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用 ＧＥ－Ｅ３高压涡轮叶片开展 ＰＩＶ光学试验测量和非定常数值计算研究ꎮ 分析不同气膜孔位置、雷诺数、吹风比等主要
参数对气膜冷却流动的影响规律ꎬ发现间隙泄漏流干涉下不同位置气膜孔射流的流场效果差别较大ꎻ主流雷诺数在一
定范围内对气膜孔射流的影响较小ꎻ吹风比的变化显著改变了气膜孔射流的横向发展和叶顶气膜孔射流的强度ꎬ使吸
力侧泄漏涡存在远离叶片表面的趋势ꎬ同时一定程度上抑制了压力侧的泄漏流发展ꎮ
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０　 引言

航空发动机涡轮叶片进口温度在过去几十年

里已经升高到 １ ９００ Ｋ以上ꎬ该温度远远超过叶片
合金材料的耐温极限ꎮ 高效的涡轮叶片冷却是保
证涡轮叶片高效安全工作的一个关键技术ꎮ 气膜
冷却是最重要的外部冷却技术之一ꎬ在涡轮叶片
的冷却设计中应用广泛ꎮ 前期研究表明ꎬ气膜冷
却的效率受到众多因素的影响ꎬ包括冷却流体与
高温来流的动量比值、质量比值、温度比值、主流
的压力梯度、湍流强度等[１－２]ꎮ ＭＨＥＴＲＡＳ 等[３]试
验研究了叶片表面全气膜冷却效果ꎬ研究了不同

气膜位置、不同气膜开孔形状、来流马赫数、吹风
比等参数对叶片气膜冷却的影响ꎬ发现通道中的
涡系结构对吸力侧气膜冷却效果影响显著ꎮ 王昌
叶等[４]采用稳态的 ＳＳＴ ｋ－ω湍流模型对叶片两侧
气膜冷却射流开展了数值研究ꎬ发现整体上的气
膜 覆 盖 效 率 在 吸 力 侧 优 于 压 力 侧ꎮ
ＲＥＺＡＳＯＬＴＡＮＩ等[５]对某高压涡轮冷却开展了实
验与数值计算研究工作ꎬ采用压力敏感漆(ＰＳＰ)
技术和稳态雷诺平均方法(ＲＡＮＳ)计算 ４ 种叶顶
气膜冷却的几何构型ꎬ并对吹风比等重要参数的
影响规律进行了研究ꎮ

高压涡轮在实际应用中叶片叶尖与机匣之间
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通常预留出很小的间隙ꎬ以适应叶片旋转ꎬ防止叶
片与机匣之间的剐蹭ꎮ 涡轮叶片压力侧与吸力侧
存在较大的压力梯度ꎬ从而在间隙中形成显著的
叶尖泄漏流ꎬ会导致较大的气动损失ꎮ 叶尖的泄
漏流动流场结构复杂ꎬ呈现强烈的三维非定常特
性ꎮ 前期研究发现ꎬ涡轮叶片叶尖附近冷却设计
的难度较大ꎬ主要原因是该区域的流场结构复杂ꎬ
存在间隙泄漏流、气膜冷却、通道涡等[６]ꎮ 因此ꎬ
针对涡轮叶尖间隙区域研究气膜冷却对于优化叶

尖冷却设计具有重要的意义ꎮ
本文在前期研究基础上采用先进的 ＰＩＶ光学

测量手段和高精度的非定常数值模拟方法对叶尖

泄漏流干涉下的气膜冷却流场结构开展试验和数

值计算ꎬ并对关键参数的影响规律进行研究ꎬ为涡
轮叶尖冷却设计提供一定的数据支撑ꎮ
１　 实验系统及参数

实验以经典的 ＧＥ－Ｅ３ 高压涡轮叶片为研究
对象ꎬ实验中气膜孔的位置分别位于压力侧、吸力
侧和叶顶ꎬ 如图 １ 所示ꎮ 叶片轴向弦长为
８６.１ ｍｍꎬ栅距为 ９１.５ ｍｍꎬ叶高为 １１９.５ ｍｍꎬ间隙
高度为 ４.５ ｍｍꎮ 本研究中考虑粒子图像测速系统
(ＰＩＶ)激光片光厚度以及保障 ＰＩＶ中大量的示踪
粒子可以通过叶尖间隙ꎬ选用了 ３.７％的高度作为
叶尖间隙值ꎮ
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图 １　 试验叶片模型及实物图

实验中分别在叶片压力侧和吸力侧 ９８％叶高

处及叶顶中弧线上设置气膜冷却孔ꎬ按等弧长设
置 ７个气膜孔(自叶片流向前向后编号为 １—７)ꎮ
叶片内部设有按比例缩放的冷气进气腔以起到实

验中稳定气流的作用ꎬ保证气膜孔的出流均匀ꎮ
实验系统如图 ２ 所示ꎬ各个子系统主要由供

气、测量、实验段、ＰＩＶ 等组成ꎮ 其中测量系统包
含流量测量、温度测量、压力测量等子系统ꎮ 本研
究的 ＰＩＶ系统使用的激光光源为 Ｎｄ ＹＡＧ双脉冲
式激光器ꎬ粒子发生器为 ＬａＶｉｓｉｏｎ 气溶胶发生器ꎬ
示踪粒子为 ＤＥＨＳ(癸二酸二辛脂)粒子ꎮ
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图 ２　 实验系统流程图

本文重点关注气膜冷却中主次流掺混的流动
特性ꎬ分别研究流场对气膜孔位置、主流雷诺数、
吹风比 ３ 个参数的变化规律ꎬ试验工况如表 １
所示ꎮ

表 １　 试验工况表

参数 值或名称

气膜孔位置 压力面 吸力面 叶顶

主流雷诺数 Ｒｅ ４０ ０００ ５０ ０００ ６０ ０００
吹风比 Ｍ １.０ １.５ ２.０

２　 数值计算模型

２.１　 非定常湍流模型
本文研究中采用的非定常高精度湍流模型为

ＶＬＥＳ方法(ｖｅｒｙ－ｌａｒｇｅ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ)ꎬ该模型的
计算可靠性和精度在前期研究中得到了广泛的验

证[７]ꎮ 基于牛顿流体基本假设求解 Ｆａｖｒｅ 过滤的
控制方程ꎮ 亚格子尺度湍流应力的模化基于
ＶＬＥＳ ｋ－ω 模型进行求解ꎮ 通过最核心的分辨率
控制函数 Ｆｒ 对湍流黏性系数μｔ进行重新模化ꎮ
分辨率控制函数 Ｆｒ 的形式为

Ｆｒ ＝ｍｉｎ １.０ꎬ １.０－ｅｘｐ(－β Ｌｃ / Ｌｋ)１.０－ｅｘｐ(－β Ｌｉ / Ｌｋ)
é

ë
êê

ù

û
úú

ｎ

{ } (１)
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式中Ｌｃ、Ｌｉ和Ｌｋ的物理意义分别是截断长度尺度、
积分长度尺度和最小 ｋｏｌｍｏｇｏｒｏｖ 长度尺度ꎬ具体
形式为:

Ｌｃ ＝Ｃｘ(ΔｘΔｙΔｚ) １３ (２)
Ｌｉ ＝ ｋ ３２ / (β∗ｋω) (３)
Ｌｋ ＝ν ３４ / (β∗ｋω) １４ (４)

式(２)中Ｃｘ为重要的模型参数ꎬ在本文研究中取
值为 ０.６１ꎮ

ＶＬＥＳ ｋ－ω模型中湍动能 ｋ 和比耗散率 ω 的
输运方程以及湍流黏性系数表达式为:

ｄ
ｄｔ(ρｋ)＝

∂
∂ｘ ｊ Γｋ

∂ｋ
∂ｘ ｊ

æ
è
ç

ö
ø
÷ ＋Ｇｋ－Ｙｋ (５)

ｄ
ｄｔ(ρω)＝

∂
∂ｘ ｊ Γω

∂ω
∂ｘ ｊ

æ
è
ç

ö
ø
÷ ＋Ｇω－Ｙω＋Ｓω (６)

μｓｕｂｔ ＝Ｆｒ􀅰ρ ｋω (７)
式中:ｄ 表示物质导数ꎻｓｕｂ 表示亚格子尺度的湍
流量ꎮ

具体数值计算中ꎬ根据局部 ３ 个湍流尺度之
间的关系ꎬＦｒ 的取值在 ０ ~ １.０ 之间自动地平滑
取值ꎬ由此确定湍流的模化程度ꎮ
２.２　 计算模型和网格划分

计算域采用单叶片通道ꎬ如图 ３ 所示ꎬ进口距
离为 ２倍的弦长ꎬ出口为 １倍弦长ꎮ 在叶片表面、
间隙内部、冷气通道壁面进行网格局部加密ꎮ 通
过多套网格计算结果对比ꎬ发现网格量达到 ３２０
万之后对计算结果流场的影响较小ꎬ由此确定最
终采用 ３２０万的网格进行计算ꎮ 数值计算参数设
置与试验叶片参数保持完全相同ꎬ如表 １所示ꎮ
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图 ３　 计算模型和计算网格示意图

计算边界条件是两侧为周期性边界条件ꎬ主
流来流设置为速度进口ꎬ出口设置为压力出口ꎬ次
流采用的边界条件为质量流量进口ꎮ 计算中采用
ＳＩＭＰＬＥＣ压力－速度耦合算法ꎬ动量方程采用限
定的中心差分格式ꎬ时间离散为二阶隐式格式ꎮ

３　 结果与讨论

３.１　 实验结果与数值计算结果对比
图 ４所示为实验中 ＰＩＶ拍摄到的两个叶片截面

处通过叶尖区域的示踪粒子图片ꎮ 可以看出ꎬ流体
在压差作用下通过间隙区域从压力侧向吸力侧泄

漏ꎬ从而形成泄漏流ꎬ且随着流动下游发展ꎮ 图中结
果清晰显示间隙泄漏流与主流存在复杂的相互作

用ꎬ流动的非定常特性显著ꎮ 气膜孔位于吸力面和
压力面时ꎬ间隙泄漏流特性呈现显著的差异ꎮ

UBU!6���	�� UCU!6������

图 ４　 两个截面处 ＰＩＶ拍摄图片

图 ５ 所示是吸力侧开设气膜孔、雷诺数为
５０ ０００且吹风比为 １.０ 工况下某截面的 ＰＩＶ 测量
速度分布云图以及数值计算结果ꎮ 结果显示ꎬ实
验测量和数值计算均揭示出了气膜孔产生的射流

对间隙泄漏流的影响ꎬ是气膜射流使得泄漏涡有
所抬升ꎮ 图 ５中虚线框标注区域为气膜射流在间
隙泄漏流的作用下形成的低速滞止区ꎮ 该工况
下ꎬ由于气膜射流的动量相对于主流的动量较小ꎬ
在主流与泄漏流的综合作用下ꎬ射流的动量衰减
较快ꎬ穿透到主流中的距离也较短ꎮ 气膜射流迅
速衰减后被泄漏涡裹挟ꎮ 数值计算结果与实验结
果宏观上比较吻合ꎬ但数值计算的泄漏涡较为饱
满ꎬ且流动表现出显著的脉动特征ꎮ 表明实验和
数值计算均较好地复现了间隙泄漏涡与气膜孔射

流之间的相互作用结果ꎮ
U/U�U � ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ���
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图 ５　 实验结果与数值计算结果对比图
(吸力侧开设气膜孔工况)
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３.２　 气膜孔位于吸力面工况
图 ６ 显示的是吹风比 Ｍ ＝ １.０ 时不同主流雷

诺数影响下吸力面的气膜孔射流与间隙泄漏流的

干涉作用流场ꎮ 增大雷诺数导致涡核有所增大ꎬ
但结果并未明显表明会对叶片吸力面的换热带来

改善ꎮ 次流射流干扰了泄漏涡发展ꎬ泄漏涡流线
随着雷诺数增加向叶顶方向发展ꎬ并由此影响间
隙内的流动ꎮ

UBURe������� UCURe�������
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图 ６　 Ｍ＝１.０时雷诺数影响下吸力面主次流的掺混特性

图 ７给出了雷诺数 Ｒｅ＝ ５０ ０００时吹风比影响
下的气膜孔射流与泄漏流干涉下的流场结果ꎮ 吹
风比的增大意味着次流的动量增大ꎬ从而对泄漏
流作用更强ꎬ使得泄漏涡的大小有所增大且流线
有远离叶片向叶顶偏转的趋势ꎬ进而抑制了间隙
流过来的气流ꎮ

U/U�U � ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ��� ���
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图 ７　 Ｒｅ＝５０ ０００时吹风比影响下吸力面主次流的掺混特性

３.３　 气膜孔位于压力面工况
图 ８ 给出了吹风比 Ｍ ＝ １.０ 时不同雷诺数下

压力面设置气膜孔的流场结构ꎮ 结果显示压力面
主流流速低于吸力侧截面速度ꎮ 压力侧的气膜孔
射流由于受到对向泄漏流的裹挟偏转严重ꎮ 由此
泄漏流在间隙区域内流线更加弯曲ꎬ在壁面附近
形成回流区ꎮ 增大雷诺数导致泄漏涡流线加剧偏
转ꎬ抑制形成回流区ꎮ

UBURe������� UCURe�������
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图 ８　 Ｍ＝１.０时雷诺数影响下压力面主次流的掺混特性

图 ９给出了雷诺数 Ｒｅ＝ ５０ ０００时吹风比影响
下射流与主流的干涉流场ꎮ 吹风比增大后导致泄
漏流在间隙区域更加稳定ꎬ但在叶顶壁面附近的
回流区有增大的趋势ꎮ 增大吹风比意味着动量增
大ꎬ从而对泄漏流起到抑制作用ꎬ减少泄漏流
损失ꎮ

UBUM���� UCUM����

UDUM����
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图 ９　 Ｒｅ＝５０ ０００时吹风比影响下压力面主次流的掺混特性
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３.４　 气膜孔位于叶顶工况
图 １０给出了吹风比 Ｍ＝ ２.０ 时叶顶气膜出流

与泄漏流的干涉流场ꎮ 间隙内的射流导致泄漏流
向远离叶顶方向偏转ꎬ相应地次流更加贴近叶顶
壁面ꎮ 叶顶射流由于会明显抑制泄漏流成为控制
泄漏量损失的方法之一ꎮ

UBURe������� UCURe�������

UDURe�������
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图 １０　 Ｍ＝２.０时雷诺数影响下的主次流流场

图 １１给出了 Ｒｅ ＝ ６０ ０００ 时吹风比影响下叶
顶喷气与泄漏流干涉流场ꎮ 叶顶喷气作用下叶顶
壁面位置会形成较小的回流区ꎮ 吹风比增大导致
对泄漏流阻滞作用增强ꎬ从而泄漏流在间隙中远
离叶顶表面ꎮ 吹风比增加还导致泄漏涡有所增
大ꎬ形状由扁长向圆形发展ꎬ从而使得影响吸力面
换热的区域有所减小ꎮ

UBUM���� UCUM����

UDUM����
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图 １１　 Ｒｅ＝６０ ０００时吹风比影响下的主次流流场

４　 结语

采用 ＰＩＶ光学手段和非定常数值模拟方法对涡
轮叶片不同位置开气膜孔射流与间隙泄漏涡相互作

用开展了研究ꎬ重点分析了雷诺数、吹风比对主次流
相互干涉的影响规律ꎮ 得出以下主要结论ꎮ

１)间隙泄漏流影响下ꎬ不同位置的气膜孔出
流效果差异较大ꎮ 吸力面射流导致泄漏涡流线明
显抬升ꎬ射流受到泄漏涡干扰在纵向发展上受到
抑制ꎬ使得流动更加不稳定ꎻ压力面射流受到泄漏
流的对向裹挟ꎬ从而一定程度上抑制了泄漏流ꎻ叶
顶射流与泄漏流干扰下将更加贴近叶顶表面ꎬ同
时泄漏流远离叶顶表面ꎮ

２)雷诺数对射流影响相对较小ꎬ但使得吸力
面涡核有所增大ꎬ压力面流入间隙泄漏流偏转ꎬ进
而抬升叶顶泄漏流ꎻ改变吹风比使得吸力面和压
力面射流横向发展得到一定程度的增强ꎬ使吸力
面泄漏涡有所远离叶片ꎬ对压力面泄漏流起到了
抑制作用ꎮ 叶顶射流的增大抑制了间隙中泄漏流
的发展ꎮ

３)实验结果与非定常数值计算结果比较吻
合ꎬ表明数值计算方法精度较高ꎮ 所获得的 ＰＩＶ
实验和数值计算数据对于理解和优化间隙泄漏流

及气膜射流设计具有一定的参考价值ꎮ
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