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摘　 要： 高温燃气在涡轮动叶叶顶产生的泄漏流不但降低了涡轮效率，更是加剧了叶顶的热负荷． 本文基于实验模型，采用流

固耦合的数值计算方法，研究了涡轮凹槽叶顶的间隙流与冷却射流相互作用的流动机理以及顶部喷气冷却对凹槽壁面换热

效果的影响，重点分析了吹风比、冷却孔倾斜角、冷却孔进气角以及固体材料导热系数对壁面Ｎｕ数的影响． 结果表明： 大吹风

比（Ｍ ＝ １．５） 能有效改善凹槽近压力面一侧肋条及底部的换热，Ｎｕ数分布更加均匀；进气角产生的“喷射效应” 改变了冷却气

流高速区的出口相对位置，当进气角大于 ０° 时，冷却气体能有效阻隔高温流体使壁面 Ｎｕ数降低；低导热系数材料降低了气流

对固体壁面的对流换热，使得壁面的对流换热更加均匀．
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　 　 现代燃气轮机涡轮进口温度不断提升，高温燃

气在涡轮动叶叶顶间隙产生的泄漏流在降低涡轮效

率的同时，更是加剧了叶顶的热负荷［１－２］，使得叶顶

表面极易超温，高温区冷却不及时会导致烧蚀，直接

影响燃气轮机的安全运行．
涡轮凹槽叶顶是控制间隙泄漏流动，改善叶顶

换热的典型方式之一［３－４］ ． Ｍｅｔｚｇｅｒ 等［５］ 最先通过实

验的方法给出了机匣壁面静止时凹槽叶顶内部的换

热情况；Ｍａ 等［６］ 采用实验的方法研究了涡轮叶栅

叶顶几何结构对气动性能的影响，给出了凹槽状叶

顶降低气动泄漏损失的机理；Ｋａｎｇ 等［７］ 研究了凹槽

几何参数对顶部间隙泄漏流动结构与内壁面传热特

性的影响，给出了凹槽结构参数对降低叶顶的平均

换热系数的作用机理，后来 Ｍａｒａｌ 等［８］ 进一步研究

了间隙高度不均匀时凹槽深度和肋条宽度对叶顶气

热特性的影响；国内学者杜昆等［９］ 考虑到叶顶的非

定常流动传热特性，针对 ＧＥ － Ｅ３ 高压动静叶干涉

现象，数值研究了对凹槽内流动特性的影响．
然而由于高温流体通过较窄的凹槽顶部间隙

时，会对凹槽底部形成射流冲击，导致凹槽肋条和底

部局部区域出现较高的热负荷［１０］ ． 为降低这部分热

负荷，可以通过在凹槽叶顶布置气膜冷却孔，使得冷



却气体能有效阻隔高温流体对壁面的直接接触［１１］ ．
周治华等［１２］考虑到间隙泄漏流对凹槽底面的流动

冲击特性，重点分析了吹风比、冷却孔位置及喷射角

度对内壁面换热 Ｎｕ 数的影响． Ｗａｎｇ 等［１３］ 通过研

究跨音速流动中顶部冷却射流与泄漏热流的相互作

用，在此基础上分析了考虑冷却射流时凹槽结构的

设计原则． Ｍａ 等［１４］ 发现在凹槽底部近前缘区域的

冷却气体与泄漏流会产生强烈的相互作用． Ｚｈｏｕ
等［１５］研究了叶顶冷却孔位置对换热特性的影响，发
现换热效果在叶顶分离泡区域内冷气喷射效果要优

于泄漏流再附位置．
对泄漏流与顶部冷却射流相互作用的流动与传

热特性分析是为了在降低叶片温度的同时，减小由

于温度分布不均而产生的热应力，有效延长叶片的

使用寿命［１６－１８］ ． 因此对叶顶的传热研究应当在耦合

顶部流动特性的同时，进一步考虑固体材料物性，研
究流固耦合条件下冷却射流的流动与传热特性． 本

文通过流固耦合的计算方法，研究了气膜冷却孔近

压力面布置时，产生的顶部冷却射流与间隙泄漏流

的相互作用，分析了吹风比、冷却孔进、出气角及固

体导热系数对凹槽内流动与固体壁面传热的影响，
为凹槽状叶顶冷却优化设计提供参考依据．

１　 计算模型及验证

１．１　 计算模型

Ｍｅｔｚｇｅｒ 等［５］对未考虑气膜冷却的凹槽间隙进

行了传热实验，并对不同湍流模型下的 Ｎｕ 系数进

行了数值计算． 本文基于 Ｍｅｔｚｇｅｒ 等［５］ 未考虑气膜

冷却的凹槽实验模型，以带气膜冷却的叶顶凹槽为

研究对象．
计算模型包括流体域和固体域，如图 １（ ａ）所

示，流体域采用带圆弧进口的凹槽间隙模型，模拟涡

轮叶片的叶顶间隙流域（红色部分），叶顶凹槽固体

区域（蓝色部分）为固体域． 平面示意图如图 １（ｂ）
所示，间隙高度 ｔ ＝ ０．５ ｍｍ，肋条宽度 ｗ ＝ １ ｍｍ，底
部宽度 Ｗ ＝ １０ ｍｍ，凹槽高度 Ｈ ＝ １．５ ｍｍ，垂直于纸

面的深度为 ２ ｍｍ．
　 　 如图 １ （ ｂ） 所示，气膜冷却孔位于凹槽底部

Ｓ ／ Ｗ ＝ ０．１ 处，孔型采用应用最为广泛的圆型孔，将
冷却孔中心轴线与凹槽底面的夹角定义为倾斜角

α， 冷却孔长度 Ｌ ＝ ２ ｍｍ，冷却孔半径 Ｒ ＝ ０．２５４ ｍｍ．
将冷却孔和冷却腔接触平面的法向方向与冷却孔中

心线的夹角定义为进气角 β， 同时定义顺时针方向

为正方向，逆时针方向为负方向．
１．２　 边界条件及网格划分

流体域计算模型中将主流与 Ｙ 轴垂直的两个面

设为周期性对称面． 主流进口方向设置为垂直于弧

面，冷气进口方向为 Ｚ 轴负方向． 流体域与固体域

相交界面设置为流固传热交界面，固体域左右壁面

（Ｓｉｄｅ ｗａｌｌ）设置为换热系数 １ ０００ Ｗ ／ （ｍ２·Ｋ），外
部参考温度（７００ Ｋ）的外部换热壁面，固体域底面

（Ｂｏｔｔｏｍ ｗａｌｌ）设置为换热系数 １ ２００ Ｗ ／ （ｍ２·Ｋ），
外部参考温度（５５０ Ｋ）的内部换热壁面． 机匣壁面

设置沿 Ｘ 轴负方向的速度而叶顶保持静止来模拟

动叶的相对转动，同时机匣壁面设为固定壁面温度．
固体材料为某标准高温合金（以下简称 Ｎｏｒｍａｌ），密
度为 ８ ３２６ ｋｇ ／ ｍ３，其导热系数以及比热都是和温度

相关的函数，通过拟合多项式给定如图 ２ 所示，表 １
为计算边界条件． 其中冷却进口速度由吹风比确

定， ρｍ 和 ｖｍ 分别为泄漏流密度和泄漏流速度，ρｃ 为

冷却气体密度，实际计算中采取了多次试算的方法

来选取不同工况下冷却进口速度的取值．

（ａ） 三维凹槽模型示意图
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图 １　 计算模型示意图
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图 ２　 Ｎｏｒｍａｌ 材料的导热系数和比热曲线图

Ｆｉｇ．２　 Ｔｈｅｒｍａｌ ｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙ ａｎｄ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｈｅａｔ ｇｒａｐｈ ｗｉｔｈ Ｎｏｒｍａｌ
ｍａｔｅｒｉａｌ

　 　 计算网格采用 ＡＮＳＹＳ 中的 Ｍｅｓｈ 模块进行网格

划分，流体域网格和固体域网格分别如图 ３（ａ）、图
３（ｂ）所示，流体域对孔出口区域及壁面网格进行加

密，保证第一层网格的 ｙ ＋ ＜ １，从而满足湍流模型
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的要求，固体域对孔出口处网格进行加密．
数值计算验证采用与文献［５］中实验相同的模

型和边界条件， 其中 ｔ ／ Ｗ ＝ ０．１，ｗ ／ Ｗ ＝ ０．２， 进口雷

诺数为 １５ ０００，网格总数约为 ４２９ 万． 与实验模型一

样，数值计算验证模型没有考虑气膜冷却孔以及机

匣运动产生的端壁运动效应的影响．
表 １　 凹槽状叶顶计算边界条件

Ｔａｂ．１　 Ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｉｎ ｇｒｏｏｖｅｄ ｔｉｐ

边界条件 设置

进口总温 ／ Ｋ ７０９

进口总压 ／ Ｐａ １６８ ０００

出口静压 ／ Ｐａ １２０ ０００

冷气进口总温 ／ Ｋ ３４４

冷气进口速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ｖｃ ＝
ρｍ ｖｍ
ρｃＭ

机匣壁面相对运动速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ３００

等壁面温度 ／ Ｋ ４９６

(a)流体域
(a)Fluiddomain

(b)固体域
(b)Soliddomain

X

Z

Y

X
YZ

图 ３　 网格划分

Ｆｉｇ．３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｍｅｓｈ

１．３　 湍流模型的验证

数值计算采用商用软件 ＡＮＳＹＳ－ＣＦＸ，选取前

期研究者指出的对叶顶传热预测准确度较高的

ｋ － ω， ＳＳＴ 湍流模型以及带有转捩的 ＳＳＴ γ － θ 湍

流模型． 本文基于 Ｍｅｔｚｇｅｒ 等［５］ 未考虑气膜冷却的

凹槽间隙传热实验结果，对不同湍流模型下的 Ｎｕ
系数进行了数值计算．

为了和实验设置相同，数值计算时采用了实验

研究的几何结构和边界条件，其中肋条宽度为

９．５ ｍｍ， ｔ ／ Ｗ ＝ ０．１，Ｈ ／ Ｗ ＝ ０．２，雷诺数取值为 １．５×
１０４ ．

数值计算和实验数据对比结果如图 ４ 所示，可

以看出，数值计算结果与实验结果符合程度最好的

是 ＳＳＴ γ － θ 湍流模型． 其中 ｋ － ω 模型在凹槽肋条

区域的计算值误差较大， ＳＳＴ 模型计算值整体偏高，
因此本文计算均采用 ＳＳＴ γ － θ 湍流模型．

定义努塞尔系数为

Ｎｕ ＝ ｑｔ
κ ＴＷ － Ｔｉ( )

．

式中： ｑ 为热流量，ｔ 为间隙高度，Ｋ 为气体导热率，
ＴＷ 和 Ｔｉ 分别为等壁面温度和主流温度．

定义展向平均努塞尔系数为

Ｎｕ ｙ( ) ＝ １
Δｙ∫Ｎｕ ｘ，ｙ( ) ｄｙ，

式中 ｙ 表示垂直于主流的侧向方向．
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图 ４　 数值计算和实验数据对比

Ｆｉｇ．４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｄａｔａ

１．４　 网格无关性验证

由于本文的计算模型与数值验证的模型存在几

何尺寸出入，为了排除网格数量对计算结果的影响，
对带有冷却气膜孔 （Ｓ ／ Ｗ ＝ ０．１，α ＝ ９０°） 的流固耦

合模型进行了网格无关性验证，验证结果如图 ５ 所

示． 其中，Ｌ 为凹槽壁面沿流向长度，图中红色实线

表示冷却孔中心所在位置， 红色虚线区域表示肋条

侧壁面区域． 当带气膜孔模型的网格数大于 ３１５ 万

（其中流体域 ２１９ 万，固体域 ９６ 万）时，计算结果基

本不随网格数变化．
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图 ５　 网格无关性

Ｆｉｇ．５　 Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｏｆ Ｎｕ（ｙ）
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２　 凹槽间隙流动与传热计算分析

２．１　 吹风比对凹槽间隙流动与传热的影响

图 ６ 给出了 α ＝ ９０°以及 β ＝ ０°时 ３ 种不同吹风

比下凹槽间隙的流动传热特性． 图 ６（ ａ），６（ ｃ），６
（ｅ）分别为吹风比 Ｍ ＝ ０．５，Ｍ ＝ １，Ｍ ＝ １．５ 时中截面

马赫数分布云图、凹槽壁面 Ｎｕ 分布云图以及间隙

泄漏流和冷却气流掺混处中截面的局部二维流线

图． 图 ６（ｂ），６（ｄ），６（ｆ）分别为吹风比 Ｍ ＝ ０．５， Ｍ ＝
１，Ｍ ＝ １．５ 时凹槽壁面 Ｎｕ 分布云图以及等涡量面

（λ ＝ ０．００１２）的湍动能（ＴＫＥ）分布云图，其中等涡

量面模型选择 Ｌａｍｂｄａ ２－ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ［１９］ ．
当 Ｍ ＝ ０．５ 时，如图 ６（ａ）、（ｂ）所示，冷却气流

受到间隙泄漏流的阻挠下压，部分冷却气体产生逆

向回流冲击凹槽底部气孔前缘（孔左侧）区域后沿

着肋条侧壁面上升在 Ａ 点处与泄漏流掺混形成高

湍动能区域． 机匣的相对运动在中部区域产生一个

较大的逆时针涡，泄漏流与其相互作用后冲击凹槽

底部在 Ｂ 点处形成明显的高换热区域，随后逐渐抬

升，并再次与逆时针涡作用，在 Ｃ 点处形成二次附

着区域，造成局部的传热恶化．
当 Ｍ ＝ １．０ 时，如图 ６（ｃ）、（ｄ）所示，部分冷却

气体受到泄漏流阻挡，被吹向第一条肋侧壁面，在第

一条肋角区形成复杂的涡流，并在近肋条顶部区域

造成扰动和掺混，使得第一条肋顶部区域换热强度

升高． 泄漏流受到冷却气流的冲击略有抬升，而后

在逆时针涡的作用下冲击凹槽底面在 Ｅ 点处形成

高换热区域．
当 Ｍ ＝ １．５ 时，如图 ６（ｅ）、（ｆ）所示，冷却气体直

接冲击泄漏流在 Ｆ 点处产生强烈的掺混，同时冷却

气体产生明显的侧向流动冲击肋条侧壁面，使得肋

条侧壁面近顶部区域出现较大的负 Ｎｕ， 并将泄漏

流压向两侧，使得肋条顶部两侧区域出现明显的高

换热区域． 冷却气流的冲击使得一部分泄漏流在 Ｆ
点处压向两侧，最终在凹槽底部形成两长条状的换

热区，另一部分泄漏流在 Ｇ 点处受涡流作用上抬冲

击机匣壁面，随后压向两侧与中部的冷却气流一起

贴着靠近机匣区域流向间隙出口．
随着吹风比的增加，由于冷却气流冲击作用的

增强，间隙入口处的泄漏流速度降低，同时冷却流量

的增加使得间隙出口处速度有所升高． 吹风比的增

加使得泄漏流冲击凹槽底面的传热恶化区域后移，
高吹风比时 （Ｍ ＝ １．５）泄漏流完全被压向两侧形成

更加靠近间隙出口的长条状换热区．

(a)M=0.5 (b)M=0.5 (c)M=1.0

(d)M=1.0 (e)M=1.5 (f)M=1.5

图 ６　 吹风比对凹槽间隙流动传热的影响

Ｆｉｇ．６　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｂｌｏｗｉｎｇ ｒａｔｉｏ ｏｎ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｆｌｏｗ ａｎｄ ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｉｎ ｓｑｕｅａｌｅｒ ｔｉｐ

　 　 图 ７（ａ）、７（ｂ）分别给出了耦合和等壁面温度

下凹槽壁面沿流向的展向平均努赛尔系数分布． 如

图 ７（ａ）所示，随着吹风比的增加，凹槽底部壁面 Ｎｕ
峰值减小，分布更加均匀，说明冷却气体覆盖范围更

广． 大吹风比对第一条肋侧壁面有较好的冷却效

果，冷却气体对近第二条肋区域几乎没有影响． 如

图 ７（ｂ）所示，等壁面温度条件下，各吹风比下展向

平均努赛尔系数分布趋势与耦合计算结果基本一

致，但在第一条肋侧壁面位置，Ｍ ＝ １．０和Ｍ ＝ １．５ 工

况出现了相反的规律． 主要是因为耦合计算下由于

考虑了固体材料的导热，在冷却气体的冲击下迅速

带走壁面温度，局部出现了负 Ｎｕ 区域，即壁面温度

低于气体温度，气体向壁面传热，冷却气流的冲击越

强，效果越明显．

·９８１·第 ７ 期 张筠松， 等： 基于流固耦合的涡轮叶顶喷气冷却特性研究



100

80

60

40

20

0

0 2 4 6 8 10 12 14

N
u(
y)

M=0
M=0.5
M=1.0
M=1.5

L/mm
（ａ）耦合

0 2 4 6 8 10 12 14
L/mm

60

50

40

30

20

10

N
u(
y)

M=0
M=0.5
M=1.0
M=1.5

（ｂ）等壁面温度

图 ７　 吹风比对展向平均 Ｎｕ（ｙ）分布的影响

Ｆｉｇ．７　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｂｌｏｗｉｎｇ ｒａｔｉｏ ｏｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ Ｎｕ（ｙ）

２．２　 倾斜角对凹槽间隙流动与传热的影响

图 ８ 给出了Ｍ ＝ １．５及 β ＝ ０°时冷却孔不同倾斜

角对凹槽间隙流动与传热的影响． 由图 ８ 可见，当
气膜孔存在倾斜角时，冷却气流直接冲击凹槽第一

条肋侧壁面，在冲击位置处形成局部的负 Ｎｕ 区域，

随后冷却气体沿着壁面上升与间隙泄漏流混合． 随

着倾斜角的增大，冷却气流的冲击位置逐渐上移，肋
条顶部传热恶化得到有效改善，同时倾斜角的增大

使得冷却气流对间隙泄漏流的冲击增强，间隙入口

处泄漏流的流向速度降低．

（ａ） α ＝ ３０°　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ） α ＝ ４５°　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ） α ＝ ６０°

图 ８　 倾斜角对凹槽间隙流动传热的影响

Ｆｉｇ．８　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｈｏｌｅ ａｎｇｌｅｓ ｏｎ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｆｌｏｗ ａｎｄ ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｉｎ ｓｑｕｅａｌｅｒ ｔｉｐ

　 　 小吹风比 （Ｍ ＝ ０．５） 和大吹风比（Ｍ ＝ １．５） 时冷

却孔不同倾斜角对凹槽壁面沿流向的展向平均努赛

尔系数分布的影响如图 ９ 所示． 在低吹风比工况

时，冷却孔倾斜角对第一条肋顶部和侧壁面的 Ｎｕ 分

布影响较小，没有出现局部的负 Ｎｕ 区域，同时孔后区

域 Ｎｕ 分布的波动性要大于高吹风比工况． 主要是由

于低吹风比工况下冷却气流的速度较小，没有对凹槽

侧壁面形成明显的冲击，同时对孔后区域的覆盖性较

差，在泄漏流的冲击下增加了局部区域的扰动． 在高

吹风比工况时， α ＝ ６０° 对肋条顶部冷却效果较好，
α ＝ ４５° 时肋条侧壁面局部 Ｎｕ 最低，负 Ｎｕ 值区域最

大，对肋条侧壁面局部冷却效果较好，总体上 α ＝ ４５°
与 α ＝ ６０°的冷却效果要优于其他倾斜角．
２．３　 进气角对凹槽间隙流动传热的影响

图 １０ 给出了Ｍ ＝ １．５及α ＝ ４５°时不同进气角冷

却孔中截面的马赫数云图和流线图，进气角对凹槽

间隙流动传热的影响实质上是改变了冷却气体在孔

道中的分布，产生“喷射效应”，从而改变孔处口出

冷却气流的位置和角度．
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图 ９　 不同倾斜角展向平均 Ｎｕ（ｙ）对比

Ｆｉｇ．９ 　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ Ｎｕ（ｙ） ｂｅｔｗｅｅｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｈｏｌｅ ａｎｇｌｅｓ ａｔ Ｍ ＝ ０．５ ａｎｄ Ｍ ＝ １．５
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（ａ） β ＝ －３０°　 　 （ｂ） β ＝ ０° 　 　 （ｃ） β ＝ ＋３０°

图 １０　 中心截面上气膜孔内速度云图和流线图

Ｆｉｇ．１０　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｎｄ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ｏｎ ｃｅｎｔｅｒ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ
ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｈｏｌｅ ｒｅｇｉｏｎ

　 　 从图 １０（ｂ）中可以看出当 β ＝ ０°时，冷气进入

气膜孔后流线分布比较均匀，流线方向基本与孔道

轴线一致． 当 β≠０°时，冷气气流进入气膜孔后与孔

轴线方向形成一定的夹角从而在孔道内形成分离，
形成了明显的高速区和低速区． 当 β ＞ ０°时，高速区

在气膜孔的上半部分如图 １０（ｃ）所示；而当 β ＜ ０°
时，高速区在气膜孔的下半部分如图 １０（ａ）所示． 孔
道入口区域内高低速区的分离形成，改变了冷却气

体在孔道内的分布，产生“喷射效应”．
　 　 图 １１ 给出了不同进气角对凹槽间隙流动传热

的影响，如图 １１（ａ）所示，当 β ＜ ０°时，箭头指示的

冷却气体高速流体更靠近壁面，使得泄漏流回流流

体在靠近壁面处形成了冲击，导致第一条肋侧壁面

Ｎｕ 数有所增大． 如图 １１（ｃ）所示，当 β ＞ ０°时，箭头

指示的冷却气体高速流体有效阻挡了泄漏流回流冲

击壁面，有效降低了侧壁面 Ｎｕ数． 如图 １１（ｃ）所示，
当存在“喷射效应”时，冷却气流有效改善了凹槽第

一条肋顶部区域的换热，整体上当 β ＝ ＋３０°时凹槽

壁面的流动传热更低．
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图 １１　 近气角对凹槽间隙流动传热的影响

Ｆｉｇ．１１　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｉｎｌｅｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｎ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｆｌｏｗ ａｎｄ ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｉｎ ｓｑｕｅａｌｅｒ ｔｉｐ

３　 导热系数对传热性能的影响

气体与固体间的对流传热特性受到固体材料物

性参数的影响，其中导热系数是传热计算中一个重

要的参数，因此为了研究导热系数对耦合传热性能

的影响，本文对比了Ｍ ＝ １．５ 工况时 ３ 种不同导热系

数材料中截面处的无量纲温度分布，如图 １２ 所示，
高导 热 系 数 材 料 铝 Ａｌ 的 材 料 导 热 系 数 为

２３７ （Ｗ ／ ｍ∙Ｋ），低导热系数材料选用 Ｌｕ 等［２０］ 使

用的材料，其导热系数为 ０．３３１ ５（Ｗ ／ ｍ∙Ｋ）．

Tθ Tθ Tθ

（ａ）Ｎｏｒｍａｌ　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）Ａｌ　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ）Ｌｕ［２０］

图 １２　 不同材料固体中截面无量纲温度分布云图

Ｆｉｇ．１２　 Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｎ ｃｅｎｔｅｒ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｓｏｌｉｄ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍａｔｅｒｉａｌ

　 　 无量纲温度定义为

Ｔθ ＝
Ｔ － Ｔｃ

Ｔｉ － Ｔｃ
．

式中 Ｔｉ 与 Ｔｃ 分别表示为主流温度和冷却气体温度．
由图 １２ 可见，文献［２０］中的低导热系数材料

（接近绝热工况）中截面的无量纲温度呈现明显的

层状温度梯度分布，气流的对流换热占主导作用，其
流固交界面处的无量纲温度分布趋势与图 ９（ｂ）中

α ＝ ４５°曲线的 Ｎｕ 分布趋势相互对应． 高导热系数

材料 ＡＬ 中截面的无量纲温度分布趋于一致（约为

０．６８４）固体的导热占主导作用，气流对流换热的强

弱几乎没有影响．
　 　 图 １３ 进一步对比了同一基体材料（Ｎｏｒｍａｌ）是否

带有某型涂层（覆盖一定厚度的低导热系数材料）对
无量纲温度分布的影响，带有涂层材料的无量纲温度

分布与不带涂层基本一致，但整体数值降低．
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图 １３　 固体中截面带涂层与不带涂层无量纲温度分布云图

Ｆｉｇ．１３ 　 Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｗｉｔｈ ａｎｄ ｗｉｔｈｏｕｔ
ｃｏａｔｉｎｇ ｏｎ ｃｅｎｔｅｒ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｓｏｌｉｄ

　 　 图 １４ 给出了上述不同导热系数材料凹槽壁面

沿流向的展向努塞尔系数分布． 低导热系数材料有

效降低了凹槽肋条顶部及凹槽底部孔后区域的 Ｎｕ，
同时也一定程度上阻碍了冷却气体向第一条肋侧壁

面传热，整体上低导热系数材料降低了气流对固体

壁面的对流换热，使得壁面的对流换热更加均匀．
高导热系数材料 Ａｌ 与合金材料 Ｎｏｒｍａｌ 相比， Ｎｕ 分

布基本一致，同时从图 １２（ａ）和图 １２（ｂ）中看出其

无量纲温度分布及数值差异也不明显． 合金材料

Ｎｏｒｍａｌ 的导热系数由图 ２ 可得在 １４．５（Ｗ ／ ｍ∙Ｋ）左
右，远远小于 Ａｌ 的 ２３７（Ｗ ／ ｍ∙Ｋ），因此在一定条

件下，导热系数超过某一数值时，其对固体温度分布

和壁面对流换热的影响基本不变．
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图 １４　 不同导热系数展向 Ｎｕ（ｙ）对比

Ｆｉｇ．１４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ Ｎｕ（ｙ） ｂｅｔｗｅｅｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｔｈｅｒｍａｌ ｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙ

４　 结　 论

本文针对涡轮凹槽叶顶顶部喷气冷却，考虑固体

材料物性，耦合凹槽叶顶流动与传热特性，采用流固

耦合计算方法，分析研究了吹风比、冷却孔倾斜角、进

气角以及固体导热系数对叶顶凹槽内泄漏流与冷却

气流相互作用的流动与传热特性，得到如下结论：
１）凹槽壁面 Ｎｕ 数分布受吹风比影响较大，吹

风比增大能有效改善凹槽压力面肋侧壁面及凹槽底

部的换热，使 Ｎｕ 数分布更加均匀．
２）相比于非耦合计算，耦合计算考虑了固体导

热作用，对于冷却气流冲击区域局部出现了负 Ｎｕ
数，即壁面温度低于气体温度，气体向壁面传热，冷
却气流的冲击越强，效果越明显．

３）在高吹风比 （Ｍ ＝ １．５） 工况下， 气膜孔倾斜

角能有效降低冷气冲击位置附近的 Ｎｕ 数，出现局

部范围的负 Ｎｕ 数区域；倾斜角增加，能有效改善压

力面肋顶部的换热，降低泄漏流的速度．
４）孔道进气角产生的“喷射效应”改变了冷却

气流高速区的出口相对位置， 当进气角 β ＜ ０° 时，
冷气阻隔高温流体的能力减弱，壁面 Ｎｕ 有所升高；
反之当进气角 β ＞ ０° 时，冷却气体能有效阻隔高温

流体，壁面 Ｎｕ 降低．
５）低导热系数材料固体内部温度分布对流换

热占主导作用，高导热系数材料固体内部温度分布

导热占主导作用；低导热系数材料降低了气流对固

体壁面的对流换热，使得壁面的对流换热更加均匀．
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