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内部冲击和外部气膜的组合特性研究
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摘 � � � 要: 利用数值模拟的方法研究了一种外部稀疏气膜和内部冲击复合的导向器叶片冷却结构. 研究的

重点是气膜孔和冲击孔的相对位置以及气膜孔直径对叶盆和叶背冷却效率的影响规律,并对叶盆区域和叶

背区域的综合冷却效率和热均匀性做了讨论.计算表明:在计算所选取的参数范围内, 气膜孔直径的增大提高

了叶盆区域的综合冷却效率,而对叶背区域的影响规律则较为复杂; 综合考虑叶盆叶背的冷却效率和热均匀

性,气膜孔的位置在单元腔的前部时冷却效果最好.
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Combined features of the inner impingement

and outer film cooling holes of a vane
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( National Key Labor ator y on Aer o�Engines, School of Jet Propulsion,
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Abstract: Numerical simulation has been used to invest igate a coo ling conf igur at ion of a

guide turbine vane. T his vane has outer spar se film cooling holes and inner impingement

ho les. In this paper, w e mainly studied how dif ferent po sit io ns and diameter s of the f ilm

coo ling holes inf luenced the cooling ef f iciency on the pressure and suct ion sides of the vane;

and discussed the cooling eff iciency and uniformity of temperatur e dist ribut ion on the pr es�
sur e and suction sides o f the vane. T he computat ional results show that , w ithin the parame�
ters used in this simulat ion, the increase in the f ilm coo ling hole diameters obviously im�
proves the cooling eff iciency on the pressure side of the vane, but the effect is mo re compli�
cated on the suction side. Considering the cooling eff iciency and the unifo rmity of tempera�
ture dist ribut ion on the pr essure and suct ion sides o f the vane, the po sit io n of the f ilm coo l�
ing holes located on the f ront side of the chamber r esults in the best co oling ef ficiency.

Key words: aero space propulsion sy stem; film cooling ; impingement coo ling ;

coo ling eff iciency; numerical simulat ion
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� � 目前空冷涡轮叶片多采用复合式冷却结构,

结构上分为内部冷却和外部冷却. 叶片的内部冷

却结构可分为内表面的冲击冷却和内部通道的对

流换热冷却,外部冷却包括外表面的气膜冷却和

发散冷却等.层板叶片是近年来发动机涡轮叶片

冷却技术的一个研究热点,其特点是叶片壁面分

为 2层,内层壁面开冲击孔,冷却空气从冲击孔进

入层板腔,并冲击外层壁面,在冲击区域形成强化

换热区;外层壁面开气膜孔,由冲击孔进入层板腔

的冷却气体最终由气膜孔进入主流燃气通道, 与

高温燃气掺混并在壁面形成冷却气膜以隔离燃气

和叶片的直接接触. 国外在这方面的研究起步较

早, A llison公司和 Rolls�Royce公司 [ 1, 2]均做了大

量研究工作.国内西工大的郁新华、全栋梁等
[ 3, 4]

通过数值计算获得了层板单元结构的换热特性,

分析了影响层板冷却效果的因素, 得出燃气侧气

膜冷却效率 �f、层板内部换热效率 � i和参数 f 是

影响冷效的决定因素. 冲击和气膜的复合冷却结

构比较复杂,影响冷却性能的几何参数很多, 用数

值模拟来研究几种几何参数的影响具有重要的现

实意义.本文研究了一种外部稀疏气膜和内部冲

击复合的导向叶片冷却结构, 运用流固耦合传热

计算,得到了整个主燃气流道和各分腔内的流动

和换热特性,获取了不同的气膜孔直径、气膜孔位

置排布对导向器叶片冷却性能的影响规律.

1 � 数值模拟

1. 1 � 物理模型

模型采用内部冲击和外部气膜的复合冷却方

式对叶盆和叶背进行冷却,前缘采用传统的前缘

气膜孔.为消除尾部传热对叶片温度的影响, 略去

叶片尾部的固体传热计算,而只保留其主燃气流

道的叶型(见图1) . 叶片的结构采用冲击孔和气

图 1 � 主燃气流道的叶型

Fig. 1� Blade figur ation in the gas channels

膜孔交错排列的方式, 内部冲击孔在外壁面上的

冲击点位于外壁面上气膜孔间的冷却效果较差区

域.当叶栅长度较长且略去叶根和叶尖区域的影

响时,叶栅中间若干排气膜孔和冲击孔的几何结

构和流动状态均可认为相同, 即叶片径向具有周

期性结构.截取周期性结构的一个周期进行研究

可以有效减少计算量. 本文采用径向的周期性结

构进行研究工作(见图 2) .

图 2� 周期性结构

F ig . 2 � Periodic configur ation

在图 2所示的周期性结构中, 叶盆和叶背各

分为 7个腔,每个腔包含 1个气膜孔和 1个冲击

孔,每个腔为 1个单元, 各单元之间绝热. 在每个

单元腔内,定义腔体沿叶片弦向的弦长为 L , 气膜

孔或冲击孔中心线距离弦长靠近前缘端点的长为

S.当 S / L = 0. 25时, 定义此时气膜孔或冲击孔的

位置为前腔;当 S / L = 0. 5时, 定义此时气膜孔或

冲击孔的位置为中腔; 当 S / L = 0. 75 时, 定义此

时气膜孔或冲击孔的位置为后腔(见图 3) . 依据

气膜孔和冲击孔位置的不同排列方式, 分为气膜

孔在前腔冲击孔在后腔、气膜孔冲击孔均在中腔、

气膜孔在后腔冲击孔在前腔 3种方式.

1. 2 � 基本方程和湍流方程

采用三维雷诺平均守恒型Navier�Stokes方

图 3� 气膜孔和冲击孔的位置排布示意图

Fig . 3 � Relative posit ions of the film cooling holes

and impingement cooling ho les
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程, 采用流固耦合计算, 对流体域和固体域采用

统一的控制方程, 整场离散,整场求解, 把不同区

域中的热传递过程组合起来作为一个统一的换热

过程来求解,不同的区域采用通用控制方程, 区别

仅在广义扩散系数及广义源项的不同, 耦合界面

成了计算区域的内部.文献[ 5, 6]较详细地介绍了

流固耦合传热问题的求解方法.湍流模型采用 k��
模型,程序会根据 y

+
自动选择壁面函数或者低雷

诺数模型.

1. 3 � 计算域和计算网格

计算域包括叶片内部通道的低温冷却气和外

部高温燃气的流体部分, 以及叶片的前缘、叶盆和

叶背的固体部分.在计算网格的选取方面,由于非

结构化网格具有网格生成自动化、复杂外形适应

性强等特点,适合本文中含有气膜孔、冲击孔等复

杂几何拓扑的结构,所以采用了非结构化网格,通

过整体大尺度粗网格、局部小尺度细网格以及壁面

使用棱锥型网格加密的方法,完成了对本文研究模

型的网格划分工作,见图 4.网格数约为 200万.

图 4 � 网格结构

F ig. 4� Mesh configur ation

1. 4 � 边界条件和计算工况

参照导向器叶片的实际工作环境,给定主燃

气通道的燃气入口温度、燃气入口总压,以及冲击

孔入口的冷气温度、冷气入口总流量;主燃气通道

出口给定静压. 计算模型中,叶栅的流道为周期性

结构,因此流道的两个周向面为周期性边界条件;

叶片在径向截取了一个周期性单元结构为分析模

型,因此计算模型的上下表面(径向截面)也是周

期性边界条件.

本文的计算固定冲击孔直径 D i ,选取气膜孔

直径 D f 分别为 1倍 D i、1. 5倍 D i 以及 1. 875倍

D i 3个数值(即 D f / D i 分别为 1, 1. 5, 1. 875) , 以

及气膜孔在单元腔的前部、中部、后部 3个位置,

设计了 3 � 3共 9种工况.

2 � 结果分析

衡量一个冷却结构冷却品质的好坏, 通常引

入综合冷却效率作为评估标准. 在相同的冷气流

量下,综合冷却效率越高,说明该形式的冷却效果

越好. 定义: 叶盆综合冷却效率 �p = ( T g - T p ) /

( T g- T c ) , 叶背综合冷却效率 �b = ( T g - T b ) /

( T g- T c) .其中 T g 为主燃气流的温度, T c 为冷

却气流的温度, T p 为叶盆的平均温度, T b 为叶背

的平均温度.

2. 1 � 气膜孔位置对叶盆冷却效率的影响

� � 图 5给出了叶盆冷却效率和气膜孔位置的关

系图.从图中可以清晰地看出,气膜孔和冲击孔均

在单元腔中部时冷却效率最低. 当气膜孔和冲击

孔分别在前腔或后腔交错排列时, 它们的冷却作

用相互补充,使冷却效率较高.

图 5 � 叶盆冷却效率和气膜孔位置的关系图

Fig . 5 � Relation between the cooling efficiency o f

pressur e side and t he posit ion of

film coo ling ho les

图 6 � 叶背冷却效率和气膜孔位置的关系图

Fig . 6 � Relation between the cooling efficiency o f

suction side and the po sitio n o f

film coo ling ho les

2. 2 � 气膜孔位置对叶背冷却效率的影响

图 6给出了叶背冷却效率和气膜孔位置的关

系图.从图中可以清晰地看出,气膜孔位置对叶背

冷却效率的影响十分类似于对叶盆冷却效率的影
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响,依然是气膜孔和冲击孔均在单元腔中部时冷

却效率最低.而二者交错排列时冷却作用得到互

补,冷却效率较高.

2. 3 � 气膜孔直径对叶盆冷却效率的影响

图 7给出了叶盆冷却效率和气膜孔直径的关

系图.从图中可以看出, 随着气膜孔直径的增大,

叶盆的冷却效率逐渐升高.通过分析叶盆附近的

速度矢量图可以看出 (图 8) ,叶盆处主燃气流速

较低,主燃气对气膜孔的影响较弱,因此气膜孔直

径增大会扩大气膜出流的覆盖范围, 增强气膜的

隔热能力.

图 7� 叶盆冷却效率和气膜孔冲击孔直径比的

关系图

Fig . 7 � Relation between the cooling efficiency o f

pr essure side and the ratio of film coo ling

ho le diameter to impingement

cooling hole diameter

图 8 � 叶盆某单元腔附近的速度矢量图

F ig . 8 � Velocity vector gr aph in a cell chamber of

the pressur e side of t he vane

2. 4 � 气膜孔直径对叶背冷却效率的影响

图 9给出了叶背冷却效率和气膜孔直径的关

系图.从图中可以看出,相对于叶盆冷却效率随气

膜孔直径增大而升高的明显趋势来说, 叶背冷却

效率随气膜孔直径增大而产生的变化趋势比较复

杂.通过分析叶背附近的速度矢量图可以发现(图

10) , 叶背处主燃气流速较叶盆处高出许多,当气

膜孔直径增大时, 由于冷却气体在气膜孔出口处

的流速降低致使高速的高温燃气侵入气膜孔内

部,尽管高温燃气没有完全侵入到叶片内部,但由

此带来的高温燃气对叶片的加热效果相当明显.

叶背冷却效率在气膜孔直径较小时, 燃气入侵随

着气膜孔直径增大而加剧的作用起主导,冷却效

率随着气膜孔直径增大的变化幅度很小;在气膜

孔直径较大时,随着气膜孔直径增大,气膜出流覆

盖区域的增大效果起主导,冷却效率随着气膜孔

直径增大而升高.

图 9� 叶背冷却效率和气膜孔冲击孔直径比的

关系图

Fig . 9 � Relation between the cooling efficiency o f

suction side and t he r atio o f film cooling

ho le diameter to impingement

cooling hole diameter

图 10 � 叶背某单元腔附近的速度矢量图

F ig. 10 � Velocity vecto rg raph in a cell chamber of

the suction side of the vane

2. 5 � 叶盆热均匀性的分析

前面已经分析得出当气膜孔位置在单元前

腔或后腔时,叶盆冷却效率比较高.通过分析气膜
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图 11 � 气膜孔在前腔时叶盆表面温度分布图

F ig . 11 � Temperature distr ibutions in the pressure

side when f ilm coo ling holes on

front side of the chamber

图 12 � 气膜孔在后腔时叶盆表面温度分布图

F ig . 12 � Temperature distr ibutions in the pressure

side when f ilm coo ling holes on

back side of the chamber

孔分别在前腔和后腔时的叶盆表面温度分布(图

11和图 12) ,发现叶盆最高温度出现在接近尾缘

的最后一个单元腔位置. 当气膜孔位于前腔时,气

膜孔的冷气出流对叶盆接近尾缘单元腔的保护比

较充分,配合冲击孔在后腔气膜孔覆盖能力减小

的区域的冷却效果, 使叶盆最高温度水平较低;当

气膜孔位于后腔时, 气膜孔的冷气出流对此单元

腔的保护只有后面少半部分, 所以造成了叶盆最

高温度偏高.

2. 6 � 叶背热均匀性的分析

前面已经分析得出当气膜孔位置在单元前

腔或后腔时,叶背冷却效率比较高.通过分析气膜

孔分别在前腔和后腔时的叶背表面温度分布(图

13和图 14) ,发现叶背区域除燃气来流方向的第

图 13 � 气膜孔在前腔时叶背表面温度分布图

Fig. 13 � Temperature distributions in the suction

side when film cooling holes on f ront

side of t he chamber

图 14 � 气膜孔在后腔时叶背表面温度分布图

Fig. 14 � Temperature distributions in the suction

side w hen film coo ling holes on back

side of t he chamber

1个单元腔外,其余 6个腔均存在最高温度.类似

于叶盆最后一个单元腔的情况, 当气膜孔位于前

腔时,气膜孔的冷气出流对于每个单元腔的保护

比较充分,再配合冲击孔在后腔的冷却效果,有效

的降低了叶背的最高温度;而当气膜孔位于后腔

时,由于对单元腔的保护不充分,造成了最高温度

集中在中腔位置, 而且较气膜孔位于前腔时有明

显的偏高.

3 � 结 � 论

本文对一种外部稀疏气膜和内部冲击复合的

导向器叶片冷却结构进行了数值模拟研究,研究

的重点是气膜孔和冲击孔的相对位置以及气膜孔

直径对叶盆和叶背冷却效率的影响规律.从计算
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结果可以得到以下结论:

( 1) 在叶盆,冷却效率随着气膜孔直径的增

大而升高;气膜孔位于前腔和后腔时冷却效率比

较高,综合考虑叶盆的热均匀性,气膜孔位于前腔

时的冷却效果最好.

( 2) 在叶背,冷却效率随气膜孔直径增大的

变化规律比较复杂, 这主要是因为发生了高温燃

气的入侵现象; 气膜孔位于前腔和后腔时冷却效

率比较高,综合考虑叶背的热均匀性,气膜孔位于

前腔时的冷却效果最好.
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