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摘要: 利用有限体积法对三维不可压缩的N 2S方程进行离散, 对同时带肋和气膜孔出流的内流冷却通道在

45°, 60°, 90°, 120°肋的结构下进行了数值模拟。网格划分采用非结构化网格, 湍流 R ealizable k2Ε模

型, 近壁处湍流采用壁面函数, 采用 S IM PL E 算法求解速度与压力的耦合。计算获得了同时带肋和气膜孔出

流的内流冷却通道在不同肋角度时的三维流场分布和气膜孔的流量系数值。结果表明同时带肋和气膜孔出

流的通道流场结构比较复杂, 肋在通道中诱发的二次流改变了气体在进入气膜孔时偏转角度, 从而影响了流

量系数值。通道中气膜孔的流量系数值随肋角度的增大而呈增大的趋势。计算结果与实验结果进行了比较,

两者规律符合良好。
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Abstract: N um erical sim ulation w as conducted to investigate the flow field of in ternal

coo ling passages w ith bo th rib2roughened w alls and film ho le suctions and discharge coefficien ts

of film ho les, w ith rib angles 45°, 60°, 90°, 120°respectively. A fin ite vo lum e m ethod w ith

unstructured m eshes w as used to so lve the th ree dim ensional im comp ressible N avier2Stokes

equations. T he realizable k2Ε turbulence modelw as used and standard w all function w as used fo r

near w all treatm en t. T he coup ling of velocity and p ressure w as perfo rm ed using the S IM PL E

algorithm. T he num erical results show that the flow field of in ternal passages w ith bo th rib2
roughened w alls and film ho le suctionsw as comp lex, secondary flow p roduced by ribs changed the

angles of the flow near the ho le in let and the ho le ax is, thus affected discharge coefficien ts.

D ischarge coefficien ts increase w ith the increase of rib angles. T he calculated discharge coefficien ts

are in good agreem en t w ith the experim en tal data.
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　　航空发动机涡轮前总温的不断提高要求对涡

轮叶片进行有效的冷却。目前使用的基本冷却技

术主要有气膜冷却, 冲击冷却, 肋壁强化换热冷

却, 扰流柱强化换热冷却等。冷气通常从叶片下

部流入叶片中部的供气通道, 然后从气膜孔喷出

覆盖在叶片表面, 有效的对叶片进行冷却。为了

进一步提高冷却效果, 供气通道往往布置了粗糙

肋, 以此来增大扰动, 强化内部换热。采用这样

的结构必须详细了解通道内的流场分布和肋对气

膜孔出流量或流量系数的影响规律, 这样才能合

理的配置肋, 在强化内部换热的同时满足外部气

膜冷却对冷气量的要求。目前, 国内外对带肋通

道的流场研究比较多: StephensM A 等人研究了

一侧带 90°肋的通道的流场特性和换热系数分

布[1 ]; Yong2Jun Jang等用雷诺应力湍流模型研究

了带 45°肋的旋转通道流场分布和壁面换热系数

分布[2 ]; Tong2M iin L iou等研究了带 90°肋的通道

流场分布和壁面换热系数分布[3 ]。而对于通道内

同时带肋和气膜孔出流的情况只有Chan teloup D

研究过[4 ] , 他研究的是带 45°肋和气膜孔出流的U

型通道的流场分布, 强调的是肋和气膜孔出流对

通道流场的影响。对于同时带肋和气膜孔出流的

通道中肋角度对通道流场的影响和对气膜孔出流

的影响则只在西北工业大学传热与空气动力实验

室进行了研究[5 ]。而这方面的数值模拟则还没有

人进行研究。本文对同时带肋和气膜孔出流的内

流冷却通道在不同肋角度和不同出流比时进行了

数值模拟, 分析了肋角度对通道流场的影响, 整

理出了计算的流量系数值, 并和实验结果进行了

对比。数值计算所得到的气膜孔流量系数值与实

验数据符合良好。计算结果揭示了带肋和气膜孔

出流的通道内复杂的流场特征和肋角度对流量系

数的影响机理。

1　数值计算
1. 1　湍流模型

　　文中采用了R ealizable k2Ε模型, 该模型是在

标准 k2Ε模型和 RN G k2Ε模型的基础上从 1995

年以后发展起来的。它从两个方面改进了传统的

k2Ε模型: 其一, 对于湍流粘性系数计算公式中的

系数项, 作变量处理; 其二, 湍流耗散方程是从

均方涡流脉动的精确输运方程推导而来。

R ealizable k2Ε模型在计算旋转的各向同性剪切
流, 包括射流和混合层的自由流, 通道流动, 以

及强压力梯度, 回流, 分离流以及有复杂的二次

流的流动等的计算中具有较强的优势。并且求解

精度也显著提高[6 ]。壁面 近采用壁面函数法进

行处理。

1. 2　物理模型及网格生成

　　分别计算了带 45°, 60°, 90°和 120°肋及气膜

孔出流的方形通道结构的流场。图 1给出了带 90°

肋和气膜孔出流的通道结构简图, 上下表面分别

布置 15根肋, 它们之间的相对位置为错排。在下

表面每两根肋间的正中心布置一气膜孔, 共有 14

个, 气膜孔出口通向收集腔。通道宽高比为W öH

= 110, 宽W = 0114 m , 肋高宽比为 1, 肋中心间

距为 0114 m , 孔直径D = 01014 m , 孔长径比为

410。考虑到孔内流动会比较复杂, 对气膜孔网格

进行了加密。整个通道和孔以及下面腔体的计算

域网格数为 90万左右。

1. 3　边界条件及计算工况

　　对每种角度的肋的结构都采用实验工况作为

计算工况, 以比较不同角度的肋对气膜孔流量系

数的影响的实验值和计算值的差别。计算域的进

图 1　带肋和气膜孔的内流冷却通道物理结构

F ig. 1　Structure of In ternal passage w ith ribs and film holes
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口给定进口质量流量。出口给定实验出口静压值,

紊流动能 k、耗散率 Ε的初始值都取默认值 1。壁

面采用标准壁面函数。

1. 4　数值计算方法

　　本文 N 2S 紊流时均方程的求解采用

FLU EN T 5的分离隐式稳态求解器, 压力修正方

法采用 S IM PL E 算法, 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、k2Ε方程都实施亚松弛, 松弛因子在计算过

程中逐步调整, 解收敛的判断标准是相对残差小

于 1×10- 5。

2　结果分析

　　本文是对实验研究的延续, 因此有必要对实

验部分简要介绍。实验中出流比定义为所有气膜

孔流出的总质量流量与进入内流通道的总质量流

量之比:

S R = 6 Q i

Q t

式中Q i为通道中各气膜孔的流量, i= 1, 2, ⋯,

14, Q t为流入内流通道的总流量。流量系数是气

膜孔的实际流量与理论流量之比, 定义为:
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其中: mα为通过每两个气膜孔的实际质量流量;分

母为考虑到流体的可压缩性时的理论流量, pm 为

腔内的静压, 取腔内一点的静压值, p tc为内流通

道内的总压, T tc为内流通道内的总温。总压在相

应的气膜孔上游的内流通道的中心线处测量。总

压采用当地动压与测量静压相加得到。本文计算

的流量系数所用公式与实验完全一致, 因实验中

腔内静压是以一点之值代表, 计算中给定的是腔

出口平均静压, 与实验值有大约 1%～ 2%的偏

差,这将在后面讨论。本文计算结果如图 2～图 4,

计算工况分别为雷诺数R e= 80000, 总出流比 S R

为 013。图 2分别是带 45°, 60°, 90°, 120°肋和气

膜孔出流的通道的第三个气膜孔单元的壁面粒子

示踪图。图 3则分别为通过该单元的气膜孔中心

线并且垂直于来流方向的剖面的速度矢量图, 由

速度矢量图和壁面粒子示踪图可见, 被吸进孔里

图 2　不同肋角度的通道中第三个气膜孔单元的壁面粒子示踪图

F ig. 2　F low visualization by track ing particle trajecto ry near w all w ith various rib orien tation
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图 3　不同肋角度情况下过第三个气膜孔中心线且垂直于来流的截面的速度矢量图

F ig. 3　V elocity vecto r of the p lane vertical to m ainstream

的主要是离壁面较近的流体, 因此气膜孔的出流

特性在很大程度上取决于离壁面较近的流动状

况。在肋角为 45°的通道, 由于肋的作用在通道里

形成了两个不同于主流方向的两个旋涡。上面一

个逆时针涡, 下面一个顺时针涡, 并且由于气膜

孔的出流作用, 两个涡的大小不一样。通道下部

的顺时针旋涡在出流作用下明显小于上部的逆时

针旋涡, 并且在壁面附近, 二次流的方向与气膜

孔轴线夹角比较大, 气流进入孔时需要偏转较大

的角度, 损失较大。60°的肋也会在通道上方产生

一个逆时针旋涡,在下面产生一个顺时针旋涡,而

且下面的顺时针旋涡强度和几何尺寸明显小于

45°肋所产生的旋涡。因此二次流的强度要小于

45°肋所产生的二次流。在肋角为锐角的情况下,

二次流的方向与气膜孔轴线的夹角是比较大的。

因此和 45°肋相比, 气流进入孔时偏转的角度就

要相对小些, 损失也小些, 导致流量系数的上升。

90°的肋与来流方向垂直, 在通道里没有产生明显

的旋涡。流体主要从垂直于肋的方向进入孔中,肋

在通道中对气膜孔起到了一个导流的作用, 损失

小于 45°和 60°角的肋。因此流量系数在相同工况

下比 45°和 60°肋的通道要稍高。由于 120°肋的作

用, 通道上方产生了一个逆时针旋涡, 通道下部

产生了一个顺时针旋涡。在气膜孔入口处, 由于

逆时针涡的作用, 气体进入气膜孔时其速度矢量

方向与气膜孔轴线夹角比较一致, 只需要偏转较

小的角度就能进入气膜孔。流动损失和前面所有

角度的肋相比都小, 因此流量系数相对较高。因

而在冷却设计时, 可以利用肋所产生二次流来提

高流量系数, 这对于工程应用是很有意义的。

图 4是实验值和计算值的对比, 实验数据来

自文献 [ 5 ], 纵坐标为流量系数值, 横坐标为沿

流动方向气膜孔的编号, 实验中每个收集腔收集

的是 2个气膜孔流出的流量, 沿流向分布总共有
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图 4　计算结果与实验结果的对比

(W öH = 110, R e= 80000, S R = 013)

F ig. 4　Comparison of CFD and experim ental results

14个 7对气膜孔。计算结果得到了与实验很吻合

的规律, 即随着肋角度的增大, 气膜孔的流量系

数增大。由于实验中测量的是以腔内一点的静压

来代表腔内的平均静压, 而计算中出口条件如果

完全和实验一致, 只给定一点的静压值, 将会受

腔内网格较稀的影响而引起较大波动, 故出口条

件是给定的腔出口静压值, 此值由腔内静压值近

似代替, 故计算中的腔出口静压要高于实验中腔

出口静压, 腔内静压要比实验中的腔内静压值高

约 1%～ 2% , 故导致计算所得流量系数值略小于

实验值。如果边界条件的给定和实验值更加趋于

一致, 将会减小计算值和实验值的差别, 说明数

值计算在涡轮叶片内流冷却通道结构设计中有重

要的实际应用价值。

3　结　论

　　 (1) 通过求解三维不可压N 2S方程, 得到了

同时带肋和气膜孔出流的内流冷却通道在不同肋

角度时的流量系数值, 计算值和实验值规律符合

良好。如果计算加以改进, 将进一步提高计算精

度, 表明通过数值计算可以较为准确地得出内流

冷却通道气膜孔的流量系数值。

(2) 数值模拟结果表明同时带肋和气膜孔出

流的通道流动特性很复杂,具有很强的三维性。肋

诱发出的二次流对通道流场分布有很大影响, 二

次流在孔入口处与孔轴线夹角的不同而改变了气

体进入孔时的入口损失,从而改变了流量系数。其

中 45°肋在通道中诱发的上下两个反向旋涡, 在

通道下部指向与孔轴线相反, 偏转较大, 损失较

高, 相应流量系数较低。随着肋角度的增大, 与

孔轴线方向逐渐趋于一致, 损失较小, 相应的流

量系数较大。
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