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摘 � � � 要: 基于 CFD(计算流体动力学)数值模拟技术,分别对两个不同涵道比涡扇发动机叶栅式射流控

制反推模型进行计算,分析了反推力的产生及控制机理,并详细分析了二次流喷射压比、喷射位置、喷射角度

及主流压比对流场结构和反推性能的影响.采用与反推力成正比的参数反推质量流量比来衡量反推性能的

优劣,计算结果表明: 二次流喷射压力、喷射位置和喷射角度是影响反推性能的重要参数, 并且在一定的风扇

涵道流前提下,存在最佳的二次流喷射位置、喷射角度和喷射压力; 由于二次流引气量的限定, 限制了二次流

射入深度,因此射流控制反推技术不能用于超大涵道比发动机.
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Abstract: The study for thrust rev erser based on secondary flow inject ion w as carried

out w ith the method of CFD ( computat ional fluid dynam ics) . The tw o�dimensional f low

field of thrust reversers w ith secondary f low inject ion w as numerically simulated to study the

ef fect of lo cat ion of secondary injection, ang le o f secondary inject ion, total pressure rat io of

secondary inject ion and to tal fan nozzle pressure rat io on the performance of the thrust rever�
ser . T he impo rtant par ameter is cascade flow rat io, w hich is in direct propor tion to reverse

thrust . The results show that the conf igur at ion of f low f ield pr esented in this thesis is simi�
lar to the referenced flow field. Locat ion and ang le of inject ion w ith opt imum values ar e im�
portant factors while the total pressure rat io of injection has a f it ting value. Due to the limi�
tat ion of secondary mass f low , the inject ion depth is f inite, so the new reverse thr ust con�
cept can not be adopted by super high�bypass�rat io turbofan engines.
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� � 实现反推力的传统方法主要是机械式,包括

抓斗式、叶栅式和折流板式等[ 1�5] .这几类机械式

结构存在的最大缺点是短舱质量明显增加,机械

运动部件增多, 对密封性要求较高.为了突破传统

技术的约束,近年来,国外众多研究机构, 有意识

的吸收流体力学领域所取得的技术成果,提出了

流体反推力方法, 即基于二次流喷射的流体反推

力技术
[ 6�7]

,其基本思想就是利用高压二次流以一

定的角度向风扇涵道流中喷射, 改变风扇涵道流

流动方向,使气流偏转进入反推窗口,通过反推导

向叶片,使偏转的气流逆向(向前)流动从而产生

反推力.由于二次流是从高压核心流中引出, 因此

它不仅实现了风扇涵道流的偏转, 而且还有效地

减小了核心流的推力,使系统效率有所改善. 与机

械式反推技术相比, 流体反推力技术大幅减轻了

反推装置的质量, 明显降低了作动机构的复杂

性[ 8] ,并且可降低内流的正向推力,因此具有一定

的应用优势.随着飞机对降低机械复杂性、降低质

量、减小短舱阻力要求的不断提高,流体反推力控

制技术将对于大型飞机具有广阔的应用前景 [ 7] .

目前,国外对流体反推力技术已有一定的实

验研究,但对二次流喷射机理及流体反推力技术

的适用涵道比范围没有清楚的分析[ 6] .鉴于流体

反推力技术研究的重要性及国内相关技术研究的

空白,本文利用 CFD(计算流体动力学)技术, 数

值模拟了基于两个不同涵道比缩比模型二次流喷

射的无阻流板叶栅式反推力装置内部流场.通过

对流场结构的详细分析,阐述了其产生反推力的

机理,得到了不同主流压力条件下反推性能参数

(通过反推质量流量比表示)随二次流喷射压力、

喷射位置、喷射角度等二次流气动几何参数的变

化规律以及流体反推力技术适用的大致涵道比

范围[ 7 , 9�11] .

1 � 数值计算模型

1. 1 � 几何构型

� � 本文所研究的反推装置构型见图 1. 该模型

是基于 CFM 56�2(涵道比 5� 1)发动机的 1/ 10缩

比模型.图中曲线 A�B 代表风扇涵道下壁面, 下

壁面上 1, 2, 3, 4, 5分别表示五个二次流喷射孔的

位置,曲线 C�D�E�F 代表风扇涵道上壁面, 曲线

G�H �F 代表机舱外表面, 曲线 D�E�H �G�D 表示
在外涵上壁面和机舱表面反推窗口的边界, 而 F

点代表整流罩的后缘位置.气流边界被限制在 A�
B , C�D�G , H�E�F . 由图 1还可以看出, 导流叶片

等间距排列,等厚度设计的导流叶片型面详细尺

寸见图 2
[ 6]
.

图 1� 计算采用的几何构型(单位: mm)

F ig . 1 � Computational domains ( unit: mm)

1. 2 � 计算方法

� � 略去质量力,不考虑化学反应,在直角坐标系

下, 理想气体的二维雷诺平均 Navier�Stokes
( N�S)方程为

 U
 t +

 E
 x +

 F
 y =

 Ev

 x +
 Fv

 y

式中 U= [ �, �u, �v , e]
- 1

, E, F 是对流项通量,

Ev , Fv是黏性通量.

采用 Jameson 等人发展的变步长四阶

Runge�Kutta方法进行时间推进求解, 对流项采

用二阶迎风格式离散求解,黏性项采用中心差分

格式. 湍流模型选用经过 RNG ( r enormalizat ion
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图 2� 导流叶片型面(单位: mm)

F ig . 2 � Cascade profile ( unit: mm)

group)理论修正的 k��模型. 文献[ 8]和文献[ 9]

给出了采用该数值离散格式和湍流模型的大膨胀

比喷管计算和实验参数的对比,可以看到,计算和

实验数据是相当吻合的.

计算边界: 对于风扇涵道进口边界, 以 A C截

面为参照,向上游延伸 8倍的 A C 长度;对于出口

边界,以 BF 为参考, 向下游延伸 8 倍的 BF 长

度; 而对于自由流边界, 以反推窗口尺寸为参考,

向上游延伸 15 倍的反推窗口长度, 向下游延伸

10倍的反推窗口长度,压力远场边界向侧向延伸

20倍反推窗口长度[ 2] .

边界条件: 风扇主流压力入口边界条件、二次

射流压力入口边界条件、自由来流压力入口边界

条件、压力出口边界条件、压力远场边界条件及壁

面边界条件.本文的计算模型中每一边界条件的

具体确定方法如图 3所示.

计算网格: 结构化H 形网格见图3,采用分区

对接技术生成,在壁面附近加密, 靠近壁面处 y
+

值不大于 3.

1. 3 � 二次射流对反推力影响的评价标准

� � 本文虽然考虑了反推导流叶片的影响,但由

于本文计算模型没有考虑内流通道的正向推力影

响,因此不能采用反推效率(反推力与相同条件下

图 3� 网格及边界条件

Fig . 3 � Mesh and boundary condit ions for t he model

不开加力时内外涵正向推力合力的比值)来评价

不同参数组合时的反推效果. 但有实验表明,在反

推质量流量达到最大时, 可获得最大的反推效

率[ 12] , 因此本文以风扇质量流量为基准, 定义通

过反推窗口偏转的气流质量流量比( Rcf )和二次

射流质量流量比( R jf ) , 以此来判定二次射流对

产生反推力的影响. 需要指出的是,当大部分风扇

气流被偏转时,通过反推窗口的气流质量流量是

这部分风扇气流质量流量和二次射流质量流量的

和,因此反推质量流量比可能大于 100%.

2 � 数值计算结果和分析

2. 1 � 计算条件

� � 为了研究基于二次流喷射的涡扇发动机叶栅
式反推控制机理并详细分析影响反推力大小的因

素,计算了不同主流压比 R fnp (主流与周围大气总

压比)条件下不同二次流压比 R ip (二次流与周围

大气总压比)、不同二次流喷射位置 X jet、不同二

次流喷射角度  jet (二次射流方向与逆风扇气流方

向的夹角) .此外, 还对涵道比 B 为 9 � 1的发动

机 1/ 12. 7缩比模型进行了同参数条件计算,以探

讨流体反推力概念适宜应用的发动机涵道比范

围.各参数取值如表 1所示.

所有状态下的风扇涵道流、自由流和二次流

均为空气,且自由流马赫数为 0. 05, 保持地面标

准大气条件不变.

同时下文在分析二次流引气来源时考虑了发

动机引气限制:由文献[ 6]可知, 对于涵道比 9 �1

的发动机,在着陆反推状态下为使涡轮能够输出

足够的功率,二次流最大流量(最大引气量)限制

在R jf < 5%,按照涵道比定义换算,即二次流最大

流量不超过内涵流量的 45% ( R jf  B) ; 以此为基
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准, 对于涵道比 5� 1的发动机, R jf 最大应不超过

9%( R jf= 45%  B
- 1 ) .

表 1 � 计算条件参数取值

Table 1� Computational condition parameters

参数 数值

二次流压比 R ip

0(无射流) , 2. 0, 3. 0,

4� 0, 5. 0, 6. 0, 7. 0, 8. 0

二次流喷射位置 X jet / mm
49. 25, 63. 78, 78. 31,

92. 84, 107. 37

二次流喷射角度  jet / (!) 15, 30, 45, 90

发动机模型涵道比 B 5�1, 9� 1

主流压比 R fnp 1. 3, 1. 4, 1. 5, 1. 6, 1. 7

2. 2 � 二次流喷射压比的影响

� � 图 4给出了不同二次流压比对反推性能影响

的数值模拟结果. 其中, X jet = 49. 25mm,  jet =

90!, B= 5�1, R fnp = 1. 4.

图 4� 二次流压比对流场结构的影响

Fig. 4 � Effect of secondar y flow pressure r atio

on flow field configurat ions

从图 4( a)可以看出,虽然此时没有二次流喷

射,但仍有部分涵道流通过反推窗口流出,这主要

是因为涵道流压力明显高于自由流压力,这两者

之间存在的压力差迫使一部分的风扇气流向反推

窗口偏转.从图 4( b) ~ ( e)可见, 随着二次流压比

增大,二次流产生的分离区扩大,更多的风扇涵道

流受到分离区的挤压而通过反推叶栅通道偏转流

出,必然产生更大的反推力.

图 5表示了不同的二次流压比对反推质量流

量比与二次流质量流量比的影响 ( X jet = 49. 25

mm,  jet= 90!, B= 5� 1, R fnp= 1. 4) . 可以看出,

随着二次流压比增大, 二次流质量流量比与反推

质量流量比均增大, 产生的反推力也相应增大.当

二次流压比在 3. 0以下时,表征反推效果的参数

Rcf 增加缓慢,说明二次流压比较低时对反推力的

作用不大; 当二次流压比由 3. 0增加到 4. 0 时,

Rcf 由 27. 4%剧烈增加到 94. 6% , 而此时 R jf 由

4� 8%缓慢增加到 7. 5%, 反推窗口接近饱和, 也

就是几乎全部的风扇涵道流都通过反推窗口流

出.此时, 再增加二次流压比对反推窗口的质量流

量影响不大,因为这时反推窗口中的气流是所有

风扇涵道流和二次流的总和, 反推窗口饱和后,反

推窗口中质量流量的变化仅由二次流流量的变化

引起.而考虑到发动机涵道比为 5� 1, 当 R jf 过大

时( > 9%) , 意味着要从内涵高压流引气量高达

R jf  B , 这会影响发动机的正常工作,因此存在一

个最佳的二次流压比.

图 5� 二次流压比对二次射流质量流量比

与反推质量流量比的影响

F ig. 5� Effect of R ip on R j f and Rcf

2. 3 � 二次流喷射位置的影响

� � 选取 X jet分别为 49. 25, 63. 78, 78. 31, 92� 84
mm 和 107. 37mm 五个二次流喷射位置, 其他条

件(如  jet= 90!, R ip= 6. 0, B= 5 � 1, R fnp = 1� 4)
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保持不变.

从图 6给出的流场数值模拟结果可以看出,

所计算的五个二次流喷射位置从前向后对涵道流

偏转的挤压作用依次降低,分离区域逐渐减小,相

应的反推力必然逐渐减小.这是由于无二次流喷

射时风扇涵道内均处于亚声速流动(由计算边界

条件控制) , 当在 X jet = 49. 25mm 处喷射二次流

时如图 6( a)所示, 风扇涵道流加速降压, 因此二

次射流后方区域分离区变大; 当在二次流喷射位

置的后移如图 6( b) ~ ( e)所示,由于反推窗口的

打开,使得涵道内主流流通面积扩大,主流加速增

压,因此二次射流出口处反压增高,其后方分离区

域必然减小.

图 6� 二次流喷射位置对流场结构的影响

Fig. 6� Effect of secondar y flow po sition

on flow field configurat ions

图 7表示了不同的二次流喷射位置对二次流

质量流量比和反推质量流量比的影响. 可以看出,

在所设计的五个喷射位置处, 随着喷射位置的后

移,二次流质量流量比逐渐减小,同时反推质量流

量比也逐渐减小, 反推力必然随之减小.但是,受

到涵道比的限制,二次流质量流量比R jf 不能过大

( > 9%) ,因此并非喷射位置越向前越好, 例如在

X jet= 49. 25mm 处喷射时, R jf已高达 12. 6%, 此

时发动机已不能正常工作,即内涵难以提供此时

所需要的引气量,而在 X jet= 63. 78mm 处喷射二

次流时, R jf为 8. 4%( < 9%) ,而且此时 R cf 仍然较

高( 75. 5% ) ,反推力较大,即存在一个最佳的二次

流喷射位置.

图 7 � 二次流喷射位置对二次流质量流量比

和反推质量流量比的影响

Fig. 7� Effect of secondar y flow po sition

on R jf and Rcf

2. 4 � 二次流喷射角度的影响

� � 为了研究二次流喷射角度  jet 对反推性能的

影响,本文计算了 4 个喷射角度的流场结构和反

推性能.图 8表示了不同的二次流喷射角度时的

流场结构( R fnp= 1. 4, R ip= 3. 0, B= 5 �1, X jet=

63. 78mm) .可以看出, 随着二次流喷射角度的变

化,反推质量流量比是变化的.当二次流喷射角度

较小或较大时,仅仅能够使部分涵道流发生偏转

流过反推窗口.这是因为  jet 太小或太大时,沿风

扇逆流或顺流方向上的分量过大, 二次流射入深

度受到限制,二次射流对涵道流的偏转作用明显

减小,对风扇涵道流的阻碍作用随之显著减小,最

终导致偏转的风扇涵道流流量减少,反推力降低,

因此,  jet 有一个最佳范围, 若同时考虑二次流压

比与主流压比的大小会得到一个最佳喷射角.

图 9表示了不同的二次流喷射角度对反推质

量流量比和二次流流量比的影响 ( R fnp = 1. 4,

R ip= 3. 0, B= 5 � 1, X jet = 63. 78mm) . 可以看

出,在 15!∀  jet ∀ 90!范围内, 存在使得表征反推

效果的参数 Rcf 达到最大值的最佳喷射角  jet, opt ,

且由图可读得  jet, opt = 33!,此时R cf 已超过100%,

说明反推窗口已饱和, 而 R jf 为 6. 1% ,对于 B 为

5�1的发动机,内涵的引气量仍能满足要求.
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图 8� 二次流喷射角度对流场结构的影响

Fig . 8 � Effect of secondar y flow injection angle

on flow field configuration

图 9 � 二次流喷射角度对对反推质量流量比

和二次流质量流量比的影响

Fig. 9� Effect of secondar y flow injection

angle on Rcf and R jf

2. 5 � 发动机涵道比与主流压比的影响

� � 对于不同的涡扇发动机, 发动机涵道比与风

扇后总压一般不同. 为了分析射流控制反推技术

的使用范围,本文设计了两个不同涵道比的模型:

涵道比 5�1的 CFM 56�2发动机缩比( 1/ 10)模型

和涵道比为 9�1 的某型发动机缩比( 1/ 12. 7)模

型,两模型唯一不同之处在于主流流通面积, 即二

维模型表现在后者比前者外涵更宽.图 10给出了

涵道比 9 � 1的模型数值模拟结果 ( R fnp = 1. 4,

图 10 � 不同二次流压比对二次流质量流量比

与反推质量流量比的影响

( B= 9� 1, R fnp= 1. 4,  jet = 90!)

Fig . 10� Effect of secondar y flow pressur e r atio on

Rcf and R j f (B= 9� 1, R fnp= 1. 4,  jet = 90!)

 jet = 90!) .由图 10( a)可以看出,随着 R ip 的增加,

Rcf 增加缓慢,即对反推力的影响不大,但是随着

R ip 的增加, R jf 基本均在 5%以上,而考虑到发动

机涵道比 9 � 1, 此时需要从内涵引气量已大于

45% ( R jf  B) , 发动机已难以正常稳定工作. 因

此对于涵道比较大的发动机, 不适宜采用射流控

制反推技术.

图 11 给出了主流压比对流场结构的影响

( B= 9� 1,  jet = 45!, R ip = 16. 0, X jet = 107. 37

mm) .可以看出,随着主流压比的增加, 二次流喷
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射处反压增大, 因此二次流射入深度减小,造成的

后方分离区逐渐减小, 因此对主流的阻塞偏转作

用随之减小,即产生的反推力减小. 也就是说,对

于风扇总压较大的发动机,要采用射流控制反推

技术, 须从相应的高压压气机级引气才能满足

要求.

图 11 � 主流压比对流场结构的影响

( B= 9�1,  jet = 45!, R ip= 16. 0, X jet = 107. 37mm)

F ig. 11 � Effect o f R fnp on flow field configur ation

( B= 9�1,  jet = 45!, R ip= 16. 0, X jet = 107. 37mm)

3 � 结 � 论

� � 本文结合 CFD技术,数值模拟并分析了基于

二次流喷射的无阻流板反推控制机理, 分析了二

次流压比 R ip、二次流喷射位置 X jet、二次流喷射

角度  jet、主流压比 R fnp 和发动机涵道比 B 对反

推性能影响的规律. 计算结果表明:

1) 基于二次流喷射的无阻流板反推装置能

够产生反推力, 其大小与反推窗口中偏转的涵道

流流量有关.影响涵道流流量偏转的主要参数是

二次流压比R ip、二次流喷射位置 X jet和二次流喷

射角度  jet .

2) 当其他条件相同时,随着 R ip增大,二次流

质量流量比增大, 反推窗口中偏转的涵道流流量

增大,产生的反推力也会随之增大.在满足引气量

要求的条件下, 最佳的二次流喷射位置在反推窗

口偏上游处. 15! ∀  jet ∀ 90!范围内,存在最佳的

二次流喷射角度  jet, opt , 使得偏转入反推窗口的

主流流量最大.

3) 对于涵道比 B #9的涡扇发动机,由于二

次流引气量的限定, 限制了二次流在主流中的射

入深度,因此产生的反推效果不佳.风扇后总压越

大的发动机,对二次流总压要求越高,需从更高的

压气机级引气.
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