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柯恩达效应对涡轮叶栅气动性能及流场的影响

冯岩岩，宋彦萍，陈焕龙，陈　浮
（哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院，哈尔滨１５０００１）

摘　　　要：以某实际燃气轮机涡轮进口导向器叶栅为研究对象，在出口为高亚声速及超声速条件下，对具

有不同柯恩达表面的环量控制叶栅进行二维数值模拟，通过对比分析叶栅的气动性能和流场细节，探讨了柯

恩达效应在涡轮叶栅中的作用机理．结果表明：当叶栅出口马赫数为０．６０时，射流对主流有很好的携带作用，

损失小于原型叶栅；叶栅出口马赫数增加到０．８５时，射流仍有较强的携带主流折转的能力；当叶栅出口为超

声速时，在初始阶段小曲率的柯恩达表面上，由于激波的作用，射流向流道中心折转并提前脱离壁面，初始阶

段大曲率的柯恩达表面射流附壁较好，但由于叶片吸力面与射流口之间圆角的作用，射流与主流掺混不理想．
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　　作为环量控制翼型的基础，柯恩达效应已成 功应用到机翼上，主要用于代替复杂的机械装置
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来控制攻角的自由变化和提高升力，由于去掉了
许多机械构件，所以在减振降噪及降低维修费用
方面有很大的优势［１］．国外对影响环量控制翼型
性能的各种参数，例如射流口高度和位置、柯恩达
表面形状、尾缘圆角半径、马赫数以及吹风比
等［２－５］都有所研究，文献［６］利用柯恩达射流来减
弱翼前缘涡和翼尖涡，可以减小能量损失和降低
噪声．在国内，王春雨和孙茂［７－８］提出在环量控制
翼型上用多喷口代替单喷口，多个喷口均以小速
度吹气，可以大大减低能耗，数值模拟结果证实这
种方法还可以更有效地控制大厚度翼型的环量和

提高升阻比．由于在翼型上的成功运用，柯恩达效
应也逐渐被应用于内流中．Ｌｏｒｄ等［９］在介绍燃气
轮机流体控制时首次指出，如果用柯恩达射流代
替复杂的机械装置来改变风扇动叶进口来流气流

角，可以达到发动机减轻质量、降低制造成本和简
化系统的目的．Ｈｉｌｌ等［１０］首先将柯恩达效应应用
在压气机进口导叶中，通过数值模拟对比了不同
湍流模型和柯恩达表面形状下的气流折转角和压

力损失情况．随着燃气轮机涡轮进口的燃气温度
不断提高，气膜冷却技术在涡轮尾缘冷却中得到
普遍应用，国内学者对气膜冷却效率进行了广泛
的研究［１１－１２］，但由于叶片尾缘通常很薄，在尾缘
劈缝使得制造和冷却更加困难［１３－１４］．本文作者最
早将柯恩达射流应用在涡轮叶栅中［１５］，以大折转
角的低速涡轮叶栅（叶栅出口气流马赫数为０．３）
为研究对象，去掉了原型叶片的尾缘来构造柯恩
达表面和射流口，这样做的好处是尾缘变厚以后
冷却结构可以得到简化，同时涡轮的轴向长度减
小，且发动机质量减轻，故有利于提高发动机的推
质比，在设计过程中尽量使柯恩达射流较长时间
附壁，一方面可以携带主流折转以增大出口气流
角，另一方面也可以保证气动损失不会急剧增加，
研究结果表明：环量控制涡轮叶栅的气动性能与
射流速度和柯恩达表面曲率密切相关．
涡轮通常工作在高亚声速或者超声速条件

下，由于文献［１５］所研究的环量控制涡轮叶栅出
口气流马赫数较低，与实际工况有所偏差，因此，
本文以某实际燃气轮机涡轮高压导向器为研究对

象，采用ＡＮＳＹＳ　ＣＦＸ　１３．０商业数值模拟计算软
件，在叶栅出口气流马赫数分别为０．６０，０．８５和

１．１０的条件下，对环量控制涡轮叶栅进行二维数
值模拟，对比了不同柯恩达表面对涡轮叶栅气动
性能的影响，并对不同叶栅的流场细节进行分析，
以探索柯恩达效应在燃机涡轮中的作用机制．

１　数值方法及算例

为对所用数值方法进行校核，首先对导向器
原型进行二维数值模拟．原型叶栅如图１所示，其
中节距ｔ为８３ｍｍ，轴向进气，几何出气角α为

７３．５°，叶片轴向弦长为５０ｍｍ，叶栅进出口截面
位于距叶片前缘和尾缘８０％轴向弦长的位置．
数值模拟以单个流道为计算域，流道边界采用

平移周期性边界，湍流模型选择ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ
ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模型．为了提高网格质量，并精确捕捉叶
片壁面附近的流动情况，叶片周围用Ｏ型网格的
特殊拓扑结构对应，并对边界层进行了加密处理，
叶片表面第一层网格的ｙ＋＜１，计算域网格总数约
为４万．流道网格划分结果如图２所示．

图１　原始平面叶栅示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ｃａｓｃａｄｅ

图２　流道的网格划分

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｐａｓｓａｇｅ

把原型叶栅型面马赫数的数值模拟结果与实

验值进行对比，如图３所示（图中横坐标ＰＳ为压
力面，ＳＳ为吸力面，ｓ为弧长，Ｃ为弦长），发现两
者吻合地较好，仅在超声速时略有偏差，但基本变
化规律接近，且数值模拟结果较好地捕捉到了激
波的位置，因此认为用上述数值模拟方法来对本文
中的环量控制叶栅进行定性的对比分析是可行的．
为对环量控制叶栅进行数值模拟，在原型的基

础上构造了柯恩达表面．如图４所示，在原型叶片

８５％轴向弦长处的吸力面尾缘切缝留出射流口，构
造出３个圆形和３个椭圆形柯恩达表面，分别命
名为ｃｉｒｃｌｅ　１，ｃｉｒｃｌｅ　２，ｃｉｒｃｌｅ　３，ｅｌｌｉｐｓｅ　１，ｅｌｌｉｐｓｅ　２，

０６６
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图３　数值模拟结果与实验值对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｖａｌｕｅｓ

ｅｌｌｉｐｓｅ　３（图４（ａ）和图４（ｂ）），射流口细节见图４
（ｃ），其高度为０．５ｍｍ，在吸力面与射流口之间构
造半径为０．２５ｍｍ的圆角，便于叶片的加工．
环量控制叶栅的数值模拟所采用的边界条件

图４　不同形状柯恩达表面的构造

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｏｆ　Ｃｏａｎｄａ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｈａｐｅｓ

和湍流模型与原型叶栅相同，射流入口总压与栅
前总压相等，即供气压比为１．为了能够较好地模
拟射流流动情况，网格划分对边界层和射流口附
近的网格进行了加密处理，如图５所示．

公式（１）为环量控制叶栅能量损失系数ξ的
定义，其中比热容比γ的值为１．４，ｐｅｘｉｔ和ｐ＊ｅｘｉｔ分

１６６
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图５　射流口的网格划分

Ｆｉｇ．５　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｊｅｔ　ｓｌｏｔ

别代表叶栅出口截面质量平均的静压与总压，

ｐ＊ｅｘｉｔ为通过主流和射流的质量加权得到的叶栅进

口截面总压，其定义见公式（２），其中ｍ·ｍａｉｎ和ｍ
·
ｊｅｔ

分别为主流和射流的质量流量单位为：ｋｇ／ｓ，

ｐ＊ｍａｉｎ＿ｉｎ和ｐ＊ｊｅｔ＿ｉｎ为主流和射流的入口总压．

ξ＝
（ｐｅｘｉｔ／ｐ＊ｅｘｉｔ）

γ－１
γ －（ｐｅｘｉｔ／ｐ＊ｉｎｌｅｔ）

γ－１
γ

１－（ｐｅｘｉｔ／ｐ＊ｉｎｌｅｔ）
γ－１
γ

（１）

ｐ＊ｉｎｌｅｔ＝ｍ
·
ｍａｉｎｐ＊ｍａｉｎ＿ｉｎ＋ｍ

·
ｊｅｔｐ＊ｊｅｔ＿ｉｎ

ｍ·ｍａｉｎ＋ｍ
·
ｊｅｔ

（２）

２　结果与讨论
２．１　柯恩达表面叶型的气动性能

　　图６为叶栅出口截面处的出口气流角对比，
图中横坐标ｎ的数值１，２，３分别代表各圆形（ｃｉｒ－
ｃｌｅ　１～ｃｉｒｃｌｅ　３）和椭圆形（ｅｌｌｉｐｓｅ　１～ｅｌｌｉｐｓｅ　３）柯恩
达表面，“ｏｒｉ”表示数值模拟出的原型叶栅出口气
流角．叶栅出口马赫数不变时，出口气流角随着柯
恩达表面初始曲率的增大而减小．叶栅出口为高
亚声速条件时，环量控制叶型的出口气流角均低
于原型叶栅的出口气流角，而高于几何出气角，说
明在环量控制叶栅中主流折转程度略小于原型叶

栅，但仍能满足下游动叶的冲角要求．当叶栅出口
为超声速时柯恩达表面初始曲率增大导致气流角

明显减小，环量控制叶栅的气动性能下降．对于首
尾位置相同的圆形和椭圆形柯恩达表面（例如

ｃｉｒｃｌｅ　１和ｅｌｌｉｐｓｅ　１）来说，柯恩达表面初始阶段的
曲率接近，出口气流角差别不大．
衡量涡轮气动性能的另一个重要参数是能量

损失，图７为环量控制叶栅和原型叶栅的能量损失
系数（定义见式（１））对比．当叶栅出口为高亚声速
条件时，射流的加入在一定程度上会减小损失，只
有马赫数为０．８５时初始阶段大曲率的柯恩达表面

图６　出口气流角的对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｉｔ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ

（ｃｉｒｃｌｅ　３和ｅｌｌｉｐｓｅ　３）的损失系数略大于原型叶栅，
但是相差不大，说明叶栅流道内的流动状况良好，
分离发生的较晚；叶栅出口气流马赫数为１．１０时，
环量控制叶型的损失系数均大于原型，说明此时
流动较早地发生了分离，叶片尾缘附近旋涡的大
量产生，尾迹范围增大引起较大的能量损失．对于
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图７　能量损失系数对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｎｅｒｇｙ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

不同的叶型来说，柯恩达表面初始阶段的曲率增
大会导致射流不容易附壁，较早分离而引起损失
的增加．

２．２　环量控制叶栅的流场细节

图８对比了叶栅出口马赫数为０．６时柯恩达

表面附近的压力分布，横坐标Ｓ为柯恩达表面射
流口到尾缘的折合弧长，纵坐标为流场内压力与
入口总压之比，ｓ１～ｓ６ 为柯恩达表面附近等距分
布的６条同心圆弧，其中ｓ１ 位于射流口中心，距
柯恩达表面的距离为０．２５ｍｍ，各同心圆弧之间
的距离也为０．２５ｍｍ．由图可知从ｃｉｒｃｌｅ　１表面

２０％处一直到尾缘有很长的扩压段，表明分离发
生的较晚，而ｃｉｒｃｌｅ　３表面附近的压力在柯恩达表
面５０％以后保持不变，说明流体在尾缘５０％处已
经滞止，即小曲率的柯恩达表面射流附壁较好，流
体能够较长时间贴壁折转，大曲率柯恩达表面射
流不易附壁，较早地脱离壁面导致尾缘处有较大
范围的分离区．
图９为叶栅出口气流马赫数为１．１０时柯恩

达表面附近的马赫数云图，可以看出在ｃｉｒｃｌｅ　１表
面射流口附近出现了一道激波，高速射流通过激

图８　沿流向压力对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｉｎ　ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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波后速度降低并脱离壁面向流道中心折转，柯恩
达表面附近从激波以后到尾缘是大范围的低速

区，ｃｉｒｃｌｅ　３表面射流由于柯恩达效应而附壁较
好，但吸力面的激波在流道中部产生，相对于ｃｉｒ－
ｃｌｅ　１表面提前了很多，主流经过激波发生分离，射
流与主流之间有大片滞止区而没有进行掺混，射
流无法携带主流折转．

图９　马赫数云图对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图１０为两种柯恩达表面射流中心（同心圆弧

ｓ１）速度的对比．在曲线的某一位置射流速度急剧
下降，射流即在此处脱离壁面．对ｃｉｒｃｌｅ　１表面（图

１０（ａ））来说，在叶栅出口气流为亚声速时射流附
壁很好，而超声速时由于射流出口附近激波的影
响，射流在柯恩达表面３０％处发生分离；对ｃｉｒｃｌｅ
３表面（图１０（ｂ））来说，在叶栅出口气流为亚声速
时，射流出口的速度增大可以延后分离的发生，当

叶栅出口气流超声速时，射流的分离位置与马赫
数为０．８５时接近，均在柯恩达表面８５％以后，而
且超声速时射流的速度下降更为缓慢．由图１０
（ｃ）和图１０（ｄ）可知在椭圆形柯恩达表面上，射流
有类似的流动规律．可见在不同曲率的柯恩达表
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图１０　射流中心速度对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｔ　ｔｈｅ　ｊｅｔ　ｃｅｎｔｅｒ

面上，叶栅出口气流马赫数的改变对射流分离位
置的影响是不同的．射流中心线上的压力及密度
和速度的变化趋势相反．

３　结　论

通过用数值模拟的方法，研究了柯恩达效应
对涡轮叶栅气动性能和流场的影响，结果显示：

１）叶栅出口气流为高亚声速条件时，柯恩达
射流可以很好地携带主流折转，出口气流角满足
下游动叶的要求且损失减小，叶栅出口气流为超
声速条件时，其气动性能有所下降．
２）在相同的叶栅出口气流马赫数下，初始阶
段小曲率的柯恩达射流与主流可以较好地掺混，
而在初始阶段大曲率的柯恩达表面上，射流与主
流由于射流口圆角的影响而掺混不良，没有起到
携带主流的作用．
３）初始曲率较小的柯恩达表面在叶栅出口
气流为高亚声速射流附壁较好，超声速时由于激
波的作用导致射流分离，在初始曲率较大的柯恩
达表面上，马赫数的增大更有利于射流的附壁．
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