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脉冲横向射流的大涡模拟

史万里，葛　宁
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：为了研究脉冲气膜冷却的流动特性，采用基于高阶对称加权本质无振荡（ＷＥＮＯ）－Ｒｏｅ格式和

隐式牛顿迭代时间推进、动态亚格子模型和预处理技术下的大涡模拟（ＬＥＳ）计算方法，对吹气比为１．０下的

斜管横向射流进行了稳态和脉冲两种不同工况下的数值模拟．计算结果显示了射流流场中存在发卡涡结构，

研究表明射流孔进口位置的脉冲改变了射流出口拟序结构，即改变了射流与主流的掺混过程．
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ｃｏｈｅｒｅｎｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　　气膜冷却技术在航空燃气涡轮中广泛采用，
现代发动机中２０％～２５％的压气机流量被用来
冷却高性能燃气涡轮．如果冷却空气的需求量减
少，那么发动机的性能就会提高，因此准确预估气
膜冷却效果对涡轮叶片等热端部件的设计起着至

关重要的作用［１］．横向湍流射流是存在于气膜冷
却叶片内的基本流动形式，其射流主体在横向主
流中的流动结构决定了气膜冷却的效果．由于射

流与横向主流的相互掺混会形成复杂的旋涡结

构，特别是在射流近孔区附近，流动主要以大涡结
构为特征，如文献［２－３］中提到的反向旋转涡对、
发卡涡、垂直尾迹涡及射流剪切层涡，这些结构的
变化会直接影响射流主体的发展．
通常涡轮叶片气膜冷却设计所考虑的都是稳

态工况下的主流和冷气流流动，并没有考虑流动
的非定常性［４］．但在工程实际中，无论是由于激波
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还是上游尾迹都会引起涡轮叶片主流本身的非定

常效应［４］，同时气膜冷却引气是来自压气机，而压
气机本身流场的非定常性也会造成冷气射流的脉

冲波动［５］，因此在早期研究人员主要研究带有压
力波动的来流主流对气膜冷却的影响［６］．随着主
动控制技术的发展，同时也为了便于控制波动对
射流的影响，近年来研究人员开始关注主动控制
射流波动产生脉冲的气膜冷却方法，即脉冲气膜
冷却．关于脉冲射流对气膜冷却特性的影响，目前
只有较少的研究结果发表．２００４年Ｅｋｋａｄ等人［１］

及２００６年Ｃｏｕｌｔｈａｒｄ等人［７］分别从不同角度用
实验来探究了脉冲射流以及工作周期对于气膜冷

却的影响．随后，２００７年 Ｍｕｌｄｏｏｎ和 Ａｃｈａｒｙａ［８］

采用直接数值模拟研究了高频脉冲在吹气比为

１．５时对气膜冷却的改善．２００８年 Ｋａｒｔｕｚｏｖａ等
人［５］及Ｒｕｔｌｅｄｇｅ等人［９］分别用商用软件Ｆｌｕｅｎｔ
对不同工作环境下的脉冲射流对气膜冷却的影响

进行了数值计算．研究人员对于倾斜圆柱孔脉冲
射流都有共同相似的结论：在吹气比较低时，脉冲
导致了气膜冷却效果的减小；在吹气比较高时，气
膜冷却效果会在一定频率下有所增加，如文献［５］
指出脉冲可使展向平均的气膜冷却效果相对稳态

增加１４．７７％，而文献［７］中可观察到脉冲相对稳
态冷却效果最大可增加２０％以上．
但在公开的文献中，从气动角度考虑脉冲射

流如何影响气膜孔出口流动结构的研究目前还很

鲜见，而对这个问题的思考有助于深入研究脉冲
气膜冷却机理．有鉴于此，本文采用基于高阶对称

ＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ　ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）－
Ｒｏｅ格式和隐式牛顿迭代时间推进、动态亚格子
模型和预处理技术下的大涡模拟计算方法，对吹
气比为１．０下的斜管横向射流进行了稳态和脉冲
两种不同工况下大涡数值模拟计算、验证和初步
分析，为进一步了解脉冲射流影响气膜冷却机理
奠定基础．

１　控制方程

对预处理下的可压缩Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，采
用Ｆａｖｅｒ提出的密度加权过滤方法，得到曲线坐
标系下无量纲通用形式的ＬＥＳ控制方程表达式
如下［１０－１１］：

ＭΓ－１　Ｊｑτ＋
ＪＱ
ｔ＋

Ｆｊ
κｊ

＝０ （１）

Ｆｊ ＝Ｊ

ρ珟Ｕｊ

ρ珘ｕ１珟Ｕｊ＋ｐκｊｘ１＋κｊｘｉ τ１ｉ－
１
Ｒｅ

槇σ１（ ）ｉ
ρ珘ｕ２珟Ｕｊ＋ｐκｊｘ２＋κｊｘｉ τ２ｉ－

１
Ｒｅ

槇σ２（ ）ｉ
ρ珘ｕ３珟Ｕｊ＋ｐκｊｘ３＋κｊｘｉ τ３ｉ－

１
Ｒｅ

槇σ３（ ）ｉ
珟Ｕｊ［ρ

槇ｅ＋（γ－１）Ｍａ２ｒｐ］－

（γ－１）Ｍａ２ｒ珟Ｔκｊｉ珘ｕｉ＋
κｊｘｉ
Ｒｅ
（ｑｉ＋ｑｓｇｓｉ

熿

燀

燄

燅
）

ｉ，ｊ＝１，２，３ （２）
式中上标“－”表示系统平均，“～”表示细网格过
滤；转换矩阵Ｍ＝Ｑ／ｑ，原始变量ｑ＝［珋ρ，珘ｕ，珘ｖ，

珦ｗ，珚ｐ］，守恒变量Ｑ＝ ［珋ρ，珋ρ珘ｕ，珋ρ珘ｖ，珋ρ珦ｗ，珋ρ珓ｅ］；Ｒｅ＝

ρ
·ｕ·Ｌ

·
／μ
· 为特征雷诺数，上标 “·”表示有量纲量；

κｊｘｉ ＝κｊ／ｘｉ，τｉｊ ＝ρ（ｕｉｕ槇ｊ－
槇
ｕｉ

槇
ｕｊ）表示亚格子黏

性应力，ｑｓｇｓｉ 为亚格子热流通量，坐标转换矩阵

Ｊ＝ｄｅｔ
（ｘ，ｙ，ｚ）
（ξ，η，ζ）

；Γ＝ｄｉａｇ｛１　１　１　１ β（Ｍａｒ）｝为

预处理矩阵；参数β的选取为：若 Ｍａｒ ＜１．０，

β（Ｍａｒ）＝ Ｍａ
２
ｒ，若 Ｍａｒ ≥１．０，β（Ｍａｒ）＝１．０；

Ｍａ２ｒ＝ｕ⌒２ｒ／（γＲＴ
⌒
ｒ）为特征参考马赫数，其下标“ｒ”

表示参考值．采用预处理主要是为了改善边界层
近壁区低马赫数流动情况下计算格式的稳定性及

加快计算结果的收敛［１０－１１］．其中控制方程的有限
体积空间离散采用了高阶对称 ＷＥＮＯ－Ｒｏｅ格
式［１２］，时间推进采用了隐式牛顿迭代方法，其详
细过程可参见文献［１０］．

２　动态亚格子模型

建立合理的亚格子模型是大涡模拟的关键，

Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ模型［１３］是广泛使用的一种亚格子
模型，其表达形式如下：

τｉｊ ＝ρ（ｕｉｕ槇ｊ－ 槇ｕｉ 槇ｕｊ）＝

－２Ｃ珋ρΔ
２｜槇Ｓ｜槇Ｓｉｊ＋１３δｉｊτｋｋ

（３）

其中｜槇Ｓ｜＝ ２槇Ｓｉｊ 槇Ｓｉ槡 ｊ，槇Ｓｉｊ ＝ １２
槇ｕｉ
ｘｊ

＋
槇ｕｊ
ｘ（ ）ｉ 为

速度的应变率张量，Δ为计算网格尺度，各向同
性湍流中Ｃ取为常数０．０１．在不可压流动情况
下，方程（３）等式右边最后一项包含在压力项中，
不需要进行模拟，亚格子黏度可以表达为

μ
ｓｇｓ＝ＣρΔ

２｜槇Ｓ｜ （４）
相应的亚格子热流通量为

ｑｓｇｓｋ ＝－μ
ｓｇｓ

Ｐｒｔ
Ｔ
ｘｋ

（５）

４４１
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　　然而，Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ模型在实际应用中存在
明显的缺陷［１３］．模型中参数Ｃ的大小与当地流动
状态有关而并非等于常数；同时在可压流中，

Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ模型未体现流体压缩性的影响．考
虑到横向射流各向异性的特征，本文采用Ｇｅｒｍａ－
ｎｏ［１３］的动态亚格子模型以更好地计算亚格子应力．

Ｇｅｒｍａｎｏ假定粗细两网格对应的紊流流场
结构相似，对湍流场做粗细２次过滤，并假设粗网
格上最小脉动产生的应力等于粗、细网格分别过
滤后产生的亚格子应力之差．在此基础上采用最
小二乘法推导出亚格子模型中的系数Ｃ如下：

Ｃ＝〈ＭｉｊＬｉｊＭｉｊＭｉｊ〉 （６）

Ｌｉｊ ＝ （ρｕ槇ｉρｕ槇ｊ／珋
烇 烋

ρ－ρｕ槇
︵
ｉρｕ槇
︵
ｊ／珋ρ

⌒）－

　　 １３δｉｊ
（ρｕ槇ｉρｕ槇ｊ／珋
烇 烋

ρ－ρｕ槇
︵
ｉρｕ槇
︵
ｊ／珋ρ

⌒）

Ｍｉｊ ＝－２（珋ρ
⌒ ︵Δ２｜珔

︵Ｓ｜珔
︵Ｓｉｊ－珋ρΔ

２｜珔Ｓ｜珔Ｓｉ
烇 烋

ｊ

烅

烄

烆 ）
其中上标“⌒”表示粗网格过滤，符号〈〉表示在统
计方向上平均．

３　几何模型及进口边界条件
计算选取的几何模型为椭圆斜管射流注入水

平流动主流，射流管与水平方向的夹角为３５°［３］，
计算域及并行计算分区如图１（ａ），其中６分区为
正对气膜孔０分区的主流分区，０，５，６分区都是

Ｏ型网格，１，２，３，４分区为 Ｈ 型网格，气膜孔附
近１，２，５，６分区网格的ｘ－ｚ视图如图１（ｂ）所示．
计算域主流区流向长度为１７ｄ，其中气膜孔

前为４．０ｄ，主流法向高度约为３．０ｄ，展向宽度为

４．５ｄ，射流管高度为３．０ｄ，ｄ为射流管直径，原点
取为射流管出口与主流椭圆交界面的中心，总网
格量接近１２０万．稳态工况时流动特征参考马赫
数为Ｍａｒ＝０．０６，吹气比为１．０，基于主流进口速
度和射流管直径的雷诺数Ｒｅ＝２２　２００．在此本文
关注的核心是射流中的拟序结构及其与主流的掺

混过程，故本文对大涡模拟进口边界条件和亚格
子湍流普朗特数作了简化处理，主流进口参照雷
诺平均方法（ＲＡＮＳ）仅给出时间平均的湍流速度
剖面，而亚格子湍流普朗特数给定为常数０．９２，
层流普朗特数为０．７０．
脉冲工况时［７］，射流孔进口方波的无量纲频

率选为０．１９０　５，方波的占空比（ｄｕｔｙ　ｃｙｃｌｅ）为

０．５，即射流进口在１个时间周期内有一半是开
的，一半是关的，在周期开时吹气比为１．０，方波
随时间变化过程如图２所示．该图中同时叠加了

图１　计算域的并行分区及网格

Ｆｉｇ．１　Ｐａｒａｌｌｅｌ　ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ａｎｄ

ｍｅｓｈｅｓ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｄｏｍａｉｎ

射流管出口吹气比随时间变化过程，可以看出尽
管进、出口吹气比的周期基本保持一致，周期性没
有变化，但波形已发生了根本改变，由方波变成了
尖峰波．相比进口方波变化过程，出口吹气比有近

１／１０个周期的时间延迟现象．显然这种滞后同管
内流动有关．射流管尺度小、内流阻力或黏性影响
大是不可忽视的影响因素．此外，射流与横向主流
之间的非定常相互干扰也会对出口波形变化有一

定影响．

图２　脉冲工况下射流管进口与出口吹气比

随时间的变化

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　ｂｌｏｗｉｎｇ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｊｅｔ　ｔｕｂｅ

ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｏｕｔｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｐｕｌｓａｔｉｏｎ　ｖａｒｙｉｎｇ
ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｉｍｅ

４　计算结果演示及分析

下面的计算结果中，首先对稳态计算结果与
实验数据进行了对比验证，然后分析了射流中典
型的发卡涡现象，最后对比了稳态与脉冲２种工
况下流场中发卡涡的不同发展．
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４．１　稳态计算结果验证

在吹气比为１．０条件下，本文分别对斜管横
向射流稳态和脉冲２种不同工况进行了计算．图

３为稳态工况下，沿流向在ｘ／ｄ＝０，５，１０几个位
置处的计算结果与实验［３］对比图，图中离散点为
实验值，连续线为计算值，其中用ｘ／ｄ＝０代表气
膜孔中心所在的位置，纵坐标为壁面法向，ｙ／ｄ＝
０为冷却壁面位置，流向速度和法向速度在气膜
孔的中心平面内给出，展向速度在气膜孔边缘
（ｚ／ｄ＝０．５）所在的平面内给出，图中的速度值皆
采用主流速度Ｕｅ无量纲化．由图可以看出，计算
得到的平均速度分布曲线在远离壁面位置与实验

值吻合非常好，而在近壁处计算值与实验值稍有
偏差，这主要是因为本文计算时主流进口湍流边
界层的给定与实验条件下的主流进口的偏差引起

的，但是本文的计算结果还是能够反映出给定截
面３个方向上平均速度的变化趋势，说明了动态
亚格子模型具有捕捉横向射流大尺度各向异性的

能力．

４．２　射流场中典型拟序结构分析

在横向射流中，通常认为存在着以下几种基
本的大涡拟序结构：肾状涡，发卡涡和马蹄涡
等［２－３，１４－１５］．肾状涡的旋向同射流孔的直径和入射
角度有一定的关系，有正向和反向２种结构．横向
射流中的马蹄涡产生于孔出口前缘附近，沿下表
面射流孔两侧向下游发展．本节主要讨论横向射
流中发卡涡的空间结构、自诱导流动现象及对主
流的影响．对于涡结构的显示，本文选用的是Ｔｙ－
ａｇｉ和Ａｃｈａｒｙａ［３］提出的拉普拉斯压力显示参数，
取此参数的等值面很容易识别出流场中涡核结
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图３　稳态工况下平均速度计算值与实验值［３］对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｉｍｅ－ａｖｅｒａｇｅｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｔ　ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

构，这样可以清楚地显示出流场中的拟序结
构［１６］，这里以及以后图中涡结构的显示均为拉普
拉斯压力的等值面，图中显示的时间是以发卡涡经
过２个发卡涡之间距离所用时间ΔＴ＝８．２２ｍｓ为
参考时间得到的无量纲时间．
图４是稳态工况下在Ｔ＝２４．４时刻，流场中拟

序结构的显示．图４（ａ）是在展向ｚ＝０位置，即在气
膜孔中线沿流向的压力云图，同时图中还显示了流
场中的发卡涡结构（ＪＶ１～ＪＶ５），在图中可以清楚
地看到发卡涡头部是低压核心区，而２个发卡涡之
间是相对的高压力区，同时发卡涡结构在向下游发
展的过程中总是在远离壁面．
图４（ｂ）～图４（ｄ）是在图４（ａ）中选定的（图４

（ａ）中方框所示）１个发卡涡结构，然后用不同的视
图来显示该结构．其中图４（ｃ）～图４（ｄ）中的速度
矢量所在平面的云图也是压力云图，可以看到发卡
涡的涡腿所在也是低压核心区．这里要说明的是，
由于射流场中横向主流的运动为主要运动方向，而
发卡涡在主流场中也会随主流向下游运动，因此为

了清楚地显示发卡涡周围的流体流动，这３张图中
显示的速度矢量是减去背景速度（主流速度）之后
的相对速度矢量．
图４（ｂ）是发卡涡结构的ｘ－ｙ平面视图，可以

看到，发卡涡头部的流体在相对运动中都是绕发卡
涡头部做旋转运动的．图４（ｃ）是发卡涡结构的ｘ－ｚ
视图，图中显示了流体绕发卡涡的２条涡腿的运动
方向，可以看到发卡涡头下方，２条涡腿之间的速
度矢量方向是沿－ｘ方向的，因此在实际流场中，
这个区域是低速区域；同时，流体质点在绕垂直涡
腿旋转时，其流向涡量的方向是相反的，ｚ正方向
位置的涡腿流向涡量为ωｙ，而另一边的涡腿涡量
则为－ωｙ．图４（ｄ）是发卡涡结构的前视图，由图
可以看到流体质点在绕前平行涡腿旋转时，其流向
涡量的方向是相反的，ｚ正方向位置的涡腿流向涡
量为ωｘ，而另一边则为－ωｘ，这种反向旋转的涡对
与一些实验［２］及数值模拟［２，１４］过程中观察到的反

向涡对（ＣＶＰ）［１５］是相符的．同时可以看到这使得
在发卡涡涡腿的中间的流体是上升运动，在涡腿
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图４　稳态工况下在Ｔ＝２４．４时刻，流场拟序结构显示

Ｆｉｇ．４　Ｊｅｔ　ｃｏｈｅｒｅｎｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ａｔ　ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ａｔ　Ｔ＝２４．４ｍｏｍｅｎｔ

两侧是下降运动．很明显，这些运动是由于发卡涡
旋转的涡腿诱导形成的［１６－１７］．
图４（ｅ）是沿流向方向不同ｘ位置的涡量等

值线ｙ－ｚ平面图．由图可以明显看到，从气膜孔出
来的射流，在向下游的发展过程中，其涡量明显地
向法向（ｙ方向）和展向（ｚ方向）扩散，同时涡量
的强度在减小，这就是说射流核心区是慢慢向周
围扩展，即射流核心影响范围在变大．这说明射流
在向下游运动过程中不断与射流周围的主流进行

掺混．同时还可以看到，下游的射流核心区相对于
上游而言，其离开壁面的位置要远一点，对应图４
（ａ）中的涡结构也可以看到，远离射流出口的发卡
涡结构总是比前１个发卡涡结构更加远离壁面．

４．３　稳态与脉冲计算结果的对比分析

在上节，本文研究了发卡涡的基本流动特征，
本节将从流场整体上研究发卡涡的运动．
图５是稳态工况２种不同采样时刻下流场中

大尺度拟序结构．从图５中２种不同时刻流场拟
序结构图可以看出，稳态进口条件下发卡涡从出
口到下游输运过程中呈现出有规律的非定常流动

过程，涡逐渐扩散、尺度不断增大，而且有离开壁
面成为脱体涡的发展趋势，如图５（ａ）的Ｖ４．对于

发卡涡发展到涡结构 Ｖ４的变化，这一点与文献
［１７－１８］中的研究结果相同．图５（ｂ）对应第２采
样时刻，相对于前一时刻，发卡涡向下游移动，Ｖ１
前移至Ｖ２的位置，大涡结构仍保持着结构相似

图５　稳态工况下主流流场中２个不同时刻的

非定常动态拟序结构

Ｆｉｇ．５　Ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｃｏｈｅｒｅｎｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｏｆ　ｊｅｔ　ａｔ

ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ａｔ　ｔｗｏ　ｔｉｍｅ　ｉｎｓｔａｎｔｓ
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的基本流动状态，可见低雷诺数下发卡涡能向下
游输运很远的距离．同时可以发现，射流孔前缘有
马蹄涡运动痕迹，但由于斜孔前缘逆压梯度不够
并没有发展起来，因此可以推断斜管横向射流中
的反向涡对（ＣＶＰ）是从管内带出来的．
图６是脉冲工况下主流流场中２个不同采样

时刻的流场结构图，可看出脉冲状态下的发卡涡
结构与稳态相比有很大区别．稳态进口条件下，发
卡涡的尺寸由小到大并逐渐向周围流场扩散，近
孔区有很强的结构相似性；但在脉冲状态下，发卡
涡生成过程变成一组一组的，如图６中 Ａ１～Ａ４
是一组发卡涡，Ｂ１～Ｂ３是另一组．２组发卡涡分
别对应着２个连续脉冲，中间有明显的过渡区存
在，此区域的流动与稳态连续涡系结构形成很大
的区别，表明脉冲下的大尺度运动存在间歇性．在
每一个脉冲周期中，发卡涡结构同稳态的结构基
本相似且先发出的发卡涡总比后一个尺度更大，
但涡结构相似的程度要比稳态弱得多．

图６　脉冲工况下主流流场中２个不同时刻的

非定常动态拟序结构

Ｆｉｇ．６　Ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｃｏｈｅｒｅｎｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｏｆ　ｊｅｔ

ａｔ　ｐｕｌｓａｔｉｏｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ａｔ　ｔｗｏ　ｔｉｍｅ　ｉｎｓｔａｎｔｓ

图７对比了稳态和脉冲２种工况下中心平面
位置上流向速度等值线图．在图７（ａ）中，稳态工
况下流向速度等值线形成了高、低速相间的流动
分布状况，反映了发卡涡结构很强的空间周期性
特性．但在图７（ｂ）中，脉冲使速度等值线的分布
呈现出以发卡涡组为结构的大波动形态，形成了
大波峰和大波谷速度分布状况．因此，脉冲改变了
连续的发卡涡模式，在以发卡涡组为结构的波谷
中不存在射流的大尺度发卡涡结构，使得此区域
是以小尺度涡起作用，这就是脉冲影响气膜冷却

效率的根本原因．

图７　稳态和脉冲２种工况下中心平面位置（ｚ／ｄ＝０）

流向速度等值线图

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｏｗ　ｓｐｅｅｄ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｗｉｔｈ　ｓｔｅａｄｙ　ａｎｄ

ｐｕｌｓｅｄ　ｊｅｔｓ　ａｔ　ｃｅｎｔｒａｌ　ｐｌａｎｅ

ｐｏｓｉｔｉｏｎ（ｚ／ｄ＝０）

５　结　论

本文采用基于高阶对称 ＷＥＮＯ－Ｒｏｅ格式和
隐式牛顿迭代时间推进、动态亚格子模型和预处
理技术下的大涡模拟计算方法，对吹气比为１．０
下的斜管横向射流进行了稳态和脉冲２种不同工
况下大涡数值模拟．计算结果显示了稳态情况下
射流进入横向主流产生的发卡涡结构，通过对比
稳态和脉冲２种工况下的发卡涡结构的发展，发
现射流孔进口位置的脉冲改变了射流出口结构，
即改变了射流与主流的掺混过程．
１）稳态工况下，大涡计算得到的流向、法向
和展向平均速度分布曲线与实验吻合较好，验证
了亚格子动态模型对于斜管横向射流各向异性流

场的计算能力．
２）分析了稳态工况横向射流流场中存在的
发卡涡结构，显示了发卡涡结构与反向涡对的关
系以及发卡涡与低速条带之间的联系．
３）稳态工况中，瞬时状态下的发卡涡结构并
非严格沿射流中线对称，发卡涡在向下游的发展
过程中存在不稳定因素，其结构可能会破碎，并且
发卡涡不断拉伸的过程是伴随着涡量向周围的扩

散及射流与主流的掺混过程而进行的．
４）脉冲工况下，射流进口流量随时间变化关
系呈方波形式，但计算发现射流出口波动已成为
尖峰形式且峰值位置比进口稍有延迟．
５）脉冲改变了稳态工况下射流发卡涡连续
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的结构形式，变成了以数个发卡涡为组的大波峰、
大波谷结构，且在波谷区间中存在对气膜冷却效
果有很大影响的小尺度结构．
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