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涡轮冷气掺混数学模型与计算方法的研究

哈尔滨工业大学　　杨　弘
* * 　王仲奇　冯国泰

【摘要】　本文建立了一个涡轮冷气掺混的数学模型并将其应用到气冷涡轮的S2 流面计算中。根据

该模型推导出了考虑冷气掺混时相对坐标系下的气动热力学方程组。通过掺混流函数的引入建立

了计及冷气掺混的 S2 流面计算方法。计算结果表明了本文模型的合理性与算法的可行性。
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1　前　言

　　在国内外,对排入涡轮流道中的冷气与燃气流间掺混问题数学模型的研究已进行多年。现

在较有影响的冷气掺混的数学模型有 Shapiro 的一元可压缩流模型
[ 1]
和 Har tsel的掺混层模

型[ 2]。在这些模型的基础上建立了许多关于冷气掺混的计算方法。本文应用“连续源”概念,建

立了一个较精细的冷气掺混的数学模型。作为应用,本文将该模型用于气冷涡轮的 S2 流面计

算中,提出了考虑冷气掺混的 S2 流面计算方法。

2　数学模型

　　文献[ 3]的实验证实了 Hartsel的掺混层假定
[ 2]

,即冷气与主流在沿叶片表面上的厚于边

界层的掺混层中进行掺混。根据这一实验结果, 本文在建立有冷却空气排入流程通道中的燃气

与冷气掺混问题的数学模型时, 认为燃气是主流而把冷气看作源。本文把冷气这个源看成是流

场中呈连续分布的“连续源”而不是弧立分布的点源。可以用源的强度mc 来表示流场中连续源

的分布, 其单位是 kg / s·m
3
。不同的冷却形式决定了连续源在流场中的不同分布。事实上在真

实流体中,流场中的源应是连续变化的而不存在理想流体中的孤立点源,并且从源中流出流体

的速度不可能为无穷大。所以本文上述做法具有一定的合理性。

流场中连续源的分布在一定程度上反映出了冷气掺混过程中的扩散效应。本文还假定在

充满连续介质的流场中冷气和主流瞬间就掺混均匀,流场中各点都处于均匀状态。这样就不必

考虑复杂的不同组分间的扩散问题。

3　相对坐标系中的气动热力学方程组

　　根据上述模型,对流场中任一控制体应用质量、动量和能量守恒定理后可以得到积分型的

气动热力学方程组。再对这些方程组应用奥氏公式, 注意到被积函数的连续性和积分区域的任

意性, 经转换分别得到相对坐标系中的微分型的连续方程、运动方程和能量方程(忽略质量力

项和热辐射传入的热量项)如下:
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是粘性力, H 为相对滞止转焓,  是消散函数, q 是

传热项,下标 c表示冷气。另外还推导出热力学第二定律的表达式:
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式中: s 是熵, T 是温度。方程( 1)～( 4)和状态方程、应力应变关系式及转焓与静焓的关系式构
成了封闭的求解方程组。

( 1)～( 4)式右端的最后一项都体现了冷气掺混的影响。如果没有冷气掺混, 即 mc= 0, 则
上述方程就可以化成通常的无冷气时的方程。

4　S2 流面上的气动热力学方程组

　　将上述模型和气动热力学方程组应用到气冷涡轮的 S2流面计算中。仍然忽略粘性的具体
影响而对粘性的影响仅做历史的考虑。在定常、无粘、绝热的条件下将方程( 1)～( 3)在非正交
曲线坐标系( x

1, x
2, x

3 )中展开, 其中坐标线 x
3 与拟流向的 x

1和拟径向的 x
2垂直且 x

3= const

坐标面取在子午面上。将所得到的方程化成如下的沿 S2流面的连续方程( 5)、倒易向量 e
 

2方
向上的运动方程( 6)和能量方程( 7) :
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式中 !表示 S 2流面厚度, a11、a22为度规张量分量, V ur 是速度环量, F 2是叶片力分量

[ 4]
。

5　气冷涡轮 S 2 流面计算方法

5. 1　主方程的推导

设 Qc =∫
x

1

x
1
0

a11a22!sin∀12mcdx
1 ( 8)　

式中 x
1
0是参考点处的 x

1
坐标值, 一般应选择为叶栅进口处。将( 8)式代入( 5)式后发现可以定

义一个满足( 5)式的拟流函数 #(称为掺混流函数) :

�#/ �x 2
= a2 2!�W 1

sin∀12 - Qc
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= - a11!�W 2

sin∀12

( 9)　

#的引入使我们可以最大限度地利用已有的不考虑冷气影响的流函数线松弛法计算程序[ 4]
。

将( 9)式代入( 6)式中,可以推得形式上与文献[ 4]的( 6)式一样的主方程, 所不同的是 A 6

项体现了掺混的影响:

A 6 = a11 / W 1 �[ - W u/ r ��( V ur ) / �x 2 + �H / �x 2 - T �s/ �x 2]

+ [ mc a11 / ( �W 1
a22 ) �( W 2

c - W
2) - A 1�Q c/ �x 2 - Qc�A 1/ �x 2

- 0. 5A 2 a11a22!sin∀12m c - 0. 5Qc�A 2/ �x 1 ] ( 10)　
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5. 2　计算方法

　　可以证明, 只要选取流线作为 x
1
坐标线,则流场中 #值相等的点必处于同一条流线上。由

此我们可以改造文献[ 4]的不考虑冷气掺混的计算方法来进行计及掺混影响的 S2 流面计算。

在计算中每次迭代后流线位置要发生变化, x
1 坐标线也要相应改变, 我们以相邻迭代间流线

位置的改变量作为收敛判据。每次迭代后流线位置的改变量均要进行松弛以保证计算收敛。

本文用数值积分的方法按给定的流过各轴向计算站处通道截面的冷气流量 Gc 及m c沿径

分布由关系式 �Gc/ �z=∫
r

t

r
h

a11a22!sin∀12mcdr 求出 mc。为方便起见,本文用定常、无粘、绝热时

方程( 3)沿流管的积分式�B
2

H �W ndB = �B
1

H �W ndB + �!
mcH cd! 来确定 H,其中 B1、B2

分别为流管进口和出口截面面积, !是该段流管的体积。关于熵,可以由( 4)式和不考虑冷气掺

混时熵的计算式推导出一个沿流线 l的近似关系式
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来确定。该式中的上标* 表示未考虑冷气掺混, 系数 %应由实验数据或损失模型来确定。按文
献[ 5]中确定损失的经验数据,当冷气量小于 10%的燃气流量时 %= 1. 01～1. 15。

6　算　例

　　为检验本文模型的合理性和算法的可行性,首先就某

图 1　动叶出口总压沿径向分布

型气冷涡轮级分别进行了考虑冷气掺混和不考虑冷气掺

混的计算。该涡轮级进口燃气流量为 G0 ,静叶采用对流

冷却(冷气量为 1. 4% G0 ) ,动叶不冷却。从图 1可以看出

本文计及冷气掺混时的计算结果更接近于国外某大公司

的计算结果, 冷气掺混引起了一定的总压损失。图 2示出

了是否考虑冷气掺混时的 S2流面上温度场的分布, 可见

是否考虑冷气掺混对温度场的分布有一定的影响,冷气

掺混造成了温度的降低。

为了进一步考察本文算法的可行性,本文就上述气

冷涡轮级假想了三种不同的冷却方案: ( a)静叶采用全气

膜冷却(冷气量为 5%G 0) ; ( b)静叶采用全气膜冷却(冷气量为 3%G 0) ,动叶采用对流冷却(冷

图 2　涡轮级通流部分温度等值线

气量为 2%G 0 ) ; ( c )静叶采

用对流冷却(冷气量为 5%

G 0)。对这三种冷却方案下

的 S2 流面计算结果分别示

于图 3～5中。虽然三种冷却

方案的冷气总量是相同的,

但它们对流场的影响是不同

的。从这些图可以看出方案

( b)的计算结果总是介于方
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案( a)、( c)的计算结果之间,这显然是合理的, 因为方案( b)是介于方案( a)、( c)之间的一种冷

却方案。由图 3可知方案( a)的动叶出口总压最低,说明方案( a)的冷气掺混引起的损失最大。

由图 4可知方案( a)的静叶出口 Ma 数最高,这是因为方案( a)的冷气与主流掺混后经静叶流

道速度增加得最多,并且温度

图 3　动叶出口总压沿径向分布 图 4　静叶出口 Ma 数沿径向分布 图 5　动叶出口气流角沿径向分布

下降得最大。由图 5可知方案( a)的动叶出口气流角最大,这是因为在对三种冷却方案计算时

给定的动叶出口环量是一样的, 而方案( a)的动叶出口气流轴向速度最大。

7　结　论

　　本文建立了涡轮冷气掺混的连续源模型,推导出了反映冷气掺混影响的气动热力学方程

组,并将这一模型应用到气冷涡轮的 S2 流面计算中。本文的数学模型与计算方法为精细地考

虑冷气掺混对涡轮性能的影响提供了可能。本文方法具有良好的应用前景,可以推广到其它领

域中以解决类似的掺混问题。
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shock/ boundar y layer interact ion. Com parison has been made betw een the f low fields over

NACA0021 airfo il w ith and w ithout the f lexible-w all. Since w e use the t ime marching method

to get the steady results, the main diff iculty in the present case is the treatment of the

flex ible w al l boundary w hich changes its shape as the solut ion pr oceeds. T he deflections o f

the flex ible w all as function of the pressur e over it can be found by the mechanics of the

material . We proposed a m ethod of lo cally changing g rids to avoid the global inter polat ion.

The locally changed grids m aintain the good quality of the orig inal grids. T he calculated

results show that a st rong shock spl it s into tw o w eak shocks in com parison with the case

w ithout the control .

A MATHEMATIC MODEL AND A CALCULATION METHOD

FOR COOLING AIR MIXING IN A TURBINE
Yang Hong, Wang Zhongqi , Feng Guotai

( Harbin Institute of Technology)

ABSTRACT　　　　 A m athemat ic model is proposed for predict ing the ef fect o f

injected coo ling air on coo led turbine perfo rmance. The model takes the gas f low as the

mainst ream f low and regards the cooling air as a consecut iv e source w ith cont inuous

distr ibution in the flow f ield. A numerical m ethod is presented fo r determining the intensity

of the consecut ive source. Acco rding to the model , the coupled aer otherm odynamic equat ions

reflecting the ef fect of the cool ing air mixing in general form ar e derived in a relative

coordinate sy stem. As an example, the m odel is used in the throughf low calculation for the

cooled turbine and the governing equat ions are der iv ed along S2 st ream surface in a non-

orthogonal curv ilinear coordinate system . By def ining a quasi-str eam funct ion which satisfies

the cont inuity equat ion, a line-relax at ion calculat ion method is developed fo r the quasi-st ream

funct ion. It m akes full use o f the existed calculat ion method without consider ing the cooling

air m ix ing and is easy to be progr am ed. In accordance o f the mathem at ic model a formula o f

ent ropy variat ion due to the cooling air mixing is derived in the light o f the second law o f

therm odynamics. By means of the present calculat ion m ethod, an air-coo led gas turbine stage

is analyzed. T he resul ts show the reasonableness of the m athemat ic model and the feasibility

of the calculat ion m ethod.

EXPERIMENTAL STUDY ON TURBULENT JET

IN A CONFINED CROSSFLOW
Xu Minghou, Han Caiyuan, Hu Pingf an

( Huazhong University of Science and Technology )

ABSTRACT　　　　A tur bulent t riangular jet issuing perpendicularly into a conf ined

gas-part icle tw o-phase f low w as invest igated experimentally . When jet-to-crossf low velo city

rat io R equaled to 2. 5, mean and f luctuat ing velocity components w er e measured by the

Three-Dimensional Part icle Dynamics Anemom etry ( 3-D PDA ) . The PDA signals w ere

evaluated to y ield the tur bulent intensity and the part icle concentration. The measurement

results show that the turbulent intensity in the w ake of the cro ssf low is enhanced part icular ly

on the edge of the recirculat ion zone. There are tw o part icle concentrat ion peaks, one of them

is in the recir culation zone, and the other is on the edge o f the zone.
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