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基于冷气射流的涡轮流动主动控制数值模拟 *

高 源，郑 群，霍东晨，高 杰

（哈尔滨工程大学  动力与能源工程学院，黑龙江 哈尔滨  150001）

摘 要：针对变循环发动机在工作过程中进行涡轮流量调节的需求，以某涡轮的第一级作为研究对

象，采用三维数值模拟的方式，对在导叶上不同射流位置、射流角度、射流流量的流场进行计算。结果

表明：涡轮流量调节量对于射流位置十分敏感，在喉部上游附近的流量调节量最大；加入射流后涡轮损

失增加，损失主要发生在射流于壁面上的流动区域；加入射流后，沿径向的大部分导叶出口气流角增

大，从轮缘至轮毂导叶出口气流马赫数先增大后减小；涡轮流量调节效果与射流角度、射流流量成正

比，当射流位于喉部附近、射流角度为 90°、相对射流量为 5% 时，涡轮进口流量改变量达到 13.03%，

说明利用叶片表面射流，可以达到调节涡轮流量的目的。
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1 引 言

变循环发动机（VCE）是一种多设计点发动机［1］。

通过调整某些部件的几何形状、尺寸或位置，可以调

节发动机的热循环参数，改变其循环运行方式，使发

动机在各种工况下都可以保持最佳状态［2］。变循环

发动机要求涡轮流量在工作过程中能发生变化。寻

找适合变循环发动机的涡轮流量控制方法是变循环

发动机进入工程应用的重要一步。

目前涡轮流量调节控制技术主要包括几何调节

和气动调节两种方式［3］，其中几何调节通过调节涡轮

导向器叶片角度，进而改变涡轮的喉道面积来控制

涡轮的流量，虽然其具有效率高、流量调节范围广的

优点，但是在实际应用中存在结构复杂、增加额外机

构进而影响发动机推重比、端区预留间隙发生泄漏

等问题［4-5］。

气动调节是一种基于冷气射流的涡轮流动主动

控制技术，通过在叶片表面向流道内喷射可控的气

流，可以使主流发生偏转，从而达到控制涡轮流量的

目的，因其结构较为简单，可以采用涡轮导叶内部原

有的冷却系统进行喷气等优点，近年来受到越来越

多的关注。

最早的气动调节研究开始于 20世纪 70年代，NASA
研究中心的 Bettner 和 Stabe 等［6-7］对于某二维叶栅表

面射流进行了实验研究，研究发现在叶片表面射流

可以形成所谓的“射流襟翼”，这种“射流襟翼”可以

改变涡轮流通面积进而有效调控涡轮流量。

杨荣菲等［8］采用源项法研究了叶片表面喷气对

流量的影响；闫晨等［9］研究了利用导叶端区射流来调

节涡轮流量的方法；文献［10-11］采用非定常脉冲射

流来控制涡轮流量；雒伟伟等［12-13］针对某缩放型流道

涡轮叶栅进行数值和实验研究；文献［14-15］研究了射

流襟翼对涡轮叶栅流动的控制；Liu 等［16］对于某叶栅

吸力面开设射流槽进行了实验研究。但到目前为止射

流方式、位置、角度等参数的选取缺乏经验性，因此有必

要对于涡轮流量的气动调节技术进行进一步的探索。

本文采用三维数值模拟方法，通过改变射流位

置、射流流量、射流角度等参数，研究吸力面表面喷

气对于涡轮性能的影响，探究该方法对于涡轮流量

的调节规律。
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2 研究对象和计算方法

2.1 研究模型

本文选取某涡轮的第一级作为研究对象，表 1 给

出了该涡轮模型的部分几何参数和气动参数，该涡

轮为高负荷设计，加载方式为中部加载，导叶 S1 和动

叶 R1 的 Zweifel数分别为 0.75 和 1.01。

本文通过在导叶吸力面开设不同角度的射流

槽，并通过阀门对于射流流量进行调控，进而调节涡

轮流量，射流槽的位置用射流槽到叶片前缘的轴向

距离与叶片轴向弦长的比值表示，射流槽位置如图 1
所 示 ，射 流 槽 Slot 1~3 分 别 位 于 叶 片 轴 向 弦 长 的

20%，45%，75%。Slot 1 位于吸力面前缘位置，Slot 2
位于吸力面喉部位置，Slot 3 位于吸力面喉部后方位

置，长度为叶高的 0.8 倍，宽度为 1.5 mm。

2.2 计算方法和网格划分

数值计算采用商业软件 ANSYS-CFX 18.0 进行。

进口边界条件给定总温，进口边界压力分布如图 2 所

示，出口边界条件给定静压，射流槽边界条件给定总

温、质量流量，所有固体壁面均为绝热、无滑移的固

壁，通道两侧给定周期性边界条件，工质为理想气

体，湍流模型采用 SST 湍流模型，无射流工况下涡轮

的工作状态参数如表 2 所示。

射流的流向是决定射流与主流掺混情况的重要

因素之一，射流角 α为主流流向与射流流向的夹角，

图 3 给出了射流槽部分的局部示意图。

算例中采用的网格如图 4 所示，导叶及进口域采

用 ANSYS-ICEM 生成 H-O-H 结构化网格，导叶叶片

周围采用 O 型网格，其他均为 H 型网格，动叶及出口

域采用 NUMECA 中 Autogrid 5 模块生成结构化网格，

近壁面及射流槽处网格进行加密，网格扩张比总体

Table 2 Working data of turbine without jet

Parameter
Rotational speed/（r/min）

Mass flow/（kg/s）
Total pressure ratio

Total-to-total isentropic efficiency/%
Shaft power/W

Value
2 700
11.67
1.36

89.04
288 800

Fig. 4　Mesh division of the computational domain

Fig. 3　Jet slot on suction surface

Fig. 2　Distribution of inlet total pressure

Fig. 1　Diagram of jet slot position

Table 1 Characteristic profile geometry data

Parameter
Blades number

Blade /mm
Axial chord/mm

Chord length/mm
Profile inlet angle/（°）
Profile exit angle/（°）

Zweifel

S1
36
70

49.71
80.88

0.0
72.0
0.75

R1
54
70

46.83
59.72
52.4

-66.6
1.01
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小于 1.4，Y+值满足湍流模型要求。

表 3 为网格无关性验证，计算了射流位于 Slot 2、
射流角为 90°、相对射流量 m rj 为 3% 时的涡轮主流进

口流量相对变化量∆m r0的数值。当网格数大于 148.8万

以后，涡轮主流进口流量的相对变化量趋于稳定，因

此本文中最终选取网格数量为 201.6 万。

相对射流量 m rj 定义为

m rj = m jet
m f

× 100% （1）
涡轮主流进口流量相对变化量 ∆m r0 定义为

∆m r0 = m f - m 0
m f

× 100% （2）
式中 m jet 为射流流量；m f 为原始无射流条件下的涡轮

主流进口流量；m 0 为射流条件下的涡轮主流进口

流量。

2.3 数值方法验证

为了验证本文数值计算方法的可行性，将无射

流涡轮数值模拟结果与实验数据［17］进行对比，图 5 为

S1 的出口气流角 θ和出口马赫数Ma沿径向的分布。

从图 5 中可以看出，数值模拟结果和实验数据的

分布趋势相同，在轮缘和轮毂处有一定的差异，这是

因为设置进口压力径向分布边界条件，难以完全模

拟出实验条件下端壁处的速度分布，而且在实验中

很难获得端壁处流场数据的准确值，所以导致了一

定的差异，但整体误差仍在允许范围内，数值模拟结

果和实验数据吻合良好。

3 结果分析

3.1 射流对于涡轮流量的调节效果

图 6 为垂直射流条件下，不同射流位置及射流流

量对于涡轮进口流量的影响。从图中可以看出，加

入射流后主流流量的减少非常明显，当射流位于 Slot 2、
相对射流量 m rj 为 5% 时，涡轮主流进口流量改变量

∆m r0 达到了 13.03%，证实了气动方式调节涡轮流量

在变循环发动机中具有可行性。

从图 6 中可以看出，射流流量的增加有助于增大

涡轮进口流量的调节范围，当射流位于 Slot 2 时，m rj
从 1% 增加到 3%，∆m r0 随之从 2.34% 增加到了 7.89%。

当射流位于 Slot 2 时的流量调节能力明显高于其他

两个位置，并且随着射流流量的增加这种差异更加

明显，所以选择合适的射流位置尤为重要。

图 7 为垂直射流、m rj=3% 条件下，不同射流位置

的叶中截面马赫数云图。从图中可以看出，射流槽

的后方形成了低速涡流，降低了主流的流通面积，从

而阻塞主流的流动，以达到控制涡轮流量的目的。

当射流位置位于吸力面前缘时（Slot 1），由于射

流正对着来流，导致形成的低速涡流较小，对于主流

流量的调节能力较差，当射流位置位于涡轮喉部下

游时（Slot 3），射流将涡轮背部的高速区分隔开，射流

槽前端的气流受到了滞止，由于主流流速经过喉道

后已经降低，且射流不受到压力面的影响，导致射流

Fig. 6　Variation of turbine flow capacity under different 

injection flow capacities and jet positions

Fig. 5　Distribution of the flow angle and Mach number at 

S1 exit

Table 3 Mesh independence verification

∆m r0/%
7.519
7.763
7.878
7.890
7.891

Grid number
5.05×105

1.012×106

1.488×106

2.016×106

2.497×106
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后方形成较大的低速涡流，低速区一直延伸到了尾

缘与尾迹相融合。当射流位于涡轮喉部时（Slot 2），

形成的低速涡流可以有效降低喉部面积，之后受主

流的影响，射流附着在叶片表面流向尾缘。

图 8 为射流位于 Slot 2 条件下，不同射流流量及

射流角度对于涡轮进口流量的影响。从图中可以看

出射流角度越大，对于涡轮流量的调节能力越强，而

且随着射流流量的增加，射流角度对于涡轮流量的

影响更加显著。

图 9 为射流位于 Slot 2，射流角度为 90°时，不同

射流流量下的叶中截面马赫数云图。图 10 为射流位

于 Slot 2，相对射流量 m rj 为 3% 时，不同射流角下的叶

中截面马赫数云图。从图中看出，随着射流流量和射

流角度的增加，射流使得主流的偏转更加严重，涡轮的

气动喉部面积也随之减小，对于主流的阻塞能力增强。

3.2 射流对于导叶流动特性的影响

图 11 为无射流条件下和射流位于 Slot 2，射流角

度为 90°，相对射流量 m rj 为 3% 时的导叶吸力面极限

流线图。从图中可以看出，射流与主流掺混后附着

于吸力面向尾缘流动，并且由于受到吸力面径向压

力梯度的影响，射流向下端壁方向偏移。

图 12 为射流位于 Slot 2，垂直射流条件下，不同

Fig. 7 Mach number distribution of the middle span under 

different jet positions
Fig. 9 Mach number distribution of the middle span under 

different injection flow capacities

Fig. 10　Mach number distribution of the middle span 

under different injection angles

Fig. 11　Limiting streamlines on suction side of S1 vane with 

and without jet

Fig. 8　Variation of turbine flow capacity under different 

injection flow capacities and angles
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射流流量对 S1 出口气流角的影响。从图中可以看

出，越靠近端壁，射流对于出口气流角的影响越小。

随着射流流量的增加，出口气流角主体呈现增大的

趋势，越靠近下端壁，这种影响效果越小甚至出现了

出口气流角降低的情况。原因是射流逐渐向下端壁

靠近，导致主流在下端壁处发生反向偏转。

图 13 为射流位于 Slot 2，m rj=3% 条件下，不同射

流角度对于 S1出口气流角的影响。从图中可以看出，

随着射流角度的增加，整体的 S1 出口气流角增加，由

于射流向下端壁处聚集且不同射流角度的流量相

同，所以 S1 靠近下端壁处的出口气流角相比于无射

流工况减小，而且射流角度对其影响较小。

图 14 为射流位于 Slot 2，垂直射流条件下，不同

射流流量对 S1 出口马赫数的影响。图 15 为射流位

于 Slot 2，m rj=3% 条件下，不同射流角度对于 S1 出口

马赫数的影响。从以上两个图中可以看出，射流对

于 S1 出口马赫数的影响规律与出口气流角相似，经

过掺混后的低速流体向下端壁聚集，导致出口马赫

数降低，由于靠近上端壁处的气动流道面积降低，导

致出口马赫数增加。

3.3 射流对于涡轮损失特性的影响

图 16 为射流位于 Slot 2，射流角度为 90°，不同射

流流量条件下 S1 吸力面的熵增图。从图中可以看

出，无射流情况下主流气体经过喉部后，由于失去了

压力面对其的影响，边界层逐渐开始分离，并且在端

壁的作用下，近壁面处出现了分离严重区。

冷气从射流槽射出后，迫使主流流动发生偏转，在

射流槽后发生了严重的边界层分离情况，导致叶片表

面的熵增变大，随着射流流量的增加，边界层分离情况

加剧，更多的低能流体附着在叶片表面上流动，并且向

下端壁偏移，所以熵增区域主要集中于吸力面表面的

Fig. 15　Outflow Mach number of S1 along the spanwise 

under different injection angles

Fig. 14　Outflow Mach number of S1 along the spanwise 

under different injection flow capacities

Fig. 12　Outflow angle of S1 along the spanwise under 

different injection flow capacities

Fig. 13　Outflow angle of S1 along the spanwise under 

different injection angles
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中下部，靠近上端壁处的熵增有一定程度的降低。

图 17 为射流位于 Slot 2，m rj=3%，不同射流角度

条件下 S1 吸力面的熵增图。随着射流角度的增加，

射流受到主流的作用后沿着壁面的流速降低，导致

掺混后的低能流体更易受到叶片表面径向压力的影

响，向下端壁偏移的情况更加严重。

图 18 为射流位于 Slot 2、射流角度为 90°条件下，

不同射流流量对于 S1 出口处的能量损失系数 ω的影

响。ω定义为

ω = 1 -

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú1 - ( )p s
p*

k - 1
k

( )m 0T0 + m jetT jet

m 0T0

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú1 - ( )p s
p*

0

k - 1
k + m jetT jet

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú1 - ( )p s
p*

jet

k - 1
k

（3）
式中 p s 为当地静压；p* 为当地总压；T0 为进口温度；T jet
为射流温度；p*0 为进口总压；p*

jet 为射流总压。

从图 18 可以看出，无射流工况下涡轮的能量损

失集中在上下端壁处，射流的加入对于端壁处的损

失影响较小，近上端壁处的能量损失系数随着射流

的加入呈现不同程度的降低，其余部分随着射流流

量的增加，能量损失更加严重，原因为射流加重了边

界层的分离程度。

图 19 为射流位于 Slot 2，m rj=3% 条件下，不同射

流角度对于 S1 出口能量损失系数的影响。从图中可

以看出，靠近上端壁处不同射流角度下的能量损失

系数差异较小，并且相比于无射流条件下的能量损

失系数有所降低，其余部分随着射流角度的增大，带

来的能量损失增大。

图 20 为垂直射流条件下，不同射流位置及射流

流量对于涡轮效率变化量的影响。涡轮效率变化量

∆η定义为

∆η = (ηR - η j) × 100% （4）
式中 ηR 为原始无射流条件下的涡轮效率；η j 为射流

条件下的涡轮效率。

考虑冷气射流的涡轮效率 η计算式［18］为

η = PT

(m 0 + m jet )h1t (1 - h'2t
h1t

)
（5）

式中 PT 表示涡轮输出轴功率；h1t 表示级间总焓；h'2t 表

示达到涡轮总膨胀比的涡轮出口理想总焓。

从图 20 中可以看，从三个位置进行冷气射流均

会导致涡轮效率出现不同程度的衰减，且随着射流

流量的增加，涡轮效率衰减程度增大，相比于其他两

个射流位置，在 Slot 3 进行射流对于涡轮效率的影响

最 大 ，当 m rj 达 到 5% 时 ，涡 轮 效 率 衰 减 量 达 到 了

1.51%，而另外两个射流位置的涡轮效率衰减量始终

在 0.6% 以内。

图 21 为射流位于 Slot 2 条件下，不同射流流量及

Fig. 16　Entropy-increase distribution on suction surface under different injection flow capacities

Fig. 17　Entropy-increase distribution on suction surface under different injection angles
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射流角度对涡轮效率变化量的影响，从图中可以看

出相同射流量的情况下，射流角度越大，涡轮效率的

衰减程度越大，且随着射流流量的增大，射流角度对

于涡轮效率的影响更加显著。

4 结 论

本文基于数值模拟的方法，分析某涡轮吸力面开

缝射流的方式调节涡轮流量的可行性，得到结论如下：

（1）在叶片表面合适的位置射流可以起到有效

调节涡轮流量的作用，当射流位于喉部附近、射流角

度为 90°、相对射流量为 5% 时，涡轮流量改变量达到

了 13.03%。

（2）射流在经过与主流的掺混后，以低速附着在

叶片表面向后流动，受径向压力梯度的影响，低速流

体向下端壁偏移，涡轮损失主要发生在壁面及低速流

体处，射流会引发涡轮效率衰减，选取合适的射流位

置对于控制涡轮效率衰减量尤为重要，在相同射流位

置时涡轮效率衰减量与射流角度、射流流量成正比。

（3）射流对于导叶出口参数的影响沿径向呈现

差异性，导叶出口绝对气流角和出口马赫数从上端

壁至下端壁大体呈现先增高后降低的趋势。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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Numerical study on active flow control of turbine by 
using cooling jet

GAO Yuan，ZHENG Qun，HUO Dongchen，GAO Jie
（College of Power and Energy Engineering，Harbin Engineering University，Harbin 150001，China）

Abstract：In order to meet the requirements of variable cycle engine for turbine flow regulation in the work⁃
ing process， and taking the first stage of a turbine as the research object， and the flow field of different jet posi⁃
tions， jet angles and jet flow rates on the guide vane is studied by means of three-dimensional numerical simula⁃
tion. The results indicate that the turbine adjustment flow rate is very sensitive to the jet position， and the maxi⁃
mum flow regulation area is near the upstream of the throat. The loss of turbine increases after adding jet， and the 
loss mainly occurs in the flow area of jet on the wall. After the jet is added， most of the outflow angles of guide 
vane along the radial direction increase， and the outflow Mach number of guide vane from the shroud to the hub 
increases first and then decreases. The turbine adjustment flow rate is proportional to the jet angle and the jet flow 
rate. When the jet is near the throat， the jet angle is 90°， and the relative jet flow rate is 5%， the inlet flow rate 
changes by 13.03%. which indicates that the purpose of adjusting the turbine flow rate can be achieved by using 
the jet from the vane surface.
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