 
 

射流Ⅱ

射流Ⅱ出流缝槽射流孔Ⅱ

射流孔Ⅰ 射流Ⅰ

舌片
主流

导向叶片

冷却射流狭缝

端壁
前缘涡导叶

下端壁

图 10    冷气射流流场示意图

Fig. 10    Schematic diagram of cooling jet
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图 11    冷气射流数值仿真结果

Fig. 11    Numerical simulation result of cooling jet

图 12示出了 4种冷气射流结构对应的端壁

绝热壁温的红外测量结果。可以看出，相较于其

他 3种射流结构，Ka=0.072和 Kah=2.0对应的叶片

端壁具有最大的低温区（如图 12（a）所示），而

Ka=0.13和 Kah=1.58对应的端壁具有最小的低温

区（如图 12（d）所示），其他两种射流结构所对应

的端壁绝热壁温介于两者之间（如图 12（b）和

图 12（c）所示）。分析原因主要是：相较于其他几

种结构，Ka=0.072和 Kah=2.0的射流结构对应的射

流孔面积最小，且射流孔Ⅰ的出流面积是射流孔

Ⅱ的 2倍，因此射流Ⅰ具有最大的射流动量，同时

射流Ⅱ对射流Ⅰ施加的径向作用力较小，使射流

Ⅰ能够发生最佳的径向抬升，从而增大了在端壁

处气膜覆盖面积，形成了最大的低温区。随着 Ka

由 0.072增大到 0.13，射流孔出流面积逐渐增大，

在相同的冷气流量下，射流Ⅰ和射流Ⅱ的动量逐

渐降低，叶栅通道中的端壁横流更加易于造成冷

气射流的偏转（如图 8所示），同时通道涡更加易

于卷吸低温气膜层。而 Kah 由 2.0降低到 1.58，说

明射流Ⅱ的流量逐渐增大，对射流Ⅰ的径向作用

力逐渐增大，使得射流Ⅰ的径向抬升增大，造成

与叶栅主流掺混加剧，减弱了端壁处的气膜覆盖

效果，使得端壁区域的低温区逐渐减小。
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(a) Ka=0.072, Kah=2.0

(b) Ka=0.09, Kah=1.65

(c) Ka=0.11, Kah=1.71

(d) Ka=0.13, Kah=1.58
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(a) Ka=0.072, Kah=2.0

(b) Ka=0.09, Kah=1.65

(c) Ka=0.1 Kah=1.71

(d) Ka=0.13, Kah=1.58
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图 12    不同射流结构时端壁绝热壁温分布

Fig. 12    Adiabatic wall temperature distributions of endwall with

different jet structures
 

图 13示出了射流比 Km=0.015时，4种射流结

构对应的端壁平均绝热冷效试验结果。图中横坐

标 x 为缘板中心沿流线方向测量位置距缘板前缘

的距离，L 为缘板中心沿流线方向的长度。可以

看出，4种射流结构的端壁平均绝热冷却效率均

沿着端壁流向（x/L 增大的方向）呈现逐渐减小的

趋势，但不同的射流结构所对应的变化规律也有

差异，具体而言，当射流结构的 Ka=0.072和 Kah=2.0
时，冷气射流对端壁的覆盖效果最优，无论沿着

端壁展向，还是端壁流向，均对应着最大的低温

区（图 12（a）），使得端壁的平均绝热冷却效率最

大，同时，平均绝热冷却效率沿着流向的变化主

要分为两个区域，即在 0<x/L≤0.65的区域，冷却

效率随着 x/L 的增加由最大值 0.325快速降低到

0.15；而当 0.65<x/L≤1时，平均绝热冷却效率随

着 x/L 的增加基本保持在 0.125～0.15之间。对于

其他 3种射流结构，平均绝热冷却效率沿流向分

成Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ和Ⅳ等 4个区域：在区域Ⅰ，即 0<x/L≤
0.3的区域，平均绝热冷却效率随着 x/L 的增加由

0.31、0.275和 0.25快速减小到 0.17、0.125和 0.11；
在区域Ⅱ，即 0.3<x/L≤0.5的区域，平均绝热冷却

效率随着 x/L 的增加呈现平缓下降的趋势；在区

域Ⅲ，即 0.5<x/L≤0.65的区域，平均绝热冷却效

率随着 x/L 的增加呈现快速下降的趋势；在区域

Ⅳ，即 0.65<x/L≤1.0的区域，平均绝热冷却效率

随着 x/L 的增加基本保持不变。同时可以发现，

对于射流结构 Ka=0.13和 Kah=1.58时，冷气射流对

端壁的冷气覆盖最差，对应着面积最小的低温区

（图 12（d）），使得平均绝热冷却效率最小。

图 14示 出 了 当 Km=0.015时 ， 距 端 壁 前 缘

0.25倍端壁轴向长度（x/L=0.25）截面处的周向绝

热冷效分布。图中横坐标 y 为叶栅通道缘板测量

截面处测点距离压力面的展向距离，P 为叶栅通

道中测量截面处缘板的展向长度。可以看出，不

同射流结构对应的周向绝热冷效变化基本一致，

即在叶栅通道中，距离叶片压力面 y/P<0.4的端壁

区域，气膜覆盖基本保持不变，冷却效率随着 y/P
的增加略有增大；在 0.4<y/P<0.7的端壁区域，随

着 y/P 的增加，气膜覆盖效果显著增强，对应的绝

热冷却效率急剧增大，在 y/P=0.7处达到最大值；

当 0.7<y/P<1.0的端壁区域，气膜覆盖显著减弱，

绝热冷却效率随着 y/P 的增大急剧降低。分析原

因主要是：如前所述，在叶栅通道中端壁横流和

通道涡的双重作用下，端壁冷却气膜一方面由压

力面向吸力面移动，另一方面冷却气膜被通道涡

卷吸，造成气膜层在靠近压力面区域覆盖减弱，

在靠近吸力面区域气膜覆盖增强，使得绝热冷却

效率在靠近吸力面存在一个最大值。
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图 14    射流结构对端壁展向绝热冷效影响

（x/L=0.25，Km =0.015）

Fig. 14    Effect of jet structures on spanwise adiabatic cooling

efficiency of end wall （x/L=0.25, Km =0.015）
 

综合上述分析表明，对于本文的 4种冷气射

流结构，Ka=0.072，Kah=2.0是最佳的结构形式。

 4.3   射流比对导叶端壁冷却特性影响

图 15示出了 Ka=0.09，Kah=1.65时，不同射流
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图 13    射流结构对端壁平均绝热冷却效率影响（Km=0.015）

Fig. 13    Effect of jet structures on average adiabatic cooling

efficiency of endwall （Km=0.015）
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比对应的端壁绝热壁温的红外测量结果。可以看

出，不同射流比对应的端壁绝热壁温分布特征基

本一致，即在端壁前缘区域呈现出覆盖整个前缘

的低温区，沿着叶栅通道流动方向，端壁低温区

逐渐收缩，并向吸力面发生偏转，在端壁吸力面

尾缘区域，低温区逐渐消失，呈现出所谓的“曲边

三角形”。同时也可以看出，随着射流比的增加，

冷气射流在端壁处形成了更为均匀的气膜层，端

壁低温区的覆盖面积逐渐增大，特别是在端壁前

缘区域，气膜覆盖更为均匀，由此导致了在叶栅

通道中的端壁低温区也逐渐扩大。
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图 15    射流比对应的端壁绝热壁温（Ka=0.09，Kah=1.65）

Fig. 15    Adiabatic wall temperature of endwall corresponding to

different jet ratio （Ka=0.09，Kah=1.65）
 

图 16示出了不同射流比时端壁横向平均绝

热效率沿程变化的试验结果。可以看出，虽然射

流比不同，但端壁横向平均绝热冷效变化趋势基

本一致，即沿着端壁流动方向，平均绝热冷却效

率分成四个区域，其变化规律与图 13所示基本相

同，同时可以明显看出，随着射流比的增大，射流

动量增加，对端壁的有效气膜覆盖区域亦随之增

大，使得端壁低温区域增加（如图 15所示），平均

绝热冷却效率亦随之增大。

图 17示出了不同射流比时，x/L=0.25截面处

端壁展向绝热冷效分布的试验结果。可以看出，

随着射流比的增加，展向绝热冷却效率逐渐增大；

同时也可以看出，不同射流比的展向绝热冷效变

化趋势基本一致，即由压力面向吸力面，绝热冷

却效率均呈现出先增大后减小的趋势，这种趋势

与图 14完全一致。但绝热冷却效率的最大值出

现的位置随着射流比的不同而发生了偏移，即随

着射流比的增加，展向绝热冷却效率的最大值向

着压力面发生偏移：当射流比 Km=0.012时，对应

的 最 大 绝 热 冷 效 位 置 为在 y/P=0.77附 近 ， 当

Km=0.015时 ， 对 应 的 最 大 绝 热 冷 效 位 置 为 在

y/P=0.75附近，Km=0.018时，对应的最大绝热冷效

位置为在 y/P=0.72附近，Km=0.02时，对应的最大

绝热冷效位置在 y/P=0.7附近。分析原因主要是：

随着射流比的增加，冷气射流动量增大，削弱了

叶栅通道中的通道涡及马蹄涡对冷却气膜的卷吸

作用，使得绝热冷却效率的最大值出现的位置随

着射流比的增大而向着压力面发生偏移。
  

0.45
0.50
0.55

0.40
0.35
0.30
0.25
0.20
0.15
0.10

η

0 0.2 0.4
y/P压力面 吸力面

0.6 0.8 1.0

Km=0.012
Km=0.015
Km=0.018
Km=0.02

Km=0.012Km=0.015
Km=0.018

Km=0.02

图 17    射流比对端壁展向绝热冷效影响

（x/L=0.25，Ka=0.09，Kah=1.65）

Fig. 17    Effect of jet ratio on spanwise adiabatic cooling

efficiency of endwall （x/L=0.25，Ka=0.09，Kah=1.65）
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图 16    射流比对端壁展向平均绝热冷却效率影响

Fig. 16    Effect of jet ratio on average spanwise adiabatic cooling

efficiency of endwall
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 4.4   温比对导叶端壁冷却特性的影响

图 18示出了不同温比时端壁横向平均绝热

冷效沿程分布试验结果。可以看出，与图 13和

图 6相类似，绝热冷却效率的沿程分布分为 4个

区域，其变化特征亦与图 13和图 16相同，在此

不再赘述。同时可以清晰发现，在区域Ⅰ，即

0<x/L<0.3，温比 Kt 的变化对绝热冷却效率的大小

影响不大，原因主要是在端壁的起始区域，冷气

射流在端壁起始区域覆盖较好，绝热冷却效率

基本保持较高的数值；在区域Ⅱ、Ⅲ和Ⅳ，即

0.3<x/L<1.0区域内，随着温比 Kt 的增加，在叶栅

通道中主流温度不变的情况下，冷气射流温度逐

渐降低，使得贴近端壁处掺混气流的温度亦随之

降低，引起端壁绝热壁温逐渐降低，绝热冷却效

率呈现逐渐增大的趋势，最大增幅可达 0.03。
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图 18    温比对端壁平均绝热冷效影响（Ka=0.09，Kah=1.65）

Fig. 18    Effect of temperature ratios on average adiabatic

cooling efficiency of the endwall （Ka=0.09，Kah=1.65）
 

 5    结　论

通过上述分析可以得到如下结论：

1）  在叶栅端壁区域，低温区域呈现出“曲边

三角形”特征，在此区域内，沿着叶栅通道中气流

的流动方向，低温区急剧减小，且向着叶片吸力

面剧烈偏转，最终在叶片吸力面尾缘处消失。

2）  端壁前缘冷气射流存在最佳结构，即

Ka=0.072，Kah=2.0的射流结构，对应于此结构，端

壁最大的绝热冷却效率可达 0.325，最小的绝热冷

效也超过了 0.15。

3）  射流比对端壁绝热冷却效率有较大的影

响，随着射流比的增大，一方面使得端壁绝热冷

却效率逐渐增大，另一方面使得端壁最大绝热冷

却效率出现的位置向着压力面发生偏移，由端壁

y/P=0.77偏移到了 0.7。
4）  温比对端壁的绝热冷却效率有一定的影

响，在 0<x/L<0.3的区域内，温比对绝热冷却效率

的影响甚微，变化幅度小于 0.01，但在 0.3<x/L<1.0
区域内，绝热冷却效率随着温比的增加，最大增

幅约为 0.03。
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