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带三角形突片气膜冷却结构换热特性的数值研究
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摘 � � � 要: 运用 RN G k��湍流模型对带平行于冷却壁面、且覆盖部分气膜孔的三角形突片气膜冷却结构,

在不同吹风比和突片几何参数下的换热特性进行了研究。结果表明: 在吹风比小于 1 时, 突片对提高气膜冷

却有效温比和增强换热的作用不大; 当吹风比大于 1时 ,突片对于提高气膜冷却的有效温比和换热增强比具

有显著的作用,而且随着突片尺寸的加大, 气膜冷却有效温比和换热增强比的提高幅度越大。
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Numerical investigation on heat transfer

of film cooling with delta�shaped tabs
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Abstract: Using method of constant heat flux, the heat transfer coef ficient of the film cooling

with a row of cylindrical holes and discrete delta�shaped tabs covering a part of the hole placed par�
allel to the film cooling surface w as investigated numerically. The main factors influencing the heat

transfer include the blow ing rat io and the size of the tab. During the test, the mainstream velocity

was 10 m/ s and the blow ing rat io w as 0. 3 to 1. 5. Results show that the tabs do not enhance the

heat transfer of the film cooling significant ly at lower blow ing ratio; heat transfer improvement is

significant in the cases of higher blowing ratio with larger tab size.
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� � 气膜冷却是通过孔/缝引入一股较冷的二次

流体对喷吹口下游表面进行热防护的有效措施,

在现代燃气涡轮发动机的热端部件(诸如涡轮叶

片、火焰筒和涡轮机匣等)的强化冷却中被广泛采

用。影响气膜冷却效果的因素众多, 其中气膜孔

形状对气膜冷却效率的影响尤为显著, 因此长期

以来针对气膜孔结构的优化一直是重要的研究内

容[ 1�7]。Nasir 等人[ 8] 最近提出带三角形突片的气

膜孔冷却结构并开展了初步的实验研究,李永康

等人
[ 9]
对此结构的流动机理和冷却效率进行了初

步的数值研究,揭示出在常规气膜孔上加装突片

结构后,气膜出流向主流的垂直穿透能力得到一

定程度的降低,因此在气膜孔下游,气膜出流能够

更好地贴附壁面, 对于气膜冷却效果起到一定程

度的改善。在此基础上, 本文运用 FLUENT 数

值计算软件,着重针对突片对气膜冷却的换热特

性影响方面进行数值研究,分析吹风比和突片尺

寸等因素对气膜冷却壁面的换热特性影响。
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1 � 计算模型

图 1所示为本文计算带突片气膜冷却的模

型。主流矩形通道长度为 650 mm , 高度为 90

mm; 二次流进口通道是倾斜 35�的圆形孔, 直径

为 12. 7 mm ,高度为 22. 2 mm ,气膜孔出口中心

距主流进口截面 305 mm, 气膜孔间距为 3 倍孔

直径。突片设置在气膜孔出流一侧,厚度取为 1

mm, 形状为等边三角形, 边长取为 a= 5 mm, 7

mm, 9 mm 和 11 mm4 种尺寸。主流温度取为

335 K,流速 10 m / s;二次流温度为300 K,流速由

吹风比 M= �2U 2 / �� U � 来确定,其中 �2、U 2 分别

为二次流的密度和流速, �� 、U � 是主流的密度和

流速, 本文取 0. 5, 0. 7, 1. 0和 1. 5 4 种吹风比。

为了方便比较, 本文对吹风比的定义均为以二次

流进口面的气动参数为基准。

图 1 � 气膜冷却计算模型

Fig . 1 � Film coo ling Computat ional model

2 � 数值计算方法

2. 1 � 湍流模型

李永康等
[ 10]
对此结构已进行了模型验证,充

分说明了采用 RNG k��湍流模型对本文模型进
行数值模拟的可行性。

在笛卡儿直角坐标系( x , y, z )下, 记各自对

应的速度分量为 u, v, w 时,控制方程如下所示:
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式中 � 和 S 分别为变量 � 对应的广义扩散系数

和源项。其中湍流动能和湍流动能耗散率的广义

扩散系数和源项分别为:
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湍流模型采用 RNG k��两方程湍流模型, 在近壁

区采用非平衡的壁面函数法进行处理。采用

Fluent 分离隐式求解器进行稳态计算, 各物理量

的离散采用二阶迎风格式。收敛的标准是判断各

物理量的相对残差小于 10
- 5
。

2. 2 � 网格分布和边界条件

网格分布:由于本文主要研究加热面的换热

情况, 所以在加热面处划分了比较细密的网格。

整个主流区域采用非均匀结构化网格, 第一层的

网格布置在距加热面 0. 01 mm 的位置,此后每层

的网格间距以 1. 2 的比率增加, 到第 15层之后,

改为 1. 06的比率增加。为了计算的方便,本文取

了一个气膜孔作为研究对象, 即 z 方向长度取为

3倍气膜孔直径, 整个主流区域网格 390 000个。

计算域的边界条件设置:主流和二次流进口均

给定速度进口边界条件;出口认为各变量梯度为零;

对称面采用对称条件; 固体壁面速度分量使用无滑

移壁面条件;加热面热流密度 q= 10 000 W/ m2。

2. 3 � 有效温比和换热增强比

气膜冷却有效温比的定义为:

�= (T � - T aw ) / ( T � - T 2) (2)

式中 T � 是主流温度, T aw是气膜冷却绝热壁温,

T 2 是二次流温度。

气膜冷却对流换热系数的定义为: [ 10]

h = q/ ( T aw - T w ) (3)

其中 T w 为气膜冷却加热后的壁温。为便于比

较,以无气膜冷却时的对流换热系数 h0 为基准,

计算出 4个吹风比下的气膜冷却对流换热系数与

无气膜冷却时的对流换热系数的比值, 即换热增

强比 h/ h0。

在本文的计算结果中, 均采用沿流向的展向

平均值进行分析。

3 � 结果与分析

3. 1 � 突片对气膜冷却流场的影响

图 2是在吹风比为 0. 5时,有突片和无突片

的模型在位于气膜孔下游 x / D= 2和 5的垂直于
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主流截面上的局部流场和冷却有效温比分布图。

可以看到在绝热壁面上部形成两个反向的涡对,

而在常规气膜孔上加装突片后, 反向涡对的强度

得到一定程度的抑制, 即气膜出流向主流的垂直

穿透能力得到一定程度的降低, 这对于气膜的冷

却效果起到一定程度的改善。相比较而言,随着

突片尺寸的增加,反向涡对受到抑制的能力越强,

对于改善气膜的冷却效率也就更为明显。

3. 2 � 突片对气膜冷却有效温比的影响
图 3是带有不同尺寸突片的气膜冷却结构在

图 2� 垂直于主流截面上的局部流场和冷却有效温比分布

F ig . 2 � distr ibution of local flow field and film effectiv eness perpendicular to the mainst ream cross sect ion

图 3� 突片在不同吹风比下对气膜孔展向平均冷却效率的影响

F ig. 3� effect of t ab on span averaged film effect iveness under differ ent blow ing r atios
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图 4� 突片在不同吹风比下对换热增强比的影响

Fig. 4� effect of tab on span aver aged heat transfer coefficient r atio under different blow ing r atio s

同一吹风比下的冷却有效温比分布图。可以看

到,无论何种气膜冷却结构, 在 x / d < 8 区域, 冷

却有效温比迅速地下降; 而在 x / d> 8 区域,冷却

有效温比基本保持不变。设置突片后冷却有效温

比均得到改善, 特别在高吹风比下,突片对提高气

膜冷却有效温比的作用显著。其原因是在常规气

膜孔上加装突片结构后,气膜出流向主流的垂直

穿透能力得到一定程度的降低, 因此在气膜孔下

游,气膜出流能够更好地贴附壁面,使得气膜的冷

却效果起到一定程度的改善。而且随着突片尺寸

的加大,二次流形成的气膜保护作用越强。

3. 3 � 突片对气膜冷却对流换热系数的影响

图 4是带有不同尺寸突片的气膜冷却结构在

同一吹风比下的换热增强比的计算结果。可以看

出,在吹风比小于 1时, 无论突片尺寸如何,带突

片气膜冷却结构与无突片结构的对流换热系数比

值相差不大,表明吹风比较低时,加装突片对提高

气膜冷却结构对流换热强度的作用是较小甚至是

微弱的;但当吹风比在 1. 0~ 1. 5 范围内,加装突

片使得气膜冷却对流换热系数的增加幅度是明显

的,表明在高吹风比时安装突片可以有效地增强

对流换热能力, 而且随着突片尺寸的增加,换热强

化比提高的幅度也越大。这与突片作用的机理相

符合
[ 9]

,因为在突片的作用下,具有较高速度的气

膜出流可以更好的贴附在被冷却壁面上,形成对

壁面的冲刷,造成了换热能力的增强。

4 � 结 � 论

本文对带平行于冷却壁面且覆盖部分气膜孔

的三角形突片的气膜冷却结构, 在不同吹风比下

的换热特性进行了数值研究。研究结果表明:

( 1) 在圆形气膜孔上加装突片,可以使气膜

更好的贴附壁面, 冷却有效温比和换热系数均可

以得到一定程度的提高;

( 2) 在吹风比小于 1 时, 突片对提高气膜冷

却有效温比和增强换热的作用不大;

( 3) 当吹风比大与 1 时, 突片对于提高气膜

冷却的有效温比和换热增强比具有显著的作用,

而且随着突片尺寸的加大,气膜冷却有效温比和

换热增强比的提高幅度越大。
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