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叶片前缘双出口孔射流冷却效率数值模拟
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(沈阳航空航天大学 动力与能源工程学院
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摘 � � � 要: 利用数值模拟的方法研究了叶片前缘双出口孔射流冷却效率. 该孔型是一种新概念气膜孔. 吹

风比变化范围为 1. 0~ 3. 5,主流通道入口湍流度 30% .结果表明, 圆柱孔射流冷却效率和实验数据吻合较好,

随着吹风比增加,单孔射流冷却效率减小. 双出口孔有效地改善了叶片前缘冷却效率. 吹风比从 1. 0 增加到

2. 5 时, 冷却效率显著增加,吹风比为 2. 5 和 3. 0 时的冷却效率没有显著差别,吹风比为 3. 5 时的冷却效率较

低.双出口孔射流冷却效率径向分布比较均匀.
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Numerical simulation of film cooling effectiveness with one inlet

and double outlet hole on leading edge
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Abstract: Film coo ling ef fectiv eness w ith one inlet and double out let ho le inject ion on

leading edge w as studied by numer ical simulat ion. This ho le was of novel concept geometry .

Blow ing ratios v ar ied f rom 1. 0 to 3. 5. T ur bulence intensity at the inlet of the tunnel w as

30% . T he result show s that the dist ribut ion of the cooling effect iv eness with cy lindrical hole

inject ion agrees w ith the experimental data. The f ilm cooling ef fect iveness w ith cy lindrical

ho le decr eases w ith the r ising blow ing r at ios. F ilm coo ling effect iveness is improved by one

inlet and double out let hole inject ion. T he cooling ef fectiv eness increases as the blow ing rat i�
o s incr ease from 1� 0 to 2� 5, but dif fers lit t le if the blow ing rat io s are of 2� 5 and 3� 0. The

coo ling effect iveness is small at the blow ing rat io of 3� 5. T he spanw ise dist ribut ion of coo l�
ing ef fect iv eness w ith the double out let hole is uniform .

Key words: turbine blade; f ilm coo ling; co oling ef fect iveness; double outlet hole;

numerical simulat ion

� � 冷却结构设计是现代高性能航空发动机涡轮
设计中的一项重要内容.一级导向叶片前缘直接

受到高温燃气的冲击,工作环境更为恶劣,冷却问

题尤其突出[ 1] . 对前缘通常采用内部冲击冷却和
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外部气膜冷却相结合的冷却方式[ 2] .前缘区燃气

流动特点是速度低, 边界层非常薄,气膜冷却吹风

比非常高,从气膜孔喷出的冷气在壁面贴附非常

差,形成类似喷淋流态.为了减小冷气喷入燃气长

度,气膜孔和壁面之间的夹角较小.由于前缘结构

特点,气膜孔通常有 90�径向偏角, 将冷气在壁面

法向的动量转为径向动量,使更多冷气在近壁区

和燃气掺混.然而,径向偏角增加导致径向相邻气

膜孔间距离增大,气膜径向覆盖非常不均匀. 国内

外针对叶片前缘的冷却效率和换热特性都做了大

量工作
[ 3�10]

,这些文献中的气膜孔结构都是标准

圆柱形气膜孔. 为了改善气膜径向均匀性和提高

冷却效率,本文提出了双出口孔结构,在标准圆柱

孔基础上,增加了一个分流孔,气膜孔入口流进孔

内的冷气从径向不同位置喷出, 减小气膜孔出口

的动量,改善气膜的冷却特性.

1 � 数值模拟

1. 1 � 计算方法

� � 应用商业软件分离隐式求解器对三维气膜冷

却射流下的流场进行数值模拟. 压力和速度的耦

合采用 SIM PLE ( sem i�implicit method for pres�
sur e�linked equat ions)算法, 各个方程离散均采
用二阶迎风格式. 计算过程中松弛因子采用软件

默认值. 解收敛标准是所有残差开始波动, 收敛

时,残差的最大波动小于 1  10- 5
.

1. 2 � 湍流模型

� � 湍流模型采用的是 Realizable k��模型,近壁
面采用增强壁面函数处理.该模型在计算剪切流、

回流、边界层流动都取得了较好效果.在气膜冷却

中被大多数学者所应用[ 11�13] .

1. 3 � 参数定义和边界条件

� � 基于前缘柱面直径和来流速度雷诺数定义为

Re = uD /�, 吹风比定义为 M =  cuc / loculoc, 冷却

效率定义为 != (T aw - T ! ) / ( T c- T ! ) . 其中 u

为主流通道入口平均速度, D 为前缘圆柱面直

径, �为运动黏度,  c 和  loc 分别为冷气在通道入

口密度和主流在气膜孔出口处的密度, uc 和 u loc

分别为冷气在气膜孔入口平均速度和主流在气膜

孔出口处的速度, T aw , T ! , T c 分别为被冷却壁面

绝热温度、主流温度和冷气温度.主流通道入口给

定均匀速度 15 m/ s, 温度 300 K, 对应雷诺数为

93750,湍流度设定为 30% .冷气供气腔入口根据

不同吹风比给定质量流量. 吹风比分别为 1. 0,

1� 5, 2. 0, 2� 5, 3. 0和 3. 5.

1. 4 � 计算域及网格

� � 图 1给出了整个计算域模型及其网格.前缘

半圆柱面直径与气膜孔主孔直径比值为 10.平面

与半圆在 90�位置交接. 在冷却壁面表面给出 10

层边界层网格,第一层网格对应 y
+ 值在 1到 10

之间.网格总数为 2. 5  106 .

图 1 � 计算域及网格

Fig . 1 � Computat ion domain and g rids

图 2给出了气膜孔结构示意图, 图 3给出了

气膜孔角度定义. 气膜孔由一个主孔和一个次孔

组成,主孔相当于标准圆柱孔, 与主流方向成

90�,与壁面夹角 ∀为 25�, 次孔轴线和主孔轴线交
点到主孔入口距离为 2倍主孔直径, 次孔与壁面

夹角 #为 60�,次孔在主孔方向偏角 ∃为 45�,次孔

直径是主孔直径 0. 9倍.该孔型不同于双排孔射

流,冷气在孔内分支流动会显著改变孔内流场,进

而影响到冷气在出口的流动特性.

图 2 � 气膜孔型

Fig. 2 � Geometry of film hole
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图 3� 气膜孔角度定义

F ig . 3 � Definitio n o f film ho le ang le

2 � 计算结果和讨论

2. 1 � 计算结果和实验数据对比

� � 图 4给出了吹风比分别为 1. 0和 2. 0时计算

值和实验数据对比,实验数据为利用热电偶�薄膜
测温技术在大尺度低速风洞中得到的结果.为了

将圆柱孔射流冷却效率和双出口孔射流冷却效率

对比,图中也给出了相应吹风比下双出口射流的

冷却效率.圆柱形孔射流的计算结果和实验数据

吻合较好, 只在半圆柱面和平板相交位置( x / d=

5. 8)附近,实验值在流动方向略有上升,而计算值

没有得到这个变化趋势.无论从计算值还是实验

值都可以发现, 吹风比增加使圆柱孔射流冷却效

率略有降低,使双出口射流冷却效率显著增加.这

说明双出口射流在高吹风比下, 可以提高冷气的

利用率.在相同吹风比下,双出口孔射流冷却效率

明显高于圆柱孔射流冷却效率, 并且随着 x / d 增

加,两者差别越明显.由于涡轮导向叶片前缘区直

接受到高温燃气冲击,是冷却的薄弱位置.采用双

出口射流气膜冷却会显著降低该区域温度,使叶

片表面温度变得相对均匀.

2. 2 � 气膜孔两个出口的流量分配

� � 图 5给出了主孔出流量和总冷气流量比值.

在研究的吹风比范围内, 该比值都小于 0. 5,这意

味着主孔出流量小于次孔出流量. 吹风比越大,主

孔出流量占的比例越大. 吹风比为 1. 0 时比值只

有 0. 31,吹风比增加到 3. 5 时比值增加到 0. 46.

这意味着当吹风比变化时,双出口孔可以调节两

个出口的流量比例. 在优化设计中,通过改变次孔

角度以及次孔和主孔交接位置达到更加合理的流

量比例,从而提高冷却效率.这是区别于双排孔射

流的一个显著特点.

图 4� 计算结果和实验数据对比

F ig . 4 � Compar ison of numerical results

and experimental data

图 5 � 主孔流量与冷气总流量比值

F ig. 5� Ratio o f mass flow from trunk ho le to

mass flow from branch hole

� � 图 6给出了不同吹风比下气膜孔出口速度分

布.从图 6( d)可以看出,单孔出口射流时, 出口速

度分布非常不均匀, 靠近气膜孔出口前沿速度较

高,靠近气膜孔出口后沿速度较低.这种不均匀的

出口速度分布必然导致气膜孔出口下游冷气量分

布不均匀,冷气量少的位置由于冷气和燃气的掺

混导致冷却效率在主流方向迅速降低, 而冷气量

大的位置又可能由于冷气从气膜孔喷出的速度高

导致冷气脱离壁面. 双出口孔射流时,由于次孔的

出流改变了主孔内部的冷气速度分布, 使孔内的

冷气在气膜孔出口段流速变得均匀, 导致主孔出
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口由前沿到后沿均匀的速度分布(图 6( a) , ( b) ,

( c) ) ,必然导致气膜径向覆盖比较均匀.从气膜孔

出口的速度分布还可以推出, 双出口孔不仅利用

增加气膜孔出口稠密度来改善气膜均匀性,而且

还通过改变气膜孔内尤其是气膜孔出口面冷气的

流场来改善气膜特性. 这也是双出口孔优于双排

孔射流的一个特点.

图 6� 气膜孔出口速度分布

Fig . 6 � Distr ibut ion of the velocity magnitude

at the film hole out let

图 7给出了吹风比为 2. 0时冷气从气膜孔喷

出的流线图,从出口面积较大的主孔喷出的冷气

在孔出口发生明显弯转,并且冷气均匀地充满整

个气膜孔出口, 流线分布比较均匀, 沿着流动方

向,流线逐渐聚集.从次孔喷出的冷气流线沿着流

动方向逐渐散开,冷气旋转着向下游流动.流线变

化规律可以很好地解释后面的气膜冷却特性.

图 7� 冷气流线图

F ig . 7 � Flow line of the coo lant

2. 3 � 冷却效率结果及分析

� � 图 8给出了气膜冷却效率云图, 前缘柱面展

成了平面,平板起始点对应的 x / d 为 5. 8.

从图 8( a)可以看出,由于两个出口径向位置

不同,气膜径向分布有了明显改善.吹风比为 1. 0

图 8 � 冷却效率云图

Fig . 8 � Distr ibution of the cooling effectiv eness
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时,气膜孔下游圆柱面上的冷却效率非常高, 虽然

主孔中轴线和主流流动方向垂直, 但是并没有发

现显著的复合角射流效应,冷气从气膜孔喷出后

就向孔下游方向流动.分析其原因:一方面由于吹

风比较小, 冷气很容易被冲向主流方向; 另一方

面,次孔出流会改变孔内流场,使主孔出口速度转

向主流流动方向, 这在前面气膜孔出口速度分布

中已经看到.较大主孔径向宽度导致径向气膜覆

盖范围较大.在平板上,主孔较小出流量很快被主

流稀释,主孔下游冷却效率较低.次孔的出流量相

对较大,所以在离气膜孔较远位置,次孔下游冷却

效率高于主孔下游冷却效率.

吹风比为 2. 0时,冷气动量较大,复合角射流

效应表现出来. 冷气量增加会增加气膜厚度, 使圆

柱面上冷却效率相对于吹风比为 1. 0 时有所提

高.次孔下游气膜径向覆盖宽度在圆柱面上沿着

流动方向逐渐增加, 这和前面流线变化规律相一

致.在平板上,气膜的覆盖范围明显大于吹风比为

1. 0时的结果, 这是由于较大的冷气量可以减缓

主流的稀释作用, 使气膜可以流向较远的区域而

温升较小.吹风比为 3. 0时,主孔喷出冷气和相邻

次孔喷出冷气交汇在了一起, 气膜更厚,冷却效率

进一步提高.

吹风比为 3. 5时,整个计算域上的冷却效率

都比较低,这说明此时较大的吹风比使大部分冷

气喷入了主流核心区,而没有贴附在壁面上, 冷气

没有得到充分利用.

从图 9可以看出, 在前缘柱面上, 吹风比为

1. 0和 3. 5时的冷却效率较低, 而吹风比为 1. 5

图 9 � 展向平均冷却效率分布

F ig . 9 � Distribution o f the spanwise averaged

coo ling effectiveness

和 3. 0时的冷却效率接近. 在平板上, 吹风比从

1. 0 增加到 2. 5, 冷却效率显著增加, 吹风比从

2� 5增加到 3. 0, 冷却效率基本不变, 吹风比从

3� 0增加到 3. 5, 冷却效率显著降低.最大冷却效

率发生在吹风比为 2. 5 和 3. 0 时. 这说明吹风比

增加到 3. 0, 冷气都可以有效被利用,这和圆柱孔

射流时增加吹风比, 冷却效率降低的规律明显不

同.在叶片前缘布置双出口孔进行气膜冷却,可以

有效克服前缘边界层薄,冷气严重脱离壁面的流

动缺点, 从而改善该区域冷却特性, 降低前缘

温度.

3 � 结 � 论

� � 本文研究了一种叶片前缘双出口孔射流的冷
却效率,获得的主要结论如下:

1) 计算得到的圆柱孔射流的冷却效率和实

验数据吻合较好, 随着吹风比的增加, 冷却效率

降低.

2) 双出口射流不仅可以合理地分布两个出

口的冷气量,而且还可以改善气膜孔出口的速度

分布,进而改善气膜冷却特性.

3) 双出口射流的冷却效率径向分布比较均

匀,吹风比从 1. 0增加到 2. 5, 冷却效率显著增

加,吹风比为 2. 5和 3. 0时,冷却效率没有显著差

别,吹风比为 3. 5时,冷却效率较低.和圆柱孔射

流相比,冷气利用率明显得到提高.
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