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摘　　　要 : 对具有双排气膜孔的涡轮叶片前缘进行了气膜冷却数值模拟 ,在吹风比 M为 0 . 5 ,1. 0的情况下

得到了相邻两排孔的流场和气膜冷却效率的分布规律 ,并将计算结果与实验进行了对比分析.结果表明 :①

在不同的吹风比下 ,两排孔的冷气射流运动非常复杂 ,冷却效率沿流向的分布都是非线性的 ;在 M为 1 . 0时 ,

25°的小角度喷射气膜冷却效果较好. ②利用两层 k2ε湍流模型比传统的 k2ε湍流模型数值预测的精确度高 ,

可较好地模拟叶片前缘的气膜冷却特性.
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Abstract : Film cooling characteristics of a t urbine blade’s leading edge wit h two rows

cooling orifices were investigated. The flow and heat t ransfer characteristics about two rows

of coolant at t urbine blade’s leading edge were acquired in t he study. Furt hermore , t his pa2
per calculated film cooling effectiveness when t he injection angle was 25°,35°,45°and 65°.

The comp uted result s were p resented in t he form of adiabatic effectiveness contours on t he

blade surface and compared wit h experimental result s. It was found t hat t he st rengt h and t he

size of vortex could be reduced by decreasing injection angle. It’s p roven that t he best cool2
ing effectiveness is p rovided by a small injection angle of 25°to t he stagnation line. The re2
sult s show that t he t ransportation of two rows of staggered coolant s is complicated. It’s also

shown t hat two2layer k2εt urbulence models are bet ter than common k2εt urbulence models ,

and t he description of coolant jet flow field in t he t urbine cascade is reasonable.
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　　透平叶片前缘滞止区域气膜冷却不仅可以保 护这个区域免受高温燃气的损害 ,而且影响着整
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个叶片的气动特性和传热特性.与平板射流相比 ,

由于薄边界层 ,高自由流湍流以及几乎与主流方

向相反的冷气射流使得滞止区域气膜冷却相当复

杂 ,因此准确预估这一区域的气膜冷却效果对燃

气轮机叶片的设计至关重要.

数值模拟是研究叶片前缘气膜冷却流场及冷

却效果问题的重要手段 ,但由于叶片前缘区域具

有复杂的三维流动特征 ,目前还没有适合的湍流

模型可以准确的预测气膜冷却的流场和换热特

性.近年来 ,一些学者采用标准 k2ε模型与标准壁
面函数相结合的方法[ 124 ]来计算叶片气膜冷却问

题 ,得出了一些有益的结论 ,但由于ε方程精度不

够 ,对时均应变率较大的流动难以预测 ,因此不断

有学者尝试采用新的模型来模拟这一问题 ,以期

得到更为精确的结果. Lakehal 等人[5 ]利用 32D

有限元方法划分网格 ,使用带有壁面函数的标准

k2ε模型 ,在不同吹风比下 ,对对称涡轮叶片前缘

的流场和换热特性进行预测 ,发现气膜冷却效率

与实测值有较大偏差 ,利用 Bergeles各向异性修

正后 ,与实验能很好吻合. 郭婷婷等人[6 ] 采用

RN G k2ε湍流模型并结合两层模型的壁面函数法
对不同入射角度的横向紊动射流问题进行了数值

模拟. 王虎齐等人[7 ] 利用 NUM ECA 的 Fine/

Turbo 软件求解三维定常 N2S 方程组 ,采用

Baldwin2Lomax紊流模型计算了不同吹风比下叶

片型面的静压分布. Azzi 等人[829 ] 和 Rodi 等

人[ 10 ] ,利用超越两方程模型及近壁面采用直接模

拟的一方程湍流模型对叶片前缘气膜冷却特性进

行了数值模拟.颜培刚等人[11212 ]采用具有三阶精

度 TVD ( Total variation diminishing)性质的有限

差分格式和多区网格技术分析了在前缘滞止区域

附近冷气射流的运动规律及气膜冷却对涡轮气动

参数的影响.

为了更为精确地描述冷却气流喷入主流的细

节过程 ,揭示叶片前缘多排孔冷气射流的运动规

律 ,本文应用对回流、分离流预测较好的两层 k2ε
湍流模型对前缘有两排气膜孔的对称涡轮叶片进

行数值模拟研究 ,并与试验数据进行了比较 ,详细

分析了叶片前缘滞止区附近复杂的流场特征和冷

却特性以及喷射角对气膜冷却效率的影响 ,从而

为更好地进行透平叶片设计提供一定的参考.

1　数值模拟方法

1 . 1　湍流模型

　　本文采用的两层 k2ε湍流模型[8 ]是介于壁面

函数和低雷诺数模型[13 ]之间的一种中间模型 ,它

在受粘性力影响的近壁面应用一方程模型[10 ] ,外

部流动应用标准 k2ε模型[5 ] ,两层 k2ε湍流模型的
优势表现在 :第一 ,与单纯低雷诺数方法相比 ,在

粘性边界层处可以用较少的网格点来比较精确地

描述复杂的流动 ,例如它在计算旋转的同性剪切

流 ,包括自由流、回流、分离流以及旋涡流中有较

强的优势 ;第二 ,对于存在逆压力梯度的边界层 ,

两层 k2ε湍流模型较传统的 k2ε模型有更精确的
预测[14215 ] .

本文研究的几何模型为一个前缘有相邻两排

圆柱形冷气孔的透平叶栅 ,冷气孔在叶片前缘对

称交错排列 ,如图 1所示.第一排孔、第二排孔分

别与滞止线呈 17°和 45°角 ,气膜孔与叶高方向呈

30°角.叶片弦长 L 为 230 mm ,叶高 H为 300 mm ,

栅距 P为 173 mm ,气膜冷却孔直径 D 为 3 mm ,

孔间距为 6 D ,每排冷气孔数为 13个.

图 1　计算域和边界条件

Fig. 1　Computational domain and boundary conditions

1 . 2　计算网格及边界条件

　　用分区域非结构化网格划分整个计算域.根

据模型的特点 ,将计算域划分为弯曲叶片表面、冷

却孔排和供气腔三部分 ,各部分分别生成网格 ,然

后通过交界面的形式连接为一个整体.在近壁面

及射流与主气流混合区网格密集 ,第一层网格的

取值保证 y +小于 1. 0 ,总网格数为 70万左右 ,如

图 2所示.

图 3给出了吹风比 M = 0. 5 时 ,在对网格进

行进一步加密后计算结果的比较 ,所提取的数据

为第二排气膜孔下游处沿射流方向的气膜冷却效

率 ,从图中可以看出使用两种网格节点数所计算

出的冷却效率非常接近 ,最大误差小于 1 % ,说明
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所采用的网格无关性很好.

图 2　计算网格

Fig. 2　Computational grid

图 3　网格无关性检验

Fig. 3　Grid independence check

叶片到叶片之间的流通面为周期边界 ,叶片

半高截面为对称边界 ,端壁和型面为无滑移无渗

透的物面 ,前缘上游截面为总压进口边界 ,进口紊

流度设定为 1 % ,来流总温为 390 K.尾缘下游截

面为压力出口边界 ,给定一个标准大气压.气膜孔

的进出口都为交界面 ,孔壁为无滑移无渗透的物

面边界.供气腔的顶壁与气膜孔进口交界 ,底面为

流量进口边界 ,流量由吹风比确定 ,冷气进口温度

设定为 307 K ,进口紊流度设定为 2 %.供气腔的

两侧壁为周期边界 ,顶壁为无滑移物面.所有物面

都设为绝热边界.

吹风比定义为

M =ρc vc /ρ∞v∞

式中ρc 和ρ∞ 分别为冷却气体和主流气体的密

度 , vc 和 v∞分别为冷却气体喷射速度和主流气

体的来流速度.这里 M分别为 0. 5和 1. 0 ,密度比

为 1 , v∞ = 10 m/ s.定义气膜冷却效率

η = Taw - T∞ / Tc - T∞

其中下标 aw 代表壁面 , c 代表冷气 , ∞代表

主流.

1 . 3　数值方法

　　本文采用 Fluent 6. 1分离隐式求解器对 N2S

雷诺时均紊流方程进行求解 ,湍流模型采用两层

k2ε湍流模型 ,压力2速度耦合采用 Simplec算法.

利用瞬态插值法避免压力场振荡 ,利用强隐式法

求解代数差分方程.各参数的离散采用二阶精度

的迎风格式 ,亚松弛求解直至收敛.

2　结果与分析

2 . 1　计算结果与实验的对比

　　图 4为应用两层 k2ε湍流模型和标准 k2ε湍
流模型在不同吹风比下计算出的气膜冷却效率和

实验数据[16 ]对比图 ,计算出的冷却效率在分布规

律上与实验结果较相似 ,切更能反映局部变化规

律.图中横坐标表示的是孔排离滞止点的距离 ,纵

坐标为沿叶高方向的气膜冷却效率.可以看出 ,在

M = 0. 5时 ,叶片前缘表面第一排孔附近的冷却

效率较高 ,这是由于在低吹风比时 ,从第一排孔喷

射出的冷气能够较好地帖附于壁面.当 M = 1. 0

时 ,叶片前缘表面该区域的冷却效率与低吹风比

相比有所下降 ,原因是在高吹风比时 ,射流掺入了

主流边界层 ,使得保护壁面的冷却工质的质量减

少 ,导致了冷却效率的降低.在第二排冷气孔出口

附近 ,不同吹风比下的冷却效率没有明显差别 ,而

在冷气口下游区域 ,较高吹风比下的冷却效率与

低吹风比相比下降的非常迅速 ,这可能是由于在

较高吹风比下冷气射流对主流边界层的过度渗透

及两排孔射流的相互干扰和强烈的湍流混合 ,使

得冷气流对主流的阻碍作用增强 ,在冷却孔后部

区域生成了强度和尺度都非常大的涡系.另外 ,从

图中还可以看到在任何吹风比下 ,第一排孔下游

处的冷却效率都低于第二排孔 ,原因是由于第一

排孔中冷却工质与第二排孔中射出的冷却工质相

混合 ,使得第二排孔的下游产生了较高的冷却效

率.从图中看到应用两层 k2ε紊流模型除了在两
排孔之间区域预测的冷却效率比实验值略高之

外 ,其余区域都与实验值能很好的吻合 ,与标准
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k2ε湍流模型相比其预测精度显著提高.

图 4　实验与计算的气膜冷却效率对比图

Fig. 4　Film cooling effectiveness for computed

and measured

数值计算与实验测量有一定误差的主要原因

是湍流模型低估了射流与主流间的掺混作用 ,主

要表现在 :在气膜孔附近区域低估了冷气与主流

的动量扩散 ,使计算出的冷却效率偏低 ;在气膜孔

下游远方 ,低估了冷气与主流的能量扩散以及掺

混作用导致的射流穿透力偏大 ,使得计算出的冷

却效率偏高 ,这与文献 [ 17 ]所得出的结论是一

致的.

2 . 2　叶片壁面冷却效率分布规律

　　图 5和图 6形象地表示了叶片前缘两排孔的

气膜冷却效率分布 ,可以清楚地看到在吹风比

M = 0. 5 和 1. 0 情况下 ,前缘表面上冷却效率分

布有明显的不同.分析图 5中第一排孔的情况 :由

于叶片前缘滞止线区域直接面对主流的冲击 ,使

得叶片前缘最高压力出现在滞止线上 ,在主流向

内、背弧两侧加速的过程中压力迅速降低 ,这一较

大的顺压力梯度使得冷气平展地向下游发展 ,有

利于冷气的气膜冷却作用.从图中可以看到 ,当

M = 0. 5时 ,冷气能较好地贴附于壁面 ,在向下游

发展过程中 ,由于冷气量消耗的缘故 ,冷却效率有

所下降 ;当 M = 1. 0 时 ,由于吹风比较大 ,导致冷

气射流具备了穿越壁面附面层的能力 ,这样射流

就不易在冷却孔出口附近贴附于壁面 ,而是呈现

一个比小吹风比更加明显的弯向壁面的过程 ,导

致冷却效率的下降 ,但是在距冷却口下游较远处 ,

没有贴附于前缘壁面的冷气在那里起到了冷却作

用 ,因此冷却效率又重新升高.

分析图 6中第二排孔的情况 :可以看到第二

排孔出口处的冷却效率明显高于第一排孔 ,出现

了极大值.在两种吹风比下 ,冷却孔下游较远处的

冷却效率都迅速下降.这主要是由于从第一排孔

中射出的冷气有一部分到达了第二排孔 ,并于第

二排孔的射流冷气相混合 ,导致第二排孔冷却效

率的升高.另外 ,对于逆主流喷射的冷气射流来说 ,

图 5　第一排孔气膜冷却效率分布

Fig. 5　Film cooling effectiveness for the first row
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图 6　第二排孔气膜冷却效率分布

Fig. 6　Film cooling effectiveness for the second row

由于主流对冷气射流有较强烈的冲击作用 ,使得

冷气射流迅速向滞止线方向覆盖 ,这样在冷气孔

出口处冷却效率局部最大.在冷气孔下游远处 ,由

于冷气量消耗的缘故 ,所有吹风比下的冷却效率

都会下降.

2 . 3　前缘冷气喷射流场特点

　　图 7和图 8为两排孔沿流动方向上的速度场

分布.由于每一个冷气孔边界上的参数不同 ,导致

了两排孔出口及其下游部分的流型差别较大 ,在

冷气孔出口附近产生的涡旋程度也不尽相同.第

一排孔冷气射流处于高压区 ,存在着较大的顺压

力梯度 ,有利于冷气流向冷气孔下游均一地发展.

观察图 7可以清楚地看到前缘逆主流冷气射流在

壁面附近的流动特点 ,即冷气流被主流压弯沿冷

气孔下游方向发展的趋势非常明显.随着吹风比

的增大 ,冷气流的动量随之增大 ,导致射流在冷气

孔出口附近不易贴于壁面 ,因此存在着比小吹风

比更加明显的射流被主流压弯的过程.

图 7　第一排孔速度场分布

Fig. 7　Velocity field for the first row

第二排孔冷气射流处于低压区 ,因此其冷气

喷射的速度场分布与第一排孔有明显的不同.第

二排孔冷气射流在与主流相互作用的过程中 ,前

图 8　第二排孔速度场分布

Fig. 8　Velocity field for the second row

缘冷气流出口速度可以分解为法向分量 (正对主

流方向)和侧向分量 (沿滞止线方向) ,二者所占出

口速度的大小比例与冷气孔的方向有关.沿法向

方向 ,主流动量影响远大于冷气动量的影响 ,冷气

射流在主流的作用下被压弯 ,贴附于壁面两侧向

下游发展.沿滞止线方向 ,由于冷气射流对主流的

阻碍作用 ,主流在遇到冷气柱时速度立刻减小 ,并

且绕过冷气柱 ,占据冷却孔后部区域并生成一对

旋转方向相反的卵形涡 ,将周围高温气体卷入冷

气射流之下 ,使得冷气射流抬离壁面向冷气孔下

游发展.由于主流与冷气射流的掺混作用 ,冷气射

流在向下游运动的过程中又重新贴近壁面 ,从图

8中可以清楚地看到第二排孔冷气射流在壁面附

近的流动特点.在低吹风比时 ,高温气体被卷吸起

来的趋势不如高吹风比时明显.

2 . 4　喷射角度对冷却效率的影响

　　图 9 表示在 M = 1. 0 时不同喷射角度条件

下 ,气膜冷却效率分布曲线.可以看到 ,α = 25°时

的冷却效率高于其它喷射角的冷却效率 ,甚至在

第二排孔出口处最高达到了 0. 75.在第一排孔出

口处 ,各喷射角情况下的冷却效率相差不大 ,在两
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排孔之间 ,由于小喷射角的气膜覆盖效果较好 ,因

此随喷射角增加 ,冷却效率依此下降.然而冷却效

率从第二排孔出口向下游发展过程中变得有些复

杂 ,各喷射角下的冷却效率在下降过程中都开始

重新升高 ,而α = 65°时的效率有明显升高的趋

势 .原因可以结合图 10 第二排孔在 M = 1 . 0 ,

X/ D = 8 处不同喷射角度的速度矢量图来分析 ,

图 9　M = 1. 0时不同喷射角的气膜冷却效率分布

Fig. 9　Film cooling effectiveness for M = 1. 0

at various angles

图 10　第二排孔 X/ D = 8处的速度矢量 ( M = 1. 0)

Fig. 10　Velocity vectors of the second row at X/ D = 8

在α = 25°时 ,冷气射流对主流的阻碍作用比较

小 ,生成的卵形涡对较弱 ,在主流的作用下 ,冷气

射流比较迅速地贴附于壁面 ,对壁面起到了很好

的保护作用 ,因此小角度喷射的冷却效率始终高

于其它喷射角的效率.当α = 35°和 65°时 ,由于冷

气流对主流的阻碍作用迅速增强 ,在冷气柱后部

两侧生成了一对方向相反的卵形涡 ,其强度和尺

度随α的增大而增大.这一对卵形涡将冷气卷吸

成两股冷气流 ,使冷气射流在向下游发展的开始

阶段逐渐抬离壁面 ,卵形涡的强度和尺度越大 ,其

卷吸冷气流并使其向四周掺混的程度也越大 ,当

卵形涡很快地耗散掉以后 ,在外界主流作用下 ,被

卷吸起来的冷气流重新贴附于壁面 ,此时叶片表

面的绝热效率将逐渐升高 ,因此α = 65°时升高的

趋势很明显.

3　结　论

　　1) 应用两层 k2ε湍流模型比传统的 k2ε模型
预测的精确度高 ,可较好地模拟叶片前缘气膜冷

却的主要流动特征与冷却特性 ,但在数值的准确

性上还需要进一步的完善.

2) 对于位于前缘滞止线附近的第一排孔 ,存

在较大的顺压力梯度 ,这一较大的顺压力梯度有

利于冷气流向冷气孔下游均一地发展.第二排孔

冷气射流处于低压区 ,冷气射流在与主流相互作

用的过程中 ,由于冷气射流对主流的阻碍 ,在冷气

孔后部区域生成了一对旋转方向相反的卵形涡 ,

使得冷气射流抬离壁面向冷气孔下游发展.由于

主流与冷气射流的掺混作用 ,冷气射流在向下游

运动的过程中又重新贴近壁面.

3) 减小喷射角度可以减小卵形涡的强度和

尺寸 ,使射流核心更易于贴近壁面 ,有利于冷气在

壁面上的覆盖.在本文的计算条件下 ,α = 25°时

的气膜冷却效率高于α = 35°,45°和 65°时的冷却

效率.在所有情况下 ,冷却效率沿流向的分布都是

非线性的.
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