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摘　 要:在对涡轮通道进行优化和修正时ꎬ需要考虑热载荷和离心载荷的影响ꎬ才可获得较优

的涡轮气动性能ꎮ 从实际工程问题出发ꎬ采用数值模拟手段ꎬ在考虑上述因素影响的基础上ꎬ
研究高导叶片的流道高度和尾缘气膜冷却劈缝局部修型对涡轮性能的影响规律ꎮ 结果表明:
最佳流道应在设计基础上扩张 １.６％ꎬ可使涡轮效率提高 ０.２５％ꎬ高涡功率提升 ０.６％ꎻ而尾缘气

膜冷却劈缝的距离会影响压力面载荷分布ꎬ从而影响涡轮气动性能ꎬ存在最佳的劈缝距离使得

涡轮气动效率最优ꎮ
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０　 引言

随着航空发动机的性能要求不断提高ꎬ其涡轮前燃气

温度也相应越来越高[１－３] ꎮ 而对于多转子发动机而言ꎬ高
导叶片作为承受高温燃气冲击的首个部件ꎬ其结构和性能

对涡轮甚至整个发动机性能的影响都至关重要[４] ꎮ 国内

在研的某型号中等推力发动机样机在试验中常发生导叶

超温问题ꎮ 通过多次串装部件ꎬ明确高导叶片是发动机超

温的主要影响因素ꎬ需对高导叶片进行优化设计ꎮ 该发动

机高导叶片经初步验证后发现ꎬ其叶型和结构的优化上尚

需深入考虑[５] ꎮ 因此ꎬ有必要对高导叶片叶型及结构进

行优化改进设计ꎮ
国内外已有一些学者针对导向器叶片优化展开过相

关研究ꎮ 研究表明ꎬ导向器面积ꎬ特别是喉道面积对涡轮

的性能影响很大[６] ꎮ 工程应用上ꎬ有通过改变叶片安装

角[７] 、优化端壁型线[８] 、修整尾缘劈缝线型[９]等方法调整

喉道面积ꎬ可使涡轮气动性能满足发动机调试的要求ꎮ 但

这些研究通常都忽略叶片受热载荷和离心载荷的影响ꎬ而
考虑这两方面影响基础上的工程实际优化改进的文献报

道还比较少ꎮ
本文以某系列发动机高导叶片为研究对象ꎬ通过三维

数值模拟手段ꎬ展开对高导叶片的流道高度和尾缘劈缝处

修型厚度对涡轮性能的影响规律研究ꎬ旨在通过优化高导

叶片结构来提高涡轮性能ꎬ从而解决发动机导叶超温问

题ꎮ 在叶型的改进中ꎬ考虑了涡轮工作状态的热膨胀和离

心力引起的流道几何变形ꎬ即流道视为热态ꎬ并在高、低涡

叶片处考虑了径向热态伸长ꎬ使得研究结果更适合工程实

际应用ꎮ

１　 数值计算方法

１.１　 计算模型与网格划分

本文优化对象为某系列涡扇发动机涡轮高压导向器ꎬ
其三维实物及叶型如图 １ 所示ꎮ 与该发动机原型样机的
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高导叶片相比(测仿结果)ꎬ高导的设计状态流道偏小ꎬ且
尾缘劈缝距离 Ｂ 值(即劈缝外形线至叶片尾缘型线的距

离)偏大ꎬ导致高导流道(机匣、轮毂及叶片形成的流道)
的通流面积减少ꎮ 经测算ꎬ原型样机通道喉道面积为

１４２.５ ｃｍ２ꎬ设计状态喉道面积为 １４１.５２ ｃｍ２ꎮ
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图 １　 高压导向器设计图状态加工实物及叶型

采用商业软件 Ａｎｓｙｓ 对该涡轮进行数值模拟研究ꎮ
湍流模型用带转捩模型 Ｇａｍｍａ Ｔｈｅｔａ 的 ＳＳＴ 模型ꎬ对流

项和湍流项离散格式为 Ｈｉｇｈ Ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎꎬ周期面设置为旋

转周期ꎬ转静交接面为一般连接ꎬ数据传递为混合平面

(周向平均)ꎬ下游速度设置为级平均速度ꎮ 为更好地模

拟高导的气动性能ꎬ计算流域考虑了机匣热变形和叶片

热变形估算结果:高压涡轮受热膨胀程度较大ꎬ间隙取

０.６ ｍｍꎻ低涡叶片受热膨胀较小ꎬ间隙取 ０.４ ｍｍꎮ 其中高

导叶片数 ２９个ꎬ高涡叶片数 ８２个ꎬ低导叶片数 ４７ 个ꎬ低
涡叶片数 ８３个ꎮ 建立两级涡轮的单通道计算域ꎬ网格模

型及整体计算域见图 ２ꎮ 所有网格均为六面体结构化网

格ꎬ经网格无关性校验后选取网格总数约为 ４００万ꎬ网格

Ｙ＋均<１ꎮ

１.２　 边界条件

进口给定总温(１ ４８６.３ Ｋ)和总压(１ ５０１.２４ ｋＰａ)边
界条件ꎬ转子域给定物理转速(高压涡轮 １８ ２０９ ｒ / ｍｉｎꎬ低
压涡轮 １３ ２６６ ｒ / ｍｉｎ)ꎬ出口给定静压(２０９.６５ ｋＰａ)边界条

件ꎮ 冷气边界位置位于各叶片叶身和缘板上的气膜孔及

尾缘劈缝以及转静子间的封严处ꎮ 冷却气总压与涡轮进

口压 力 相 同ꎬ 总 温 为 ７８１ Ｋꎮ 燃 气 的 动 力 黏 度 按

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄｓ公式给定ꎬ其中参考温度为 ２９３.１１１ Ｋꎬ参考动

力黏度为 １.７１６×１０－５ ＰａｓꎬＳｕｔｈｅｒｌａｎｄｓ 数为 １１０.５５５ Ｋꎻ
热传导系数按 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄｓ 公式给定ꎬ其中参考温度

２７３.１６ Ｋꎬ 参 考 热 传 导 系 数 ０.０２４ ２ Ｗ / (ｍＫ)ꎬ
Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄｓ数为 １９４ Ｋꎮ
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图 ２　 网格模型及计算域

２　 流道高度优化研究

２.１　 涡轮性能对比

设计状态比原型样机的高导通流面积偏小约 ０.８％ꎬ
这将导致涡轮气动性能发生偏差ꎮ 由数值模拟结果(表
１)可知ꎬ设计高导状态流量偏小约 ０.２ ｋｇ / ｓꎬ高涡效率偏

低约 ０. ２％ꎬ低涡效率偏低约 ０. １％ꎬ高涡输出功率偏小

０.４５％ꎮ 设计图状态存在较大的性能优化空间ꎮ

表 １　 不同模型对应的涡轮性能参数

性能参数 原型样机 设计图状态

高涡功率 / ｋＷ ７ ８０８.２２ ７ ７７３.４１

高导进口流量 / (ｋｇ / ｓ) ２０.８３５ ２０.６４１

高涡效率 ０.９１９ ９ ０.９１７ ６

低涡效率 ０.８９６ １ ０.８９５ ０

２.２　 流道高度的影响

增加高导的通道(流道)高度不仅可增加高导的流通

能力ꎬ还有利于减少损失ꎮ 然而高导流道高度过大将使涡

轮气动偏离设计状态ꎬ引起两级涡轮气动性能匹配问题ꎮ
因此有必要分析流道高度对涡轮性能的影响ꎮ 本文对高导
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的子午型线通过取整和增加机匣型线高度的方式ꎬ选取了

３个不同流道高度进行数值模拟研究ꎮ 其中高导的轮毂型

线直径统一取整为 ４０６ｍｍꎬ机匣型线直径分别为 ４６８ｍｍ、
４６８.２５ｍｍ和 ４６８.５ｍｍꎬ即流道高度为 ３１.００ｍｍ、３１.２５ｍｍ
和 ３１.５０ｍｍꎮ 流道高度每增加 ０.２５ｍｍꎬ高导喉道面积增加

约 ０.８％(约为设计图样与原型样机的面积差)ꎮ
不同流道高度下的涡轮性能参数变化如图 ３ 所示ꎮ

由图 ３(ａ)可知ꎬ随着流道高度增加ꎬ高涡流量几乎成正比

增加ꎬ这说明当前高导工作状态处于临界(流量由高导喉

道面积确定)ꎬ下游流场没有出现临界状态ꎬ涡轮的通流

能力由高导决定ꎮ 然而高涡流量的增加不一定带来涡轮

整体能效的提高ꎬ过高的流量可能造成低压涡轮工作状态

变化ꎮ 从图 ３(ｂ)可知ꎬ随着高导流道高度的增加ꎬ高涡效

率亦小幅增加ꎬ这表明高导堵塞流动状态得到略微改善ꎻ
而低涡效率呈现先增加后降低的趋势ꎬ过大的流量可能使

得低涡气动匹配变差ꎬ效率反而降低ꎮ 综合来看ꎬ在考虑

热膨胀和离心力引起的流道几何变形后ꎬ适当增加流道高

度将有效改善涡轮的流动状态ꎬ使得涡轮性能得到提升ꎬ
通流能力增加ꎻ而过多地增加流道高度将导致高低压涡轮

气动匹配变差ꎬ使得低压涡轮效率降低ꎮ 对于本文研究对

象ꎬ为获得涡轮整体综合性能最优ꎬ应增加流道高度 １.６％
(０.２５ｍｍ)ꎬ流量增大 １.５５％ꎬ高涡效率提升 ０.０９％ꎬ低涡

效率提高 ０.０５％ꎮ
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图 ３　 不同流道高度高导下的涡轮性能参数变化

３　 尾缘劈缝修型厚度的影响

３.１　 尾缘劈缝修型优化方法

尾缘劈缝型线见图 ４ꎮ 劈缝口是根据气膜冷却用气量

决定的ꎬ为确保导向器不会被高温气流烧蚀ꎬ其尺寸是固定

的ꎻ劈缝外缘型线与尾缘叶型型线之间的距离 Ｂ 可以进行

调整ꎬ会改变叶片压力面的压力分布ꎬ从而影响高导性能ꎮ
此外ꎬ劈缝接近高导喉道位置ꎬ劈缝距离 Ｂ 过大可能使得劈

缝位置通流面积小于原本喉道位置ꎬ从而造成涡轮喉道变

化ꎬ影响气动性能ꎮ 另一方面ꎬ劈缝距离存在极限值ꎬ过小

将造成叶片加工困难ꎬ工程难以实现ꎮ 以设计图状态劈缝

距离 Ｂ 为基准ꎬ选取不同修型距离(如图 ４ 所示ꎬ修型

０.１９ ｍｍ指劈缝距离比原距离 Ｂ 减小 ０.１９ｍｍ)进行数值模

拟计算ꎬ以获得最优尾缘劈缝修型ꎬ计算结果见表 ２ꎬ其中

最大修型厚度为 ０.４０ｍｍꎬ低于此修型厚度将造成叶片劈缝

加工困难ꎮ

(b) �
(a) ��

�0.30 mm

�0.19 mm�0.40 mm

图 ４　 高导叶片尾缘劈缝修型示意图

表 ２　 压力面尾缘气膜劈缝修型

模型 修型距离 / ｍｍ 修型状态

１ ０ 设计图状态

２ ０.１９ 叶型自然光顺状态

３ ０.３０ 修型中间状态

４ ０.４０ 加工极限

３.２　 涡轮性能对比

不同高导劈缝处修型距离的涡轮性能如图 ５ 所示ꎮ
由图可知ꎬ随着修型距离的增加ꎬ高涡输出功率略有上升ꎬ
而流量呈现先增加后不变的趋势ꎮ 这是因为劈缝的修型

会使叶片表面压力变化ꎬ改善喉道附近的流动ꎬ但过多的

修型不会继续增加流量ꎬ表明劈缝修型不影响喉道流动ꎮ
从效率图来看ꎬ高涡的效率随着修型距离增加而上升ꎬ但
低涡效率呈现先增加后减少的趋势ꎬ说明过多的劈缝修型

不一定获得涡轮综合最优的效果ꎬ应考虑两级涡轮气动匹

配问题ꎬ选择最优的劈缝修型距离ꎮ
根据高导叶型载荷分布(图 ６)及高导中间截面马赫数

分布(图 ７)可知ꎬ高导通道在尾缘气膜冷却的劈缝处附近

先收缩后扩张ꎬ流动先膨胀加速ꎬ在压力面形成较大逆压区

域ꎬ产生损失ꎮ 修型距离 ０.１９ｍｍ使得叶型自然光顺时ꎬ逆
压区域仍较大ꎻ继续修型可以明显减小逆压区域ꎬ改善当地

流动情况ꎮ 最优修型距离应为 ０.４０ｍｍꎬ即加工极限ꎬ性能

将比原型样机还要优ꎬ然而此时两级涡轮气动匹配并非最

优状态ꎬ且加工品质不易把控ꎮ 故最优的修型距离可取

０.３０ ｍｍꎬ此时高涡效率增加 ０.１５％ꎬ功率增加０.３％ꎮ

４　 结语
在工程实际中ꎬ热载荷和离心载荷将导致涡轮气动性能

出现偏差ꎬ应通过进一步优化手段改善涡轮气动性能ꎮ 本文

通过数值模拟手段研究了涡轮高导叶片流道高度和尾缘劈

缝修型距离对涡轮性能的影响规律ꎬ得到了以下结论ꎮ

６０２
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图 ５　 不同高导劈缝处修型距离下的涡轮性能参数对比
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图 ６　 不同修型距离下高导叶片 ５０％叶高截面载荷分布

   (a) �� (b) ��0.19 mm (c) ��0.30 mm (d) ��0.40 mm 

图 ７　 不同修型厚度下高导叶片 ５０％叶高截面载荷分布

　 　 １)考虑工程实践状态ꎬ可适当扩张流道尺寸以改善

涡轮性能ꎬ缓解发动机超温问题ꎮ 流道扩张存在最优的

值ꎬ对于本文研究对象最佳的流道高度应增加 １.６％ꎬ此时

可实现高导流量加大 １.５５％ꎬ高涡效率提高 ０.２５％ꎬ高涡

功率提升 ０.６％ꎮ
２)叶片冷却孔的劈缝半径可影响高导叶片通流能

力ꎬ从而对涡轮性能产生影响ꎮ 相对最佳修型方式为综合

考虑涡轮性能前提下ꎬ尽可能选取较小的劈缝距离ꎮ 本文

研究对象ꎬ最优的修型距离为 ０.３ｍｍꎬ此时高涡效率增加

０.１５％ꎬ功率增加 ０.３％ꎮ
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