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考虑转捩的跨声速气冷涡轮叶片气热耦合计算
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摘　　　要 : 为了研究转捩对气热耦合计算的影响 ,在B2L 代数模型与 SST(shear st ress t ransport) k2ω二方
程模型的基础上 ,增加了两类基于间歇因子的转捩模型 :代数 A GS (Abu2Gharmam Shaw) 模型与一方程间

歇因子输运方程.选取 NASA2MAR KⅡ跨声速叶片为算例 ,分别采用全湍流模型与加入转捩的模型进行气热

耦合计算.数值计算结果与试验对比表明由于能够预测附面层中的转捩过程 ,采用转捩模型的耦合计算得到

的结果与试验吻合最好 ,由于在叶片壁面附近的网格较粗 ,采用间歇因子输运方程的转捩模型计算的结果要

逊于采用代数转捩模型的结果.
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Abstract : The Abu2Gharmam Shaw ( A GS) t ransition model and a one2equation inter2
mittency t ransition model were added into t he Navier2Stokes (N2S) solver , HIT23D , so as to

investigate the effect of laminar2t urbulent t ransition on predicting thermal load of vane. The

test case was 5411 run of NASA2MAR KⅡvane , a t ransonic t urbine vane. The f ull t urbulent

models and t ransition models were employed by t he coupled heat t ransfer simulations. The

result s show t hat t he t ransition model can predict t he t ransition process in t he boundary layer

near t he vane , and t hat t he simulations wit h such models lead to t hermal load matching well

t he experiment s. Since the grids cells near the vane surface are coarse , the simulations with the

intermittency equation lead to results worse than those with the algebraic transition model.

Key words : t urbine ; coupled heat t ransfer ; t ransition flow ; intermit tency factor ;

t urbulence model

　　在叶轮机械内部流动中 ,涡轮叶片表面附面

层内转捩现象是很常见的.一般来说 ,转捩可以分

为三种类型[1 ] :自然转捩、旁路转捩以及分离泡转

捩 ;而后两种是叶轮机械内常见的转捩类型.由于

转捩前后附面层内流动状况、壁面切应力、热传导

等因素变化很大 ,因此在涡轮的气动、热力设计过

程中准确地预测转捩 ,就显得很重要了.

目前在转捩问题的研究方法中 :稳定性分析
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的方法[223 ] ,一般忽略转捩区长度 ,而涡轮叶片表

面的转捩区一般都比较长 ,故该方法不适合预测

涡轮表面的转捩过程 ;低雷诺数模型在壁面处引

入阻尼函数 ,可以很容易地应用到现有的计算流

体动力学 (CFD)程序中 ,但 Robert s[4 ]认为由于其

全湍流的实质 ,该类模型很难准确描述转捩的物

理过程 ,而 Savill [5 ]与 Westin & Hekes[6 ]的计算

表明所有的全湍流模型不具备预测转捩起始位置

与转捩区长度的能力 ;建立在 Emmons[7 ] 与

Narasimha[8 ]工作基础上的基于间隙因子的转捩

模型在工程中运用最为广泛 ,这类模型一般包括

间歇因子的关系式 ,如代数关系式[9210 ]与间歇因

子输运方程[11212 ] ,转捩起始判别式 ,如 Abu2Gha2
nnam & Shaw [13 ] , Mayle[1 ]等提出的经验准则关

系式等.由于现有的大多数转捩起始判别式采用

了动量厚度雷诺数 , Menter [14 ] 指出在现有的

Navier2Stokes (N2S)求解器中采用该类转捩起始

判别式是比较困难的 ,而且很难考虑局部参数对

转捩的影响 ,他提出的转捩模型采用局部参数预

测转捩过程 ,并提出一类转捩起始雷诺数输运方

程 ,结合 SST ( shear st ress t ransport ) k2ω[15 ]模

型 ,该转捩模型可以很方便地运用于现有的 CFD

软件中.

气热耦合方法是涡轮冷却系统设计的重要工

具 ,目前已有研究人员在该领域做了大量卓有成

效的工作.但是在气热耦合计算中 ,转捩因素考虑

得还不是很多. Bohn[16 ]在计算中通过设置确定的

转捩区来预估转捩的影响 ,并得到了较好的结果.

Chmielniak等人[17 ]对一个二维叶栅进行气热耦

合模拟 ,他们发现全层流与全湍流计算的结果都

只能在部分区域与实验结果接近. Facchini 等

人[18 ]以 NASA2C3X作为算例 ,采用多种 k2ε全湍
流模型进行气热耦合计算 ,发现预测的热传导系

数与静温分布与实验相比不尽如人意 ,尤以转捩

区域的误差最大 ;而考虑转捩影响的非耦合计算

预测的中径处叶片表面传热系数与实验值吻合得

要好很多 ,这就说明了在计算中考虑转捩的重

要性.

本文的目的在于研究气热耦合过程中的转捩

现象 ,以及转捩对气热耦合计算的影响.采用的求

解器为 HIT3D ,其中湍流模型采用 MML ( modi2
fied mixing lengt h ) [19 ] 混合长度修正的 B2L

(Baldwin2Lomax)代数模型[ 20 ]与经过时间尺度限

制修正[21 ]的 Menter2SST k2ω[15 ]模型 ,转捩模型

则为 A GS(Abu2Gharmam Shaw) 代数转捩模型

与一个一方程转捩模型 ,选用算例为美国航空航

天局 NASA Lewis研究中心 Hylton[22 ]实验研究

的 MA R KⅡ叶片的 5411运行工况.

1　数值方法

111　控制方程及离散方法

任意曲线坐标系下无量纲形式的 Navier2
Stokes (N2S)方程为
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其中 U = J ·ρ　ρu　ρv　ρw 　e T 为守恒形式

的变量 ,J 为雅可比行列式 ,通量 E , F , G与其它

变量的形式参见文献[ 23 ] .在固体区域 ,控制方程

(1)转化为 Fourier方程.

在计算中 , N2S 方程组与 Fourier 方程分别

求解.采用时间二阶精度的 C2N ( Crank2Nicol2
son)格式 ,N2S方程组可以化作以下的形式 :
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其中 A ,B ,C分别为通量 E , F , G的雅可比矩阵 ,

H为扩散项.上式中左边项为隐式部分 ,右边为

显式部分.采用隐式近似因式分解法求解隐式部

分 ,同时对雅可比矩阵进行对角线化 ,并对其采用

矢通量分裂方法[ 24 ] ,这样可以提高求解效率 ,保

证计算稳定性.显式部分包括对流项与扩散项.对

流项采用具有 Godunov性质[25 ]的三阶 TVD (to2
tal variation diminishing)格式[23 ]离散 ,由此得到

网格交界面上的通量 ,并构造 Riemann 问题 ,考

虑到计算的稳定性 ,采用了近似黎曼算子法[26 ] .

对流项的离散采用了中心差分格式.

流场程序的湍流模型有 :采用 B2L 代数湍流

模型 ,以及经过修正的 Menter2SST k2ω双方程湍
流模型.

Fourier方程采用中心差分离散 ,求解则采用

了 D2R (Douglas2Rachford)交替方向隐式格式来

求解[27 ] .

流场与叶片温度场之间的耦合方法为直接耦

合方法[28 ] .其表达式如下 :
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Tw =

λs

λf
·
Δnf

Δns
Ts + Tf

1 +
λs

λf
·
Δnf

Δns

(3)

其中 n表示到壁面的法向距离 ;下标 w 表示叶片

表面 ,s和 f 分别表示固体和流体.直接耦合方法

不需要计算 qw ,而是通过交界面两侧的相关参数

直接计算 Tw .

112　转捩模型

11211　A GS转捩模型

A GS模型为建立在间歇因子基础上的一类

代数转捩模型 ,在计算中 ,首先采用经验公式 (4)

计算局部附面层的转捩起始雷诺数以及转捩终止

雷诺数 ,以动量厚度作为特征长度 ,然后计算当地

的附面层动量厚度雷诺数 ,通过比较判断附面层

内流动的流态.

转捩临界雷诺数公式为

Reθst = 163 + exp F(λθ) -
F(λθ)
6191

Tu (4)

Tu 为来流湍流度 ( %) ,当 Reθ大于临界雷诺数

Reθst时 ,作为转捩的起点.

F(λθ) =

6191 + 12175λθ+ 63134λ2
θ (λθ < 0)

6191 + 2148λθ - 12127λ2
θ (λθ≥0)

(5)

压力梯度参数λθ =
θ2

ν
dUe

ds
,Ue 为边界层外缘速度 ;

加速参数 K =
ν
U2

e

dUe

ds
;转捩终点雷诺数 Reθte =

21667 Reθst . 　

在计算中 ,限定压力梯度参数的范围为

- 011≤λθ≤011 (6)

在计算中 ,由于要用到动量厚度雷诺数 ,因此

需要对动量厚度进行计算 ,按照动量厚度定义 ,求

解动量厚度应该首先确定边界层的边缘 ,由于涡

轮叶片表面流动复杂 ,很难采用速度 99 %定律来

确定边界的位置 ,在计算中采用文献 [ 29 ]中提到

的方法 :在 B2L 模型中 ,需要计算函数 f ( y ) :

f ( y) = y ω [1 - exp ( - y + / A + ) ] ,其中 y 为到

壁面的法向距离 ,ω为涡量 , y +为无量纲距离 ,A +

= 261 通过 B2L 模型得到壁面法向的 f ( y)分布 ,

并得到其最大值 f max ,并在该处向离开壁面的方

向寻找 f ( y) = f max / 2的位置 ,此处的 y为 yhalf ,

认为边界层的边缘δ= 112 yhalf .然后积分求得边

界层的动量厚度.值得一提的是 ,该方法在文献

[ 30 ]中得到应用 ,并取得了较好的结果.由于本算

例为直列叶栅 ,并且试验只给出了中径处的测量

数据 ,因此本文在边界层厚度计算中忽略了壁角

的影响. 此外 ,由于本文的 B2L 代数模型采用

MML [19 ]修正的混合长度公式计算混合长度 ,该

式在计算角区中单元中心至壁面距离时已经包含

了壁角区的影响 ,本文采用该距离代替前文所说

的计算点至壁面法向距离 y ,因此认为求得的边

界层厚度包含一定的壁角区影响.

11212　间歇因子输运方程

本文采用的间歇因子输运方程为文献[ 14 ]中

的相关方程 ,其关系式如下 :

5 (ργ)
5 t

+
5 (ρU jγ)

5 x j
= Pγ1 - Eγ1 + Pγ2 -

Eγ2 +
5

5 x j
μ+
μt

σf
5γ
5 x j

(7)

限于篇幅 ,式中各项的表达式及物理意义这里不

再介绍.

利用计算得到的间歇因子对 SST 模型中 k

方程的产生项与耗散项修改 ,将该模型与 SST模

型结合在一起 ,修改后的产生项与耗散项为

�Pk =γPk (8)

D
～

k = min[ max (γ,011) ,110 ] Dk (9)

在计算中 ,需要额外引入一个关系式来判断

转捩的发生与否 ,即诱发公式 (7)中的产生项起作

用 ,在文献[14 ]中提供了两类方法 :①关于转捩起

始雷诺数的输运方程 ;②代数经验公式.限于文献

给出的数据不全 ,采用第二种方法 ,即代数经验公

式来判断转捩的发生与否 ,并采用该文献中的方

法迭代来求解动量厚度雷诺数 ,避免了直接求解

附面层动量厚度 ,为计算带来了极大地便利.

采用的转捩起始雷诺数代数公式为

Reθst =

803173 Tu + 01606 7 - 11027 Fλθ , K (10)

F(λθ , K) = 1 -

( - 10132λθ - 89147λ2
θ - 265151λ3

θ) e - Tu / 3

(λθ≤0) (11)

5072



航　空　动　力　学　报 第 24卷

Fλθ , K = 1 + [01096 2 ( K·106 ) + 01148 ( K·106 ) 2 + 01014 1 ( K·106 ) 3 ]·

(1 - e - Tu / 115 ) + 01556 (1 - e - 2319λθ) e - Tu / 115

(λθ > 0) (12)

113　对时间尺度的限制

由于现有的二方程湍流模型预测的滞止点处

的湍动能偏大 ,这必然会导致叶片前缘附近的涡

黏系数偏大 ,因而导致该处的叶片温度偏高 ,因此

引入时间尺度限制方法[21 ]来避免该现象 ,限制公

式如下 :

T = min
1
ω ,

016

6 S
(13)

其中 S 为应变率 , T为限制后的时间尺度.

涡黏系数的计算公式变化为 :μt =ρk T.此外 ,

时间尺度变化后 ,相应地对比耗散率ω的方程进

行修改如下[31 ] :

Dρω
D t

=
1
T

g
k
τij

5 ui

5 x j
-βρω +

5
5 x j

(μ+σωμt )
5ω
5 x j

+

2 (1 - F1 )ρσω2
1
ω

5k
5 x j

5ω
5 x j

(14)

2　算例及计算网格

采用 NASA2Lewis研究中心 Hylton实验研

究的 MarkⅡ叶片作为验证算例 ,该叶片内部具

有 10 个径向冷却通道 ,内通冷气实现叶片的冷

却.流场采用了 H2O2H 型网格进行空间离散 ,而

固体温度场采用结构化的多块网格 ,孔内则采用

了 H2O混合网格 ,壁面第一层网格的 y +控制在

15以内 ,其中 ,在叶片前缘 (吸力面 x/ L < 013 ,压

力面 x/ L < 015 , x 为叶片表面距前缘点轴向位

置 , L 为叶片轴向弦长)范围 , y + 控制在 5 以内.

据验证 ,在这个范围内是可以使用壁面函数 ,并得

到网格无关解的.网格示意图如图 1 ,试验所测参

数参见文献[23 ] .

计算时 ,在进口设定总温、总压 ,并认为气流

垂直进气 ,在入口处各参数分布是均匀的 ,而在出

口设定了静压.此外还对孔内的流动设定边界条

件 :在进口给定质量流量、总温 ,并设定气流垂直

入口进气 ,在出口给定静压.耦合计算的初值采用

绝热条件下流道与冷却通道流场的收敛值.

图 1　MAR KⅡ几何尺寸及所采用的计算网格

Fig. 1　Profile and computational grids of

NASA2MAR KⅡ

3　计算结果分析

在燃气涡轮的导叶中 ,燃气沿着前缘滞止点

两侧的吸力面与压力面向出气边流动 ,先在前缘

附近区域形成层流边界层 ,然后随着流动的发展 ,

经过转捩 ,然后形成湍流边界层.由于层流边界层

与湍流边界层在边界层的发展规律、壁面切应力、

传热效应等各方面都有很大的不同 ,因此在气热

耦合计算中 ,应该首先明确边界层的流动状态.

图 2给出了流道中径处的马赫数分布云图 ,

可见在算例的流道中流动为跨声速流动 ,而且在

吸力面存在两道激波.结合图 3 可以得出一道激

波位于吸力面 x/ L = 0145处 ,最大马赫数为 115 ,

为强激波 ,而另一道激波位于吸力面 x/ L = 0195

处 ,马赫数为 112 ,为弱激波.由图 3可以看出 ,采

用不同的模型计算得到的型面压力分布基本类

似 ,与实验值也吻合得很好 ,由于附面层内的压力

分布同附面层外缘的压力相同 ,这说明采用这 4

种模型对附面层外流场预测的结果接近 ,并且与
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真实的流动状况符合得也很好.

图 4 为采用两种转捩模型计算出的壁面处

间歇因子分布 . 可以看出在叶片表面 - 01 6 <

x/ L < 01 45 范围内 ,A GS模型预测的边界层流

态为层流流动 ,随后经过很短的转捩区流动 ,流

动转化为旺盛的湍流流动 ,在压力面 x/ L = 01 9

附近区域 ,间歇因子有波动 ,这可能是当地动量

厚度没有算好导致的 .而采用间歇因子输运方

程计算壁面间隙因子在两道激波附近升高较

快 ,而在其他区域值较低 ,最低值位于前缘附

近 ,其值不高于 01 11 这两种模型的区别在于
A GS模型是一种代数经验模型 ,该模型通过简

单比较动量厚度雷诺数与转捩起始雷诺数、转

捩终止雷诺数来确定边界层的流态 .而且该模

型没有考虑到间歇因子的输运效应 ,并认为间

歇因子沿着壁面法向是一致的 ,故在网格较粗

的条件下 ,采用边界层参数计算 ,仍然能给出比

较好的间歇因子分布 ;而本文采用的间歇因子

输运方程采用当地的物理参数来计算转捩起始

雷诺数 ,在计算中考虑了间歇因子的输运效应

以及沿壁面法向的变化 ,因此在原理上采用后

者计算的间歇因子更符合物理事实 ,在网格较

细的情况下 ( y +
p < 11 0) ,第一层网格中心位于

边界层的层流底层 ,计算的壁面间歇因子应该

很小 ,接近于 0 ,但是由于本文采用的网格较粗 ,

所以计算出来的间歇因子就出现了如图 4 中的

分布 ,尽管如此 ,仍然可以看出采用该间歇因子

输运方程计算的壁面间歇因子分布与物理事实

吻合较好的 .

图 4　中径处壁面间歇因子

Fig. 4　Intermittency near the vane surface

at mid2span

图 5给出了采用不同的模型计算得到的涡黏

系数在中径处壁面的分布.在 A GS模型预测的层

流区域 ,即叶片表面 - 016 < x/ L < 0145 区域 ,考

虑转捩后计算得到的涡黏系数均低于同位置采用

同种湍流模型的结果.而在湍流区域 ,采用同种湍

流模型计算的涡黏系数差别不大.此外 ,在湍流区

域的涡黏系数要远高于层流区域的相应值 ,说明
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在湍流区域的对流效应比较强烈.由于涡黏系数

影响传热系数计算 ,进而影响到温度场的预测 ,这

必然会造成叶片表面温度预测的差异.

图 5　中径处壁面涡黏系数分布

Fig. 5　Eddy viscosity near the vane surface

at mid2span

在涡轮设计中 ,准确地预测叶片的温度是非

常重要的 ,如果温度预测不准 ,那么在设计中不得

不采用“过冷却”的设计 ,这意味着冷却叶片需要

更多的冷气量 ,这必然会影响到涡轮的效率.在内

冷涡轮叶片表面 ,存在层流到湍流的转捩过程 ,在

上述分析中 ,已经看到在 MA R KⅡ叶片的吸力面

强激波前以及压力面的大部分区域为层流流动 ,

由于现有的湍流模型都是建立在全湍流假设基础

之上的 ,由图 5看出 ,采用全湍流模型预测的涡黏

系数过高 ,因而会预测出过高的叶片表面温度.图

6为采用各种模型计算得到的中径处壁面温度分

布 ( T0 表示参考温度) .对采用同种湍流模型的计

算 ,在层流区域 ,即吸力面 x/ L < 0145 以及压力

面的大部分区域 ,全湍流模型预测的壁面温度要

高于考虑转捩的模型的结果 ,要较后者更偏离试

验值.这充分说明了考虑转捩在气热耦合计算中

的重要性.而对比 A GS模型与间歇因子输运方程

两类不同的转捩模型预测的温度分布 ,可以看出

在叶片表面的所有区域 ,采用 A GS代数转捩模型

的结果要较后者更接近于试验值 ,但是在压力面

的一些区域其值较试验值低.由于本文采用的网

格较粗 ,第一层网格中心位于附面层的过渡区以

及黏性底层 ;基于经验公式的 A GS转捩模型采用

附面层参数来预测附面层的流态 ,进而计算间歇

因子 ,故其对网格要求不是很高 ,而间歇因子输运

方程则要依赖于附面层当地的参数来判断附面层

流态 ,以及计算间歇因子 ;相比而言 ,间歇因子输

运方程对网格的要求要较高 ,如文献 [ 14 ]采用的

网格第一层网格中心的 y +控制在 110左右.从图

4与图 5可以看出 ,采用间歇因子输运方程计算

的第一层网格中心的间歇因子与涡黏系数要高于

采用 A GS模型计算的相应值 ,这就造成了两种转

捩模型预测的壁面温度的差异.

图 7为采用各种模型计算的中径处壁面对流

传热系数分布 ( H0 表示参考的表面传热系数) .
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同图 6的壁面温度分布类似 ,对流传热系数的预

测也要受到不同模型对边界层内流动状况的影

响.可见气热耦合计算中 ,传热计算受流动计算结

果影响很大 ,尤其是当附面层内存在层流到湍流

的转捩过程时 ,能否准确地预测该流动过程关系

到传热计算的精度 ,进而影响到涡轮的设计.

4　结　论

综上所述 ,得出以下的结论 :

1) 采用各种湍流模型都能够较准确地预测

附面层外流场中的流动 ,但是全湍流模型不能够

预测附面层内的层流、转捩状况 ,在层流区域计算

的温度与传热系数均要高于实际情况 ;A GS模型

与间歇因子输运方程可以预测边界层内的转捩过

程 ,因此得到的温度要更接近于实验值.

2) A GS代数转捩模型能够较准确地预测附

面层内的流态 ,采用该模型预测的壁面温度与试

验值最为接近 ,限于网格的影响 ,本文采用的间歇

因子输运方程虽然也能够预测转捩过程 ,但是其

精度不如 A GS模型.

此外 ,本文的计算是在较粗网格基础上进行

的 ,在今后的研究中 ,我们将在研究细网格条件

下 ,对这些转捩模型对转捩的预测能力以及对温

度场预测的影响做深一步的研究.
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