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摘　　　要 : 针对某型导向叶片 ,运用 RN G (renormalization group)湍流模型对涡轮叶栅通道内部的三维流

场和叶片吸力面的冷却效率进行了数值模拟.分析在叶栅通道主流入口雷诺数 Re = 4×105～6×105 和冷气

吹风比 M = 0. 5～3范围内 ,沿吸力面不同弦向位置处开设气膜孔对气膜冷却效率的影响.结果表明 :各位置

气膜孔单独喷射时叶片吸力面的冷却效率均随着入口雷诺数的增加而增大 ;在气膜孔出口下游附近 ,冷却效

率随着吹风比的增加先升高后降低 ,在下游远处则一直随着吹风比的增加而增大 ;三个位置处气膜孔单独喷

射时 ,位置 1气膜孔的冷却效率较位置 2和位置 3的高.
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Abstract : The film cooling characteristics of blade surface were numerically investigated

using t he two2equation turbulence model of t he renormalization group . Three2dimensional

t urbulent flow in t urbine cascade and t he cooling effectiveness on blade surface were st udied

under different Reynolds numbers and blowing ratio s. The influence of t he cooling effective2
ness of cylindrical film cooling holes on t he blade suction surface wit h varying location was

investigated. Result s show t hat t he cooling effectiveness for each film cooling hole increases

wit h t he increment of t he mainst ream Reynolds numbers. The cooling effectiveness down2
st ream t he exit of holes changes obviously wit h t he increment of blowing ratio , and away

f rom t he downst ream t he effectiveness keep s increasing with the increment of blowing ratio .

U nder the same condition the cooling effectiveness of location 1 was higher t han ot her two

locations.
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　　随着高性能涡轮发动机技术的发展 ,高压涡

轮进口温度不断升高以获得更高的热效率 ,由于

涡轮入口温度远高于叶片材料的耐热极限 ,为了

保证涡轮的正常工作 ,必须对叶片进行有效的冷

却.气膜冷却因其固有的高效冷却特性已被广泛

地应用于涡轮叶片上 ,成为发动机高温部件的主

要冷却措施之一.近年来 ,国内外在这一领域开展

了大量的研究工作 , Ito 等[1 ]在较大吹风比范围内

研究了涡轮叶片吸力面和压力面的曲率对气膜冷

却效率的影响 ,指出当气膜与主流的动量比较小

时 ,吸力面的气膜将贴附壁面 ,而高动量比时会脱

离表面 ;压力面的趋势与之相反. Ammari [2 ] ,Dro2
st [ 3 ]和 Berhe等[425 ]做了类似条件下的研究 ,结果

表明在低吹风比下 ,吸力面比压力面的冷却效率

高. Day等[6 ]分别用空气和异种气体模拟了冷气

与主流密度比的差异对气膜冷却的影响 ,认为在

相同动量比下空气和异种气体有着相似的结果.

Sargison等[7 ]研究了涡轮叶片上采用 console 气

膜孔的流动换热特性 ,发现 console 孔具有提高

冷却效率降低流动损失的特性. Gao 等[8 ]研究了

轴向孔对涡轮叶片气膜冷却的影响 ,指出吸力面

气膜冷却效率通常高于压力面 ,上游尾迹会降低

叶片表面的冷却效率.韩振兴等[9 ]研究了吹风比

对叶片吸力面和压力面冷却效率的影响 ,认为压

力面在吹风比为 1. 0 时的冷却效果最好 ,而吸力

面则在吹风比为 015时为最佳.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进行

研究 ,分析在叶栅通道主流入口雷诺数 4 ×105～

6×105 和冷气吹风比 015～3 范围内 ,沿吸力面

不同弦向位置处开设气膜孔对冷却效率的影响.

1　计算模型

　　基于叶栅的周期性特征 ,本文在计算中只选

取一个叶栅通道作为简化的计算模型 ,图 1 是本

文的计算模型 ,坐标定义为 :轴向为 x 方向 ,周向

为 y 方向 ,径向为 z 方向.叶栅通道长度为 116

mm ,叶片栅距为 53. 6 mm ,叶片展向高度为 18

mm ,叶片弦长为 74. 4 mm ,安装角为 3517°.在叶

片吸力侧沿弦长方向的三个不同位置处分别设置

气膜孔 ,气膜孔中心距前缘驻点弧长分别为 51 . 6

d ,68 . 5 d 和 85 d ,对应轴向弦长的位置分别为

57 % ,69 %和 77 %处 ,依次编号为位置 1、位置 2

和位置 3 ,其中位置 2 气膜孔约设置在叶栅通道

喉部附近.气膜孔轴线与叶片切向夹角均为 30°,

孔径为 0. 6 mm ,孔间距为 2. 5 d ,孔数为 12个.用

半径为 4 mm的供气腔为冷气供气 ,两端进气 ,方

向垂直于进气面 ,并且在气膜孔交接面处 ,供气腔

与叶片壁面形成近似平行的条件.

以叶片弦长为特征尺寸 ,叶栅主流通道轴向

进气的入口雷诺数分别为 4 ×105 ,5 ×105 和 6 ×

105 ,总温为 2 100 K;用气膜孔入口平均速度定义

的吹风比分别为 0. 5 ,1. 0 ,1. 5 ,2. 0 ,3. 0 ,总温为

900 K;气体出口压力为 1. 3 MPa.冷热气体均视

为理想气体.

图 1　计算模型

Fig. 1　Computational model

2　计算方法

　　图 2是位置 1处气膜孔单独喷射时的冷却效

率与文献[ 10 ]的对比.图 2中 Rb 为密流比 , X 为

叶片的弧长.由于计算工况、叶片形状及气膜孔位

置与实验的不同 ,两者的冷却效果存在差别 ,但计

算与实验的吻合度较好且沿流向的趋势一致 ,从

而可说明本文计算模型的合理性与准确性.

图 2　计算模型的验证

Fig. 2　Validation of computational model
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本文采用 FL U EN T分离隐式求解器进行稳

态求解 ,选用 RN G(renormalization group) k2ε双
方程湍流模型加非平衡的壁面函数[ 11 ] ;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 ( semi2implicit met hod for p ressure2
linked equations ,consistent)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.

经网格无关性证明 ,图 3是本文计算模型的

网格划分示意图 ,计算域整体共有网格约 121万.

气膜孔采用结构化六面体网格 ,由于孔径较小 ,因

而划分的较为细密 ,节点间距为 0. 17 mm ;叶片表

面采用四边形结构化网格 ,并在气膜孔附近采用

较细密的划分 ,其余区域节点逐渐增大 ;叶栅通道

在近叶片处划分了附面层网格 ,其余区域采用非

结构化网格 ,边缘节点间距为 2. 5 mm ,由于网格

的自动衔接性 ,从叶片壁面到叶栅通道边缘呈现

出由密到疏的网格分布 ;冷气供气腔采用非结构

化四面体网格 ,节点间距为 2. 5 mm.

图 3　计算域网格示意图

Fig. 3　Grid of computational model

计算域的边界条件设置 :主流和二次流进口

为流量入口 ;出口为压力出口 ;对称面为对称边界

条件 ;栅距方向周期性面为周期性边界条件 ;叶片

固壁绝热 ,采用无滑移速度条件.

定义吹风比

M =ρ2 U2 /ρ∞U ∞ (1)

式中ρ2 , U2 分别为冷气的密度和流速 ,ρ∞ , U ∞

是叶栅通道主流的密度和流速.

定义冷却效率[12 ]

η = ( T∞ - Taw ) / ( T∞ - T2 ) (3)

式中 T∞为主流温度 , T2为冷气温度 , Taw为有气

膜冷却的情况下沿气膜下游某处绝热壁面上的恢

复温度 ,也就是绝热时叶片型面的温度.

3　结果与分析

　　图 4和图 5是各位置气膜孔在 Re = 4 ×105 ,

M = 3. 0分别单独喷射时孔中心截面的局部流场

和温度场分布图.可以看出 ,主流仅在气膜孔出口

处受到影响 ,流线发生偏转 ,大部分区域的流动状

态未发生改变 ;而无论何种弦向位置处主流对冷

气射流都有不同程度的阻塞效应 ,冷气从气膜孔

流出后 ,在主流的挤压作用下向叶片型面偏转 ,沿

着叶片朝下游前行 ,有利于形成较好的冷却气膜

来保护壁面 ,同时此区域主流的流动被冷气阻挡

从而向侧向和上下偏转 ,也为主流绕过冷气进而

接触壁面创造了条件 ,气膜的最终冷却效率就由

这两个条件综合作用而决定.由于各位置处冷却

空气出流的动量较大 ,对主流的穿透力较强 ,造成

冷气脱离壁面 ,使得主流绕流从而贴近壁面降低

图 4　Re = 4×105 , M = 3. 0气膜孔中心局部流场分布图

Fig. 4　Dist ribution of local flow field at the center of

film cooling hole under M = 3. 0 and Re = 4×105

图 5　Re = 4×105 ,M = 3. 0气膜孔中心局部温度场分布图

Fig. 5　Dist ribution of local temperature at the center

of film cooling hole under M = 3. 0

and Re = 4×105
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了冷却效率 ;与位置 1气膜孔相比 ,位置 2和位置

3气膜孔脱离壁面的程度更大 ,主要是由于这两

处气膜孔位于主流的缓慢减速区 ,对射流的压迫

作用降低 ,影响了冷气向壁面的偏转程度 ,这将对

气膜冷却产生不利的作用.与流场相对应 ,由温度

场可以看出 ,冷气从气膜孔流出后顺着壁面前行 ,

形成一层隔离高温燃气的低温气膜 ,由于冷气流

量相同 ,三处形成气膜的厚度大致相当.

图 6 是各位置气膜孔在入口雷诺数 5 ×105

及吹风比为 2. 0 分别单独喷射时 ,孔下游垂直于

叶片型面 X 3 / d = 2截面的局部流场和温度场分

布图.此处 X 3 代表沿叶片吸力面从气膜孔出口

中心到截面处的弧长.可以看出 ,叶片型面上部各

位置冷却气膜的流动过程均形成一对反向旋转的

肾形涡对 ,这是圆形孔气膜冷却的典型特征 ,反向

图 6　Re = 5×105 , M = 2 . 0各位置处气膜孔下游

X 3 / d = 2截面处的流线及温度场分布图

Fig. 6　Dist ribution of st reamlines and temperature

at X 3 / d = 2 cross section under M = 2. 0

and Re = 5×105

涡对的存在增强了冷气与主流的掺混 ,使得气膜

温度升高冷却效率降低 ,并将冷气周围的主流卷

入到壁面附近 ,直接与叶片接触 ,同时将冷气抬离

壁面 ,造成冷却效果恶化 ;相比位置 1气膜孔 ,位

置 2和位置 3气膜孔形成的涡对较大 ,基本充满

了整个孔间区域 ,向主流扩散的更多 ,不利于气膜

冷却.同时由温度分布也可明显看出 ,位置 1两孔

间基本无影响单独喷射 ,而位置 3 两孔逐渐连在

一起 ;由于与主流的掺混增强 ,位置 3气膜孔核心

区的温度较高 ,降低了冷却能力.

图 7是位置 1气膜孔单独喷射时 ,在入口雷

诺数为 6×105 ,不同吹风比下吸力面冷却效率的

分布图.可以看出 ,无论何种吹风比在紧靠气膜孔

出口区域的冷却效果较好 ,两孔间区域的冷却效

果较差 ,气膜孔下游的冷却效率沿流向下降较快 ,

很快就降低到一个较低的水平 ,同时由于冷却气

体逐渐向两侧扩散 ,对无气膜的孔间区域逐渐增

加了冷气覆盖 ,因而两孔之间区域沿流向逐步得

到了改善 ,吸力面在远离气膜孔处的冷却效率分

布比较均匀 ,说明此处冷气在展向已充分扩展 ;随

着吹风比的增加 ,气膜孔下游的冷却效率等值线

越朝下偏移 ,使得冷却范围变得更大 ,冷却效果越

图 7　Re = 6×105 位置 1气膜孔吸力面冷却

效率分布

Fig. 7　Dist ribution of location 1 film cooling

effectiveness at Re = 6×105

来越好 ,且两孔之间区域也得到更好的改善.吹风

比较高时 ,可以观察到冷却效率先降低后增大的

现象 ,这是由于冷气动量过大 ,在气膜孔出口附近

脱离壁面造成主流绕流接触壁面 ,同时冷气受主

流的压制在下游又再次贴附于壁面 ,从而使冷却

效率再次得到提高 ,在 M = 3. 0 时非常明显的表

现了这一趋势 ;在小吹风比下 ,冷气动量较小 ,难
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以穿透主流 ,在流动过程中与主流不断掺混 ,温度

逐步增加降低了冷却能力 ,从而冷却效率沿程

下降.

图 8是位置 1 气膜孔单独喷射时 ,在入口雷

诺数为 6 ×105 ,不同吹风比下吸力面展向平均冷

却效率的分布图.由图可见 ,各条平均冷却效率曲

线在气膜孔出口附近较高 ,而后迅速下降至较低

水平 ;低吹风比的冷却效率经过此迅速降低后保

持同一水平 ,高吹风比时由于冷气再附又增大了

冷却效率 ;经过这一过渡阶段 ,各条曲线再次平缓

下降 ,直至最小值.同时可见 ,在 0 . 5 < M < 1 . 5范

围内 ,气膜孔出口下游附近的冷却效率随着吹风

比的增加而加大 ,而在 1 . 5 < M < 3 . 0 范围内 ,冷

却效率则随之降低 ,这主要是由于中低吹风比时 ,

冷气动量的增大所形成的气膜层越厚 ,冷却效果

越好 ,而在大吹风比时 ,冷气动量的增大对主流的

穿透力越强 ,从而在出口附近脱离壁面 ,降低了冷

却效率 ;在远离气膜孔出口下游处 ,冷却效率随着

吹风比的增加逐步加大 ,高吹风比时 ,由于冷气的

再附使得下游远处的冷却效率依然较高 ,而低吹

风比时由于冷气能量较少 ,在与主流的不断掺混

过程中降低了冷却效率.

图 8　Re = 6×105 位置 1气膜孔的平均冷却效率分布图

Fig. 8　Dist ribution of location 1 averaged film cooling

effectiveness at Re = 6×105

图 9是在不同入口雷诺数和吹风比下 ,位置

1气膜孔单独喷射时 ,吸力面展向平均冷却效率

的分布图.由图可见 ,无论何种吹风比下 ,除去气

膜孔出口处的冷却效率基本无变化外 ,其余区域

的冷却效率均随着入口雷诺数的增加而增加 ,由

流场及温度场的分布图可知 ,气膜孔出流的冷气

仅对壁面附近区域有所影响 ,而随着入口雷诺数

的增加 ,对应吹风比下的冷气流量也在加大 ,对壁

面处形成覆盖气膜越有利.

图 10是在不同雷诺数及吹风比下 ,各位置气

图 9　雷诺数对位置 1气膜孔平均冷却效率的影响

Fig. 9　Effect of different Reynolds numbers on

location 1 averaged film cooling effectiveness

图 10　孔排位置对吸力面平均冷却效率的影响

Fig. 10　Effect of location of the film cooling holes

on averaged film cooling effectiveness
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膜孔单独喷射时 ,吸力面展向平均冷却效率的分

布图.由图可见 ,三个位置处气膜孔冷却效率变化

的趋势相似 :低吹风比下沿流向逐渐下降 ;高吹风

比时出现了脱离2再附现象 ,冷却效率在下游得到

了提高.将三处气膜孔互相比较 ,在低入口雷诺数

时 ,位置 1的冷却效果最好 ,冷却效率沿流动方向

始终最高 ,位置 3 的冷却效果最差 ;在高雷诺数

时 ,气膜孔出口附近小范围内 ,位置 1的冷却效果

较低 ,下游处冷却效率最高 ,这与其所在叶栅处的

流动状态相关 ,位置 1 气膜孔处于主流的持续加

速区 ,受主流的压制较大 ,利于在壁面形成保护气

膜 ,而位置 2和位置 3 气膜孔在主流的缓慢减速

区 ,处于逆压流动状态 ,不利于气膜的形成 ,说明

在吸力面后部开设气膜孔对冷却效果的改善并不

理想.

4　结　论

　　本文在不同入口雷诺数和冷气吹风比情况

下 ,对叶片吸力面不同位置处气膜孔单独喷射对

冷却效率的影响进行了讨论.可得到以下结论 :

1) 在本文研究范围内 ,各排气膜孔单独喷射

时叶片吸力面的冷却效率均随着入口雷诺数的增

加而增大 ;不同雷诺数下对应吹风比冷却效率的

分布趋势相似.

2) 在气膜孔出口下游附近 ,中低吹风比时冷

却效率随着吹风比的增加而升高 ,高吹风比时则

随着吹风比的增加而减小 ;在远离气膜孔出口的

下游 ,冷却效率一直随着吹风比的增加而加大.三

排气膜孔对应入口雷诺数下 ,随着吹风比变化的

冷却效率分布趋势相似.

3) 三个位置处气膜孔单独喷射时 ,低入口雷

诺数时位置 1的冷却效果最好 ,位置 3 的冷却效

果最差 ;高雷诺数时 ,小范围内位置 1的冷却效率

较低 ,大部分区域的冷却效率最高 ,说明在吸力面

后部开设气膜孔对冷却效果的改善并不理想.
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