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双出口气膜孔冷却效率数值模拟
李广超 , 张　魏 , 项　松 , 王成军 , 彭大维

(沈阳航空工业学院 动力与能源工程学院 , 沈阳 110136)

摘　　　要 : 为了优化气膜冷却结构 ,通过数值模拟研究了一种新型气膜孔 (由两个圆柱孔组成的双出口

孔)的气膜冷却特性.利用 Fluent软件对 Navier2Stokes方程进行求解 ,湍流模型采用两方程 Realizable k2ε模
型和增强壁面函数处理.圆柱孔射流的冷却效率计算结果和实验数据吻合较好.双出口孔射流冷却效率计算

结果表明 ,双出口孔射流有效地增加了冷气的径向覆盖范围 ,在吹风比为 015时 ,次孔射流起到了减弱主孔出

口对旋涡的作用 ;在吹风比为 1. 0和 2. 0时 ,次孔射流使主孔出口处的对旋涡消失.最高冷却效率对应的吹风

比为 110.双出口孔射流在提高冷却效率的同时 ,其加工难度较扩张形孔明显降低.
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Numerical simulation of cool ing effectiveness with

injection of double2outlet hole
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(School of Aerodynamics and Energy Engineering ,

Shenyang Instit ute of Aeronautical Engineering , Shenyang 110136 , China)

Abstract : In order to optimize t he st ructure of the film cooling , the film cooling per2
formance of a novel hole with double2outlet was investigated by numerical simulation. The

Navier2Stokes equation was solved by Fluent . The realizable k2εmodel and enhanced f unction

were used. The numerical effectiveness of t he cylindrical hole agrees well wit h the experi2
mental data. The result of t he double2outlet hole injection shows t hat t he lateral sp reading of

t he film is improved as compared to t he injection of t he cylindrical hole. At t he blowing ratio

of 0. 5 , t he vortices at t he t runk hole outlet are reduced by t he injection of t he branch hole.

At the blowing ratio of 1. 0 and 2. 0 , t he vortices at the t runk hole outlet are eliminated by

t he injection of the branch hole. The optimal blowing ratio is found at blowing ratio of 1. 0.

The double2outlet hole imp roves t he cooling effectiveness significantly while requiring for

easily machinable round hole as compared to expanded hole.

Key words : aero2engine ; t urbine blade ; film cooling ; cooling effectiveness ;

numerical simulation

　　为了提高航空发动机的热效率 ,涡轮入口温

度越来越高 ,已经远高于涡轮材料的熔点 ,必须对

叶片进行有效冷却 ,才能够保证涡轮正常工作.气

膜冷却是涡轮叶片主要冷却方式之一.目前有关

气膜冷却研究主要是通过改变孔形来提高冷却效

率[127 ] .其中 , Grit sch等[122 ]研究表明 ,扇形孔射流

可以明显地提高冷却效率.扩张形孔最佳吹风比

明显高于圆柱形孔最佳吹风比[3 ] .但是 ,孔形扩张

带来的问题使加工难度增加 ,成本提高.为了降低

加工难度 ,最近出现了以圆柱孔为主体的气膜冷
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却结构 ,例如 :在圆柱孔的基础上增加横向槽[8 ] ,

或者在圆柱孔上游增加突起[9 ] ,这都会增加冷气

的横向扩散 ,减小冷气喷入主流内的距离 ,从而提

高冷却效率.本文提出的双出口气膜孔由两个圆

柱孔组成 ,通过两个出口射流相互作用来改变冷

气喷出气膜孔后的流动方式 ,将有害的对旋涡改

变成有利的涡流动结构 ,使冷气更容易贴附在壁

面上.同时 ,由于两个出口中心的径向坐标不同 ,

冷气的径向覆盖宽度也会增加 ,冷却效果会明显

高于圆柱孔 ,甚至高于扩张形气膜孔.由于该孔形

加工过程和圆柱孔类似 ,所以加工成本和圆柱孔

相当 ,具有很好的工程应用前景.基于此 ,本文针

对双出口气膜孔进行了冷却效率的数值模拟研

究 ,为气膜冷却结构优化提供了一定的参考依据.

1　气膜孔结构介绍

　　气膜孔结构如图 1 所示 ,气膜孔由一个主孔

(t runk hole)和一个次孔 (branch hole)组成 ,次孔

直径是主孔直径的 019倍 ,较小的次孔直径有利

于机械加工.在距离主孔入口 115倍主孔直径位

置 ,次孔中轴线和主孔中轴线相交.气膜孔几何参

数定义如图 2 所示 ,主孔中轴线和壁面夹角α=

30°,径向复合角为 0°.次孔中轴线和壁面夹角β=

60°,复合角γ= 45°,气膜孔详细的几何参数值在

表 1中给出.

图 1　双出口气膜孔结构

Fig. 1　Geometries of double2outlet hole

图 2　气膜孔几何参数定义

Fig. 2　Definition of geometric parameters

表 1　气膜孔几何参数值

Table 1　Detailed parameters of f ilm cooling hole

几何参数 数值

α/ (°) 30

β/ (°) 60

γ/ (°) 45

L/ d 6

L in / d 115

p/ d 3

p1 / d 3

p2 / d 019

2　数值模拟

2 . 1　计算域和网格

　　图 3给出了本文的计算域 ,其中包括主流通

道 ,气膜孔和供气腔 ,主流通道只有一个径向周

期 ,宽度为 3 倍气膜孔直径 ,即孔间距为 3 .通道

入口到主孔中心的距离为 10倍孔径 ,主孔中心到

通道出口的距离为 40倍孔径 ,主流通道在 y向距

离为 10倍孔径.供气腔在 y 向距离为 6 倍孔径 ,

在 x方向距离为 10倍孔径 ,在 z向距离为 3倍孔

径 ,该尺寸相对于气膜孔容积足够大.气膜孔周围

的壁面网格如图 4 所示 ,气膜孔内部和气膜孔出

口附近生成非结构网格 ,主孔中心下游 3 倍孔径

位置到通道出口范围生成结构网格 ,主流通道网

格沿着 y 向平铺而成 ,尺寸逐渐变大.被冷却壁

面的第一层网格在 y方向的距离为 0 . 1 mm ,对应

的 y +变化范围为 1～10 ,整个计算域的网格总数

为 1 . 2×106 .

图 3　计算域

Fig. 3　Computational domain

2 . 2　参数定义

　　主流雷诺数定义为 Re = ud/ν, 吹风比定义

为 Rb =ρc uc /ρloc uloc ,冷却效率定义为η= ( Taw -

T∞) / ( Tc - T∞) , 无量纲温度定义为θ = ( T -

T∞) / ( Tc - T∞) . 其中 , u为主流通道入口的平
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图 4　气膜孔附近壁面网格

Fig. 4　Grids of the surface near the film hole

均速度 , d为主孔直径 ,ν为运动黏性系数 ,ρc 和

ρloc 分别为冷气在通道入口的密度和主流在气膜

孔出口处密度 , uc 和 uloc 分别为冷气在气膜孔入

口的平均速度和主流在气膜孔出口处速度 , Taw ,

T∞ , Tc 分别为被冷却壁面绝热温度、主流温度

和冷气温度 , T 为主流和冷气掺混后的流体

温度.

2 . 3　边界条件

　　主流通道入口按照 1/ 7次方定律分布给出速

度 ,其平均速度为 15 m/ s , 基于该速度和主孔直

径的雷诺数 Re = 9 100 .供气腔入口根据吹风比

给出质量流量.主流通道的侧壁按照周期性边界

条件处理. 主流通道和供气腔入口的湍流度为

1 %.主流入口温度为 300 K ,二次流入口温度为

330 K.壁面绝热.计算的吹风比分别为 0. 5 ,110 ,

1. 5 和 2. 0.

2 . 4　计算方法[10 ]

　　利用 Fluent 软件进行数值模拟 ,湍流模型采

用两方程 Realizable k2ε模型和增强壁面函数处
理[11214 ] . Realizable k2ε模型被广泛的应用到了各
个计算领域 :包括旋转的各向剪切流 ,带射流和混

合层的自由流 ,回流 ,以及通道和边界层流动.求

解的精度也显著的提高.压力和速度的耦合采用

SIMPL E( semi2implicit method for p ressure2linked

equations)算法. 各参数的离散采用二阶精度的

迎风格式.压力修正方程、连续方程、动量方程、k

和ε方程都实施亚松弛因子 ,解收敛的判断标准

是相对残差开始波动 ,连续方程和速度分量残差

小于 1×10 - 5 ,能量方程残差小于 10 - 8 .

3　结果和分析

　　图 5给出了吹风比为 1. 0 时 ,圆柱孔射流的

冷却效率计算结果和文献 [ 11 ]中的实验数据对

比.计算结果和实验数据吻合较好 ,冷却效率的最

大偏差为 0105 ,不到 10 %.说明本文采用的湍流

模型和网格可以获得较准确的冷却效率.

图 5　圆柱孔冷却效率计算结果和

实验数据对比 ( Rb = 1. 0)

Fig. 5　Comparison of numerical result and experimenta

data of cylindrical hole at Rb = 1. 0

图 6给出了在 x/ d = 5 位置 ,垂直于主流方

向的速度矢量和无量纲温度分布云图 .从图上可

图 6　在 x/ d = 5位置的速度矢量和无量纲温度分布

Fig. 6　Velocity vector by color of dimensional

temperature at x/ d = 5
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以看出 ,随着 y/ d的增加 ,无量纲温度越来越低 ,

这说明冷气较好地贴附在了壁面上.从速度矢量

可以看出 , Rb = 015时 ,主孔出口处的对旋涡仍然

存在 ,但是由于吹风比较小 ,旋涡较弱 ,次孔射流

产生了一个顺时针旋涡 ,使冷气的径向扩散范围

增加. Rb = 1 . 0时 ,双出口孔射流改变了标准圆柱

孔射流的涡结构 ,主孔出口处的对旋涡消失 ,向着

y轴正向的速度矢量变成了斜向下的速度矢量 ,

顺时针旋转涡将气膜孔喷出的冷气紧紧压附在壁

面上 ,此时的次孔射流不仅由于自身射流改进了

冷却效果 ,而且对主孔射流的冷气紧紧贴附在壁

面上起了帮助作用 ,对提高冷却效率是非常有利

的. Rb = 2 . 0时 ,次孔射流虽然把主孔射流的冷气

压附在了壁面上 ,但是由于次孔流量较大 ,喷入主

流内的距离较远 ,从该孔喷出的冷气脱离了壁面 ,

没有得到充分利用 ,所以冷却效果没有 Rb = 1 . 0

的好.

图 7给出了不同吹风比下的气膜冷却效率云

图.当 Rb = 0 . 5 时 ,两个出口下游的冷却效率都

比较高.气膜的径向覆盖宽度大约为主孔直径的

2 . 5倍.虽然次孔射流有 45°的复合角 ,但是复合

角射流的作用并不明显 ,冷气仍然主要分布在次

孔出口下游主流的流动方向 ,由于两个出口中心

径向坐标并不重合 ,此时的双出口起到了增加冷

气径向覆盖宽度的作用.沿着流动方向 ,冷却效率

逐渐降低 ,但是 ,在 x/ d = 30的位置 ,冷却效率仍

然高达 0 . 27 .在 Rb = 1 . 0 时 ,次孔的复合角射流

作用已经显示出来 ,在次孔射流作用下 ,主孔下游

的冷却效率向着次孔一侧偏转.冷气的径向覆盖

宽度也略大于 Rb = 0 . 5时的宽度. Rb = 2 . 0时 ,冷

却效率向着次孔一侧偏转更明显.但是 ,由于吹风

比较高 ,次孔射流的冷气喷入主流的距离较远 ,冷

气利用率降低 ,导致冷却效率值低于 Rb = 1 . 0 的

冷却效率.

图 8给出了不同吹风比下 ,径向平均冷却效

率沿着主流方向的变化.在整个测量域上 , Rb =

1 . 0的冷却效率基本是最高的. Rb = 0 . 5 和 Rb =

2 . 0的冷却效率较小.最高冷却效率在 Rb = 1 . 0

时获得.吹风比从 0 . 5增加到 1 . 0 ,冷却效率提高

了 0 . 1左右 ,吹风比从 1 . 0增加到 2 . 0 ,冷却效率

降低了 0 . 1左右 ,这意味着最佳吹风比在 1 . 0 处

出现.根据文献[3 ] ,标准圆柱孔的最佳吹风比为

0 . 5 ,簸箕形扩张孔的最佳吹风比为 0 . 7 ,这说明

本文提出的双出口孔射流具有更高的冷气利

用率.

图 7　气膜冷却效率云图

Fig. 7　Contours of film cooling effectiveness

图 8　径向平均气膜冷却效率分布

Fig. 8　Laterally averaged film cooling

effectiveness dist ribution

从图 8 还可以看出 ,在 x/ d < 5 范围 , Rb =

210的冷却效率明显低于其它 3个吹风比的冷却

效率.

在 5 < x/ d < 10范围 , Rb = 1 . 0的冷却效率略

高于 Rb = 1 . 5的冷却效率 ,而后 ,随着 x/ d增加 ,

Rb = 1 . 0的冷却效率优势增大 ,并且一直保持到

x/ d = 30 .

在 5 < x/ d < 18范围 , Rb = 2 . 0的冷却效率大

于 Rb = 0 . 5 的冷却效率 ,而在 18 < x/ d < 30 范

围 ,两者恰好相反.

图 9给出了 1 < x/ d < 30 范围内 ,面平均冷

却效率随吹风比的变化 , Rb = 1 . 0 的冷却效率明
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显高于其他 3个吹风比.这也进一步说明了在本

文研究的吹风比范围 , Rb = 1 . 0 是双出口孔射流

冷却效率的最佳吹风比.

图 9　面平均气膜冷却效率分布

Fig. 9　Surfaced2averaged film cooling

effectivenesss dist ribution

4　结　论

　　本文对一种新型气膜孔射流的冷却效率进行

了数值模拟研究 ,并且将圆柱孔冷却效率计算结

果和实验数据进行了对比 ,获得的主要结论如下 :

1) 圆柱孔冷却效率计算结果和实验数据吻

合较好 ,最大误差在 10 %以内.

2) 双出口气膜孔射流改善了冷气径向覆盖.

Rb = 0. 5时 ,次孔射流减弱了主孔出口对旋涡强

度 , Rb ≥1. 0 时 ,次孔射流使主孔出口对旋涡消

失 ,此时的涡流动结构有利于气膜贴附在壁面上.

3) 吹风比从 0. 5增加到 1. 0 ,冷却效率增加 ,

吹风比从 1. 0增加到 2. 0 ,冷却效率减小 ,最佳吹

风比为 1. 0.

4) 双出口气膜孔由两个圆柱孔组合而成 ,

和扩张形气膜孔相比 ,工艺难度明显降低.
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