
�
2008年 7月

第 34卷 第 7期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

Journa l o f Be ijing Univers ity of Aeronautics and Astronautics

July� 2008

Vo.l 34� No� 7

� 收稿日期: 2007�06�07
� 作者简介: 王 � 开 ( 1982- ) ,男,河北秦皇岛人,博士生, w angkanbuaa@ 163. com.

冲击与气膜的组合形式对冷却效果的影响
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(北京航空航天大学 航空发动机气动热力重点实验室, 北京 100191 )

� � 摘 � � � 要: 通过数值模拟,研究了涡轮叶片弦中区所采用的新型双层腔冷却结构的冷

却特性,系统分析了冲击与气膜的组合冷却流动换热的机理, 讨论了冲击孔与气膜孔的组合形

式对组合冷却效果的影响. 计算参数范围是: 吹风比 M = 0. 6 ~ 2. 0, 冷气进口雷诺数 R e =

2 000~ 5 000. 计算结果表明: �气膜孔与冲击孔的位置及其排列方式对双层腔结构的冷却效

果的影响是非常明显的,且存在一个最佳的组合冷却形式;  在狭小的封闭空间内, 冲击靶面

的努塞尔数分布呈明显的双峰结构, 冲击滞止点处于两个峰值之间的峰谷.
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Effec t of combined impingement coo ling and film coo ling on

hybrid cooling effectiveness

W ang Ka i� Xu Guoqiang� Sun Jin ing� Tao Zhi

( NationalKey Laboratory on Aero�Engin es, Bei jing Un iversity ofA eronaut ics and A stronau t ics, B eijing 100191, Ch ina)

Abstract: The present study concentrates on the computationa l invest igation of a new coo ling conf igura�
t ion of a doub le�layer cav ity in them iddle section ofmodern turb ine b lade. A three�dimensiona lNav ier�Stokes
code w ith standard k�� turbu lence mode l as w ell as w ith w all funct ions w as used to compute the flow and hea t

transfer characteristics for a comb ined impingem ent and f ilm coo ling configurat ion. The b low ing ratios are from

0. 6 to 2. 0, and the Reyno lds number based on the in let velocity o f the coo ling air and ho le d iameter varied

from 2 000 to 5 000. A dditiona lly, the effect of the arrangem ent o f both imp ingement ho le and film hole on hy�
brid coo ling effectiveness w as d iscussed. Numerical results revea l that the max imum of hybrid coo ling effec�
t iveness is loca lized at a d istance o f 3. 3d and 9d from the beg inning of the cav ity lead ing edge to film cooling

ho le and imp ingement ho le, respective ly. For the present computat ional domain, a doub le peak d istribut ion o f

the Nusselt number on impingement target w as demonstrated, and the stagnant po int is loca lized at the valley

betw een these two peaks.
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� � 在现代航空发动机涡轮叶片冷却结构的设计
中,为了达到较高的冷却要求, 在涡轮叶片的外部

常常布置有致密的气膜孔,形成全气膜覆盖,而在

叶片的内部,则设计有复杂的冷却结构,比如冲击

冷却、蛇形通道、肋片扰流冷却等. 对气膜冷却的

研究始于上世纪 70年代, 早期文献 [ 1]通过实验

研究了射流对倾斜的单孔和孔排的换热系数的影

响,结果表明当吹风比大于某一值时,换热系数会

明显增加. 文献 [ 2]针对在不同曲率下的气膜冷

却效率进行了实验研究.实验发现, 凸表面的冷却

效果比平板的要好,而凹表面的冷却效果比平板

的要差.文献 [ 3]实验研究了带有复合倾角的气

膜孔的冷却效果.其结果显示, 对于角度较大的气

膜孔, 增加复合倾角可以明显的改变气膜冷却效

果,并可以增加局部换热系数. 通过近 30年来对

气膜冷却研究的发展趋势来看, 经历了从简单到



复杂, 从一维到三维, 从静止到旋转, 从平板到曲

面的过程,使得人们对于气膜冷却的复杂机理认

识不断加深,气膜冷却的应用也日渐成熟.在人们

对气膜冷却研究的同时, 对叶片的内冷结构的研

究也取得了很大的进展.在叶片的内冷结构中,冲

击冷却无疑是最高效的冷却方式. 文献 [ 4 ]实验

研究了横向流对换热的影响, 虽然对流换热得到

了加强,但由于其使得射流偏离,反而降低了冲击

射流的冷却效果. 文献 [ 5]实验研究了射流冲击

带有气膜孔和不带气膜孔的叶片前缘的冷却性

能.结果表明,气膜孔的存在可以大大提高内表面

的换热系数.

综上所述,目前针对涡轮叶片冷却方式的研

究仅是针对一种冷却方式进行, 而对几种冷却方

式作用在一起的组合冷却方式的研究尚未开展,

这在进行涡轮叶片 !内冷 �外冷 ∀一体化设计中是
远远不够的.同时对于气膜冷却来说,虽然致密的

气膜孔有利于叶片的冷却, 但气膜出流的增加会

导致叶片气动损失的增加, 因而降低了发动机的

性能. 因此如何选用稀疏的气膜孔来满足发动机

的冷却要求已成为涡轮叶片设计中的一项重要课

题.本文针对采用稀疏型气膜孔的 !冲击�气膜 ∀组

合冷却方式进行了三维数值模拟, 主要研究当气

膜孔和冲击孔处在双层腔的不同位置时, 所形成

的不同组合方式对冷却效果的影响,并进一步得

到了气膜孔和冲击孔的最优的组合方式, 为以后

更深入的研究奠定了基础.

1� 数值方法

图 1� 物理模型

1. 1� 物理和数学模型

在封闭的有限空间的上下表面分别布置气膜

孔和冲击孔,得到了 !冲击�气膜 ∀组合冷却结构,

见图 1.气膜孔排列稀疏,在未布置气膜孔的下游

区域布置有相同数量冲击孔, 用来弥补没有气膜

覆盖的不足.气膜孔和冲击孔沿叶片展向交错排

列,见图 2.但是冲击孔与气膜孔沿流向的最优距

离尚不确定,计算过程主要研究不同雷诺数 R e和

吹风比 M下,冲击孔与气膜孔沿流向距离不同时

所形成的不同组合形式对组合冷却效果的影响.

图 2� 气膜孔和冲击孔分布示意图

由于这种冷却结构沿展向具有周期性, 所以

在计算中选取一个周期单元, 单元之间的边界设

为周期性边界条件.为了使导热和气膜的作用在

进出口处降到最低,主流的进出口具有较长的延

长段,计算模型如图 3所示.椭圆区域为双层腔结

构的一个周期单元.当气膜孔位置不变,冲击孔距

腔前缘的距离为 3d, 6d, 9d, 12d时,冲击孔和气膜

孔就形成了 4种不同的组合冷却结构,如图 4a~

图 4d所示.本文即针对上述 4种结构展开研究.

图 3� 计算模型

a� 冲击孔距腔前缘 3d� � � b冲击孔距腔前缘 6d

c� 冲击孔距腔前缘 9d� � � d� 冲击孔距腔前缘 12d

图 4� 冲击孔与气膜孔的不同组合结构

1. 2� 计算网格

由于计算模型是一种典型的大差异特征尺度

的计算问题,主流区的特征尺度远大于双层腔结

构的特征尺度, 所以采用了四面体非结构化网格

对流体域和固体域进行了整体网格划分, 并对冲

击孔、气膜孔和双层腔内的小尺度区域以及换热

表面进行了局部网格加密,同时对于 !流�固∀耦合
界面采用三棱柱网格,主流区和固体区采用了较

稀疏的网格.生成后的网格节点数为 38万, 局部

网格如图 5所示.

图 5� 计算模型的局部网格
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1. 3� 计算参数

� � 计算中选取的雷诺数分别为 2 000, 3 000,

4 000, 5 000;吹风比分别为 0. 6, 1. 0, 1. 5, 2. 0. 湍

流模型选用了标准 k��模型, 壁面采用壁面函数

来处理.流体的粘性系数与导热系数由 Sutherland

公式确定,固体物性与不锈钢材料的物性相同.

2� 计算结果与分析

在对结果的分析中, 本文采用的主要评价指

标为平板外表面展向平均的冷却效果,定义为

� =
T g - T

T g - T 0

( 1)

式中, T g为燃气进口温度; T 0为冷气进口温度; T

为平板外表面展向平均的温度值; �反映了各种

冷却结构冷却效果的优劣.

图 6为吹风比 M = 0. 6时, 不同雷诺数下冷

却效果的沿程分布. 图 7为雷诺数 R e= 4 000时,

不同吹风比下冷却效果的沿程分布. 可以看出,随

R e和 M的增加,冷却效果的最高值逐渐增加. 在

平板前缘,冷却效果趋于 0, 而在平板尾缘冷却效

果则趋于一个固定值. 这是由于在腔上游足够远

的位置, 导热的影响很小,而在腔的下游,当流体

充分混合后,由进出口的能量守恒方程可以得到:

(m c + m g )CpT = m cCpT0 + m gCpT g ( 2)

T =
T 0 + m g /m cT g

1 + m g /m c
( 3)

式中, m c和 m g分别为冷气和燃气的流量; T为冷

气和燃气充分混合后的温度值; Cp 为比定压热

容.由式 (3)可知, 在腔下游足够远的位置, 冷气

和燃气充分混合,混合后的温度将趋近一个确定

值,这个值是由燃气和冷气的流量比 m g /m c决定

的.

从冲击孔距腔前缘的距离对冷却效果分布的

影响来看,在不同的 R e和 M下,随着冲击孔的后

移,高冷效的覆盖区域也随之后移,同时冷却效果

的最大值也随之升高.从计算结果可以看出,当冲

击孔距腔前缘距离为 9d时, 冷却效果的峰值最

高.这说明当气膜孔距腔前缘 3. 3d, 冲击孔距腔

前缘 9d时, 所形成的冲击与气膜的组合结构最

优,其所达到的组合冷却效果最高.

产生上述现象的原因可以从腔的内表面局部

努塞尔数的沿程分布分析得到. 定义局部努塞尔

数为

N u =
qd

(Tw - T 0 ) 0

( 4)

式中, q为冲击靶面的热流密度; d为冲击孔直径;

a� Re= 2000

b� R e= 3000

c� Re= 4 000

d � Re= 5000

图 6� M = 0. 6时不同雷诺数下冷却效果的沿程分布

Tw 为冲击靶面的局部温度值;  0为冷气入口处的

导热系数.

当冲击孔与气膜孔相距较近时, 由冲击所产

生的高冷却区域中的一部分被气膜孔所占据, 削

弱了冲击冷却的换热效果,同时在腔的后部,由于

距离冲击孔和气膜孔都比较远, 存在着流动的死

区,使得腔后部的换热很差.图 8为腔内冲击靶面

Nu数的沿程分布, 从图中可以看出, 冲击孔距腔

前缘 3d时, 腔后部的 N u的值很低. 而随着冲击
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a� M = 0. 6

b� M = 1. 0

c� M = 1. 5

d� M = 2. 0

图 7� Re= 4 000时不同吹风比下冷却效果的沿程分布

孔的后移,冲击孔与气膜孔的距离逐渐增大,冲击

产生的高冷效区域覆盖整个腔的内部,当冲击孔

距腔前缘 9d时, 高冷效区域覆盖的面积最大, 所

以此时的冷却结构可以产生最优的效果.

由于所研究的结构相对冲击距为 1. 33d, 属

于封闭有限空间内的短距冲击冷却, 从 N u数的

分布曲线可以看出, 冲击产生的 N u分布呈双峰

图 8� 腔内 Nu的沿程分布

的形式.而冲击点处在 2个峰值之间的峰谷.产生

双峰的结构主要是因为小冲击距下,滞止区内高

压力推动造成气流加速而引起的. 双峰的出现使

得高冷效区域的覆盖范围变大, 这对于换热来说

是十分有利的.

3� 结 � 论

� � 本文通过数值模拟的方法对 !冲击�气膜 ∀组

合冷却结构进行了系统分析, 得到了以下主要结

论:

� � 1) 冲击孔位置对 !冲击�气膜 ∀组合冷却结构

有很大的影响,当气膜孔距腔前缘 3. 3d, 冲击孔

距腔前缘 9d时,冲击与气膜所达到的组合冷却效

果最佳.

� � 2) 封闭有限空间内短距冲击冷却的冲击靶

面 N u分布呈双峰结构, 冲击滞止点位于两个峰

值之间的峰谷. 双峰的出现对于换热来说是十分

有利的.
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