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气冷涡轮级流场的数值模拟方法
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摘　　　要：采用具有ＴＶＤ（ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）性质的三阶精度Ｇｏｄｕｎｏｖ格式、自由型曲面网格生

成技术以及分区网格算法，对某型涡轮级进行考虑冷气掺混的全三维 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程数值求解，并

将所得的结果与试验数据进行对比分析．通过分析数值模拟结果研究了该涡轮级所具有的气动特点．结果表

明：所开发的快速、高效冷气掺混网格生成方法以及任意分区的流场求解算法可以满足工程上对气冷涡轮级

的总体性能的快速估算及流场结构的详细描述．
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　　随着涡轮进口温度的大幅度提高，如何有效
地通过冷却技术降低叶片表面的温度是目前涡轮

设计的难点问题之一．气膜冷却是当前应用的最
为广泛的冷却技术，各国的学者及发动机研发部
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门在这方面进行了大量研究工作［１－３］，冷气的加入
一方面会在叶片表面形成所谓的冷却气膜，以避
免叶片直接暴露在高温气体之中，另一方面冷气
的加入会对叶栅的总体性能产生相当的影响．因
此对气冷涡轮的设计，从总体上说就是如何平衡
冷却效率与气动效率之间的关系．冷气与主流的
动量比、冷气的喷射角度、冷气孔的排列方式、冷
气孔的形状、冷气通道的形式以及冷气的加入所
带来的流量的改变、出口气流角的变化、动／静叶
匹配关系的调整等都是在气冷涡轮设计中所要考

虑的因素．仅靠单纯的试验研究很难全面地揭示
如此之多的设计因素及其相互关联对流场的影

响，全三维的数值模拟便成了研究气冷涡轮设计
与流场结构的主要手段．
目前关于气冷涡轮流场的计算有如下几类：

冷气模型的计算方法［４］，该方法可以很方便地将
冷气模型加入到通流计算与三维计算程序中，可
以快速地进行气冷涡轮总体参数的确定与分析，
但该方法所得结果的准确性取决于冷气模型的准

确程度与通用程度，此外该方法关于冷气的加入
对流场结构的影响尚不能很好地描述；加入源项
的计算方法［５］（视源项加入的差别也可以划为冷
气模型的计算方法之类），该方法是在冷气孔喷射
的位置上分别在连续方程、动量方程和能量方程
中加入相应的源项以考虑冷气的影响，该方法的
实施不需要为冷气孔另外划分网格，因此可以节
省计算资源．即便是进行全三维的计算，也可以满
足工程上对涡轮总体参数快速估算的需要，此外
相对于冷气模型的计算方法而言，该方法能够揭
示冷气对流场结构的影响，但对于气冷流场结构
的精确描述仍有一定的差距；冷气内外流场（包括
叶片槽道、金属叶片冷却内通道）的三维黏性和金
属叶片本体的三维温度场一体化计算［６］，该方法
可以精细、全面地描述气冷流场的详细结构，是未
来气冷涡轮流场求解的发展方向，但由于这种方
法需要在叶片本体、叶片槽道、冷却通道和缝隙中
布置大量网格点，因此将耗费大量的计算机资源，
在目前的计算机发展水平的条件下，就计算时间
而言，是工程上所不能接受的．因此如何开发适应
于现有计算机硬件平台上的快速、高效、能够描述
气冷涡轮设计中的诸多因素对涡轮总体性能及流

场结构影响的全三维计算程序便成为气冷涡轮设

计体系建立中首要解决的问题之一．
本文首先结合了上述后两种计算方法的优

点，开发了采用自由型曲面生成技术的快速、高效

的可进行考虑任意冷气孔布置的结构化网格生成

技术及多分区求解算法．相比加入源项的处理方
法，该方法能够更为精细的对流场结构进行描述；
相比冷气内外流场一体化计算方法，具有网格生
成速度快、求解时间短、更适宜工程应用的优点．
其次，结合某涡轮级的试验数据，对本文的方法进
行了考核，并在此基础上对该涡轮级的流场进行
了分析．

１　数值计算方法

１．１　控制方程及差分格式

控制方程采用时间平均的柱坐标参数为原始

变量的任意曲线坐标系下的 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｒｓ（Ｎ－
Ｓ）方程

珟Ｕ
ｔ＋

珟Ｅ
ξ
＋
珟Ｆ
η
＋
珟Ｇ
ζ
＝ １ｒ

（珟ｆ１＋珟ｆ２）＋

珟Ｑ
ξ
＋
珟Ｒ
η
＋
珘Ｓ
ζ

（１）

其中

ξ＝ξ（ｚ，ｒ，θ）

η＝η（ｚ，ｒ，θ）　　ζ＝ζ（ｚ，ｒ，θ）
珟Ｅ，珟Ｆ，珟Ｇ为无黏通量，珟Ｑ，珟Ｒ，珟Ｓ为黏性通量，珟ｆ１，珟ｆ２
为源项，具体表达式见文献［７］．
差分格式采用具有 ＴＶＤ（ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｄｉ－

ｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）性质的三阶精度Ｇｏｄｕｎｏｖ格式［７－８］，采
用多重网格法及局部时间步的加速收敛措施．

１．２　湍流模型选取

本文选取的湍流模型为Ｂａｌｄｗｉｎ－Ｌｏｍａｘ代
数模型及 ＭＭＬ（ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ｍｉｘｉｎｇ　ｌｅｎｇｔｈ）模型的
混合修正模型［７］．

１．３　网格生成方法

在叶片表面选择要开设冷气孔的区域，将其
描述为二维自由型曲面［９］，在该曲面上即可完成
冷气孔的几何布局，从而形成一多连通区域的曲
面．由于本文方法主要应用于叶片三维曲面，所给
各截面型值点呈矩形分布，二维参数取为近似弧
长参数的累加弦长参数，故近似认为参数曲面的
双参数域Ｄ：ｕ１≤ｕ≤ｕ２；ｖ１≤ｖ≤ｖ２ 内两族等参数
线正交，故在其上进行二维网格划分，即分别在各
孔内和余下的多连通区内以二维参数ｕ，ｖ为物理
域求解二维Ｐｏｓｓｉｏｎ方程，将得到的曲面网格点
反算回绝对坐标下，作为三维问题的边界条件，求
解三维Ｐｏｓｓｉｏｎ方程，得到冷气喷射孔区域的三
维贴体网格，将其嵌套入叶栅流场三维贴体网格

２５６
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中，最终得到疏密相间的网格结构．

１．４　边界条件处理方法

进口给定总温、总压和进气角，对于亚音进口
来流利用左波方程作为补充边界条件．超音出口
边界由内点外插得到，亚音出口给定背压，同时补
充特征和波特征方程．叶片固壁给定无滑移边界
条件，叶片进出口延长段给定周期性边界条件．由
于本文暂不考虑冷气腔的计算，因此需要在喷射
孔区内给定边界条件．本文给定冷气进口总温，流
量和喷射角，出口给定背压．具体方程为

ρｃＵｃ
ρ∞Ｕ∞

＝Ｍ

κ
κ－１

ｐｃ
ρｃ
＋１２Ｕ

２
ｃ ＝ κ
κ－１

ＲＴ＊
ｃ

ｐｃ＝ｐｂ　　　ｕｃ＝Ｕｃｃｏｓα
ｗｃ＝Ｕｃｓｉｎα　ｖｃ＝Ｕｃｃｏｓ

烅

烄

烆 γ

（２）

其中ρｃ，ρ∞ 分别为冷气出口和主流进口的密度；

Ｕｃ，Ｕ∞ 分别为冷气出口和主流进口的全速度；冷
气总温假定为引流处总温，且忽略冷气总温损失，
背压ｐｃ由冷气孔出口中心点处的流场内压力ｐｂ
迭代求解，定义Ｍ 为喷射率；α，γ分别为叶片壁
面处冷气射流与流向和展向的夹角．
动／静叶交接面采用Ｒｉｅｍａｎｎ求解的混合平

面法，该方法可以很好的处理小轴向间隙以及在
交接面位置处参数梯度较大的情形［１０］．

１．５　分区连接技术

在文献［１１］的基础上，本文对分区交接面进
行了通量守恒处理，即对通量采用守恒插值的方
法．以图１为例，设交接面上区域１的网格控制体
面积为ＳＬ，ＶＬ 为垂直于该网格交接面的速度分
量；交接面上区域２的网格控制体面积记为ＳＮ，

ＶＮ 为垂直于该网格面的速度分量．将区２的通量
传递给区１该网格控制体，则有下列关系式：

ＶＬｊＳＬｊ ＝∑ＶＮｉＳＮＩｉ （３）

这里ＳＬｊ ＝∑ＳＮｉ．忽略密度的变化，则区域１单
元控制体的通量唯一的由区域２中相应网格控制
体的通量守恒来确定．相反，将区域１的通量守恒
地传递给区域２，则有

∑ＶＮｉＳＮＩｉ ＝ＶＬｊＳＬｊ （４）

　　必须对ＶＮｉ给出某种分布规律．首先用区域１
的参数ＶＬｉ对ＶＮｉ进行插值，结果记为ＶＮｉ′．然后计
算区域１的总通量ＶＬｊＳＬｊ．这样，区域２边界上的
值ＶＬｉ 就可以通过下列守恒关系式确定

ＶＮｉＳＮｉ ＝ ｜Ｖ′Ｎｉ｜ＳＮｉ

∑｜Ｖ′Ｎｉ｜ＳＮｉ
ＶＬｊＳＬｊ （５）

　　至此，ＶＬｉ和ＶＮｉ完成了满足通量守恒的参数

传递过程．

图１　网格连接示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｅｓｈ　ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ

２　计算方法验证与涡轮级流场分析
２．１　计算方法的试验验证

　　为了验证本文开发的计算方法，采用了带冷
气的涡轮级试验数据进行验证（如图４），该试验
在中国燃气涡轮研究院的涡轮综合性能试验设备

上进行，试验中采用真实涡轮尺寸．
计算网格与冷气方案见图２与图３．下端壁

图２　某型低压级试验涡轮网格

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｓｈ　ｏｆ　ａ　ｌｏｗ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ
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图３　冷气喷射方案

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｏｌｉｎｇ　ａｉｒ　ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｏｗ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ

有三个冷气槽，上端壁在动叶出口位置后有一个
冷气槽，静叶尾缘喷气．冷气喷射总量为进口流量
的４．３％．为了能对叶片表面的黏性区进行较好
的描述，动／静叶表面附近采用了“Ｏ”型网格，流
道内部采用了“Ｈ”型网格．网格节点总数为４２万．
表１所示，为试验工况部分参数．图４给出了

计算结果与试验状态采集数据处理结果的比较，
结合表２中总体参数可以看出，本文的计算结果
与试验结果吻合得较好，这也说明本文所开发的
计算方法可以满足工程上对涡轮级的冷气掺混流

场性能的总体评估．

表１　试验工况

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｅｓｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

冷气流量百分比／％ 相对折合转速

静叶　２．４
动叶　１．９

１．０

表２　计算结果与试验数据的总参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｔｏｔａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ

ｄｙｎａｍｉｃｓ　ｒｅｓｕｌｔ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔ

功率 流量

试验／计算 ０．９６９　 ０．９９５

２．２　涡轮级流场对比分析

本文在上述验证的计算结果基础上，通过对
有／无冷气条件下的模拟结果流场对比，分析了气
膜冷却对该涡轮级流场的影响．
图５给出了在５０％叶高处，有无冷气条件下

图４　计算点与试验状态点的比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ

ｄｙｎａｍｉｃｓ　ｒｅｓｕｌｔ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔ

图５　５０％叶高处，有无冷气条件下无量纲

型面压力分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｖａｎｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ａｔ　５０％ｓｐａｎ　ｕｎｄｅｒ　ｕｎｃｏｏｌｉｎｇ
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无量纲型面压力分布．由于静叶是在尾缘及进口
下端壁处喷冷气，因此在该叶高位置上，静叶的表
面压力分布差异仅仅表现在尾缘附近．尾缘喷气
对其附近的流体形成了逆压扰动，这一点直接表
现为图５（ａ）中冷气喷射后吸力侧尾缘的压力升
高，同时横向压差减小，对控制尾缘损失有利；此
外该射流的存在也增加了尾缘分离区附近流体的

动量，增强了附面层内流体抗逆压梯度的能力，并
在射流的带动下有效的减弱或消除了尾缘分离涡

（图６）．因此，就尾缘喷气方案而言，一方面会抑
制尾缘分离涡的强度，一方面也会带来射流与主
流的掺混损失，因此尾缘喷气对总损失的影响，取
决于两者之间的平衡．

图６　５０％叶高处，有无冷气条件下尾缘附近

速度矢量

Ｆｉｇ．６　Ｖｅｃｔｏｒ　ｎｅａｒ　ｔｈｅ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ａｔ

５０％ｓｐａｎ　ｕｎｄｅｒ　ｕｎｃｏｏｌｉｎｇ

由图５（ｂ）可以看出，冷气喷射对动叶进口气
流角也存在着显著的影响．对于本文的算例而言，

冷气喷射后，动叶的进口攻角得到减少．攻角的改
变取决于如下两个方面的因素：静叶的尾缘法向
喷气相当于增加了静叶的出口平均速度，这有助
于增加动叶的进口攻角；而其他位置的喷气相当
于对流道存在着阻塞作用，将减少叶栅的总体流

量，这对于动叶而言相当于减小了进口攻角［１２］．
因此，冷气的加入对攻角的匹配影响，取决于静叶
尾缘冷气喷射量与其他位置处的冷气喷射量对攻

角影响的平衡．
图７所示，在静叶下端壁开设冷气槽之后，下

端壁通道涡的尺度有所增加，这是由于前缘附近
冷气的加入相当于增加了下端壁的扰动，增厚了
下端壁的附面层，这将有助于通道涡的形成与发
展，也将增加二次流损失，因此对于冷气孔，尤其
是端壁冷气孔的布置不仅需要考虑冷气射流本身

所带来的掺混损失，也要综合考虑冷气加入对流
场三维结构的影响，对二次流损失的影响．从图中

图７　有无冷气条件下静叶吸力面与下端壁的

极限流线

Ｆｉｇ．７　Ｈｕｂ／ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｔｅｒｍｉｎａｌ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

ｕｎｄｅｒ　ｕｎｃｏｏｌｉｎｇ

还可以看出，下端壁喷射出来的冷气，被端壁的极
限流线限制在有限的范围之内，并向空间卷起被
通道涡带到流场下游，而没能对整个端璧施以有
效的冷却．因此就端壁的冷气孔位置的布置而言，
需要充分考虑端区的三维流场结构，在流道中部
布置或是在端壁沿流向布置适当的冷气孔，以对
端区进行充分的冷却．

３　结　论

开发了一种适用于冷气掺混涡轮级流场计算

的快速、高效冷气掺混网格生成系统以及任意分
区的流场求解算法．通过对某型气冷涡轮级的计
算与试验对比分析，表明该方法可以满足工程上
对气冷涡轮级的总体性能的快速估算及流场结构

的详细描述．
就尾缘的冷气喷气方案而言，一方面会抑制

尾缘分离涡的强度，一方面也会带来射流与主流
的掺混损失，因此尾缘喷气对总损失的影响，取决
于两者之间的平衡；冷气喷射对气流角匹配的影
响取决于静叶尾缘冷气喷射量与其他位置处的冷

气喷射量对攻角影响的平衡．

对前缘下端壁冷气孔的布置不仅需要考虑冷

气射流本身所带来的掺混损失，也要综合考虑冷
气加入对流场三维结构的影响，对二次流损失的
影响．对端区的冷却效果而言，建议要充分考虑端
区的三维流场结构，在流道中部布置或在端壁沿流
向布置适当的冷气孔，以对端区进行充分的冷却．
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