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复合角对涡轮叶片旋转气膜冷却效果的影响
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摘　　　要 : 对某小型燃气轮机设计工况下的涡轮动叶 ,采用标准 k2ε湍流模型 ,数值模拟了复合角气膜孔

对冷却效果的影响.主流雷诺数为 670 000 ,比较了吹风比分别为 015 ,110 ,115 和 210 时 ,采用 60°,30°,0°,

- 30°和 - 60°复合角气膜孔的气膜流动情况和冷却效果.结果表明 :在旋转状态下 ,压力面上复合角可以有效

地提高气膜冷却效果 ,受哥氏力的影响 ,朝向低半径的复合角的气膜冷却效果要好于朝向高半径 ;吸力面上

复合角对气膜冷却效果的影响不大.
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Numerical investigation on f ilm cool ing effectiveness of
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Abstract : The multihole film cooling effectiveness on rotating blade surface of an on2de2
sign t urbine was numerically st udied by k2εt urbulence model . Cases of 60°,30°,0°, - 30°and

- 60°multihole were compared under different blowing ratio s when t he main flow Re was

670 0001 Result s show that t he rotating film cooling effectiveness can be greatly improved on

pressure side wit h multihole ,where t he effectiveness of t he multihole toward t he low2radius

is bet ter t han t hat of t he multihole toward t he high2radius because of t he coriolis force. But

t he effectiveness isn’t increased greatly on suction side wit h multihole.
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　　气膜冷却是发动机高温部件的有效冷却方式

之一.它是通过壁面上的喷口喷出一股冷却剂来

阻隔主燃气流对壁面加热 ,并带走部分热量.影响

气膜冷却的因素很多 ,复合角是其中之一.所谓复

合角 ,即射流孔轴向在与冷却表面存在一定夹角

α的同时 ,其在冷却表面的投影线与主流来流方

向也存在一定夹角β.

当前对该领域的研究大多集中在静止状态下

的简化模型. Sen[1 ]等人对α为 55°,β为 0°和 60°

的单排射流孔下游的冷却和换热特性进行了研

究 ,Ligrani [ 223 ]对β为 30°和 5015°实验研究表明 ,

在复合角条件下冷气更易贴近于壁面 ,避免了“吹

离”现象的发生. Reiss和 Boelcs[4 ]得出较大吹风

比时复合角平均冷却效果提高了 10 %～20 %.

Mc Grat h等人[5 ]通过与平板气膜冷却做对比 ,发

现在压力面上当吹风比从 115 增加到 415 时 ,仅

导致冷却效果的提高 ,而未发生吹离现象 ,吸力面

上类似. Ferguson[6 ]等人也做了类似计算 ,发现采
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用简单角时压力面上的冷却效果较差 ,并且出现

“吹离”现象 ,而有复合角的时候不会发生.

本文采用数值模拟 ,研究了某型燃气轮机在

旋转状态下复合角气膜冷却的冷却效果.

1　数值计算

计算选取燃机的某一涡轮级 ,相关参数见

表 1.

表 1　小型燃气轮机几何模型参数

Table 1　Computational cases

参数 数值

轮毂直径 Dh / mm 100

机匣直径 Dt / mm 156

静叶数目 n1 16

动叶数目 n2 29

叶栅倾斜率ε=θ1 / 2θ2 0191

静叶安装角α′/ (°) 42～48

动叶安装角β′/ (°) 45～77

静叶弦长 b1 / mm 24

动叶弦长 b2 / mm 14～1915

动叶进气角/ (°) 57～93

气膜孔直径 D2 / mm 1

气膜孔流向倾角α/ (°) 30

111　计算模型

选取一个导叶通道和两个动叶通道进行三维

实体建模 ,如图 11 为使流动充分发展 ,防止在进

图 1　小型燃气轮机计算模型

Fig. 1　Computational model of turbine

出口边界处出现回流或者涡等因素而导致计算发

散 ,将流道的进出口段做适度延伸.气膜孔开在动

叶的叶盆和叶背中部 ,直径为 1 mm.

112　网格划分

本模型采用六面体结构化网格 ,如图 21 为了
提高网格质量 ,在叶片外部及气膜孔周围 ,均采用

了 O型网格处理.在速度梯度较大、流动情况复

杂的区域对网格进行了局部加密 ,距叶片最近的

一层网格厚度仅 0102 mm.

图 2　计算网格

Fig. 2　Computational grid

在计算中确保叶片壁面函数 y + 都控制在 5

以内.网格质量良好 ,其中单元最小内夹角达到

2915°以上 ,而衡量六面体网格单元变形程度的三

维雅克比行列式值 Determinant 3 ×3 ×3 达到

0155以上 ,均满足求解器的计算要求.导叶网格

数量为 110×58×50 ,动叶网格数量为 149×54×

68 ,总网格数为 141万.

113　计算条件

计算模型固体壁面均设置为绝热无滑移条

件 ,通道两侧设置以 z 轴为对称轴的周期性对称

边界条件 ,控制方程采用三维雷诺平均守恒型

Navier2Stokes方程 ,湍流模型为标准 k2ε模型 ,收

敛准则设置为最大残差 ( max residual ) 小于

10 - 5 ,对一级涡轮的流体域进行数值求解. 射流

由冷气腔提供 ,以冷气腔的进口速度为射流进口

条件.

在设计转速Ω= 59 000 r/ min时 ,计算了吹风

比分别为 015 ,110 ,115 和 210 时 , - 60°(“ - ”表

示朝向低半径方向) , - 30°,0°,30°和 60°等 5种复

合角共计 20种工况 ,如图 3 所示.其余参数如表
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2所示.

图 3　气膜出流分布图

Fig. 3　Sketch of film cooling holes

表 2　复合角计算工况

Table 2　Computational cases

参数 范围

冷却工质 空气

主流流量 m1 / (kg/ s) 2113

入口总压 p1 / kPa 41218

出口总压 p4 / kPa 177

主流温度 Tg / K 1 167

冷气温度 Tc / K 500

转速Ω/ ( r/ min) 59 000

主流速度 vm / (m/ s) 15511

主流雷诺数 Rem / 105 617

射流雷诺数 Rec / 105 116～5

旋转数 Rt 0115

吹风比 M 015～2

2　旋转状态下叶片表面流体
　　　　　受力分析

　　旋转坐标系下 ,叶片外表面气流流动控制方

程为

连续方程

Δ·(ρV) = 0 (1)

动量方程

ρ(V· Δ) V = - Δp +μ Δ2 V -

ρ[2Ω×V +Ω×(Ω×r) ] (2)

能量方程

ρcp (V· ΔT) =λ Δ2 T (3)

其中ρ为流体密度 ,V为流体速度 ,Ω为转速 , r为

控制点半径 , T 为流体温度 , p 为压力 ,λ为导热

系数.

由控制方程可以看出 ,压力面哥氏力朝向低

半径 ,而吸力面哥氏力朝向高半径.图 4为叶片的

简化模型[ 7 ] .在旋转状态下 ,叶片表面流体的受力

情况如图所示.离心力场的势函数与压力项合并 ,

主要考虑离心浮升力和哥氏力的作用.

图 4　模型简化及受力分析

Fig. 4　Simplified model and force analysis

3　结果与分析

本文主要研究气膜冷却的侧向平均实际冷却

效果 ,其定义为

η= ( Tg - Tw ) / ( Tg - Tc ) (4)

其中 Tw 为被冷却叶片表面的实际温度.

定义吹风比

M =ρc vc /ρg vg (5)

其中ρc 和 vc 分别为冷气的密度和速度 ,ρg 和 vg

分别为主流的密度和速度.

311　压力面上复合角在不同吹风比下对冷却

效果的影响

从图 5可以看出 ,当采用简单角即β= 0°时 ,

M = 015的冷却效果最好 ,随着吹风比的增大 ,冷

气的覆盖区域发生变化 ,气膜冷却效果下降得很

快.当 M = 2时 ,覆盖区域非常小 ,无法实现对叶

片的冷却.比较同一吹风比下不同的气膜孔可以

看出 ,复合角对气膜冷却的影响很大 ,尤其是当吹

风比较大时 ,较大的复合角可以改善冷气的脱壁

现象 ,显著提高冷却效果 ,这主要是由于较大的复
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合角会降低流向的分速度 ,即降低了当地流向上

的吹风比.这一结果与 Ligrani [2 ]等人的实验结果

相吻合.

图 5　压力面温度分布云图

Fig. 5　Temperature dist ribution on pressure side

从图 6 (a)中可以看出 ,吹风比较小时 ,复合

角对气膜冷却效果影响不大.而由图 6 (b)中可以

得到 ,β= ±30°时冷却效果要好于简单角 ;从 x =

- 4 D到 x = 0 D 区域 ,β= ±60°时的冷却效果大

约是β= 0°时的两倍.此处引入当地流向吹风比

Ml =ρc vcl /ρg vg (6)

其中 vcl为 vc 在流向上的分速度.

低吹风比时 ,气膜覆盖效果均较好.随着吹风

比的增大 ,复合角对冷却效果的影响逐渐变得显

著 ,在气膜孔周围以及下游相当大的一段区域里 ,

气膜冷却效果随β数值的增加而提高.以 M = 2

为例 ,由于吹风比过大 ,采用简单角时 ,气膜孔周

边的侧向平均冷却效果约为 0133 ,在气膜孔下游

区域的冷却效果均小于 0125 ,随着 x的增大 ,η反

而略有回升 ,这是因为较大的吹风比会导致冷气

穿透动量相应增大 ,从而削弱了主流气体的影响 ,

并且此处压力面的曲率较大 ,冷气很容易穿越主

流边界层 ,而随着冷气和主流的不断掺混 ,动量降

低 ,在冷气发展到一定距离后又被渐渐压回壁面.

但是当β= 60°时 ,冷气的流向分速度 v = v ·

cos60°,当地流向吹风比 M l = 015 M ,接近此曲面

上的最佳吹风比 ,因此可以有效地降低穿透动量.

由图 6中 x = 4 D～8 D的η变化曲线也可以看出 ,

穿透现象基本消除 ,此时增加冷气用量 mc 的优

势体现出来 ,气膜孔下游的冷却效果η几乎是不

采用复合角时的两倍. 这一规律与 Mc Grat h 等

人[5 ]的计算结果一致.

从图 5和图 6还可以看出 ,简单角时 ,气膜出

流轨迹向低半径偏转.朝向低半径的复合角气膜

覆盖区域要大于朝向高半径 ,且冷却效果也较好.

这是因为在旋转状态下 ,气流受哥氏力和离心力

的共同作用.压力面上 ,哥氏力指向低半径方向 ,

离心力指向高半径方向 ,在设计工况时 ,哥氏力的

作用大于离心力 ,因此简单角气膜出流轨迹向低

半径偏转.

图 6　压力面冷却效果

Fig. 6　Film cooling effectiveness in pressure side

当复合角朝向低半径时 ,射流从气膜孔射出

后产生朝向低半径的分速度 vz ,在旋转状态下产

生朝向叶片表面的哥氏力 ,该力与 v y 产生的朝向

低半径的哥氏力一起作用 ,有利于射流附壁 ,因而

可以获得更好的冷却效果. 因此 ,在旋转状态下 ,

压力面上朝向低半径的复合角的气膜冷却效果要

好于朝向高半径.

叶片通道内的流动情况比较复杂.在端壁处 ,

有向上的二次流作用.在叶尖 ,由于泄漏流的存

在 ,其流动结构极其复杂.因此 ,上述结论适用于

压力面叶片中部稳定流动区域.
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312　吸力面上复合角在不同吹风比下对冷却

效果的影响

从图 7可以看出 ,与压力面相比 ,吸力面的冷

气覆盖效果普遍较好.当β= 0°时 ,随着吹风比的

增大 ,冷却效果有先上升再下降的趋势 ,当前工况

下最佳吹风比 M在 1左右 ,高于压力面上的最佳

吹风比.当吹风比增大到 M = 2时 ,仍旧出现冷气

脱离再附壁的现象.与压力面相比 ,这一脱离时刻

发生的比较晚.这是因为吸力面的曲率方向造成

当地的速度较高 ,在壁面附近形成低压区 ,冷气被

压制在壁面边界层内 ,不易冲出壁面.

图 7　吸力面温度分布云图

Fig. 7　Temperature dist ribution on suction side

从图 8可以看出 ,与压力面明显不同的是 ,

M = 015时吸力面采用简单角时的冷却效果普遍

高于采用复合角时的冷却效果 ; M = 210时 ,气膜

孔下游从 x = 4 D开始 ,β= ±60°的冷却效果比β=

0°时降低了接近 50 %.β角的增大反而降低了气

膜孔下游的冷却效果 ,随着吹风比的增加 ,这一效

应越来越明显.这一结论与 Ferguson[6 ]等人的研

究结果一致.

由于叶片通道吸力面一侧的主流速度较高 ,

与主流方向不一致的冷气会与主流剧烈掺混 ,冷

气动能迅速耗散 ,传热系数提高 ,对气膜孔下游的

冷却不利 ,而且吹风比较高时这一现象尤其明显.

因此低吹风比时复合角不利于提高冷却效果.但

在 M = 2处 ,与吹风比较大带来的吹离现象相比 ,

复合角带来的削弱效应不太明显 ,与此同时 ,大复

合角降低流向吹风比 M1 的作用体现出来 ,因此

反而能在气膜孔下游较近的区域 ( x < 3 D)内对冷

却效果略有提高.

图 8　吸力面冷却效果

Fig. 8　Film cooling effectiveness on suction side

4　结　论

由以上分析可得出如下结论 :

1) 压力面上 ,在叶片中部稳定流动区域 ,采

用复合角显著提高了气膜冷却效果 ,受哥氏力的

影响 ,朝向低半径的复合角气膜冷却效果要好于

朝向高半径.在较大吹风比 ( M > 015)时 ,采用复

合角降低了当地流向上的吹风比 M1 ,使其更接近

最佳吹风比 ,所以随着复合角的加大 ,冷却效果显

著提高 ;同时 ,采用复合角还可以增强展向冷却效

果 ,弥补简单角时展向气膜孔间得不到冷却的缺

点 ,这对涡轮叶片的冷却有很大的应用价值.

2) 吸力面上 ,采用复合角不会导致冷却效果

的明显变化.低吹风比时 ,简单角的冷却效果要好

于复合角 ;高吹风比时 ,在气膜孔附近 ,复合角有

利于提高冷却效果 ,在气膜孔下游从 x = 4 D 开

始 ,简单角的冷却效果要远远好于复合角.因此 ,

吸力面上一般来说不需要采用复合角.
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