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气膜孔角度对导叶冷却效果影响的数值研究
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摘　　　要 : 根据导向叶片的曲面结构 ,运用 SST湍流模型 ,对涡轮叶栅通道内部的三维流场和圆形气膜孔

叶片型面的冷却效果进行了数值模拟 ,在设计工况下 ,分析气膜孔倾角的改变对吸力面冷却效果的影响.研

究结果为 :无论改变哪排气膜孔的倾角 ,前倾的冷却效果总是高于后倾 ;相比之下 ,第一排气膜孔的倾角发生

变化后对冷却效果的影响最大.
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Abstract : The film cooling characteristics on blade surface were numerically investigated

using the two2equation turbulence model of t he shear2st ress t ransport . Three2dimensional

t urbulent flow in turbine cascade and the cooling effectiveness on blade surface were carried

out under t he same coolant total p ressure. The influence of the cooling effectiveness of cylin2
drical film cooling holes on t he blade suction surface wit h varying film hole inclination angles

was investigated. Result s show t hat t he f ront inclination of t he film cooling hole may im2
p rove the film cooling effectiveness for every row of film cooling holes , and t he improvement

is more obviously for t he first row of film cooling holes.
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　　气膜冷却是通过缝隙或孔引入一股较冷的二

次流体 ,借以对紧接喷吹处的下游表面进行保护

的一种冷却方法 ,是 70年代开始在航空燃气涡轮

发动机上使用的一种高效冷却方法 ,目前仍然是

现代燃气涡轮发动机高温部件的主要冷却措施.

影响气膜冷却效率的因素有很多 ,主要有流动特

性 ,气膜孔结构[ 1 ]和壁面特性等.大量的研究表

明 ,气膜孔角度对于气膜的冷却效率和流动特性

具有重要的影响 ,因此针对气膜孔结构的优化一

直是重要的研究内容. Afejuku[ 2 ]等人对流向倾角

变化时双排孔后气膜冷却效率的分布进行了研

究 ,Crawford[ 3 ]等人研究了喷射角度对冷却效率

的影响 ,发现复合角射流时具有较好的截面平均

冷却效果 , Grit sch[ 4 ]等人测量了角度对圆形孔流

量系数的影响 ;林宇震[5 ]等人对具有不同倾斜角

的多斜孔壁冷却方式的绝热温比进行了研究 ,发
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现孔倾角为锐角时倾角越小绝热温比值越高 ,孔

倾角为钝角时吹风比对绝热温比值有较大的影

响 ;郭婷婷[6 ]等人数值模拟了射流出射角度对气

膜冷却流场的影响 ,结果表明出射角度为负值时

射流对主流场上游影响区域较大 ,为正值时随角

度的减小射流喷孔下游背风侧的分离现象逐渐消

失 ;刘高文[7 ]等人研究了喷射角对端壁气膜冷却

的影响 ,结果表明减小喷射角度虽然能提高冷却

效率 ,但同时也增大了换热系数 ;胡娅萍[8 ]等人采

用数值模拟的方法研究了冷气流的入射角对致密

多孔壁冷却效果的影响 ;赵梦梦[ 9 ]等人在 2 种不

同小孔倾角方案下 ,对弯曲多孔壁气膜冷却整体

冷却效率进行了研究.本文通过数值模拟的方法 ,

运用 FL U EN T软件 ,根据某导向叶片的曲面结

构 ,对气膜冷却的流场及冷却特性开展机理性研

究 ,在设计工况下 ,分析气膜孔角度的改变对导向

叶片吸力面冷却效果的影响.

1　计算模型

　　本文叶片采用单腔多级的气膜冷却 ,计算时

只考虑一个叶栅通道周期 ,忽略叶片沿叶高方向

的扭曲 ,选取部分高度做为研究对象 ,这样处理既

不失研讨的一般性 ,又可以减少网格数目 ,节省人

力、物力.图 1是本文的计算模型 ,叶栅通道长度

为 90 mm ,宽度为 54 mm ,叶片展向高度为 18

mm.图 2是叶片上各排气膜孔的编号示意图 ,各

排孔按逆时针方向排列 ,1～3排气膜孔分布在吸

力面 ,叉排分布 ;4～9排气膜孔分布在叶片前缘 ,

叉排分布 ;10～15排气膜孔分布在压力面 ,顺排

图 1　计算模型

Fig. 1　Computational model

分布.图 3是各排气膜孔的排列方式示意图 ,表明

了本文计算中叶片上孔的个数及同一排孔之间的

分布情况.

图 2　气膜孔编号

Fig. 2　No. of film cooling holes

图 3　气膜孔的排列方式

Fig. 3　Arrangement of film cooling holes

气体进出口条件 :叶栅通道进口总压力为

2. 432 MPa ,温度为 2 213. 6 K;冷气进口总压力

为 2. 484 MPa ,温度为 824. 3 K;气体出口压力为

1. 322 MPa ;采用全部气膜孔的平均速度 ,吹风比

为 1. 48.气体材料为理想气体 ,根据分子运动论

对各物性参数进行变化.

将圆形气膜孔的倾角沿着叶片吸力面向下游

的方向倾斜 ,即减小与 x 轴的夹角 ,称之为前倾 ;

将气膜孔的倾角沿着叶片吸力面向上游的方向倾

斜 ,即增大与 x轴的夹角 ,称之为后倾 ;而原始各

排气膜孔的倾角称之为基准角.第一、二和三排气

膜孔在基准情况下 ,与 x 轴的夹角分别是 342°,

31°和 40°;前倾后的角度分别是 317°,21°和 25°;

后倾时的角度分别为 352°,55°和 52°.

2　数值计算方法

2 . 1　湍流模型

　　为了验证计算方法的准确性 ,对本文计算模

型 ,只有纯气膜冷却时流动换热过程进行了计算 ,

本文选用 SST双方程湍流模型.图 4是模拟纯气

膜冷却时吸力面平均冷却效果分布图 ,及与文

献[10 ]实验结果进行的对比.由于叶片形状及计算

工况的不同 ,冷却效果的具体值有些偏差 ,但气膜
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孔上下游的趋势是相同的 ,由此可见 ,本文的计算

方法是合理的.

图 4　吸力面平均冷却效果的对比

Fig. 4　Comparison of film effectiveness

on the blade suction surface

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 ,SST湍流模型的控制

方程如下[11 ] :
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控制方程中 ,Γk ,Γω分别是 k 和ω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 , Gω是ω的生成项 ; Y k , Yω分别是由于湍流而

生成的 k和ω的耗散项 ; Dω是横向扩散项 ; S k ,

Sω是自定义的源项.

本文采用流固耦合的 FL U EN T分离隐式求

解器进行稳态求解 ;各物理量的离散格式均为二

阶迎风格式 ;压力2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

曲线趋于平直且叶片吸力面的平均温度变化

不大.

2 . 2　网格分布和边界条件

　　图 5 是本文计算域整体的网格示意图 ,图 6

是气膜孔附近网格划分示意图.网格分布 :由于模

型曲度较大 ,计算域整体采用非结构化网格 ,共有

网格 191万左右.由于气膜孔的孔径较小 ,所以气

膜孔处网格划分的较细密 ,平均每个孔约有 300

个网格 ;叶片作为一个整体进行了网格划分 ,因叶

片壁厚仅有 1 mm ,故叶片的网格分布也较密 ;叶

栅通道节点间距为 2. 0 mm ,由于网格的自动衔接

性 ,从叶片外壁面到叶栅通道边缘呈现出由密到

疏的网格分布 ;叶片内部的冷流体区域 ,由于被叶

片内壁面较为密集的网格包围 ,故整个冷通道都

分布着细密的网格.

图 5　计算域整体网格示意图

Fig. 5　Grid of computational model

图 6　气膜孔附近网格示意图

Fig. 6　Grid of film holes
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计算域的边界条件设置 :主流和二次流进口

为压力进口 ;出口为压力出口 ;对称面为对称边界

条件 ;周期性面为周期性边界条件 ;叶片固壁采用

无滑移速度条件.

2 . 3　冷却效果

　　本文采用流固耦合进行计算 ,即叶片参与导

热 ,将“热侧 - 固壁 - 冷侧”作为一个整体进行传

热计算来确定.在计算中 ,使用实际冷却效果这一

概念[12 ] .

冷却效果 :η = T∞ - Tw / T∞ - T2 (3)

其中 T∞是主流温度 , T2是冷气温度 , Tw是热侧

被冷却叶片型面的实际温度.

3　结果与分析

　　图 7是叶片吸力面上第一排气膜孔改变倾角

前后中心截面的局部流线分布图.由这些图可以

观察到 ,主流对冷气射流有不同程度的阻塞效应 ,

这种阻塞效应在改变倾角前后表现的不尽相同 ,

冷气从气膜孔流出后 ,在加速流动的主流的挤压

作用下逐渐向叶片型面偏转 ,同时主流的流动被

冷气所阻挡而向侧向和上下偏转.改变倾角前 ,冷

气射流受主流的影响 ,在出口附近可以很好的贴

附在壁面上 ,对热燃气起到阻隔的作用 ,从而保护

壁面 ,而孔内则存在一个漩涡.叶片内部冷气在气

膜孔处的速度方向发生突变、气膜孔轴线与叶片

型面法线方向的夹角较大等原因的共同作用造成

了气膜孔内的漩涡.孔内漩涡的存在 ,强化了孔内

冷气流与叶片的换热 ,从而可以在孔上下游附近

提高冷却效果.气膜孔前倾后 ,冷气射流在出口附

近也可以很好的贴附在壁面上 ,形成气膜保护壁

面 ;而孔内漩涡的尺度则增加了 ,主要是由于孔轴

线与叶片法线夹角更大的原因.而气膜孔后倾时 ,

孔内部没有漩涡 ,这是因为气膜孔轴线与叶片型

面法线方向的夹角较小 ;同时冷气射流对主流的

穿透增强 ,相对前倾情况 ,二次流明显离壁较远 ,

气膜贴壁较差 ,这对壁面冷却是不利的.

图 8是将叶片吸力面上三排气膜孔中分别改

变每一排孔的倾角后的平均冷却效果分布图.可

以看出 ,各排气膜孔倾角改变后的平均冷却效果

同基准情况的分布趋势相似 :气膜孔处由于考虑

了冷气出流 ,因而此处的冷却效果急剧上升 ;其余

范围内 ,第二、三排气膜孔间区域的冷却效果最

好 ,第三排孔上游沿吸力面下游的冷却效果缓慢

升高 ,第二排孔下游的冷却效果持续下降 ,在第一

排孔上游附近冷却效果稍有升高 ,其下游的冷却

效果持续下降直至吸力面的最小值 ,在尾缘处冷

却效果有回升.同时可见 ,第一排气膜孔倾角改变

后的平均冷却效果在第二排孔上游与基准情况基

本一致 ,在第二排孔下游前倾时高于而后倾时则

低于基准情况 ,且前倾时在第一排孔上游附近及

其下游是分别前倾三排孔中平均冷却效果最高

的 ,而后倾时是最低的 ,在此区域对冷却效果的影

响最为明显 ;第二排气膜孔的倾角改变后的平均

冷却效果除了在第二排孔附近得到少许的变化

外 ,其余区域的冷却效果基本与基准情况保持一

致 ;第三排气膜孔改变后 ,平均冷却效果在整个吸

力面上都有变化 ,但变化的幅度不大 ,前倾时第二

排孔上游及下游附近的冷却效果增加了很多 ,其

余区域仅有小幅度增大 ,后倾时非常接近基准情

况 ,冷却效果降低不大.与基准情况相比 ,第一排

气膜孔的倾角改变后对吸力面第一排孔上游附近

及其下游的冷却效果影响最大 ;改变第二排气膜

的倾角对吸力面的冷却效果基本无影响 ;第三排

气膜孔的倾角变化对整个吸力面都有影响 ,特别

是前倾时从吸力面开始到第二排孔下游附近的冷

却效果是三者之中最高的.

图 7　第一排气膜孔中心截面的局部流场分布

Fig. 7　Dist ribution of local flow field at the center of film cooling holes in row one
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图 8　吸力面任意一排气膜孔倾角改变后的平均冷却效果

Fig. 8　Film cooling effectiveness on the blade suction

surface with varying film hole inclination

angles of any row

　　图 9是叶片吸力面上三排气膜孔中分别选两

排气膜孔改变倾角后的冷却效果分布图.由图 9

(a)可见 ,第一、二排气膜孔前倾后的平均冷却效

果在整个吸力面上都有提高 ,在第一排孔上游附

近及其下游区域 ,是三条曲线中提高最多的 ;第

一、三排气膜孔前倾后的平均冷却效果同样在整

个吸力面上都有增加 ,在第二排孔上游及下游附

近区域其增加的冷却效果与前倾一、二排气膜孔

相差不大 ,而其余区域与之相比则较低 ;第二、三

排气膜孔前倾后的平均冷却效果在第一排孔上游

区域高于基准情况 ,而在第一排孔下游两者基本

重合 ,在第二排孔上游其冷却效果的提高是三者

之中最大的.由图 9 (b)可见 ,与基准情况相比 ,第

一、二排气膜孔后倾的平均冷却效果在整个吸力

面范围内都有下降 ,在第一排孔上游附近及下游

区域下降的幅度较大 ;改变第一、三排气膜孔倾角

的平均冷却效果与改变第一、二排气膜孔倾角的

平均冷却效果曲线基本重合 ,说明两者所起到降

低冷却效果的作用基本相同 ;第二、三排气膜孔后

倾的平均冷却效果在第一排孔上游区域处于基准

情况之下 ,而在第一排孔下游其平均冷却效果与

基准情况基本重合 ,说明其仅对第一排气膜孔上

游的冷却效果有影响 ;从吸力面开始到第二排气

膜孔下游附近的区域内 ,三条平均冷却效果曲线

基本重合 ,说明在此范围内三者降低冷却效果的

作用相差不大.

图 9　吸力面任意两排气膜孔倾角改变后的平均冷却效果

Fig. 9　Film cooling effectiveness on the blade suction

surface with varying film hole inclination

angles of any both rows

图 10是将叶片吸力面上三排气膜孔的倾角

都作了改变后的冷却效果示意图.由图可见 ,三排

气膜孔前倾的平均冷却效果在整个吸力面范围内

都高于基准情况 ,而后倾的平均冷却效果低于基

准情况 ,这充分说明了气膜孔前倾能提高冷却效

果 ,后倾则降低了冷却效果 ;前倾的平均冷却效果

较后倾的高约 2. 5 %～5 %.同图 8 和图 9 相比

较 ,三排孔前倾或后倾在第一排气膜孔上游区域

的冷却效果是最高或最低的 ,而在第一排孔下游

其冷却效果与改变第一、二排或一、三排孔的冷却

效果相差不大 ,说明改变三排气膜孔的倾角同改

变一、二排或一、三排气膜孔倾角的冷却效果相

近 ;三排孔均后倾的冷却效果是所有后倾情况中

最低的 ,但同改变一、二排或一、三排气膜孔的冷

却效果也很接近.因而 ,将三排气膜孔的倾角都作

了调整后的冷却效果与仅变化一、二排或一、三排
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气膜孔倾角的冷却效果基本一致.

图 10　吸力面三排气膜孔的倾角改变后的平均冷却效果

Fig. 10　Film cooling effectiveness on the blade suction

surface with varying film hole inclination

angles of all rows

4　结　论

　　本文在设计工况下 ,对叶片吸力面任意各排

气膜孔倾角的变化对冷却效果的影响进行了讨

论.可得到以下结论 :

1) 气膜孔倾角的变化对冷却效果的影响不

可忽略 ,与基准情况相比 ,无论改变几排气膜孔的

倾角 ,气膜孔前倾能提高冷却效果 ;气膜孔后倾则

对冷却效果起到降低的作用.

2) 仅改变一排气膜孔的倾角 ,冷却效果仅在

其上下游附近区域有所提高或降低 ,并不能对整

个吸力面产生同样的影响 ;同时改变两排气膜孔

的倾角 ,冷却效果受影响的范围较仅改变一排气

膜孔的大 ;改变三排气膜孔倾角的冷却效果则对

整个吸力面造成影响.

3) 三排气膜孔中 ,第一排气膜孔倾角的变化

对其上下游冷却效果的影响最为明显 ;而改变了

一、二或一、三排气膜孔的倾角后则能影响到整个

吸力面的冷却效果 ,并且此时与三排气膜孔的倾

角均发生变化所产生的效果相差不大.
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