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具有转捩流动特性的高压燃气气冷涡轮叶栅的

气热耦合计算

周鸿儒, 王振峰, 颜培刚, 刘占生
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摘    要: 采用 CFX商用软件对 NASA2MarkÒ 高压燃气涡轮 5411 工况进行气热耦合计算,着重分析各

种湍流模型对转捩流动区域的预测能力,与实验结果比较 , k2X2shear2str ess2tr anspor t (SST)2Gamma2T heta 湍

流模型计算结果与实验结果吻合较好. 另外, 自编耦合计算程序对相同工况进行气热耦合计算, 湍流模型采

用 Baldwin2Lomax (B2L)代数模型,结果说明, 除转捩区域外, B2L 模型对叶片表面其余位置的计算结果较准

确.应用 ANSYS商用软件进行热应力分析,结果表明, 涡轮叶片温度场求解结果对叶片内部热应力分布具有

显著影响.
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Abstr act: T he commer cial code CFX was used to simulate NASA2Mark Ò high pressure

air2cooled gas turbine under wor k condit ion of Run 5411. The simulat ion ability of different

turbulence models for the t ransit ion flow region was r esearched in this paper. As compared

with the experimental results, k2X2shear2st ress2t ransport ( SST )2Gamma2T heta turbulence

model results were more accurate. In addit ion, the compiled code employed the Baldwin2Lo2

max ( B2L) algebra model to simulate the same computation model. T he results show that the

results of B2L model are accurate apart from some temperature error in the t ransit ion region.

ANSYS can be appl ied to analyze the thermal st ress of solid blade and the results of Von Mi2

ses st ress show that the temperature results have a great effect on the results of blade ther2

mal stress.

Key words: conjugate heat tr ansfer; air2cooled turbine; tur bulence model;

t ransit ion flow; thermal str ess

  在航空燃气涡轮发动机工程设计中,要提高

推质比和热效率必须提高涡轮前的入口温度, 然

而,涡轮进口温度的提高速度远远高于叶片材料

耐温性能的发展速度, 在继续发展耐高温材料的

同时,必须采取有效的冷却技术和热防护措施来

保证涡轮叶片在高温燃气环境下安全可靠的工
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作.因此,在涡轮发动机设计过程中, 除了要考虑

气动效率外,另一个重要的因素就是准确掌握涡

轮发动机部件的温度分布情况. 在透平机械领域

内气热耦合计算成为了一个主要的研究方向
[ 122]

.

一些研究人员已经开始应用耦合热分析方法研究

气热耦合问题[ 328] .涡轮叶栅的气热耦合计算能够

得出更为准确的高温部件温度分布, 这样可以准

确预测涡轮部件的热应力分布, 对涡轮叶栅的寿

命预估和冷却结构设计提供重要依据. 近几年,燃

气涡轮叶栅的热应力分析同样成为透平机械领域

的研究热点
[ 9211]

.本文采用流体计算软件 CFX的

不同湍流模型对某高压燃气气冷涡轮叶栅进行了

气热耦合方法的数值模拟工作, 不同湍流模型对

涡轮叶片温度场的模拟各不相同, 基于低雷诺数

湍流模型的转捩模型能够得出与实验结果较为接

近的叶片温度分布. 利用有限元分析软件对涡轮

叶片进行热应力求解,计算结果说明,涡轮叶片温

度场求解结果对叶片内部热应力分布具有显著

影响.

1  计算模型及模拟工况

1. 1  几何模型及网格划分

  文中选用 Hylton
[ 12]
等人所作的带有径向冷

却通道的跨声速高压涡轮叶片系列传热实验来进

行气流耦合传热的数值模拟, 叶片选用 Allison

发动机公司设计的Mark Ò 型燃气涡轮导叶.

图 1给出了 NASA2Mark Ò 高压燃气气冷涡

轮叶栅几何模型. Mark Ò 涡轮叶片内部具有 10

个径向冷却通道, 冷却介质为空气. 图 2 给出了

NASA2Mark Ò 叶栅的计算网格. 由图所示, 计算

网格由主流区域、固体叶片区域两部分组成. 冷却

通道壁面给定对表面传热系数和外流体温度的第

三类边界条件. 在流体与固体交界面处的附面层

区域对网格进行了加密, 并保证 y
+

< 1,满足几种

图 1  NASA2Mark Ò 涡轮叶栅几何模型

F ig. 1 NASA2Mark Ò geometry model

图 2  NASA2Mark Ò 涡轮叶栅计算网格

F ig. 2 Calculation grid of NASA2Mark Ò

二方程湍流模型边界条件的要求. 应用工程流体

计算网格划分软件 ICEM 生成了流体区域的结

构化网格及固体区域的非结构化网格, 总网格数

量约为 130万.

1. 2  实验条件及模拟工况

  数值模拟的工质与实验条件相符, 采用可压

缩完全气体.根据文献[ 12]叶片材料为美国材料

与试验协会 ( American Society for Test ing and

Materials)标准的 310不锈钢, 其物理属性为:密

度 Q= 8 030 kg/ m
3
,比定压热容 cp = 502 J/ ( kg #

K) ,导热系数为温度的函数, 见方程( 1) .热膨胀

系数 A= 1. 71 @10- 5 mm/ K, 弹性模量 E= 200

GPa, 泊松比取 0. 3.

K= 0. 0115T + 9. 910 5 (1)

  表 1给出 NASA2Mark Ò 涡轮叶栅主流燃气

的实验工况边界条件, 数值模拟边界条件与实验

工况条件相同.叶片内部的径向冷却通道壁面给

定第三类边界条件. 表 2给出了冷却通道的直径、

冷却气体雷诺数、冷却气体温度及由经验公式计

算得出的表面传热系数.

表 1 NASA2Mark Ò 涡轮叶栅 5411工况实验条件

Table 1 Test conditions of NASA2MarkÒ

实验

工况

进口总压/

MPa

进口总温/

K

进口湍流度/

%

出口静压/

MPa

5411 0. 337 085 788 6. 5 0. 169 8

方程( 2)为由实验给出的直通道强迫对流状

态的努塞尔数经验公式[ 12] .

Nu d = Cr (0. 022Pr
0. 5
Re

0. 8
d ) (2)

其中 Nud为努塞尔数, Cr 为修正系数, P r 为普朗

特数, Red 为雷诺数.

方程( 3)为表面传热系数与努塞尔数的关系

1222
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式,由此可以准确计算出冷却通道壁面处的表面

传热系数.

h = NudK/ d (3)

其中 h为表面传热系数, K为流体的导热系数, d

为冷却通道直径.

表 2  冷却通道边界条件

Table 2 Boundary conditions of inner2cooling channels

冷却

通道

直径/

mm

雷诺数/

104

冷气温度/

K

表面传热系数/

(W/ ( m2 # K))

1 6. 3 24. 686 336. 39 1 943. 67

2 6. 3 24. 408 326. 27 1 881. 45

3 6. 3 24. 097 332. 68 1 893. 49

4 6. 3 24. 735 338. 86 1 960. 62

5 6. 3 24. 335 318. 95 1 850. 77

6 6. 3 24. 048 315. 58 1 813. 36

7 6. 3 24. 453 326. 26 1 871. 88

8 3. 1 14. 967 359. 83 2 643. 07

9 3. 1 9. 285 360. 89 1 809. 89

10 1. 98 9. 205 414. 85 3 056. 69

本文采用三种低雷诺数湍流模型( k2X标准

格式, k2X2SST ( shear2st ress2t ransport ) 和 k2X2

SST2Gamma2Theta)及自编程序的 B2L( Baldwin2

Lomax)代数模型对 NASA2Mark Ò 涡轮叶栅进

行气热耦合计算, 并将计算得出的叶片温度场结

果进行有限元热应力分析.

2  计算结果分析

2. 1  叶栅流动及传热特性

  图 3给出了不同湍流模型和实验的叶展中部

叶片表面静压分布, 由图可知, CFX 及自编程序

计算的叶片表面静压分布与实验结果吻合较好.

因此可以得出, 湍流模型对叶栅内压力分布的数

值模拟较为准确并且差异不大.

图 4给出了叶栅内部 S1 流面马赫数分布及

流线图.由图可以看出在叶片吸力面侧存在显著

的分离流动.

图 5给出了 CFX 三种不同湍流模型计算得

出的 S1 流面马赫数分布图, 由图可知, 三种湍流

模型计算得出的 S1 流面马赫数分布基本一致.如

图 3所示,在叶片压力面侧,从前缘至尾缘出口压

力值逐渐降低, 压力的变化趋势与马赫数的分布

图 3 不同湍流模型计算的叶展中部叶片表面

静压分布

Fig. 3 Vane surf ace static pressure distribution

of different turbulence models

图 4 叶栅内部 S1 流面马赫数分布及流线图

Fig. 4 Dist ribution of Mach number and stream line

of S1 str eam surface

情况比较吻合,随着压力逐渐降低,流体马赫数逐

渐增大.在叶片吸力面侧, 从前缘滞止点至 43%

轴向弦长区间,随着流体压力的急剧降低,马赫数

逐渐增加,在图 5中标记出了具有激波的位置.由

于强激波的存在,使得气流达到超声速,在图 3中

可见,此区域附近压力开始增大,同时气流流速降

低.可以得出, 湍流模型对叶栅内流动参数的数值

模拟结果较为准确.

图 6和图 7分别给出了涡轮叶片叶展中部的

温度和表面传热系数分布图, 图中包括 CFX 采用

的三种低雷诺数二方程湍流模型计算结果,自编

耦合计算程序采用的 B2L 代数模型计算结果以

及实验测量的结果. 图 6中纵坐标为以 T ref= 811

K为基准的相对温度,横坐标为相对轴向弦长,原

1223
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图 5 不同湍流模型计算的叶展中部流面马赫数分布

F ig. 5  Mach number dist ribution of differ ent turbulence models

图 6 不同湍流模型计算的叶展中部叶片表面温度分布

Fig. 6  Vane surface temperature distribution of

different turbulence models

图 7  不同湍流模型计算的叶展中部叶片表面的

表面传热系数分布

Fig. 7 Vane surface heat transfer coefficient

distr ibut ion of differ ent turbulence models

点为叶片前缘位置, 负轴为叶片压力面, 正轴为

叶片吸力面.图 7中纵坐标为以 1135 W/ ( m
2

# K)

为基准的相对表面传热系数, 横坐标为相对轴向

弦长.表面传热系数的计算式如方程( 4) ,其中 h

为表面传热系数, q 为叶片表面热流密度, T gas为

涡轮进口燃气总温, T wall为涡轮叶片表面温度.

h = q
T gas - Twall

(4)

  图 8给出了绝热壁面条件和耦合壁面条件下

涡轮叶片表面温度分布云图, 比较得出,考虑固体

叶片导热及表面传热的气热耦合计算结果与绝热

壁面条件的计算结果相差很大, 壁面温度存在

30%的平均误差.由此得出,在计算涡轮叶栅热环

境时采用气热耦合的计算方法是必要的.

绝热壁面条件        耦合壁面条件   

图 8  内冷涡轮叶片温度分布

F ig. 8  Vane temperature distr ibution of

air2cooled turbine

比较三种湍流模型和实验测量的结果可知,

在压力面侧三种湍流模型温度变化趋势与实验结

果基本一致,但是, k2X标准格式和k2X2SST 两种
湍流模型的温度计算结果与实验值仍然存在 5%

的误差,见图 6 和图 7中的 B 区域, 温度场的误

差位置与叶片表面的表面传热系数的误差存在的

位置是对应的.叶片表面温度的波动源于 10个径

向冷却通道的冷却效果. 而在吸力面侧,由于层流

向湍流过渡的转捩区的存在, 采用不同湍流模型

的 CFX计算结果相差较大,与实验结果比较, k2X

1224
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标准格式和 k2X2SST 两种湍流模型在转捩区的

温度计算结果与实验结果相差 10% ,见图 6中的

C区域.而 k2X2SST2Gamma2T heta湍流模型由于

采用了转捩模型, 因此能够较为准确的预测吸力

面侧叶片表面温度分布,对转捩区域的温度场及

表面传热系数的数值模拟是非常准确的.

采用 B2L 代数模型的自编程耦合计算结果

说明,代数模型无法准确预测转捩流动区域的流

动特性,比较图 6 和图 7 中的 D 区域, 温度结果

误差为 4%, 表面传热系数误差的存在区域与温

度场误差区域准确对应.但对于除转捩流动区域

的其他位置计算精度仍然较高, 其计算结果优于

k2X标准格式和k2X2SST 二方程湍流模型计算结

果.由此得出,简单的选用常见的湍流模型进行气

热耦合计算容易引起较大的误差. 而较为简单的

B2L代数模型能够更为准确模拟不存在分离或分

离较小的涡轮叶栅热环境.

2. 2  涡轮叶片热应力分析

  图 9给出了三种不同湍流模型计算的涡轮叶

片叶展中截面温度分布图,由图可见, 由于 k2X和

k2X2SST 两种湍流模型在吸力面侧预测温度偏

高,使得叶片前缘大部分区域温度值偏高,与 k2X2

SST2Gamma2Theta 湍流模型计算结果比较, 在

吸力面侧最大温差为 70K. 由于叶片内部的热传

导过程, 使得叶片压力面侧温差为 30 K, 在叶片

50%轴向弦长至尾缘处,前两种湍流模型计算结

图 9  不同湍流模型计算的叶片叶展中截面温度分布

F ig. 9  Vane temperature distribution of

different turbulence models

果较考虑转捩的湍流模型结果预测温度值偏高.

图 10给出了三种不同湍流模型计算的涡轮叶片

叶展中截面等效热应力分布图, 基于剪切应变能

的一种等效应力( Von Mises)表达式如方程( 5)

所示.

SVM = 1
2
[ ( a1- a2) 2+ ( a2- a 3) 2+ ( a 3- a1) 2]

(5)

其中 a 1 , a2 , a3 分别为第一、二、三主应力.

图 10  不同湍流模型计算的叶片叶展中

截面等效应力分布

Fig. 10  Vane Von Mises stress distr ibut ion of

different turbulence models

由图可见,由于三种湍流模型对叶片温度及

温度梯度预测的不同, 导致了较大差异的热应力

分布,考虑转捩和不考虑转捩的湍流模型计算得

出的等效应力差异较大, 从前缘至 40%轴向弦长

的吸力面侧等效应力相差 1. 3 @108 Pa,在叶片的

压力面侧等效应力相差 1. 4 @10
8

Pa.比较不同湍

流模型的等效应力分布图, 由于 k2X2SST2Gam2

maTheta 湍流模型计算结果与实验结果吻合较

好,因此应用有限元分析得出的涡轮叶片等效热

应力更为准确.如图所示,前两种湍流模型在预测

固体叶片等效热应力的范围不够准确, 计算的数

值偏低,这样在预估涡轮叶片寿命时必然带来较

大误差,对高温燃气涡轮冷却结构的设计工作带

来困难.由此可以得出,在涡轮叶栅气热耦合计算

中温度场预测结果的准确与否对涡轮叶片寿命预

估和冷却结构设计工作至关重要.
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3  结  论

  1) 不同湍流模型能够准确预测涡轮叶栅的

流动特性,并且与实验数据吻合较好.但是对于附

面层内的传热特性的预测具有较大的差异.

2) 考虑转捩的 k2X2SST2Gamma2T heta 湍流

模型温度场的数值模拟结果与实验结果吻合较

好,其能够准确描述叶片吸力面侧转捩区的传热

特性.

3) 采用 B2L 代数模型的自编程耦合计算结

果说明,代数模型无法准确预测转捩流动区域的

流动特性,温度计算结果存在 4%的误差. 对于除

转捩流动区域的其他位置计算精度较高,其计算

结果优于 k2X标准格式和 k2X2SST 二方程湍流模

型结果. B2L 代数模型能够更为准确模拟不存在

分离或分离较小的涡轮叶栅热环境.

4) 在涡轮叶栅气热耦合计算中温度场预测

结果的准确与否对涡轮叶片寿命预估和冷却结构

设计工作至关重要.
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