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摘    要: 对冷气喷射时激波受到的影响进行了多方案数值研究. 在高压级静叶吸力面反射激波生成点

前后5 个不同位置上采用相同总压及相同温度的冷气喷射,分析了不同位置的冷气喷射对激波强度和方向影

响.结果表明:在吸力面激波折射点附近喷射冷气是一种行之有效的控制激波强度的方法.冷气喷射位置位

于激波折射点附近时能够对激波的强度产生影响,在接近激波折射点前部位置注入冷气对流动有积极作用,

减弱了激波.
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Abstr act: The effects on shock wave when cooling air was injected into the stator blade

passage were studied in mult i2schemes numerical resear ch. T he analysis was carr ied out for

the changes of shock wave st rength and direct ion, using the same inlet pressure and same

temperature to inject cooling air at 5 differ ent posit ions around the reflected shock generated

point of the stator blade. s suct ion side of high pressure tur bine. The results show that it is a

feasible method to control the intensity of shock wave by inject ing cool2air at shock wave re2

flect ion point . Cooling inject ion has effect on local pressur e field, leading to the change of

the pressure gradient among the propagation region of shock wave. When the cooling inject

position is at the reflect ion point , the intensity of shock wave can be reduced.
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  跨声速高负荷涡轮高压级内存在局部超声速

流动,所以在流道内会出现激波.激波作为一个强

压缩波,是压缩波束的集合,理论上是一个没有厚

度的强间断面. 然而,对于涡轮实际工况中的黏性

流体而言它是由厚度的, 流体流过激波后密度、温

度、压力均突然升高,而速度突然下降, 引起流动

的熵增.激波是引起附面层变化的主要原因,它导

致附面层与主流的相互影响, 是损失增加的主要

因素之一激波也是发动机噪声的一个导致因素.

在传统气冷涡轮设计中要把握如下的设计原
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则:首先, 希望通过最少量的冷气达到预期的冷气

效率.其次,冷却空气量对涡轮工作过程效率的不

利影响应该得到严格限制.冷却涡轮叶栅研究的

目的乃是通过改变冷却空气喷射点的数目和位

置,改变喷射的角度,改变缝隙或小孔的尺寸和形

状以及改变空气量或喷射速度等办法来综合控制

叶片表面的气膜覆盖效果与损失的发展.

Yamamoto
[ 1]
的试验结果表明, 从叶型前缘

和前缘压力面逆主流喷射冷气引起损失增加.

Nirmalan和 Hilton[ 2]发现前缘喷射冷气在不同

喷射率下对型面静压基本没有影响. 而冷气掺混

降低了热传导, 而掺混造成湍流度上升又增加了

热传导. Gladden 和 Gauntner[ 324]发现喷射冷气可

使层流向湍流转化, 压力面附面层一般为湍流,气

动损失的变化就不如吸力面上喷射冷气时剧烈.

Moffitt T P 等[ 5]报道了发散冷却叶片, 冷却空气

的加入使得叶型背弧上附面层大量积累,尾迹厚

度迅速增加.因此叶栅效率随冷却流量增加而不

断降低.

在高压涡轮级的设计中, 有效的控制激波与

附面层的干扰, 成了国内外学者研究的重要方向.

Busby等
[ 6]
在 1999年提出在跨声速涡轮里, 随着

激波对周围叶栅冲击的加强, 非定常干涉也逐渐

加强. Doorly, Oldfield [ 7]对跨声速涡轮级动叶和

上游静叶尾缘激波的相互干扰进行了研究.

当今的研究正向着实用化、耦合化的方向发

展,即不只是一味的追求效率的提高,而忽视诸如

耐久性、噪声等因素带来的负面影响.

激波对跨声速气冷涡轮叶栅流场的影响是目

前涡轮研究的一个重要课题. 为了提高涡轮前进

口温度,航空燃气轮机高压涡轮级一般都带有冷

却手段. 在冷却方法上, 较常用的是气膜冷却,现

在最为先进的应该是发散冷却(又名发汗冷却) .

实际上,无论是气膜冷却还是发散冷却都有一个

相同点就是对附面层内注入冷气使其形成一个冷

气保护膜.这也增大了附面层的厚度,使得流道宽

度受到影响.目前对跨声速气冷涡轮内,吸力面扩

压段冷气喷射对激波影响的研究非常少见.

本文提出了一种通过冷气喷射孔位置的布置

从而间接控制跨声速涡轮尾缘激波结构和强度的

方法.探讨了激波与在其折射点附近冷却孔喷射

之间的关系.目的是研究通过冷气喷射控制局部

压差变化,进而对激波传播产生影响的可行性.研

究对象是一个典型的高负荷跨声速涡轮高压级静

叶.在激波生成点前后 5个不同位置上采用不同

吹风比的冷气喷射进行了数值模拟, 分析了不同

位置不同吹风比的冷气喷射对激波强度和方向的

影响.结果表明,冷气喷射位置位于激波折射点附

近时激波强度受到冷气喷射后引起的局部压力变

化影响较大.

1  研究方案及数值方法

  采取一种简化方法对激波与冷气的相互影响

进行研究,通过截取叶片中径附近的一段进行分

析.方案如下:首先, 对设计叶型进行以实际流线

为子午线的薄片计算. 薄片通过中径( intermedi2

ate diameter)附近两条流线截取(如图 1所示) ,

薄片厚度正好能容下一个冷气喷射孔. 其次,根据

之前对无冷气喷射跨声速涡轮叶片的计算结果,

确定叶片尾缘激波与附面层接触的具体位置. 然

后,在接触位置前后的 5个相应位置设定冷气喷

射孔,在不同位置喷射相同进口压力、相同温度的

冷气(如图 2所示) . 观察不同位置喷射冷气对激

波的影响.冷气孔位置的布置要考虑到科学研究

完整性,方案 1的冷气喷射位置距离激波与吸力

面接触点的位置要相对远一些;方案 2~ 方案 4

的冷气喷射位置在接触点附近;方案 5 接触点后

相对较远的位置上. 这样的布置使得全面观察激

波受冷气喷射影响具有可行性.

图 1  子午流道

F ig. 1 Mer idian passage

图 2 研究方案示意图

F ig. 2  Schematic diagram of study schemes
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原型采用典型航空燃气轮机跨声速高压级

直叶片导叶栅. 导叶叶片数为 27 片(见表 1) [ 8] .

采用 Numeca 软件包内的 interactive geometry

modeling and grid generat ion system( IGG)软件

生成网格.叶片体网格为 O 型拓扑结构. 整个计

算域网格拓扑为H2O2I型. Y+ 值小于 3.

数值计算采用 Numeca 商用软件包 FINE/

Turbo,求解三维定常 Navier2Stokes 方程组. 方

程的空间离散采用有限体积法的二阶迎风 TVD

( total variat ion diminishing)格式,湍流模型采用

Spalart2Allmar as一方程模型, 并采用多重网格

技术加速收敛
[ 9]

.边界条件如表 1中所示,叶片进

口总温为 1 730 K, 进口总压为 2 120 kPa,出口静

压为 880kPa,主流进气角为 0b, 冷气注入温度为

790K.冷气进口压力不变为 2200kPa.

表 1 主要参数和边界条件

Table 1 Main parameters and boundary conditions

叶型参数 数值

静叶数 27

冷气喷孔直径/ mm 0. 6

叶高/ mm 50

弦长/ mm 92

叶型厚度/ mm 17

边界条件 数值

进口总温/ K 1730

进口总压/ kPa 2120

出口静压/ kPa 880

主流进气角/ (b) 0

冷气温度/ K 790

进口雷诺数 760 000

冷气进口压力/ kPa 2200

考虑冷气掺混的能量损失系数[ 10]方程如下:

N= 1-

1- p
p 0

J- 1
J

( m1T01 + mcT0c )

m1T 01 1 -
p
p 01

J- 1
J

+ m cT oc 1 -
p
p 0c

J- 1
J

( 1)

其中 p 表示静压, p0表示主流出口总压, p01表示

主流进口总压, p0 c表示冷气进口总压, T01表示

主流进口总温, T0c表示冷气进口总温, m1 表示

主流流量, mc表示冷气喷射量, J表示等熵指数.

冷气喷射比率( Rc )

R c= mc/ m1 ( 2)

其中 m1表示主流流量.

2  结果分析

2. 1  绝对马赫数分析

如图 3( a)中所示, 在没有冷气喷射的时候,

跨声速涡轮静叶栅流场中的尾缘激波清晰可见.

尾缘激波的吸力面分支与尾迹相作用, 将尾迹切

成很多段.压力面分支生成后沿着流道迅速传播

到对面的吸力面,并在吸力面上发生反射,产生一

个反射激波.反射激波接着向后传播与尾迹相接

触,一部分穿过尾迹继续传播,理论上, 另一部分

在尾迹处形成了反射又被反射回吸力面,这部分

反射激波的强度明显变弱,它在与吸力面作用时

还能产生一个较弱的反射激波, 但是强度更弱已

经不是很明显了. 从图 3( b)中,可以看出方案 1

由于冷气喷射位置距离激波与壁面的接触点较

远,虽然冷气注入后喷射孔附近的马赫数明显变

化,但是对激波及其反射波的影响较小. 方案 2~

方案 4(如图3( c) ~ 图 3( e)所示)喷射孔位置正好

在激波与吸力面的接触点附近, 冷气的注入使得

主流的局部流动产生突变,这直接影响到了激波

与吸力面附面层的相互作用. 使得本来激波作用

后才能从层流转变为湍流的附面层提前被冷气喷

射扰动成湍流.而且冷气喷射对周围流场的马赫

数的影响也直接影响到了激波的传播. 从图中可

以看出静叶尾迹激波的压力面分支在流道中间位

置的时候受到明显的干扰,其强度明显减弱.但是

由于在这个区域增加了冷气与激波的扰动使得局

部流场受到很大影响, 可以看到尾迹在这种情况

下不再是直着向下游传播,流动崎岖变形.再由图

3( f) ,看出布置在激波与吸力面接触点后较远位

置的冷气喷孔对流场的影响与前面 4个方案都有

所不同.冷气的注入使得激波与吸力面接触点后

部的背压增加,阻碍了激波的正常传播,所以激波

被挤得向上发生了弯曲.激波在吸力面上的反射

波由于冷气的注入带来了一个加速过程而变得更

强,从图中可以清晰的看出.

2. 2  密度分析

气流在经过激波这个强间断面后压力、密度、

温度突然升高,而速度突然小,这些都是对流动不

利能够导致损失增加的负面因素. 从图 4( a)中可
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图 3 绝对马赫数分布云图

F ig. 3 Absolut e Mach number distr ibut ion cloud char t

图 4  密度分布云图

Fig. 4  Density distr ibution cloud chart
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以发现,无冷气喷射流场的激波的密度与周围流

场密度存在明显区别, 说明激波强度较大.然而,

在图 4( d)中发现激波的压力面分支周围流场密

度区分不明显, 这说明它们的密度差已经接近,也

就是说激波强度在这种方案中明显的减弱.说明

通过折射点冷气注入法可以减弱激波强度.方案

1由于冷气注入点的位置较远对激波体系的影响

不大,没有缓解喉部的流动参数的突跃,只是对冷

气孔周围的密度场产生了影响. 方案 5 由于冷气

注入点位置的靠后, 使得其对激波压力面分支的

影响非常小,只是通过高速冷气注入引起周围流

体密度上升,进而把激波向上挤压导致激波与吸

力面更接近垂直,这会导致流动损失的增加, 从图

4( f)中清晰可见.

2. 3  表面压力分析

气膜冷却的原理是, 通过冷气的注入使得在

叶片表面形成一层冷气薄膜, 阻隔叶片周围高温

高压燃气的热传递. 这种阻隔气膜的形成要得益

于冷气与附面层的相互作用, 实际上冷气在叶片

表面的发展基本上是在附面层内. 激波、冷气喷射

两个扰动源对表面影响幅度从表面压力图中就都

可以清晰的看出.从表面压力图 5中,无冷气喷射

图 5 表面静压对比图

Fig. 5  Comparison diagram of sur face pressures

时激波后可见该位置后有较大逆压梯度.从图中

可以看出,冷气注入时叶片表面压力变化较大,与

激波类似在其后部有较大的逆压梯度. 而且冷气

的注入引起的逆压梯度与无冷气注入时激波所产

生的逆压梯度有明显的不同, 从图 5( b) ~ 图 5( d)

中可以看出在冷气注入后由于冷气喷射本身产生

的逆压梯度已经很大,造成了其后的压力升高,这
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个高压正好使得激波传播路径上的压差减小影响

激波的强度. 从图 5( e)中可以看出, 由于冷气注

射点在激波接触点的后面,所以激波首先产生一

个逆压梯度,这个逆压梯度也对冷气进口附近的

压力变化产生了影响, 使其没有前几个方案中进

口附近压力那么大的增幅;反过来后面的冷气注

入也对前面的激波产生了影响, 降低了其后的逆

压梯度.

2. 4  温度场分析

从图 6中可以看出方案 2和方案 3中冷气喷

射后在流道喉部位置处由于激波造成的温度突然

升高几乎看不到,这说明喉部激波明显减弱. 其他

方案由于位置不同对激波强度的减弱没有方案 3

图 6  静温分布云图

F ig. 6 Stat ic temperatur e dist ribution cloud chart

影响显著.从图 6( b)中可以看出方案 1使得激波

强度变强.

2. 5  能量损失分析

由于设定冷气进口压力不变, 所以不同的冷

气注入位置所喷射出来的冷气流量受到喷射孔外

背压影响而不同.从图 7和表 2中,方案 4喷出冷

气量最多,方案 2喷出冷气量最少.方案 2的能量

损失最小,与没有冷气喷射时流场的能量损失非

常接近.

通过上述研究发现在激波反射点附近(方案

2)喷射对激波减弱效果较明显, 且对主流流动能

图 7 Rc和 N对比图表

F ig. 7  Rc and Ndiagram
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量损失影响较小. 下面对方案 2采用不同冷气喷

射压力进行计算, 分析不同压力对激波以及流场

的影响(表 3) .
表 2  冷气喷射率和能量损失系数

Table 2 Cool2air injection r atio and energy

loss coeff icient

方案 1 2 3 4 5 原始

Rc/ % 1. 66 1. 63 2. 09 3. 16 2. 37 0

N/ % 5. 42 5. 25 5. 63 6. 61 7. 51 5. 16

表 3  方案 2 不同喷射压力对应 Rc和 N

Table 3  Cool2air injection r atio and energy loss coeff icient

of scheme 2 with diff er ent cool2air

inlet pr essur es

p0c/ kPa 2 150 2200 2300 原始

R c/ % 1. 58 1. 63 1. 73 0

N/ % 5. 24 5. 25 5. 24 5. 16

气冷涡轮设计中, 通常认为冷却空气与主流

总压之比在 1. 0~ 1. 1范围内时,对主流流动的损

失影响最小[ 11] .通过图表可以看出冷气进口压力

对流场的能量损失影响确实不大. 说明喷射位置

的选择对于控制激波强度的影响要较其他因素大.

气体经过激波时, 速度和温度都发生突跃变

化,黏性和导热作用很大[ 12] . 在气体温度很高,激

波很强的情况下, 甚至气体的热力学平衡状态也

会遭到破坏.激波也是发动机噪声的一个导致因

素.根据前面的分析可知,在跨声速涡轮静叶栅吸

力面扩张段进行冷气喷射对流动损失影响不大.

在不影响流场能量损失的前提下, 减弱了激波强

度.这对下游流动的稳定性以及由于激波所引起

的噪声的防止上有非常重要的作用和意义.

3  结  论

本文对冷气喷射时激波受到的影响进行了多

方案数值研究. 在高压级静叶吸力面反射激波生

成点前后 5个不同位置上采用相同背压及相同温

度的冷气喷射, 分析了不同位置的冷气喷射对激

波强度和方向影响. 得到以下结论:

1) 在吸力面激波折射点附近喷射冷气是一

种行之有效的控制激波强度的方法.

2) 冷气喷射位置位于激波折射点附近时能

够对激波的强度产生影响;在接近激波折射点前

部位置注入冷气对流动有积极作用,减弱了激波.

3) 激波和冷气喷射对压力场有相互制约的

作用.
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