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侧壁有出流孔的通道流场数值模拟

蔡卫军, 宋晓伟, 刘松龄, 刘高文
(西北工业大学 动力与能源学院,陕西 西安 710072)

摘要: 用商业CFD 软件 (F luen t 6. 0) 对简化后的涡轮叶片冷气通道进行数值模拟,着重研究出流孔上、下游

各通道截面内的流动规律。结果表明:出流孔的抽吸作用,使得通道有孔一侧的气流速度相对较高。孔上游通

道内的气流,沿主流方向逐渐加速; 流经出流孔后,通道内的流速急剧下降,甚至会出现局部低速区。计算结

果与实验测量结果符合很好,表明可以利用成熟的 CFD 商业软件研究该类流动现象。
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Numer ica l Investiga tion of Flow F ields in the Channel

w ith Ejection through the Holes on the Wall
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(N orthw estern Po lytechn ical U n iversity, X i’an 710072, Ch ina)

Abstract: T he comm ercial softw are (F luen t 6. 0) has been used to sim ulate the flow behav2
io rs in the coo ling channel of turbine blade. Particular atten tion has been paid to the up stream

and dow nstream regions of the ho les. Importan t aspects of the study include: flow undergoes a

strong acceleration and a subsequen t rap id deceleration during passing ho le. T he p resence of the

ho les w ill reduce m ass flux of the channel and even cause a low speed region. T he p resen t results

show good consisten t w ith the experim en tal data, so the m ature comm ercial softw are can be em 2
p loyed to study such comp lex physical phenom ena.
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　　在高性能发动机中,采用冷却技术能够有效

地保护其热端部件。国外在气膜冷却方面已作了

较多研究[1, 3, 4 ] ,对气膜孔形状、方位、长径比的选

择等方面已有较全面的认识[2 ]。但对孔上、下游以

及孔内气流的流动规律仍处于探索阶段[3～ 5 ] , 有

关涡轮冷气通道的流动规律尚未见文献发表。国

内对气膜冷却技术的研究也有一定基础[6 ] ,但关

于冷气通道的研究几乎是空白。如图 1所示,冷气

腔内的气体,经冲击孔流入冷气通道,然后从气膜

孔流出,在叶片表面形成保护气膜,避免了高温燃

气直接与其接触。由此可见,冷气通道的流动特性

直接影响着气膜孔内的冷气流动规律,进而影响

气膜冷却效果。本文对侧壁开孔的冷气通道进行

详细的数值模拟,并将其与实验测量结果进行比

较,以期能够深入了解冷气通道内的流动特性。

1　计算模型

　　实验测量时将涡轮叶片的冷气通道简化成一



矩形直通道,在其侧壁上错排开设 4个出流孔 (如

图 2)。通过改变出流孔以及主通道的进气方式,

分别研究气流的流入、流出对冷气通道流场特性

的影响。沿流动方向在孔 3上、下游分别等距设有

3个测量截面,各孔的相对位置、测量截面位置以

及实验坐标方向见图 4。通道截面的尺寸为: L Y =

6315 mm , L Z = 18510 mm ,相邻两孔 X 向的间距

为L X = 16010 mm ,出流孔直径为 40 mm ; 集气腔

出口为一直径为 80 mm ,长度为 200 mm 的塑料

圆管。工况参数的定义: 通道平均雷诺数 R eC =

ΘV C d C öΛ和速比V r= V j öV C。其中,V C 表示通道平

均速度 (由通道进、出口流量计算得到) ,特征长度

d C 取通道水力直径, 参数V j 为 4 个出流孔的平

均速度。给定一组工况参数R eC 和V r,就可以推

算出主通道进、出口的流量。通过改变雷诺数R eC

和速比V r,用五孔探针对不同工况下的通道流场

图 1　涡轮导向叶片的冷气通道结构

F ig. 1　F low configuration inside and around a

film 2coo led nozzle guide

进行详细测量。本文的实验ö计算工况: R eC = 1×

105,V r= 310。

图 2　实验段结构示意图

F ig. 2　Schem atic model of test configuration

图 3　交界面处的网格局部加密

F ig. 3　Grid details near the in terface

本文用商业软件 FLU EN T 6. 0 对上述实验

模型进行数值模拟。求解三维定常不可压雷诺平

均N 2S方程,采用 (SST ) k2w 湍流模型,对流项

图 4　实验坐标以及相关截面的定义

F ig. 4　Schem atic view of ho le arrangem ents and coordinate
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采用二阶迎风差分格式进行离散。为更准确地捕

捉出流孔附近的一些流动特征,在出流孔与主通

道、集气腔之间采用交界面方法[7 ]处理,并对局部

区域进行加密 (见图 3)。计算过程中所采用的边

界条件为:主通道进口给定流量,主通道出口以及

集气腔出口采用 outflow 边界条件 (集气腔出口

圆管的长度,保证其出口截面处气流已充分发展。

该边界条件也可选取为 p ressure outlet [7 ] )。计算

区域内的网格节点数约为 9×105。

2　计算结果与分析

2. 1　通道内 Y - Z 截面速度分布

　　图 5为垂直于主流方向A、B、C、D、E、F 6个

截面上的全速度云图和该截面内的速度矢量投

影。为研究上、下游各孔排对通道流场的影响,图

中用虚线标出各出流孔的相应位置。为便于阐述

通道内的流动特征,图 4中定义了通道的左、右侧

壁以及上、下端壁。

由于部分气流从孔 3 流出,使得其上游各通

道截面内 (A、B、C )的气流速度要高于下游截面。

同时出流孔的抽吸作用,导致通道下端壁附近的

气流速度要明显低于上端壁——该抽吸作用可从

截面内 Y 方向速度分量的变化得以体现。孔 3的

抽吸作用,使其上游各截面 (A、B、C )存在一局部

高速区 (与孔 3位置相对应) ,且沿通道主流方向,

该区域内气流加速流动; 而截面C 内气流则明显

向孔 3聚集。该流动特征在孔 4上游各截面 (D、

E、F )的相应区域也同样得以体现。出流孔下游截

面内的气流仍受其抽吸作用的影响——截面D

正对孔 3 的区域内,通道上端壁附近的气流仍有

较大的 y 向速度分量;同样在截面A 内,上游孔 2

的抽吸作用仍很明显。沿通道主流方向,出流孔对

其下游各截面的影响逐渐减弱 (孔 3 下游的D、

E、F 截面,以及孔 2下游的A、B、C 截面)。

图 6为实验结果,可以看出孔上、下游各截面

内的速度变化特征与计算结果相一致。截面C、F

上端壁附近的局部高速区, 以及截面D、E、F 内

下端壁附近的低速区位置也与计算结果相符合。

图 5　截面 Y - Z 内的速度云图及矢量分布 (计算结果)

F ig. 5　V elocity con tours and vecto r p ro jections in Y - Z p lanes (Cal. )
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图 6　截面 Y - Z 内的速度云图及矢量分布 (实验结果)

F ig. 6　V elocity Contours and V ecto r P ro jections in Y - Z P lanes (Exp. )

但在孔下游截面局部低速区内,由于此时的气流

速度较低,通道内可能出现回流区,常规条件下得

出的探针校验曲线已不再适用,故导致低速区内

的测量结果与计算结果有差异。

2. 2　通道内X - Y 截面速度分布

　　图 7 (a)和 (b)为 X - Y 截面内的速度矢量分

布。各截面的具体位置为:截面 Z öL Z = 0128经过

孔 2、4 中心, 而截面 Z öL Z = 0172 则经过孔 3 中

心。

由于该工况下的速比V r 较大, 由矢量图 7

(a)可看出,出流孔的抽吸作用,使得有孔一侧的

通道上端壁附近,其气流速度要明显大于通道下

端壁;而孔后通道截面内的气流速度急剧减小,因

而通道截面上、下端壁附近的速度梯度在出流孔

前、后有明显变化。由文献[ 8 ]可知,利用抽吸原理

可去除动量边界层中的低速部分,进而减小边界

层厚度,增强该壁面处的换热效果。

图 7 (b)为实验结果,通道上、下端壁以及出

流孔上、下游截面内的速度变化都与计算结果相

符合。但在通道下游截面内的下端壁附近,气流速

度较低,有可能出现分离现象,实验测量结果稍偏

高。

3　结　论

　　本文对侧壁有出流孔的冷气通道,进行了较

为详细的数值模拟,重点研究孔的错排布置对通

道流动规律的影响,结果表明:

( 1) 出流孔的抽吸作用,使得通道各截面间

的流动规律有显著差异。沿通道主流方向,孔上游

各截面内的气流加速流动; 而出流孔对其下游流

场的影响相对较小。通道内有孔一侧壁面附近的

气流速度要高于其下端壁。

( 2) 出流孔的抽吸作用将导致通道上、下端

壁附近的速度梯度有显著变化,进而影响边界层
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图 7　截面 X - Y 内速度矢量的比较

F ig. 7　V elocity p rofiles in X - Y p lanes

厚度,改变其壁面处的换热特性。
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