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摘　 要:针对先进发动机对涡轮变工况流量调节的需求ꎬ以某对转涡轮高压部件为研究对象ꎬ
采用源项法模拟冷气射流ꎬ对导叶压力面、吸力面射流孔位置、射流角及射流流量对涡轮流量

调节效果的影响进行了数值研究ꎮ 结果表明:射流轨迹通过堵塞流道能实现减小涡轮进口流

量的需求ꎻ从流量调节效果而言ꎬ不存在最佳压力面射流位置ꎬ而最佳吸力面射流位置位于喉

道上游附近ꎻ最佳射流角度为直角及钝角ꎻ射流流量越大涡轮流量变化范围越大ꎬ并且吸力面

射流引起的流量变化范围大于压力面射流ꎮ
关键词:发动机ꎻ对转涡轮ꎻ流量调节ꎻ冷气射流ꎻ源项法

中图分类号:Ｖ２３　 　 文献标志码:Ａ　 　 文章编号:１６７１￣５２７６(２０２１)０１￣００２９￣０４

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｔｕｄｙ ｏｎ Ｆｌｏｗ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ｈｉｇｈ Ｐｒｅｓｓｕｒｅ Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ ｉｎ
Ｃｏｕｎｔｅｒ－Ｒｏｔａｔｉｎｇ Ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｙ Ｕｓｉｎｇ Ｃｏｏｌａｎｔ Ｊｅｔ

ＹＡＮＧ Ｒｏｎｇｆｅｉꎬ ＬＩ Ｙｕｎｐｅｎｇꎬ ＺＨＯＮＧ Ｄｏｎｇｄｏｎｇꎬ ＧＥ Ｎｉｎｇ
(Ｃｏｌｌｅｇｅ ｏｆ Ｅｎｅｒｇｙ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ Ｎａｎｊｉｎｇ ２１００１６ꎬ Ｃｈｉｎａ)

Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ｔｏ ｍｅｅｔ ｔｈｅ ｄｅｍａｎｄ ｏｆ ａｄｖａｎｃｅｄ ｅｎｇｉｎｅｓ ｆｏｒ ｉｔｓ ａｂｉｌｉｔｙ ｔｏ ａｄｊｕｓｔ ｔｈｅ ｔｕｒｂｉｎｅ'ｓ ｖａｒｉａｂｌｅ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓꎬ ａｎｄ ｔａｋｉｎｇ ａ
ｐａｉｒ ｏｆ ｐａｒｔｓ ｏｆ ｈｉｇｈ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｕｎｔｅｒ－ｒｏｔａｔｉｎｇ ｔｕｒｂｉｎｅ ａｓ ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｂｊｅｃｔꎬ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｊｅｔ ｈｏｌｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎꎬ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｆｌｏｗ ｒａｔｅ
ｏｎ ｔｕｒｂｉｎｅ ｆｌｏｗ ｃｏｎｔｒｏｌ ｗｅｒｅ ｎｕｍｅｒｉｃａｌｌｙ ｓｔｕｄｉｅｄꎬ ｂｙ ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｔｈｅ ｓｏｕｒｃｅ ｔｅｒｍ ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ ｃｏｏｌａｎｔ ｊｅｔ. Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｉｎｄｉｃａｔｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ
ｊｅｔ ｃａｎ ｓａｔｉｓｆｙ ｔｈｅ ｄｅｍａｎｄ ｏｆ ｒｅｄｕｃｉｎｇ ｔｈｅ ｔｕｒｂｉｎｅ ｉｎｌｅｔ ｆｌｏｗ ｂｙ ｂｌｏｃｋｉｎｇ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｃｈａｎｎｅｌ. Ｉｎ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｆｌｏｗ ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｅｆｆｅｃｔꎬ ｔｈｅｒｅ ｉｓ
ｎｏ ｏｐｔｉｍａｌ ｊｅｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｕｒｆａｃｅ. Ｔｈｅ ｂｅｓｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｕｃｔｉｏｎ ｓｕｒｆａｃｅ ｊｅｔ ｉｓ ｃｌｏｓｅ ｔｏ ｔｈｅ ｕｐｓｔｒｅａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｒｏａｔ. Ｔｈｅ
ｂｅｓｔ ｊｅｔ ａｎｇｌｅ ｉｓ ｒｉｇｈｔ ａｎｄ ｏｂｔｕｓｅ ｏｎｅｓ. Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅꎬ ｔｈｅ ｌａｒｇｅｒ ｔｈｅ ｊｅｔ ｆｌｏｗ ｉｓꎬ ｔｈｅ ｌａｒｇｅｒ ｔｈｅ ｔｕｒｂｉｎｅ ｆｌｏｗ ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｒａｎｇｅ ｉｓ. Ａｎｄ ｔｈｅ
ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｓｕｃｔｉｏｎ ｓｕｒｆａｃｅ ｊｅｔ ｉｓ ｇｒｅａｔｅｒ ｔｈａｎ ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｕｒｆａｃｅ ｊｅｔ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ: ｅｎｇｉｎｅꎻ ｃｏｕｎｔｅｒ－ｒｏｔａｔｉｎｇ ｔｕｒｂｉｎｅꎻ ｆｌｏｗ ｃｏｎｔｒｏｌꎻ ｃｏｌｄ ａｉｒ ｅｊｅｃｔｉｏｎꎻ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｓｏｕｒｃｅ ｔｅｒｍ

０　 引言

对转涡轮较常规涡轮能显著提高发动机推重比、减少

陀螺力矩ꎬ而取消低压导叶的对转涡轮ꎬ更能减少发动机

轴向尺寸及冷气需求量ꎮ 因此ꎬ无导叶对转涡轮技术受到

各国航空工业界的广泛重视ꎮ 由于无导叶对转涡轮高压

转子出口通常为全展向、全超音[１] ꎬ在通过调节尾喷管开

度时仅影响低压涡轮流动状态ꎬ无法调节高压涡轮进口流

量ꎮ 针对该问题ꎬ发展合适的对转涡轮流量控制方法以实

现航空发动机变工况流量调节的需求ꎬ是将对转涡轮推广

到工程应用中的重要环节ꎮ
目前ꎬ涡轮流量调节方法主要包括机械式引入障碍物

到流道中、可调导叶、引入第二股冷气射流等ꎬ其中可调导

叶曾被认为是最有效的涡轮流量控制方法[２] ꎮ 雏伟伟

等[３－４]研究了 １＋１ / ２ 高压涡轮中高压导叶角度调节对流

量、流场以及损失的影响ꎬ发现导叶角度增加 １５°或减少

８°ꎬ涡轮流量变化为 ２５％左右ꎬ而且导叶调节过程中端区

泄露损失是影响涡轮性能的一个重要因素[５] ꎮ

虽然可调导叶具有高效率、宽范围流量调节的优势ꎬ
但其工程应用面临着一系列问题ꎬ包括:不利于冷气流路

布置、端区预留间隙产生的泄露流会增加流动损失、调节

机构增加额外质量[６] 等ꎮ 为了规避这些问题ꎬ在几何不

变的前提下ꎬ采用气动调节方法来控制涡轮流量不失为一

种工程中预期可实现的研究方向ꎮ 气动调节是通过在涡

轮导叶或转子流道中喷气来实现减小流通面积从而减小

涡轮进口流量的目的ꎮ 该方法结构简单、对发动机质量无

影响、减少了涡轮设计难度ꎮ 闰晨等[７] 利用端区定常射

流ꎬ张少波等[８] 采用非定常脉冲射流来控制涡轮流量ꎮ
结果表明:涡轮导叶喉部为最佳喷气位置ꎬ在端区位置与

主流成钝角定常喷气对涡轮流量的调节能力强于锐角或

直角ꎬ流量最多可减少 ９％ꎻ脉冲喷气的流量控制效果与

定常喷气相当ꎬ但对涡轮效率有小幅改善作用ꎮ
虽然国内在对转涡轮气动调节方面开展了一些研究ꎬ

但对叶片表面射流孔进行气动调节的系统研究较少ꎬ射流

孔布局、角度设置仍存在经验性ꎮ 因此ꎬ本文对比研究了

对转涡轮中高压部件导叶压力面、吸力面布置不同轴向位

置射流孔按照不同射流角度、射流流量喷气时涡轮流量的

９２
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变化情况ꎬ为涡轮气动调节中参数设置提供指导ꎮ

１　 研究对象和数值验证

１.１　 研究对象及数值方法

以某对转涡轮高压部件为研究对象ꎬ如图 １ 所示ꎮ 采

用 Ａｕｔｏｇｒｉｄ５ 自动生成 ＨＯＨ 结构化网格ꎬ不考虑叶尖间

隙ꎬ对固壁处进行网格加密以保证第一层网格 ｙ＋<１ꎮ

图 １　 计算模型示意图

数值 模 拟 采 用 课 题 组 自 主 开 发 的 ＣＦＤ 软 件

ＮＵＡＡ－Ｔｕｒｂｏ２.０[９] ꎮ该程序求解守恒型可压缩 Ｎ－Ｓ 控制

方程ꎬ对流空间离散采用三阶 ＷＥＮＯ 格式[１０] 、ＳＳＴ 湍流模

型[１１] ꎬ并采用多核并行(ＭＰＩ)计算ꎮ 定常计算边界条件:亚
音速进口给定总温、总压、气流角以及出口背压ꎬ叶片表面为

绝热无滑移固壁ꎬ计算域周向采用周期性边界ꎬ转 /静交界面

为一维无反射[１２]的掺混面方法ꎬ射流采用源项法[１３]ꎮ

１.２　 数值方法验证

１) 源项法可靠性验证

源项法无需对离散孔划分网格ꎬ只需在指定位置加入

如质量、动量、能量及湍动能源项即可ꎬ在保证精度的同时

可大大减少计算量ꎮ 为验证源项法的准确性ꎬ本文使用

ＢＵＲＤ 和 ＳＩＭＯＮ[１４－１５]的平板气膜冷却实验模型及数据ꎮ
选用长径比 ２.３ 的试验结果ꎬ其中射流角度为 ３５°ꎬ射流孔

Ｄ＝ １９ｍｍꎬ主流速度为 １１ｍ / ｓꎬ速度比为 １ꎬ主流温度

２９３ Ｋꎬ射流温度 ３０３ Ｋꎮ 计算域从孔上游 ５Ｄ 到下游 １５Ｄ、
高度 ５Ｄ、宽度 ３Ｄꎮ 网格无关性验证后最终网格量为 ４８
万ꎬ如图 ２ 所示ꎬ流向、法向和展向上节点为 ２２５×６５×３３ꎬ
其中流向和展向网格均匀分布ꎬ固壁法向网格加密ꎬ保证

第一层网格 ｙ＋<１ꎮ

x y

z

图 ２　 网格示意图

气膜冷却效率 η 定义为

η ＝
Ｔｗ － Ｔ∞

Ｔｃ － Ｔ∞

式中:Ｔ∞ 为主流ꎻＴｗ为绝热壁面温度ꎻＴｃ表示射流温度ꎮ
图 ３ 是射流孔下游 Ｘ / Ｄ＝ ２.５、３.７５ 展向位置冷却效率

与实验结果的对比ꎮ 可看出数值模拟结果与实验值吻合

良好ꎬ说明源项法能有效预测射流与主流的掺混ꎮ
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图 ３　 展向绝热效率分布

２) 网格无关性验证

静子和转子网格沿不同方向加密ꎬ计算得到不同网格量

下涡轮进口流量和导叶 ５０％叶高叶片表面相对静压分布ꎬ如
图 ４－图 ５ 所示(因本刊黑白印刷ꎬ如有疑问可咨询作者ꎮ)ꎮ
可以看出当网格量达到 ２７１.７ 万以上时ꎬ涡轮流量基本不变ꎬ
叶片表面相对静压分布基本重合ꎬ因此可认为本文选用的

２７１.７万网格量满足网格无关性ꎮ
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图 ４　 涡轮流量随网格量的变化
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图 ５　 导叶 ５０％叶高相对静压分布

１.３　 算例说明

为了研究冷气射流孔调节涡轮流量的可行性ꎬ以叶片

表面无射流的对转涡轮高压级设计工况为基准ꎬ在导叶吸

力面、压力面分别沿展向布置 １７ 个直径 １ｍｍ 的射流孔ꎬ
射流孔位置为 １０％~９０％轴向弦长、射流角度分别为 ３０°、

０３
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５０°、９０°、１２０°、１５０°ꎬ按照压气机出口总温给定射流总温ꎬ
射流流量分别给定为 １％、３％、５％、７％、８.４％涡轮设计点

流量ꎬ数值计算不同射流参数下涡轮进口流量相较于基准

工况的改变情况ꎬ用符号 Ｒｃ表示:

Ｒｃ ＝
ｍｆ － ｍｃ

ｍｆ
× １００

式中:ｍ 表示涡轮进口流量ꎻ下标 “ｆ” 、“ｃ”分别为基准工

况和冷气射流工况ꎮ

２　 结果与讨论

２.１　 基准工况流场分析

图 ６ 为无射流时叶中截面相对马赫数云图ꎮ 可以看

到吸力侧激波向下游发展并与尾迹作用ꎻ压力面侧内伸激

波打在相邻叶片吸力面并产生反射ꎮ 转子吸力面距前缘

约 ５５％轴向弦长处产生一道压缩波ꎬ与转子尾缘压力面

侧产生的内伸激波相交后与下游尾迹相交ꎮ 这在常规涡

轮中是没有的ꎬ这是因为常规涡轮中喉道位置在叶片尾缘

附近ꎬ叶栅通道中气流是亚音速流动的ꎮ
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图 ６　 马赫数云图

２.２　 压力面射流对涡轮影响

图 ７ 为最大冷气量 ８.４％时压力面不同喷射位置(相
对轴向弦长 ｘ / Ｃｘ)和射流角度对涡轮流量的影响ꎮ 可以

看到相同冷气量下涡轮流量调节效果与射流位置基本无

关ꎬ射流角增加有利于增大流量调节范围ꎮ 考虑到导叶前

缘附近温度较高需要进行气膜冷却ꎬ因此选取靠近尾缘温

度较低的位置布置射流孔进行气动调节ꎮ
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图 ７　 压力面射流流量 ８.４％时

涡轮流量变化

选取距导叶前缘 ８０％轴向弦长处喷射冷气ꎬ计算不
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图 ８　 压力面 ８０％轴向弦长处

喷气时涡轮流量变化

同射流角和冷气量下涡轮进口流量变化(图 ８)ꎮ 可以看

到冷气量为 １％时进口流量仅减小了 １％ꎬ基本无法起到

气动调节作用ꎮ 锐角喷射时不同冷气量下涡轮流量变化

基本相同ꎬ当射流角度增加到 ９０°、１２０°时涡轮流量随冷

气量变化明显ꎬ特别是当冷气量较大时ꎬ１２０°射流角射流

引起的涡轮流量减小量是锐角射流时的将近一倍ꎬ进一步

增加射流角度至 １５０°时涡轮流量调节效果并没有较大改

善ꎬ因此压力面最佳射流角为 ９０° ~１２０°ꎬ冷气量越大涡轮

流量调节效果越好ꎮ
图 ９ 为叶中截面马赫数云图ꎬ其中图 ９(ａ)为基准工

况ꎬ图 ９(ｂ)－图 ９(ｄ)为射流角、冷气量改变工况ꎮ 可以看

出ꎬ射流以高于当地速度喷射进主流道ꎬ射流本身以及射

流下游的低速区形成堵塞ꎬ在射流轨迹与相邻叶片吸力面

之间形成喉道ꎬ见图中马赫数为 １ 的等值线ꎬ射流角越大、
冷气量越大ꎬ导叶喉道面积减小越多ꎬ对应于涡轮进口流

量减小量增加ꎮ

(a) Non-film (b) A90°-mc5% (c) A90°-mc7% (d) A120°-mc7% 

图 ９　 压力面 ８０％轴向弦长喷气时叶中截面马赫数

２.３　 吸力面射流对涡轮影响

对比图 ７ 和图 １０ 可看出ꎬ相较压力面射流ꎬ相同喷气

流量下ꎬ吸力面射流位置对涡轮流量调节的影响更大ꎬ喉
道下游射流引起涡轮流量改变量基本为零ꎻ喉道上游射流

均能调节涡轮流量ꎬ其中喉道上游附近位置 (距前缘

５０％、６０％轴向弦长)射流对涡轮流量调节最敏感ꎬ此处除

了流量调节范围达到最大外ꎬ射流角增加引起的流量调节

范围增加量也最大ꎮ
选取 ５０％轴向弦长处喷气ꎬ计算不同射流角和冷气

量下涡轮流量变化见图 １１ꎮ 由图可看出ꎬ相同射流角下

涡轮流量变化量随冷气量增加而线性增加ꎬ相同冷气量下

涡轮流量变化量随射流角增加先快速增加后缓慢增加ꎮ
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当射流角增加到 １２０°时ꎬ进一步增加射流角引起的涡轮

流量变化不大ꎬ因此 １２０°为最佳射流角ꎮ 相较压力面ꎬ吸
力面喷射冷气对涡轮流量的改变量更大ꎬ特别是吸力面射

流角 １２０°、冷气量 ８.４％时涡轮流量减小 １５％ꎬ是压力面相

同射流条件下涡轮流量减小量的 １.５ 倍ꎮ
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图 １０　 吸力面喷气流量 ８.４％时

涡轮流量变化
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图 １１　 吸力面 ５０％轴向弦长处

喷气时涡轮流量变化

图 １２ 为导叶吸力面不同射流角度及冷气量下叶中截

面马赫数云图ꎮ 对比图 ９ 可看出ꎬ类似于压力面射流通过

流道堵塞实现涡轮流量调节的机理ꎬ射流轨迹与相邻叶片

压力面之间的区域形成了涡轮喉道ꎬ随射流角增加ꎬ射流

轨迹远离吸力面引起涡轮喉道面积减小ꎻ随冷气量减小ꎬ
射流流动由超音速降为亚音速ꎬ射流轨迹受主流影响并更

加贴近吸力面ꎬ引起涡轮喉道面积增加ꎬ同时亚音速射流

削弱相邻叶排压力面内伸波撞击在吸力面上的激波强度ꎬ
使得反射波消失ꎮ

(a) A30°-mc8.4% (b) A120°-mc8.4% (c) A120°-mc5% 

图 １２　 吸力面 ５０％轴向弦长处喷气时叶中截面马赫数

３　 结语

以对转涡轮高压级为研究对象ꎬ采用源项法数值研究

了导叶吸力面、压力面不同位置、角度射流孔以不同冷气

量调节涡轮流量的可行性ꎬ结论如下:
１) 压力面不同位置射流均可调节涡轮流量ꎬ且调节

效果基本相同ꎻ在压力面近尾缘附近温度较低区适合布置

射流孔ꎬ涡轮流量调节效果与射流角、射流流量正相关ꎬ最
佳射流角度为 ９０° ~１２０°ꎮ

２) 吸力面射流调节涡轮流量时ꎬ涡轮流量对射流位置

敏感ꎬ涡轮喉道上游附近为最佳射流位置ꎬ涡轮流量的调节量

随射流角、冷气量的增加而增加ꎬ最佳射流角为 １２０°ꎮ
３) 相同射流参数下ꎬ吸力面射流较压力面射流对涡

轮流量调节效果更好ꎬ流动机理来源于射流轨迹及其下游

低速区域形成的堵塞减少了涡轮喉道面积ꎮ
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