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带肋横流通道中气膜孔位置对气膜

冷却特性的影响

李春林，朱惠人，白江涛，杜小琴，周雷声
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：采用数值模拟方法研究了横流通道中气膜孔与肋的相对位置对气膜冷却传热系数和冷却效率

的影响．分析了吹风比为０．５，１，２，横流比为０．３９，０．５８５，０．７８时孔靠近上游肋、下游肋以及在两肋中间时对

冷却效果的影响，研究结果表明：孔位于两肋中间时，气体进入孔时受的冲击较大，外表面传热系数和冷却效

率较高；孔靠近上游肋时，气体孔内流动更加均匀，外表面传热系数和冷却效率均较低．
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　　航空发动机技术发展的历史表明，涡轮入口
温度一般要比其材料的可承受温度高出许多［１］，

这是因为采取了有效的冷却技术使金属涡轮温度

低于其材料的可承受温度，进而提高发动机的热
效率．气膜冷却技术是涡轮叶片广泛采用的冷却

技术之一［２］，它通过在高温部件表面开设小孔，将
冷却气体尽可能的覆盖于高温部件表面，形成一
个低温气膜，从而对高温部件起到隔热和冷
却作用．
一直以来，国内外对气膜冷却都进行了大量
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的研究工作，研究主要集中在主流与气膜孔内的
主流雷诺数、主流湍流度、吹风比、密度比等参
数［３－５］以及气膜孔形状（圆柱型孔、扩张型孔）、气
膜孔的喷射角度、孔长径比、孔的间距与孔直径
比、孔排数与孔的排列方式［６－８］等对于传热系数、
冷却效率流量系数、流动损失的影响．近几年，冷
气的输运方式也受到一定关注，Ｇｉｒｔｓｃｈ　Ｍ 等
人［９］对冷气由顺流通道供气和交错通道供气情况

进行了实验研究，给出了传热和冷却效率的分布
云图，但没有进行详细的分析．文献［１０］采用交错
肋和扰流柱结构，分别与两种纵向隔板组合进行
实验，得到综合传热效果最优组合．文献［１１］数值
研究了带肋变截面回转通道内流动与传热的特

性．文献［１２］用ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）ｋ－ω
模型对涡轮叶栅通道内部的三维流场和圆形气膜

孔叶片型面的冷却效果进行了数值研究．白江涛
等［１３］研究了气膜孔在交错通道供气情况下的流

动和冷却情况，详细分析了交错横流对气膜流动
和冷却效率的影响．对于冷气输运通道内部的研
究，郭涛，李广超，朱惠人等［１４－１５］利用大尺寸低速
线性叶栅风洞进行实验，测量了涡轮导向叶片表
面不同位置单排气膜孔喷射时下游的传热系数，
出流孔位置靠近下游时的流量系数要高于靠近上

游时的情况；出流孔位置偏向下游时会使总压系
数绝对值增大，流动损失增加．除了进行大量的实
验研究外，在仿真研究中计算模型选择上，Ｓｉｌｉｅｔｉ
Ｍ等［１６－１７］，Ｋａｓｓａｂ　Ａ　Ｇ［１８］等使用了标准ｋ－ε模型
（ＳＫＥ）、ＲＮＧ（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ）ｋ－ε模型、
可实现ｋ－ε模型（ＲＫＥ）、标准ｋ－ω 模型（ＳＫＷ）、

ＳＳＴｋ－ω模型以及雷诺应力模型（ＲＳＭ）进行模
拟，结果表明在预测表面温度分布从而得出气膜
冷却效率的过程中，应用 ＲＫＥ模型更能符合实
验结果．
本文则着重研究了横流通道内孔靠近上游

肋、下游肋以及在两肋中间时对气膜冷却外表面
传热系数的影响，并得出相应结论．

１　模型及网格划分

图１给出了本文计算模型．模型分为主流腔、
横流腔和气膜孔等三部分．图中Ｉｎｌｅｔ　１，Ｉｎｌｅｔ　２分
别是主流和横流入口；Ｏｕｔｌｅｔ　１，Ｏｕｔｌｅｔ　２分别是
主流和横流出口．横流腔上下表面共有１１根方形
肋，按错排布置，肋与流动方向垂直，肋间距与肋
高比为１０∶１，气膜孔入口到较近侧壁的距离与
气膜孔直径的比是５∶１，通道的宽高比为２．５∶

１．在横流腔上表面第四和第五根肋之间布置有一
个气膜孔入口，依据气膜孔靠近上下游肋位置可
分为三种情况：模型１为气膜孔距上游肋为２Ｌ／３
（Ｌ为两根肋之间的距离），模型２为气膜孔在两
个肋中间，模型３为气膜孔距上游肋为Ｌ／３，如图

２所示．气膜孔出口位于主流沿流动方向的中心
线上，孔的长径比１０∶３，气膜孔轴线与通道下壁
面的夹角为３５°，主流通道宽度为１０倍孔径，高宽
比为１∶１，长度为５０倍孔径．

图１　模型结构简图

Ｆｉｇ．１　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ

图２　横流通道内气膜孔与肋的几何特征

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｔａｉｌ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ
ｈｏｌｅ　ａｎｄ　ｒｉｂｓ

本文对模型都采用了相同的混合网格生成方

法，在气膜孔内部生成三角形四面体网格，其余部
分生成四边形六面体网格，特别在气膜孔周围及
肋的两侧对网格进行了加密处理．每种模型网格
总数约为１９０万．紊流模型利用ＦＬＵＥＮＴ软件
提供的Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε紊流模型．速度和压力的耦
合采用ＳＩＭＰＬＥ（ｓｅｍｉ－ｉｍｐｌｉｃｉｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｐｒｅｓ－
ｓｕｒｅ　ｌｉｎｋｅｄ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ）算法处理，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．入
口处给出湍流脉动动能和湍流能量耗散率．计算
域的入口Ｉｎｌｅｔ　１，Ｉｎｌｅｔ　２，出口Ｏｕｔｌｅｔ　２给定质量
流量，出口Ｏｕｔｌｅｔ　１给定出口压力．根据给定主流
雷诺数（Ｒｅ）计算出主流流量，由吹风比定义确定

１４３１
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孔内流量，再由横流比定义确定横流流量．比如：
在吹风比为０．５、横流比为０．３９的工况下计算传
热系数，Ｉｎｌｅｔ　１给定质量流量为０．００９　６１ｋｇ／ｓ，

Ｉｎｌｅｎｔ　２给定质量流量为０．００７　５ｋｇ／ｓ，Ｏｕｔｌｅｔ　２
给定质量流量为－０．００７　４２ｋｇ／ｓ．文中利用ＦＬＵ－
ＥＮＴ６．１分离隐式求解器对 Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）
紊流时均运动方程进行求解，结果收敛的判断标准
是相对残差小于１×１０－５．

２　网格非相关性研究

对比在不同计算网格条件下的壁面传热系数

分布，如图３所示．从图中可以看出，当网格总数
大于２００万后，计算结果几乎不再发生变化，因
此，本计算最终选用的计算网格总数约为１９０万．

图３　壁面传热系数与壁面网格数

Ｆｉｇ．３　Ｗａｌｌ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｇｒｉｄ　ｎｕｍｂｅｒｓ

３　结果和讨论

横流比定义Ｃｒ ＝ （ρｃｒｏｓｓｖｃｒｏｓｓ）／（ρｈｏｌｅｖｈｏｌｅ）＝
（ｍｃｒｏｓｓ／Ｓｃｒｏｓｓ）／（ｍｈｏｌｅ／Ｓｈｏｌｅ），ρ为气体密度，ｖ为速
度，ｍ为质量流量，Ｓ为横截面积，下标ｃｒｏｓｓ代表
横流，ｈｏｌｅ代表气膜孔．
吹风比定义

Ｍ ＝ （ρｈｏｌｅｖｈｏｌｅ）／（ρｍａｉｎｖｍａｉｎ）＝
（ｍｈｏｌｅ／Ｓｈｏｌｅ）／（ｍｍａｉｎ／Ｓｍａｉｎ）

其中ｍａｉｎ代表主流．
传热系数采用绝热壁温定义

ｈ＝ｑ／（Ｔａｗ－Ｔｗ）

式中ｑ为热流量，Ｔａｗ为绝热壁温，Ｔｗ 为壁温．
文中绝热冷却效率定义

η＝ （Ｔａｗ－Ｔｇ）／（Ｔｃ－Ｔｇ）

式中Ｔｇ为主流温度，Ｔｃ为横流壁温．

３．１　模型流动情况分析

根据以往对带肋和出流孔通道壁面附近的主

要流动特征相关研究可知，在带肋横流通道内，气
体跨过扰流肋，在肋间再次附着在壁面，再附着区
上游为回流区，再附着区之后的气流贴壁向下游
流动．出流孔附近，受孔的入射角度的影响，孔上
游的气流加速进入孔内．孔上方的流动向壁面偏
转，在孔下游形成对壁面的冲击或斜冲击．肋间的
流动受到下游肋的阻挡后与壁面分离，向上升起，
同时在肋前诱导出指向壁面的角涡，如图４（ａ）所

图４　横流通道（Ａ－Ａ 截面）速度云图和矢量图

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ａｎｄ　ｖｅｃｔｏｒ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｖｅｒｔｉｃａｌ

ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｒｏｓｓ　ｆｌｏｗ　ｐａｓｓａｇｅ（Ａ－Ａ ）

２４３１
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示．在文中三种模型中，带肋壁面开孔位置的不同
使各因素的大小和强度有所不同，形成了不同的
孔内流动结构并影响了外表面传热分布特征．
从图４中可知，回流区域的大小取决于孔与

上游肋的距离，距离越小则回流区越小，Ｃａｓｅ　３的
回流区与出流区域相连接在一起．但气体绕过肋
再附着的区域、冲击区域与开孔位置关系不大．因
此，孔位于两肋中间时，孔出流位置与冲击区域相
靠近，气体进入孔时的受冲击较大，肋的扰动作用
较大．
孔内流动结构主要受冷气在冷气腔中的流动

情况和吹风比的影响．当冷气进入气膜孔的流动
方向与孔轴线有一定夹角时，面法向与冷气流入

方向夹角为锐角的面相当于是收缩型面，使气流
加速；面法向与冷气流入方向夹角为钝角的面相
当于是扩张型面，使气流减速而出现分离，从而在
孔中形成高速区和低速区．由计算模型可以看出，
冷气进入气膜孔的流动方向与气膜孔轴线不平

行，因此图５显示出沿流动方向观测的各个孔内
都出现了流动加速和分离造成的高速区与低速

区，高速气体集中于孔上方．Ｃａｓｅ　１高速区集中于
左侧，Ｃａｓｅ　２高速区较大且集中于中间偏左处，

Ｃａｓｅ　３高速区则较为均匀．而Ｃａｓｅ　１和Ｃａｓｅ　２的
分离区发生在孔的左下方，Ｃａｓｅ　３发生于右下方．
如前所述，Ｃａｓｅ　２气体进入气膜孔时受冲击作用
最大，因此孔内气体高低速区域最明显．

图５　孔入口气体速度云图和矢量图

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ａｎｄ　ｖｅｃｔｏｒ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｅｎｔｒａｎｃｅ　ｏｆ　ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｈｏｌｅ

　　从图６可以看出，冷却气体沿主流流动方向
射出后，平铺在被冷却表面，形成保护气膜．三种
模型孔的射流与主流相互作用形成的一对偶合

涡．它有两个不利影响，一是在垂直方向上把整个
冷却气膜抬起使之偏离表面，使气膜的保护作用
变差；二是它把热的主流从气膜的两侧带到气膜

底下，从而降低冷却效率．偶合涡是射流与主流相
互作用形成的．如果射流的垂直外表面方向动量
很大、且射流的厚度很厚，主流在短的作用距离内
很难减弱它．Ｃａｓｅ　２与Ｃａｓｅ　１，Ｃａｓｅ　３相比，气体
射出速度更高、更加集中，旋转涡更加明显，冷却
气体远离壁面．

图６　主流横截面（Ｃ１ －Ｃ１ 截面）速度云图和矢量图

Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ａｎｄ　ｖｅｃｔｏｒ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｖｅｒｔｉｃａｌ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍａｉｎ　ｆｌｏｗ　ｐａｓｓａｇｅ（Ｃ１ －Ｃ１）

３．２　对外表面气膜冷却的影响

图７是横流比为０．３９、吹风比为１时，横流
通道光滑和三种带肋模型时的冷却效率云图，气
膜冷却表面取与主流垂直方向３倍孔径宽的范围

（－１．５＜ｘ／ｄ＜１．５）．从图中可以看出，横流通道
壁面光滑模型被冷却的范围变窄，同时明显偏离
孔沿流向方向呈不对称分布．在相同吹风比下，三
种横流通道带肋模型冷却效率云图分布相差不
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大，均是距孔较近区域冷却效率较高，沿流动方向
逐渐下降；三种模型被冷却表面冷却效率在ｚ／ｄ＜
６时，冷却效率迅速下降；之后略有上升后缓慢下
降．这是由于低吹风比时气体喷出后较好的覆盖

到了外表面，而高吹风比时气体与壁面分离，在

ｚ／ｄ＝１２处又覆盖到外表面，起到一定的保护作
用．同时，在孔出口处Ｃａｓｅ　２冷却效率最高，Ｃａｓｅ
３最低，之后三者相差不大．

图７　冷却效率云图（Ｃｒ＝０．３９，Ｍ＝１）

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｃｏｎｔｏｕｒ（Ｃｒ＝０．３９，Ｍ＝１）

　　图８是三种模型结构在相同吹风比和横流比
时传热系数的变化曲线，图中曲线上纵坐标数值
表示被冷却表面上以主流中心线为中轴线，在－
１．５＜ｘ／ｄ＜１．５范围内冷却效率沿ｘ方向的平均
值，ｚ／ｄ取孔下游（０，４０）的范围．图中显示，三种
模型均在空出口处传热系数较高，随着冷气向下
游流动，传热系数迅速下降，在ｚ／ｄ＞６处后，传
热系数缓慢下降．显然，Ｃａｓｅ　２传热系数最高，

Ｃａｓｅ　３居中，Ｃａｓｅ　１略低于Ｃａｓｅ　３．这是由于在低
吹风比（Ｍ＝０．５）时，冷却气体从孔中喷出后，在
主流的挤压下平铺在冷却表面，受耦合涡的作用，

两股气流掺混剧烈，故传热系数较高，随着气体流
动而冷却气体逐渐平铺后，传热系数降低．Ｃａｓｅ　２
中耦合涡作用作为强烈，加强了与主流的掺混作
用，使传热系数比其他两种模型高．
经研究表明，低吹风比时横流比对三种模型

外表传热系数和冷却效率分布影响不大，但在高
吹风比时（Ｍ＝２）时横流比对传热系数有一定影
响，如图９所示：Ｃａｓｅ　１情况下，传热系数随着横
流比的增加而显著增大，在Ｃｒ＝０．７８时，传热系
数明显高于Ｃｒ＝０．３９和０．５８５时的情况；而

Ｃａｓｅ　３则在横流比为０．５８５时传热系数较高．

图８　相同工况下传热系数变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃｕｒｖｅｓ
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图９　高吹风比时传热系数变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃｕｒｖｅｓ

４　结　论

１）带肋横流通道中气膜孔与肋的相对位置
变化对冷却气体流动有较大影响．孔位于两肋中
间时，孔出流位置与冲击区域相靠近，肋的扰动作
用越大；孔靠近上游肋时，孔出流的位置位于回流
区，肋的扰流作用减弱，气体孔内流动更加均匀．
２）对外表面传热系数和冷却效率有一定影
响．孔位于两肋中间时，外表面传热系数最高；靠
近上游肋时，传热系数最低，且主流腔内流动对称
性有所提高，更加有利于对叶片的保护．同时，孔
位于两肋中间时，外表面冷却效率最高；靠近上游
肋时，冷却效率最低．因此，对于叶片气膜冷却冷
却设计中所需的高冷却效率、低传热系数要求，在
模型选择上存在一个最佳结合点．
３）横流比在低吹风比时对三种模型外表传
热系数和冷却效率分布影响不大，但在高吹风比
时时横流比对传热系数有一定影响．
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