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摘� � � 要: 采用数值模拟方法研究了气膜孔叉排方式下孔间距和吹风比对致密孔阵气膜冷却绝热温比和

对流换热系数的影响.结果表明: 减小相邻孔间距与孔径比或增加吹风比,平均壁面温度就越低, 且温度分布

更为均匀,绝热温比提高, 热侧壁面平均换热系数也随之增大;相对于增加气膜孔阵的密集程度而言,吹风比

的增加所带来的绝热温比改善和对流换热系数增加幅度略有减弱. 特别是当吹风比大于 1 以后,吹风比的影

响程度比较微弱.
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Abstract: T he inf luences of the adjacent holes spacing and blow ing rat io on the adiabat ic

w all cooling ef fectiveness and convect ive heat t ransfer coeff icient o f ef fusion cooling w ith the

film holes in stag gered arrangement w ere numerically investig ated. The results show that ,

w ith the decrease of adjacent holes spacing or the increase of blow ing rat io, the average tem�
perature in the f ilm holes region reduces and the temper ature dist ribut ion unifo rmity is im�
proved for all the calculated cases, so that the adiabat ic w al l coo ling ef fect iveness increases a�
lo ng w ith the convect ive heat t ransfer coeff icient . In r elat ion to the decrease of adiabat ic

ho les spacing, the influence o f blow ing ratio incr ease is not obvious, especially w hen the blo�
w ing ratio is greater than 1, the inf luence becomes ver y w eaker.

Key words: film cooling; adiabat ic w al l cooling effect iveness; convect ive heat t ransfer ;

numerical simulat ion

� � 为了满足现代航空燃气涡轮发动机日益提高
的性能对燃烧室火焰筒及涡轮叶片的冷却提出的

要求,高效的冷却技术不断得到发展,其中发散冷

却是目前引起广泛关注的、更易于得到实际应用
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的一种冷却模式 [ 1�2] .与常规的气膜冷却结构相比

较,发散冷却的主要特征是被冷却壁上的离散冷

却孔更为密集, 正因为发散冷却结构中气膜孔的

相邻孔间距比很小, 因此可以在燃气侧壁面附近

形成完整覆盖的冷却气膜,同时由于气膜孔的致

密性,可以形成更有效的冷却壁孔内对流换热.

从 20世纪 50年代采用了气冷叶片以来, 气

膜冷却已成为应用最为广泛的冷却方式之一, 尽

管如此,如何尽可能地改善气膜冷却的效率、优化

气膜冷却结构特征参数仍是需要不断发展的、富

于创新性的研究内容, 其核心问题在于降低气膜

出流向主流穿透率、增强气膜出流在扩散区域扩

散的覆盖面积.为此,近十几年来,对气膜冷却孔

结构优化方面的研究(诸如气膜孔的形状、孔径、

孔间距和喷吹角;气膜孔出口扩展型面;气膜孔复

合喷吹等)异常活跃
[ 3�10]

. 但是, 对于较小孔间距

比下的致密孔阵气膜冷却研究却并不充分.

本文运用 Fluent 计算软件对致密孔阵气膜

冷却的绝热温比和对流换热特性进行数值研究,

通过改变横向气膜孔间距与孔径比 Pm / dm ,流向

气膜孔间距与孔径比 Sm / dm , 研究不同吹风比对

较小孔间距比下的致密孔阵气膜冷却绝热温比和

对流换热系数的影响,并进行分析.

1 � 计算方法

1. 1 � 物理模型

图 1为致密孔阵气膜冷却结构的物理模型示

意图.离散孔直径dm= 1. 0mm ,孔倾角�= 30�,孔

板厚度为 tm= 1. 8mm, 沿流向和横向的相邻孔间

距分别为 Sm 和 Pm , 离散孔全部采用叉排正菱形

布置,同一模型中, Pm= 2Sm .改变相邻离散孔间

距 Pm 和吹风比 M , 分别选取吹风比 M 为 0. 5,

图 1 � 致密孔阵气膜冷却结构模型

Fig. 1� Physical model of effusion cooling

1. 0和 1. 5, 沿横向离散孔中心间距 Pm 分别取

3. 0, 4. 0和 5. 0 mm. 离散孔板沿流向上取 22排

孔作为研究对象, 沿流向第一排气膜孔与计算域

进口的距离取为 L 1 = 30mm, 最后一排气膜孔与

计算域出口距离 L 2 = 60mm. 由于孔阵在横向上

的周期性排列, 故选取宽度为 Pm 的两列离散孔

作为计算域.

1. 2 � 边界条件和计算方法

在计算模型中, 边界条件设定为:

主流与冷却气流均设为不可压理想气体.

主流的进口速度 U  = 80 m/ s,温度取为 800 K,

主气流的进口密度 �= 0. 442 kg/ m3 , 动量扩散系

数 = 82. 29 ! 10- 6 m2 / s.

冷却气流入口速度根据吹风比 M = �2U2 /

� U  来确定(其中 �2 , U 2 分别为冷却气流的密度

和流速, � , U  是主流的密度和流速) , 气流温度

取为 300K, 进口密度 �= 1. 176 3 kg / m3 , 动量扩

散系数 = 15. 68 ! 10
- 6

m
2
/ s.

出口认为各变量梯度为零; 对称面采用对称

条件.

固体壁面采用无滑移边界条件.在计算冷却

效率时,壁面采用绝热边界条件,绝热温比定义为

!= ( T  - T aw ) / ( T  - T 2 )

式中 T  为燃气侧主气流的温度, 取为主气流的

进口温度; T aw为有气膜冷却的情况下绝热壁面的

温度,即主流在冷却气流作用下的恢复温度; T 2

为冷却气膜的出口温度.

在计算对流换热系数时, 壁面采用+ 恒热流

边界条件,热流密度 q= 5 000W/ m2 . 对流换热系

数定义为

h= q/ ( T aw - T w )

式中 T w 为壁面恒热流加热时的实际壁面温度.

湍流模型采用 RNG k�∀两方程湍流模型,在

近壁区采用标准壁面函数法进行处理. 采用 Flu�
ent分离隐式求解器进行稳态计算, 各物理量的

离散采用一阶迎风格式[ 10] .收敛的标准是判断各

物理量的相对残差小于 10
- 5
.

2 � 算例验证

为了验证计算结果的可信性, 针对文献[ 9]中

多斜孔壁气膜冷却方案进行数值模拟, 并与实验

结果进行对比.该算例气膜孔的几何参数为: P m/

dm= 4, Sm/ dm= 8, �= 30�. 图 2为 M = 1. 94时顺

排与叉排孔阵的第 5, 6, 7排孔后绝热温比 !分布
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的数值计算结果与宋波等人的实验结果对比图,

可以看出,计算结果与实验所揭示出的特征是基

本吻合的:对于顺排无复合角孔阵来说,孔正下游

( Y/ P m= 0) !由 1. 0迅速减小, 至下一排孔,重现

相同的分布规律, 只是每往下游一排 !值略有提

高;孔列间( Y/ P m= 1/ 4, 1/ 2)的 !值明显低于孔

正下游!值,随 X 坐标逐渐缓慢升高, 这一区域

为气膜保护薄弱区. 各排间 !值的逐渐增大清晰

地体现了多排孔阵气膜冷却的叠加效应.对于叉

排无复合角孔阵来说, 各列孔正下游 !的分布与

顺排无复合角情形相似,不同在于孔正下游 !由

1. 0下降幅度小, 孔列间( Y/ Pm= 1/ 4) !值明显提

高, !值最大区域交替出现在 Y/ Pm= 0和 Y/ Pm=

1/ 2孔列.比较可以看出:叉排孔阵较之顺排孔阵

不仅总体冷却保护水平明显提高, 且气膜覆盖均

匀性亦大有改善.其根本原因就在于 Y/ P m= 0和

Y/ Pm= 1/ 2 交错开设孔列, 避免了顺排情况下

Y/ Pm= 1/ 2这一列气膜覆盖最薄弱区.

3 � 计算结果与分析

3. 1 � 温度分布

图 3为吹风比 M = 0. 5, 不同相邻孔间距下

的壁面温度场分布图. 可以看出壁温沿 Y 方向变

化较大,在每个离散孔的正下游附近壁温较低,
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而在两列离散孔之间的壁温相对较高, 由此可见

离散孔对局部壁面温度影响很大; 沿着流向, 横向

平均壁面温度是逐渐减小的, 且温度分布愈发均

匀.在相同的吹风比下,相邻孔间距与孔径比 Pm/

dm 越小,平均壁面温度就越低,在 Pm / dm= 3. 0算

例中,第 11排离散孔后壁面温度基本稳定在 350K

以下,再往下游温度分布已经非常均匀, 而对于

Pm/ dm= 5. 0的算例,直至末排孔壁温仍有450K.

图4为 Pm/ dm= 4. 0,不同吹风比下的壁面温度

场分布图.随着吹风比 M 增加,冷却气流量相应增

加,壁面温度更容易得到降低,而且沿横向的均匀性

更能够得到有效的控制.当 M= 0. 5时,冷却效果比

较差,整个壁面低于350K的区域主要集中在紧邻各

离散孔下游附近的一个较小范围,而当M= 1. 5时,

多排孔阵气膜冷却的叠加效应得到充分体现,在气

膜段中后部区域温度都低于350K,并且在气膜孔下

游区也有较强的覆盖作用.

3. 2 � 绝热温比

图5是在吹风比一定的情况下,不同的孔间距

对横向平均绝热温比的影响规律.可以看出,同样都

是叉排正菱形布置的孔阵,随着相邻孔间距Pm 越小

(即气膜孔布置的越密) ,冷却效果越好,同时还可以

提高 !的均匀性.以吹风比 M= 1. 0为例,当相邻孔

间距与孔径比 Pm / dm= 3. 0 时, 在 X / dm ∀20区域

内, !基本维持一个较高的稳定值,约为 0. 98;而当

Pm / dm= 5.0时, !从 X/ dm= 10处(即第一排孔)开

始逐渐增加,至X/ dm= 60处(末排孔位置)达到最大

值约为 0. 9,在X / dm ∀60时 !略有所下降.

图6为在相邻孔间距一定的情况下,不同吹风

比对横向平均绝热温比的影响规律.发现吹风比 M

对三种孔阵 !的影响体现了相同的规律,随着 M

的增大,平均 !有所提高, 且越靠近下游区域 !提

高的幅度越大;同时发现 M= 1. 0与 M= 1. 5时的

!曲线基本重合,可认为 M 大于 1. 0时,再增加 M

对 !影响不大;在 M= 0. 5时,从末排气膜孔至主

流出口段平均 !有明显的减小趋势, 主要是由于接

近孔板的末端,孔排的叠加效果逐渐减弱造成的,

而当 M较大时这种减弱趋势相对变缓.

3. 3 � 对流换热系数

图7是在吹风比一定的情况下,不同的孔间距

对横向平均对流换热系数的影响规律. 在气膜孔

区,横向对流换热系数沿流向呈一定的波动性, 但

数值上基本在一定的范围内.随着相邻孔间距与孔

径比 Pm/ dm 的减小,开孔段热侧壁面平均换热系

数增加.这是因为,随着气膜孔阵的密集程度加剧,

气膜孔排形成的小孔射流互相叠加形成较为稳定、

连续的气膜壁面射流.对主流附面层有极大的阻碍

和减薄,引起对流换热系数的大幅度增加.

图 4� 不同吹风比时壁面的温度场分布

F ig. 4� T emperatur e fields under different M
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� � 图 8为相邻孔间距一定的情况下, 不同吹风

比下对流换热系数的对比图, 由图可以看出, 吹风

比 M 增加,冷却气流量和动量都相应增加, 并且

在 M> 1. 0情况下, 对孔排下游主流附面层有极

大的阻碍和减薄,因此换热系数随之增加.相对于

增加气膜孔阵的密集程度而言, 吹风比的增加所

带来的对流换热系数增加幅度略有减弱.与不同

吹风比对横向平均绝热温比的影响规律相一致,

在致密型气膜冷却结构中,吹风比的影响程度相

对于常规气膜冷却结构要小得多.
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4 � 结 � 论

1) 每个离散孔的正下游附近壁温较低, 而在

两列离散孔之间的壁温相对较高, 由此可见离散

孔对局部壁面温度影响很大.

2) 在相同的吹风比下, 相邻孔间距与孔径比

Pm / dm 越小, 平均壁面温度就越低, 且在下游区

域的温度分布非常均匀; 绝热温比提高,热侧壁面

平均换热系数也随之增大.

3) 在相同的孔间距下, 随着吹风比的提高,

绝热温比提高, 热侧壁面平均换热系数也随之增

大,当吹风比大于 1后的影响明显下降.

4) 相对于增加气膜孔阵的密集程度而言,吹

风比的增加所带来的绝热温比改善和对流换热系

数增加幅度略有减弱.在致密型气膜冷却结构中,

吹风比的影响程度相对于常规气膜冷却结构要小

得多.
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