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基于大涡模拟分析气膜冷却的湍流场
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摘� � � 要: 用大涡模拟考察了单孔平板气膜冷却的湍流场,气膜孔沿流向倾斜 30�,气膜出流的雷诺数为 2

600,吹风比为 0. 5.计算结果表明:  气膜孔内的流动分离增加了湍流动能,导致气膜冷却效率的降低,在设

计中要尽量避免或减少流动分离; ! 与射流侧向扩展有关的涡黏性系数在气膜孔两侧存在峰值, 而采用各向

同性的湍流模型预测气膜冷却时,涡黏性系数的峰值出现在射流与主流的剪切区, 因此会高估射流的垂直穿

透而低估射流的侧向扩展; ∀ 可以用大涡模拟辅助建立各向异性的湍流模型,以便提高湍流模型的预测精度.
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Abstract: Lar ge eddy simulation of film cooling over f lat plate w ith 30� st reamw ise in�
clined cy linder ho le was performed to invest igate the turbulence field of f ilm cooling. The

Reynolds number at the jet exit w as 2600, and the blow ing r at io w as 0. 5. N umerical results

show that f low separation in the ho le increases the turbulence kinet ic energ y and results in

the decrease of film coo ling ef fectiveness, w hich should be avoided as much as possible in de�
sign of coo lant supply plenum. Eddy viscosity coef f icient relev ant to the lateral dif fusion of

film has peak on bo th sides of the hole, w hile the peak predicted by isot ropic eddy viscosity

model is in the shear layer betw een mainflow and jet . T his results in the overpredict ion of

vert ical penetr at ion and underpredict ion of later al spread of the jet . Lar ge eddy simulat ion

can be used to const ruct aniso tr opic turbulence model in order to improve the accuracy o f tur�
bulence model.

Key words: f ilm coo ling; larg e eddy simulat ion; tur bulence kinet ic energ y;

turbulence str ess; turbulence model

� � 气膜冷却是在航空发动机涡轮叶片中广泛应

用的一种冷却技术, 为了深入理解气膜冷却的物

理机制以期为优化冷却结构设计提出指导,国内

外学者开展了大量的实验和数值研究工作 [ 1�2] .气

膜冷却的基本物理过程是射流进入主流( jet into

cro ss�f low ,简称 JICF) ,如果能对 JICF 问题中对
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流动和换热起主导作用的涡系结构有深入的认

识,就可以引导涡系结构向增大气膜覆盖面积、保

持气膜的低温水平等方面发展, 以便获得较好的

冷却效果.这种设计思路的实现需要详细考察气

膜冷却的流场和温度场,虽然实验测量能获得丰

富的流动和换热数据, 但与湍流结构相关的信息

仍需借助数值模拟的方法获得.

常用的数值模拟方法中, 直接数值模拟 ( di�
r ect numerical simulat ion,简称 DNS)能获得最全

面的流场和温度场信息[ 3] , 但 DNS 计算量巨大,

不适于工程应用. 工程计算中通常求解 Reynolds

平均 Navier�Stokes 方程 ( Reyno lds averaged

Nav ier�Stokes, 简称 RANS) ,由于 RANS 的不封

闭项需要用湍流模型进行模化, 这种方法通常高

估射流的垂直穿透而低估射流的侧向扩散,导致

对射流出口附近的冷气效率的预测误差.

作为 DN S和 RAN S的折衷, 大涡模拟( large

eddy simulat ion,简称 LES)有接近 DNS 的预测

精度,且其计算量能被一般科研机构承受,逐渐成

为一种研究气膜冷却机理的有效工具[ 4�6] . 此外,

LES 的结果可以直接计算湍流模型中的统计平

均项,能辅助建立不同形式的湍流模型表达式,以

便改进 RANS的预测精度[ 7�8] . 为了利用 LES 的

结果指导气膜冷却结构的设计和湍流模型的改

进,本文用 LES分析了典型气膜冷却的湍流场,

通过考察气膜冷却结构中引起湍流动能增加和气

膜冷却效率降低的原因,为气膜冷却的结构设计

提供指导;通过考察湍流应力场,指出现有湍流模

型预测气膜冷却时存在的缺陷,以及用 LES 辅助

修正湍流模型的思路.

1 � 物理模型

� � 图 1( a)是计算模型的几何结构,用平板表面

近似模拟航空发动机涡轮转子叶片中段的气膜冷

却表面,其中 X 为流向, Y 为展向, Z 为周向且垂

直于气膜冷却的表面.

计算域包括气膜冷却表面上方的主流通道、

气膜孔和冷气通道. 主流沿 X 正向流入主流通

道,冷气沿展向进入冷气通道,通过气膜孔后进入

主流通道,与主流掺混后从出口流出.主流进口和

冷气出口的平均速度分别为 U0 和 U c,下标 c和0

分别代表冷气和主流的参数. 气膜孔的直径为 D,

沿流向倾斜 30�, 气膜孔长度为 6D . 主流通道在

X , Y , Z 三个方向的长度分别为 20D, 12D, 6D,冷

气通道在 X , Y , Z 三个方向的长度分别为 6D,

12D, 4D.

采用商用软件 ICEM 划分块结构化六面体

网格,气膜冷却表面和气膜孔壁面附近加密网格,

保证靠近壁面的第一个计算单元的 y
+
小于 1,垂

直壁面方向节点间距的比例不超过 1. 05, 流动方

向和展向的节点间距的比例不超过 1. 15, 整个计

算域的六面体单元总数为 331万.图 1( b)通过气

膜孔中心截取 3个投影平面, 给出气膜孔附近的

网格.

图 1� 计算域的几何结构和网格

F ig. 1� Geometr y and mesh of computat ional domain

2 � 计算方法

2. 1 � 控制方程

� � 求解三维、瞬态、不可压缩流动的 Nav ier�
Stokes方程,空间滤波后的控制方程为
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式中 �和�分别为流体的密度和运动黏度; t 表示

时间; i= 1, 2, 3分别代表笛卡尔坐标系中 X , Y,

Z三个方向; U i 是X i 方向速度的可解尺度分量,

在 X , Y , Z三个方向分别为 U, V , W ; F i 是 X i 方

向的体积力项, 本文的研究中 F i = 0; p 是压力;

 rij 是隐式滤波产生的亚格子尺度湍流关联项,用

动态亚格子尺度模型进行模化 [ 9]
.

2. 2 � 数值方法

� � 基于有限体积法在非结构化同位网格上数值

求解控制方程, 对流项用二阶中心差分进行离散,

扩散项中的梯度用最小平方法计算, 时间推进项

的离散用三阶全隐式格式,压力和速度通过 SIM�
PLE ( sem i�implicit pressure linked equat ion) 算

法进行耦合,离散形成的线性代数方程组用共轭

梯度法进行求解. 基于消息传递的并行编程技术

编制了程序[ 9] ,在高性能计算平台上运行程序.

2. 3 � 定解条件

� � 流体为 25 # 的空气, 物性参数为常数, 用 D

和 U c 作为特征尺度,对控制方程进行无量纲化,

得到确定所研究物理问题的特征参数, 定义如下:

雷诺数

Re = DU c/� (3)

� � 吹风比

M = �c Uc /�0U0 (4)

计算中选取 Re= 2600, M = 0. 5.

主流进口给定均匀的速度; 冷气通道的进口

给定垂直于表面的速度,保证该表面的质量流量

与通过气膜孔的流量相等;出口处所有变量的值

由内场外推获得;其他表面均为无滑移壁面.

全场给定均匀的初始速度, 以 D/ Uc 为特征

时间,无量纲时间步长为 0. 004. 总共计算 8个流

通周期(一个流通周期是流体从主流进口到出口

所需的时间,为 20D/ Uc ) ,从第5个流通周期开始

做统计平均.

3 � 计算结果及分析

� � LES 获得气膜冷却的流场, 首先将统计平均

的速度分布和湍流应力分布与类似几何和流动条

件下的实验数据 [ 10]进行对比, 验证计算结果的合

理性. 然后对气膜冷却的湍流场进行分析, 展示

LES 的计算结果在指导气膜冷却结构设计和改

进湍流模型方面存在的潜力.

3. 1 � 程序验证

� � 图 2将预测的统计平均的速度分布与实验数

据[ 10]进行了对比,实验中的气膜孔倾角为 35�,气

膜孔长度为 6D, Re= 11 000, M = 0. 5. 在不同的

流向位置(图中用 X / D 表示, X / D = 0代表气膜

孔中心所在的位置)提取垂直于气膜冷却表面的

直线,给出统计平均的速度分布,其中流向速度和

垂直速度在气膜孔的中心平面内给出, 展向速度

在气膜孔边缘( Y / D= 6. 5)所在的平面内给出,图

中的速度值已用主流速度无量纲化.

图 2� 预测的统计平均的速度分布与实验

数据[ 10]的对比

F ig . 2 � Comparison of stat istically�averaged velocity

distributions between ca lculation

and exper iment [10]

图 2( a)中预测的流向速度与实验数据[ 10] 的

差别较大,因为计算中未能给出与实验一致的主

1973
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流进口边界条件. 现有程序在双边周期条件下进

行气膜冷却的模拟[ 11] ,避免了来流边界条件的不

确定性,得出的速度分布与实验数据符合很好.尽

管存在定量的差异, 现有计算能捕捉到射流穿透

主流的过程中流向速度的演化过程. 图 2( b)和

( c)中,展向速度和垂直速度的预测与实验数据符

合的较好,表明程序能精确捕捉射流的侧向和垂

直穿透.

射流进入主流时产生的湍流应力是湍流动能

的主要源项,对湍流应力的正确预测,有助于正确

捕捉气膜冷却过程中的湍流场. 湍流应力的定义

如下:

- �u∃i u∃j = - �( U i U j - !Ui!U j ) (5)

式中 u∃i 是X i 方向的脉动速度分量, 变量上面的

横线表示进行统计平均的运算.

图 3给出了气膜孔中心平面内的湍流应力

- �u∃w∃/�U
2
0 的分布, 用于对比的实验结果参看

文献[ 12] ,计算与实验有相同的吹风比,但其他流

动和几何条件均不相同,计算与实验仅作定性对比.

图 3 � 气膜孔中心平面内剪切应力- �u∃w∃/�U2
0 的云图

Fig . 3 � Contours of shear str ess - �u∃w∃/�U2
0

in t he center plane

图 3中,在射流轨迹和射流下方的低速尾迹

区的交界面,负的剪切应力达到最大值,计算的负

剪切力的位置与实验符合.气膜孔出口处有正的

剪切应力,计算与实验测量的应力分布一致, 但计

算低估了剪切应力的数值,与两者的来流边界条

件和几何结构不同有关. 总体看来,计算能再现气

膜冷却典型的速度分布和应力分布, 表明现有程

序对气膜冷却流场的预测是合理的.

3. 2 � 湍流动能

� � 图 4给出孔中心截面内的湍流动能 k/ U
2
0 的

分布.

图 4表明孔中心截面内存在 3个湍流动能较

高的区域,一个在气膜孔内靠近冷气进口的位置,

图 4 � 孔中心截面的湍流动能 k/ U2
0 的云图

F ig . 4 � Contours of turbulence kinetic energ y k/ U 2
0

in the center plane

另外两个分别位于气膜孔出口靠近尾缘的区域和

射流与主流相互剪切的区域. 冷气通道与气膜孔

的连接处有尖锐转角, 使流体突然转弯进入气膜

孔,在气膜孔尾缘产生孔内分离,并迫使分离区上

游的流体加速,产生喷射效应,喷射区和分离区的

剪切作用增强,提高了气膜孔内流体的湍流度.高

的湍流度被带入主流, 会提高测试表面上的湍流

度,加剧射流和主流的掺混,引起传热系数的增加

和冷却核心的很快耗散, 降低了气膜冷却的性能.

孔内分离会导致气膜冷却效率的降低, 一方

面因为它改变了射流出口的速度分布, 在射流出

口截面产生速度亏损,引起等效面积的减小,造成

等效速度比的增加, 促进了射流出口尾缘的分离.

此外,分离在孔内产生回流,与射流进入主流时形

成的对转涡对的旋转方向相同, 会增强对转涡对

的强度,带动射流轨迹到达离开壁面更高的位置,

减小冷气的侧向扩展,不利于气膜冷却.以上分析

表明,设计冷气腔时需要考虑这一效应,尽量避免

或者减小孔内分离.

3. 3 � 湍流应力

� � 图 5在孔下游 3. 5D 的流向横截面内, 给出

湍流剪切应力的分布, 横截面所在的位置如图 1

( a)中的截面 1所示, Y = 6是气膜孔中心所在的

位置.湍流应力代表了湍流作用在流体上的黏性

力,会影响流体微团的平移和旋转运动.

图 5 中 3 个剪切应力的分布完全不同,

- �u∃w∃有负值和简单的分布形式, 占据射流和

低动量尾迹之间的区域,负值代表了射流与主流

交界面的掺混,对射流与主流交界面的剪切层涡

有衰减作用. - �u∃v∃在气膜孔两侧有相反的符号
和较大的扩展范围, 与射流的侧向扩展有关.

- �v∃w∃有复杂的分布形式, 与对转涡对引起的

垂直掺混有关,且有衰减对转涡对的作用.对湍流

1974
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应力分布规律的分析, 有助于理解流场中的湍流

输运行为,据此对 RANS 湍流模型的预测能力做

出评价, 进而为改进湍流模型的预测精度提供

指导.

图 5 � 气膜孔下游 3. 5D 的流向横截面内的

湍流应力分布

Fig. 5� Dist ributions of turbulence st ress in the cro ss

section 3. 5D downstream

o f the f ilm ho le

3. 4 � 涡黏性系数

� � RANS 常用的湍流模型是基于各向同性假

设的涡黏性模型,将湍流应力  ij与剪切变形率Sij

通过一个涡黏性系数 !t 相联系,即

 ij = - �u∃i u∃j = !tSij

Sij =
1
2

 U i

 X j

+
 Uj

 X i

(6)

� � 实际上  ij 与Sij这两个量之间的关系很复杂,

用一个系数不足以对其进行描述. 假设每个湍流

应力分量都通过一个黏性系数与对应的剪切变形

率分量相联系,各向异性的涡黏性系数可以估计

如下:

!t, X Y = -
1
2
�u∃v∃
S XY

!t, XZ = -
1
2
�u∃w∃
S XZ

!t, YZ = -
1
2
�v∃w∃
S YZ

(7)

� � 图 6 在气膜孔下游 3. 5D 的流向横截面内,

给出按式( 7)计算的涡黏性系数的云图,可以看出

3个涡黏性系数的分布不相同.

图 6 � 气膜孔下游 3. 5D 的流向横截面内的

涡黏性系数

Fig . 6 � Eddy v iscosity coefficient in the cr oss section

3. 5D downstream o f the film hole

!t, XZ 与流向剪切有关,在射流正上方距离壁

面 0. 2D 以上的范围内有大的正值. !t, X Y 与侧向

的湍流掺混相对应, 在孔中心线两侧距离壁面较

高的区域内有大的正值. !t, YZ 与对转涡对引起的

1975
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垂直掺混相对应, 其最大值出现在离开壁面更高

的区域. RANS计算中采用各向同性的涡黏性系

数,意味着 !t, XZ , !t, YZ 与 !t, X Y 有相同的值,如图 7

所示,给出了 RANS 计算出的涡黏性系数, 计算

中采用 k�∀湍流模型.

图 7 � 采用 k�∀湍流模型计算出的涡黏性系数

Fig. 7 � Eddy v iscosity coefficient calculated by k�∀

turbulence model

湍流模型通常被调整到能正确预测流向剪切

应力- �u∃w∃, 因此图 7与图 6( b)的涡黏性系数

的分布类似, 但 LES 的计算表明 - �u∃w∃ 和

- �u∃v∃在流向横截面内出现最大值的位置不相

同,如果 RANS 计算中 !t, X Y 与 !t, XZ 的取值相同,

孔中心线两侧的 !t, X Y 就比实际值低很多, 不能正

确描述湍流引起的侧向掺混, 导致射流的侧向扩

展被低估;如果 !t, XZ 的取值与 !t, XY 相同, 会高估

孔中心线两侧的 !t, XZ , 从而预测出比实际情况高

的射流垂直穿透.以上分析表明,各向同性的湍流

模型不能正确描述气膜冷却的湍流场.

考虑到气膜冷却的湍流各向异性, Berg eles

等
[ 13]
在垂直壁面方向和侧向用了不同的涡黏性

系数,提高了对气膜冷却效率和射流侧向扩散的

预测精度. Azzi等
[ 14]
对这种各向异性的湍流模型

进行了扩展,由于考虑湍流各向异性的经验系数

基于 DN S槽道湍流的数据
[ 15]
获得, 使模型的推

广应用受到限制.此外,推导各向异性湍流模型时

所依据的湍流场与气膜冷却的湍流场有差别,

Kaszeta等
[ 16]
用实验测量的湍流应力和速度梯度

计算出涡黏性, 表明湍流的各向异性不能像

Bergeles等
[ 13]
提出的模型那样用简单的关系式

表示.为了提高模型系数的通用性,有必要对气膜

冷却的湍流场进行详细分析, 基于气膜冷却的湍

流场总结出各向异性的湍流模型系数, 例如垂直

方向和侧向的涡黏性系数之比, 这些信息除了可

以通过气膜冷却的实验测量外,也能通过 LES的

计算获得.

从图 6还可以看出, LES 计算出的涡黏性系

数有负值, 这与流场中相干结构的不稳定性有

关
[ 16]

, 而一般的湍流模型都假设涡黏性系数为正

值,如图 7,不能捕捉流动不稳定性引起的动量逆

向扩散,需要通过 LES对流动的不稳定性进行机

理分析,以便合理模化这种效应.

4 � 结 � 论

� � 作为应用 LES 的计算结果辅助气膜冷却结

构设计和湍流模型改进的初步探索, 本文通过分

析典型气膜冷却结构中的湍流场, 得出以下结论:

1) 从孔中心截面内的湍流动能分布可以看

出,高的湍流动能由冷气进入气膜孔时的流动分

离引起,湍流度的提高加剧了冷气与主流的掺混

和冷气核心的更快耗散, 从而降低气膜冷却效率,

在气膜冷却的结构设计中要尽量避免或减少这一

效应.

2) 气膜冷却的表面附近存在明显的湍流各

向异性,不同方向的涡黏性呈现不同的分布规律,

因此,采用各向同性的湍流模型预测气膜冷却时,

会高估射流的垂直穿透而低估射流的侧向掺混.

可以利用 LES计算出各向异性的涡黏性系数,反

馈给湍流模型以便提高其预测精度.
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