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利用小孔射流改善气膜冷却效率的数值研究
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摘 � � � 要: 为了获得气膜孔下游放置一对射流小孔对气膜冷却效率的影响规律, 采用数值模拟方法研究了

不同吹风比下射流小孔出口位置尺寸不同时流动过程和冷却效率的分布情况, 并与常规气膜孔冷却结构形

式进行对比,以揭示小孔射流改善气膜冷却效率的作用机理. 研究表明: 在常规气膜孔下游开两个射流小孔

后,两射流小孔分别产生一个较弱的与气膜孔反向涡对方向相反的反向涡对, 反向涡对的相互作用减弱了气

膜孔反向涡对的强度,使气膜的贴壁效果更好, 提高了气膜孔的冷却效率.在各吹风比条件下, 气膜孔下游有

射流小孔时,冷却效率都有一定的提高, 并且射流小孔间距较大时对两气膜孔中心线之间的横向平均冷却效

率改善较大,吹风比较大时, 效果更明显.
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Abstract: To invest igate the influence o f small coo lant jets on f ilm cooling effect iv eness,

the dist ribut ions o f the f low f ields and cooling ef fect iveness w ith the small jets at different

outlet placement under sever al blow ing rat io s were numerically studied. And the dist ribu�
t ions w er e compared w ith the dist ribut ions of the baseline holes to reveal the good ef fects of

the small coolant jets on the f ilm cooling performance. The results show that , the new inter�
action betw een the w eaker counter�rotat ing vo rtex pair s( CRV P) generated by the small jets

and the CRVP generated by the main coo lant jet w eakens the mix ing st reng th of the coo lant

jets w ith the hot cross f low , so the f ilm effect iveness is higher w ith bet ter coverage on the

ho t side under several blow ing r at ios. And the spanw ise cooling ef fect iveness is improved

significant ly w hen the distance betw een the tw o small co olant jets is longer and the blow ing

ratio is higher.

Key words: film cooling; jet ; f low and heat t ransfer

� � 由于日益提高的发动机性能的要求,涡轮前

燃气温度不断升高, 因而开展高效的冷却技术研

究是在目前燃烧室温升水平上延长其使用寿命、

提高涡轮前燃气温度、增大发动机的推力以及提

高其工作可靠性的一种重要技术途径. 气膜冷却

是对燃气涡轮发动机燃烧室的火焰筒壁面和涡轮
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叶片等高温部件进行冷却保护的重要技术.为了

提高气膜冷却效率, 国内外针对气膜孔的结构进

行了大量的研究 [ 1�5] . Nasir 等人[ 6]提出带三角形

突片的气膜孔冷却结构并进行了实验研究,李永

康[ 7]等人针对突片尺寸对气膜孔冷却效率的影响

进行了数值模拟, Yiping Lu 等人[ 8] 通过将气膜

孔出口端埋在横向槽内的方法降低了冷流向主流

的垂直穿透,并开展了初步的实验研究.本文通过

从气膜孔中部引出两个射流小圆孔并且其出口放

置于气膜孔出口下游的方式, 使冷却气流在气膜

孔下游绝热壁面上的贴壁效果更好, 并针对射流

出口的位置不同(两射流出口间的距离以及距离

气膜孔的流向距离改变)运用 Fluent计算软件对

其流动特性和冷却效率进行了三维数值研究, 获

得了气膜孔下游两小孔射流对气膜冷却效率的影

响规律,验证了这种新型冷却结构形式在一定条

件下改善气膜冷却效率的可行性.

冷却效率的定义式为

�= (T g - T w ) / ( T g - T c )

式中 T g 为燃气 (主流)温度, T w 为绝热壁温, T c

为冷气(次流)温度.

1 � 数值计算方法

1. 1 � 物理模型和计算网格

物理模型如图 1所示, 气膜孔为与主流夹角

成 35 的圆形孔, 直径 D 为 12. 7 mm,长为 3. 5D ,

其出口中心距主流进口截面为 19D, 距出口截面

为 30D ,气膜孔间距为 3倍孔径.

射流小孔是直径为 0. 5D的圆形孔并从气膜孔

中部引出,两射流小孔中心线延长相交于气膜孔的

中心并与气膜孔夹角15 ,出口位于气膜孔出口的下

游.射流出口中心,距离气膜孔出口中心沿流向的距

离 l分别为2D和 1D,两射流孔间的距离 w 分别为

0. 5D, 1. 0D,1. 5D和 2. 0D,如图2所示.

图 1 � 计算物理模型

Fig� 1� Physical model fo r computation

图 2� 射流小孔示意图

Fig� 2 � Schematic o f the small co olant jets

1. 2 � 边界条件和计算方法

主流进口为速度进口, 速度取为 20 m / s, 温

度为 289 K,湍流强度取 17% ;二次流进口为速度

进口, 温度为 188 K,二次流速度的大小由吹风比

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 ! 为主流的密度和流速,

本文取 0. 5, 1. 0, 和 1. 5三种吹风比.出口取为压

力出口并认为各变量梯度为零; 固壁为无滑移和

无渗透的绝热物面边界条件, 近壁区采用非平衡

的壁面函数法进行处理.垂直 Y 方向的两端面为

周期性边界条件.

采用 Realizable k� 模型进行紊流模拟;在近

壁区采用壁面函数法进行处理. 各方程的离散采

用二阶迎风差分格式,采用 Fluent分离隐式求解

器求解并实施亚松驰, 解收敛的判断标准是各物

理量相对残差小于 10�5 .

2 � 计算结果与分析

2. 1 � 网格无关性及计算方法验证

计算结果的精确性在很大程度上取决于计算

网格的质量.为了最大限度地减少由于计算网格

而带来的误差,本文对网格无关性进行了研究以

确定合适的计算网格. 所有计算模型采用六面体

结构网格并对绝热壁面附近以及气膜孔出口附近

的网格进行了加密.图 3为常规气膜孔在吹风比

M= 1. 25, 计算网格数分别 87万和 180万时, 气

膜孔出口下游中心线处绝热壁面冷却效率分布的

比较图.从图中可以看出,两种网格的计算结果比

较接近,由网格导致的计算误差较小.

为了验证计算方法的准确性, 将常规气膜孔

在吹风比 M= 1. 25时的计算结果与文献[ 3]的实

验结果进行了对比. 图 4为常规气膜孔出口下游,

在气膜孔中心线处绝热壁面冷却效率分布并与相

关实验结果进行的对比. 图 5( a) , ( b)分别为常规

气膜孔出口下游,在 x / D= 3和 x / D = 15处绝热

壁面冷却效率的分布并与相关实验结果进行的对
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比. 从图中可见, 计算结果与实验结果吻合得较

好,在一定程度上旁证了本文计算方法的可行性.

2. 2 � 小孔射流的作用效果和规律分析

图 6为在吹风比 M= 1. 0的条件下, 常规气

膜孔和气膜孔下游带射流小孔的冷却结构在绝热

壁面正上方 X�Y 截面上的速度矢量分布情况.

由图 6( a)可见, 由于冷却气流流出气膜孔后

在气膜孔出口下游附近形成一低压区, 大量主流

直接流向这个低压区,将冷却气流抬高,降低了气

膜冷却效率 [ 10] .图 6( b)显示了在气膜孔下游 l=

2D 处设置两个相互间距w = 1. 5D 的射流小孔时

的流场情况.可见,两个射流小孔阻挡了主流直接

流向低压区,从而提高了冷却效率.

图 6� X�Y 平面上的速度矢量分布

Fig� 6 � Distr ibut ions of velocit y vecto rs at X�Y plane ( Blow ing r atio M= 1. 0)
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图 7 � 垂直于主截面上的局部温度和速度矢量分布

Fig� 7 � Temperature contour s and flow field distr ibut ions at cross�flow location

� � 图 7为吹风比 M = 1. 0 时, 常规气膜孔和气

膜孔下游带射流小孔的冷却结构分别在气膜孔下

游 x / D= 3和 x / D = 7处, 垂直于主流截面上的

温度和流场分布.由图可见,绝热壁面上方形成了

一个反向涡对 ( Counter�rotating vor tex pairs�
CRVP) . Ley lek 和 Zer kle[ 11] 对反向涡对进行了

最早的研究,发现随着吹风比的增加反向涡对使

得冷却气流在沿气膜孔下游流动过程中不断脱离

壁面,最终与主流掺混. 从那以后,越来越多的研

究试图通过改变气膜孔出口形状或降低冷却气流

出流时向上的扩散等方式来达到减弱反向涡对强

度的目的.在常规气膜孔下游开两个射流小孔后,

两射流小孔分别产生一个较弱的与气膜孔反向涡

对方向相反的反向涡对,反向涡对的相互作用减

弱了气膜孔反向涡对的强度, 主流通过反向涡对

对冷却气流的抬升和掺混作用削弱, 气膜的贴壁

效果更好,提高了气膜孔的冷却效率.

图 8为气膜孔下游有射流小孔时,沿气膜孔

出口下游,在气膜孔中心线上绝热壁面的冷却效

率分布. 由图可见,在各吹风比条件下, 气膜孔下

游有射流小孔时,冷却效率都有一定的提高,而且

随着射流小孔间距 w 减小,气膜孔下游附近冷却

效率的最大值变大, 随后冷却效率的下降幅度增

大.这是因为射流小孔间距 w 越小, 二次流流出

射流小孔后所形成的气膜离气膜孔中心线越近,

使得气膜孔下游附近冷却效率最大值增大;随后

由于射流小孔形成的 CRVP 离气膜孔所形成的

CRVP 中心过近,其削弱反向涡对强度的作用减

弱, 气膜贴壁效果变差, 冷却效率下降幅度增加.

射流小孔离气膜孔距离 l 较近时,冷却效率最大

值相对较大,随后冷却效率下降幅度增大.比较图

8可知, 随着吹风比的增大,冷却效率下降幅度增

加,并且射流小孔间距 w 较小时趋势更明显.

图 9为气膜孔下游有射流小孔时,沿气膜孔
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图 8 � 在不同吹风比下射流小孔对气膜孔中心线

冷却效率的影响

Fig� 8 � Effect of the sma ll co olant jets on centerline film

effectiveness distributions at v arious r atio s

出口下游,在两气膜孔中心线之间横向平均绝热

壁面冷却效率的分布情况. 由图可见, M = 0. 5

时,各射流小孔对气膜平均冷却效率均有改善,随

着射流小孔间距 w 增大, 平均冷却效率也有所提

高,射流小孔离气膜孔的流向距离 l增大时, 平均

冷却效率也对应提高; l= 2D, w= 2. 0D 时, 气膜

孔下游较大范围内平均冷却效率最高. 较高吹风

比条件下,射流小孔间距 w 较小时, 削弱气膜孔

反向涡对强度的作用较弱,由于平均冷却效率下

降过快导致气膜孔下游较远处平均冷却效率较

低.射流小孔间距 w 增大为 2. 0D 时,平均冷却效

率最好, 并且随着吹风比的增大,效果更加显著.

M= 1. 0时, 最大平均冷却效率值比常规气膜孔

提高了 110% , M = 1. 5时,该值提高了 130%.

图 9� 在不同吹风比下射流小孔对气膜孔展向平均

冷却效率的影响

Fig� 9� Effect of the small co olant jets on spanwise

aver aged film effectiveness distributions

at va rious r atios

3 � 结 � 论

1) 在常规气膜孔下游开两个射流小孔后,两

射流小孔分别产生一个较弱的与气膜孔反向涡对

方向相反的反向涡对, 反向涡对的相互作用减弱
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了气膜孔反向涡对的强度,主流通过反向涡对对

冷却气流的抬升和掺混作用削弱, 气膜的贴壁效

果更好,提高了气膜孔的冷却效率.

2) 在各吹风比条件下, 气膜孔下游有射流小

孔时,冷却效率都有一定的提高,并且射流小孔间

距增大对气膜孔下游冷却效率的下降趋势有减缓

作用.

3) 射流小孔间距较大时对两气膜孔中心线

之间横向平均冷却效率改善较大, 并且随着吹风

比的增大,效果更加显著.
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