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Console形气膜孔改善冷却效率的数值研究
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摘 � � � 要: 运用剪应力输运湍流模型对 Conso le形孔的气膜冷却结构, 在不同吹风比下的气膜冷却效率的

分布进行了数值研究; 并在保持冷气入口相同开孔率的条件下 ,将其与圆形和缝形气膜孔的冷却效率进行比

较. 结果表明:随着吹风比的增加, Conso le 形气膜孔的冷却效率也在增加; 在相同吹风比条件下, Console形

孔的冷却效率较圆形孔高, 较缝形孔低;但在小吹风比时 ,基本与缝形孔的冷却效率相当.
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Numerical investigation on improvement of f ilm cooling

effectiveness with console hole
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Abstract: T he film cooling char acteristics of console ho le w ere numer ically investig ated

using the shear�st ress t ranspor t two�equation turbulent model to understand the ef fects o f
blow ing rat ios on cooling ef fectiv eness. T he coo ling effect iveness for three conf igurat ions o f

f ilm coo ling holes w as also studied comparat ively. Results show that the coo ling ef fective�
ness for console f ilm cooling hole increases with the increment of the blow ing rat io. Under

the same blow ing rat io , the cooling ef fect iveness of the console hole is bet ter than cylindrical

hole, and low er than slo t. U nder the condit ion of low blow ing ratio, the f ilm coo ling ef fec�
t iveness of conso le is equivalent to the slo t.
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� � 在现代高性能航空发动机中,由于燃气的出

口温度很高, 往往会对发动机的高温部件产生不

良影响,所以需要采用冷却技术对高温部件表面

加以保护.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�11] .目前有关气膜冷却方面的研究已有很多,

中科院工程热物理所曾对槽缝气膜冷却进行过研

究[ 1 ] , Goldstein [ 2]等人曾对几种不同几何形状喷

孔的气膜冷却效率进行了测量, 徐红洲等人
[ 10]
对

单个圆锥形孔气膜冷却作了详细研究, 李永康等

人
[ 1 1]
对带突片气膜孔的冷却效率进行了研究. 本

文研究的主要内容是利用 FLUENT 商用软件,

通过数值模拟的方法分析在不同吹风比条件下,
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Conso le形气膜孔的冷却效率, 并与圆形和缝形

孔的冷却效率进行比较, 以说明 Conso le 形孔能

改善冷却效率.

1 � 计算模型

图 1是本文 Console形气膜孔的冷却模型示

意图.主流矩形通道沿 x 方向长为 300 mm, 高度

y 方向为 60 mm,气膜孔间距,即 z 方向是 2倍孔

直径为 10 mm; Conso le 形气膜孔轴线与底面的

夹角是 35�,孔入口直径为 5 mm, 出口为一狭缝

宽度为 1mm,孔高度为 6mm,主流温度为 800K,

流速是 30m/ s;二次流温度为 400K, 流速由吹风

比(密流比) 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,本文共取 0. 5, 0. 8, 1. 0, 1. 2, 1. 5 和 2. 0

六种吹风比. 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 2 是 Console 形气膜孔的形状示意图.

Conso le形孔是一种进口为圆形, 出口为矩形的

新型气膜孔结构,气膜孔在主视图中呈逐渐收敛

状,而在俯视图中为扩散状,但其收敛的速度大于

扩散,因而由进口到出口其横截面的面积逐渐缩

小.为便于对冷却效率进行比较,圆形孔与缝形气

膜孔在冷气入口处的开孔率与 Console 形孔保持

一致,即三种孔形的入口面积相同.

2 � 数值计算方法

2. 1 � 湍流模型

在笛卡儿直角坐标系( x , y , z )下, 计各自对

应的速度分量为 u, v, w 时,剪应力输运( SST ) 湍

流模型的控制方程如下 [ 12] :
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� � 控制方程中, �k 和 � 分别是 k 和  的广义

扩散项; Gk 表示由于速度梯度而产生的湍动能生

成项, G  是  的生成项; Y k 和 Y  分别是由于湍

流而生成的 k 和  的耗散项; D 是横向扩散项;

S k 和S  是自定义的源项.

本文采用 FLUENT 分离隐式求解器进行稳

态求解;湍流模型采用 SST 方程模型; 各物理量

的离散格式均为二阶迎风格式;压力- 速度耦合

采用 Simplec算法; 解收敛的标准是各项残差精

度均小于 10�5、残差曲线趋于平直且被冷却面的

平均温度变化不大.

2. 2 � 网格分布和边界条件

网格分布:由于本文主要研究被冷却面的冷

却情况,所以在此面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

布置在距被冷却面 0. 02mm 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. 05的比率增加; 并以气膜孔出口为中心, 上

下游的网格逐渐稀疏. 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

2d ,整个主流区域网格 410000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, 采用压力出口条件;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; 被冷却

壁面为绝热条件.

2. 3 � 冷却效率

由于被冷却壁面是绝热条件, 只有冷气流喷

射产生的气膜对热燃气的阻隔作用以降低壁面温
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度,而没有其它形式的换热,此时对被冷却壁面的

主动换热量小,主要是靠在壁面覆盖冷却气膜以

防止高温燃气与壁面直接接触而起到冷却作用.

因此,在被冷却壁面形成高绝热冷却有效温比的

冷却气膜,是提高冷却效果的关键途径.

冷却效率 != (T  - T aw ) / ( T  - T 2) ( 3)

其中 T  是主流温度, T 2 是冷气温度, T aw是有气

膜冷却的情况下沿气膜下游某处绝热壁面上的恢

复温度,也就是被冷却面的壁面温度.

3 � 结果与分析

图 3是 Console形气膜孔在不同吹风比下的

绝热壁面冷却效率分布图. 可以看出,在气膜孔出

口附近区域的冷却效果很好, 等值线的分布较为

密集, 变化梯度较大, 越往下游等值线分布越稀

疏,但随着吹风比的增加这种由密到疏的现象不

很明显,冷却效果趋于均匀分布;随着吹风比的增
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加,冷却效率等值线越朝下游偏移,使得冷却范围

变得更大, 冷却效果越来越好. 在 x / d< 10 范围

内,等值线沿展向的分布比较平均,只有在接近对

称面的区域出现了较大的梯度; 而在 x / d > 10

时,等值线上呈现出峰值分布,沿展向冷却效率梯

度变大.

图 4和图 5分别是 Conso le形气膜孔在 x / d

= 2和 5 截面上的流场及流线分布图. 从这些图

可以看出,在绝热壁面的上部形成反向的涡对, 而

且随着吹风比的增加, 涡对的尺度加大,并逐渐脱

离绝热壁面向上提升, 但同圆形气膜孔形成的反

向涡对方向相反[ 11] .在 z 方向上, 低吹风比时, 漩

涡基本充满整个空间, 而在高吹风比下,漩涡更靠

近两侧壁面,同时涡对中心脱离壁面向上抬升; 随

着吹风比的增加,漩涡从低吹风比时的扁平状变

为高吹风比的狭长形, 即漩涡变窄长了;同一吹风

比下,沿着流体下游, 涡对尺度变大,并向 y 方向

抬升.
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� � 图 6~ 图 7分别是 Console形气膜孔在不同

吹风比下, x / d= 2和 5截面处的温度分布组图.

由这些图可见,随着吹风比的增加,温度等值线由

小吹风比时基本呈直线分布, 到大吹风比时则逐

渐变成!马蹄状∀分布, 且吹风比越大!马蹄状∀越

明显,这是由于反向涡对的抬升和变形所造成; 同

时可见,随着吹风比的增加,最低温度处等值线所

对应的 y 方向的高度越来越高,此高度即为气膜

层厚度,气膜层越厚说明冷却能力越大,从而冷却

效果越好,这与图 3绝热壁面冷却效率的分布相

对应; 在同一吹风比条件下, 沿冷气流出口下游,

这种!马蹄形∀分布更明显, 更加突出,且气膜层变
得越来越薄,冷却能力逐步降低,因而冷却效果沿

下游逐步降低.

图 8是在各种吹风比条件下, 三种形状气膜

孔的平均冷却效率分布图. 由图可以看出,无论吹

1776



� 第 10 期 姚 � 玉等: Console形气膜孔改善冷却效率的数值研究

风比的高低, 在气膜孔出口附近, Console 形孔的

冷却效率都远远高于圆形孔, 差别最大处接近

100%, 沿流体域下游, 两者冷却效果逐渐接近, 差

值逐步减小, 远离气膜孔处, 小吹风比下相差不

多,而在大吹风比时, Console 形孔的冷却效果依

然高于圆形孔较多, 且随着吹风比的增加高出部

分越多, 这说明相对传统的圆形气膜孔来说,

Conso le形孔可明显起到改善冷却效率的作用;

由于 Console形孔的出口为一狭缝,故它的冷却

效果分布趋势与缝形孔相类似, 在吹风比为 0. 5

时,两者的冷却效果曲线基本重合,而随着吹风比

的增加,两者冷却效果的差距逐步加大, Conso le

形孔的冷却效果距缝形孔的差距越来越大.

4 � 结 � 论

本文对 Conso le 形气膜孔的冷却结构, 在不

同吹风比下的冷却特性进行了数值研究. 研究结

果表明:

1) 随着吹风比的增加, Console 形孔的冷却

有效温比也在增加, 且在本文研究的吹风比范围

内,冷却效率没有出现饱和的现象;

2) 在相同开孔率的条件下, 无论何种吹风

比, Console 形气膜孔的冷却效率较圆形孔高, 可

起到提高冷却效果的作用; 且随着吹风比的增加,

改善冷却效率的优势更加明显;

3) 小吹风比下, Conso le形孔的冷却效率与

与缝形孔相差不大,而在大吹风比条件下, 冷却效

果还存在一定的差距, 此差距同样随着吹风比的

增加而加大.
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