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摘　 要:通过非定常数值计算方法ꎬ对某典型跨声速涡轮进行转 /静干涉机理的量化研究ꎬ分析

转 /静干涉对动叶前缘气膜孔出流及临界逆流裕度的影响ꎮ 结果表明:导叶尾缘激波对动叶前

缘吸力面影响最大ꎬ压力波动可达 ３２％ꎻ尾迹覆盖会造成动叶表面压力降低约 １４％ꎻ动叶进口

气流角存在 １３°的变化幅值ꎬ导致前缘滞止点摆动范围内的气膜孔出流方向发生改变ꎻ动叶前

缘气膜孔临界逆流裕度主要受气膜孔出口压力波动的影响ꎬ临界逆流裕度与气膜孔出口相对

峰值压力比值稳定在 ０.９８左右ꎮ
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０　 引言

航空发动机涡轮内部流场具有复杂的非定常特性ꎬ包
括转 /静干涉、分离流、二次流、冷气流、热斑等ꎮ 其中

转 /静干涉会导致气冷涡轮动叶前缘压力、温度、速度均有

较大波动ꎬ对前缘气膜孔出流产生巨大影响ꎮ 在发动机长

试中ꎬ涡轮动叶前缘常常发生氧化烧蚀现象ꎬ影响涡轮叶

片的寿命及可靠性ꎮ 因此ꎬ研究涡轮转 /静干涉机理及其

对动叶前缘气膜孔出流的影响意义重大ꎮ
国内外学者一直致力于涡轮转静间非定常流动机理

的研究ꎮ ＤＯＯＲＬＹ Ｄ Ｊ 等[１]用转动的圆棒模拟导向叶片

的尾缘激波和尾迹ꎬ 发现激波直接打在叶片表面对换热

的影响不大ꎮ ＳＭＩＴＨ Ａ Ｃ 等[２]通过研究非定常激波对气

冷涡轮叶片冷气出流的影响ꎬ发现由于叶片总引气量一

定ꎬ激波减小了叶片吸力面的冷气量ꎬ而使得压力面的冷

气量相应增加ꎮ ＨＥＩＤＭＡＮＮ Ｊ[３]计算结果表明ꎬ尾迹的非

定常扫掠使压力面的展向气膜冷却有效温比降低ꎬ主要原

因是尾迹使冷却气流脱离壁面ꎬ加剧冷却气流和主流的掺

混程度ꎮ ＫＯＲＡＫＩＡＮＩＴＩＳ Ｔ[４]的研究表明对于无激波的中

等负荷涡轮ꎬ决定尾迹干涉或势干涉占主导地位的主要参

数是静子、转子的节距比ꎮ 周莉等[５]发现尾迹宽度增大ꎬ
使叶片表面气膜冷却效率降低的程度增加ꎬ尾迹对压力面

冷却效果的影响大于吸力面ꎬ对动叶的周期性非定常影响

主要表现在前缘附近ꎮ 李虹杨等[６]的研究发现势干涉通

过影响主流流场ꎬ能很大程度地改变下游叶片的入射角ꎬ
且对气膜孔的冷却射流有非常大的影响ꎮ 王宇峰等[７]研

究跨声速涡轮级叶型ꎬ发现静叶尾缘外伸波的扫掠会导致

动叶表面气膜的周期性分离ꎬ显著降低叶片表面气膜冷却

效率ꎮ 而动叶压力面前缘附近的冷气喷射主要受到静叶

尾迹的影响ꎬ尾缘外伸波对其影响不明显ꎮ 周勇等[８]发

现冷却气流在激波和尾迹经过时ꎬ 会发生上扬和重新被

压制回壁面的现象ꎮ
目前ꎬ对非定常流动机理多为初步定性研究ꎬ且对

转 /静干涉影响气膜出流的相关研究较少ꎮ 本文通过非定

常数值模拟的方法对某典型跨声速涡轮进行转 /静干涉机

理的量化研究ꎬ分析转 /静干涉对动叶前缘气膜出流的影

响ꎬ探索动叶前缘临界逆流裕度的影响因素ꎮ
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１　 方法

１.１　 几何模型和网格

为研究跨声速涡轮转 /静干涉机理及其对动叶前缘气

膜孔出流的影响ꎬ以某典型跨声速涡轮为研究对象ꎬ导叶

叶片数为 ４２ꎬ动叶叶片数为 ６６ꎮ 转静子叶片数比例为

７ ∶ １１ꎬ故不需要进行叶形缩放ꎮ 截取中截面位置 ２ ｍｍ
厚度的薄片作为无冷却涡轮模型ꎬ而有冷却涡轮模型则在

此基础上增加动叶前缘气膜孔和冷气腔结构ꎬ气膜孔位置

如图 １所示ꎮ 常规非定常计算模型包含 ７ 个导叶通道和

１１个动叶通道ꎬ有冷却涡轮模型、计算网格图 ２所示ꎮ
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图 １　 动叶前缘不同位置的气膜孔
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图 ２　 有冷却涡轮级薄片模型及网格划分

１.２　 计算设置

给定进口总温、总压、气流方向、出口静压和转速ꎬ工
质为指定燃气ꎻ给定通道周向最外侧为周期性边界ꎬ上下

流道面为滑移壁面ꎬ叶片表面为无滑移壁面ꎮ 设置气膜孔

冷却腔进口类型为开放式进口ꎬ寻找气膜孔出口流量恒大

于 ０的临界腔压ꎮ 基于商用 ＡＮＳＹＳ－ＣＦＸ软件ꎬ采用常规

非定常计算方法ꎬ设置计算总步数为 ４２０ 步ꎬ监控单个气

膜孔出流流量的收敛情况ꎬ算例在 ２２０步之后冷气流量呈

周期性变化ꎬ判定计算收敛ꎬ如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 气膜孔出流流量的收敛情况

１.３　 参数定义

将本文重要参数———气膜孔逆流裕度定义为叶片内

部冷却腔的平均相对总压与气膜孔时均背压的比值ꎮ 工

程上常用气膜孔的逆流裕度来表征气膜孔抵抗燃气倒灌

的能力ꎮ 临界逆流裕度定义为保证气膜孔持续出流(冷
气流量恒大于 ０)的最小逆流裕度值ꎮ 本文压力的当量参

数取动叶进口截面的平均相对总压ꎮ

２　 结果及分析

２.１　 涡轮级间转 /静干涉机理

１)转 /静干涉对动叶表面压力的影响

图 ４为动叶叶片表面的压力分布(本刊黑白印刷ꎬ相
关疑问咨询作者)ꎬ包括非定常压力、定常压力以及非定

常时均压力分布ꎮ 横坐标代表相对于动叶轴向弦长的位

置ꎬ０~ １００ 代表叶盆侧ꎬ０ ~ －１００ 代表叶背侧ꎮ 可以看出

定常计算的压力分布曲线与非定常时均结果较为接近ꎬ动
叶前缘吸力侧区域压力波动最大ꎮ
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图 ４　 动叶叶片表面压力分布

动叶叶片表面压力波动的相对值如图 ５所示ꎬ相对波

动量最大的两个位置分别为动叶前缘至吸力侧 ２０％轴向

弦长区域(压力波动 ４６％)和吸力侧 ７５％ ~ ８０％轴向弦长

区域(压力波动 ４０％)ꎬ正好对应动叶表面受激波干涉的

两个区域ꎬ如图 ６(ａ)所示ꎮ 显然ꎬ跨声速涡轮中影响动叶

表面压力波动的最大因素为激波干涉ꎮ
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图 ５　 动叶叶片表面压力波动分布
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图 ６　 转静间激波干涉、尾迹干涉示意图
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图 ７为动叶表面压力时空图ꎬ纵坐标为两个导叶周

期ꎬ可以明显看到导叶尾迹和尾缘激波对动叶的作用时间

不一致ꎬ尾迹作用于叶片前缘及吸力面部分区域ꎬ造成压

力减小约 １４％ꎬ尾缘激波作用于动叶前缘及前缘吸力侧

区域造成压力突增约 ３２％ꎬ同时ꎬ波后形成的高压区会使

动叶压力面表面压力升高ꎮ
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图 ７　 动叶表面压力时空图

２)转 /静干涉对导叶表面压力的影响

不同于上游导叶对下游动叶的非定常影响ꎬ下游动叶

对上游导叶只存在势干涉ꎮ 在跨声速涡轮级中ꎬ由于导叶

尾缘右伸激波打在相邻导叶的吸力面上ꎬ导致下游动叶对

上游导叶的势干涉无法影响到导叶喉部前流场ꎮ 如图 ８
所示ꎬ可以认为导叶吸力面 ７５％ ~ １００％轴向弦长区域存

在的压力波动完全是由下游动叶对上游导叶的势干涉引

起ꎮ 由图 ９可以看出下游动叶对上游导叶的势干涉导致

的相对压力波动为 ２％ ~８％ꎮ
此外ꎬ还可以观察到导叶吸力面 ７５％ ~ １００％轴向弦

长区域压力分布的定常结果与非定常时结果均相差较大ꎮ
这主要是由于定常模型中转静交界面算法导致的流场失

真ꎬ不能模拟真实流场中动叶对导叶的势干涉影响ꎮ
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图 ８　 导叶叶片表面压力分布
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图 ９　 导叶叶片表面压力波动分布

３)转 /静干涉对动叶进口气流角的影响

动叶前缘上游某监控点速度方向与轴向夹角随时间

的变化曲线如图 １０所示ꎬ动叶进口气流角一直存在小范

围波动ꎬ但当导叶尾缘外伸激波扫掠至监控点位置ꎬ气流

角突降 １３°ꎮ 进一步分析监控点轴向速度和周向速度随

时间的变化曲线ꎬ如图 １１所示ꎬ发现气流角突降的主要原

因为周向速度发生突降ꎮ
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图 １０　 动叶进口气流角变化
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图 １１　 监控点轴向速度与周向速度变化

动叶进口气流角的变化导致动叶前缘滞止点位置的

摆动ꎬ图 １２为动叶前缘滞止点相对轴向弦长位置随时间

的变化曲线ꎬ前缘滞止点在动叶压力面上的摆动范围为

４.５６％ ~７.８１％轴向弦长ꎮ
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图 １２　 动叶前缘滞止点相对轴向弦长变化

２.２　 转 /静干涉对气膜出流的影响

图 １３－图 １５展示了不同冷气腔压下动叶前缘气膜孔

流量变化ꎬ可以看出前缘偏压力侧气膜孔的无量纲临界腔

压为 １.００ꎬ前缘点气膜孔为 ０.９９ꎬ前缘偏吸力侧气膜孔为

０.９１ꎮ 随着气膜孔位置向吸力侧移动ꎬ压力波动幅值逐渐

增大ꎬ气膜孔流量波动幅值相应增大ꎬ提升冷气腔压对气

膜孔流量的提升越不明显ꎮ
进口气流角的改变导致动叶攻角的改变ꎬ进而导致前

缘滞止点的前后摆动ꎮ 当气膜孔位于滞止点摆动范围之

内时ꎬ气膜孔出流方向发生改变ꎬ图 １６展示了前缘偏压力

侧气膜孔的出流变化情况ꎮ
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1—PC* /P* =0.99
2—P* /P* =1.00
3—PC* /P* =1.01
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图 １３　 前缘偏压力侧气膜孔流量变化
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图 １４　 前缘点气膜孔流量变化
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图 １５　 前缘偏吸力侧气膜孔流量变化
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图 １６　 前缘偏压力侧气膜孔出流情况

２.３　 动叶前缘气膜孔临界逆流裕度的影响
因素

　 　 表 １详细地展示了动叶前缘气膜孔临界逆流裕度与

出口压力波动的关系ꎬ可以发现气膜孔临界逆流裕度与出

口相对峰值压力存在稳定的比例关系ꎬ比值约为 ０.９８ꎮ 可

以看出动叶前缘气膜孔的临界逆流裕度主要受气膜孔出

口压力波动影响ꎮ 表中: Ｐ 为压力ꎻ上标∗为滞止参数ꎻ
Ｐ∗为总压ꎻＰ∗ｃ 为冷气的总压ꎮ

表 １　 气膜冷却逆流裕度与气膜孔背压波动的关系

气膜孔位置 轴向弦长 / ％
时均压力
Ｐａｖｅ / Ｐ∗

峰值压力
Ｐｍａｘ / Ｐ∗

相对峰值压力
Ｐｍａｘ / Ｐａｖｅ

临界腔压
Ｐ∗ｃ / Ｐ∗

临界逆流裕度
Ｐ∗ｃ / Ｐａｖｅ

临界逆流裕度 /
相对峰值

平均值

前缘偏压力侧 ６.１７ ０.９９４ １.０１９ １.０２５ １.００ １.００６ ０.９８１ ０.９８１

前缘点 ２.２６ ０.９５１ １.０１３ １.０６５ ０.９９ １.０４１ ０.９７７ ０.９８１

前缘偏吸力侧 ０.１５ ０.７９４ ０.９２４ １.１６４ ０.９１ １.１４６ ０.９８４ ０.９８１

　 　 下面对动叶表面不同位置气膜孔临界逆流裕度进行

初步预测ꎮ 动叶表面相对峰值压力与气膜冷却临界逆流

裕度分布如图 １７所示ꎮ 动叶表面气膜孔临界逆流裕度的

最大值在前缘偏吸力侧位置ꎬ但由于该位置气膜孔时均压

力较低ꎬ所以对腔压的要求不高ꎮ
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图 １７　 动叶表面相对峰值压力与气膜

冷却临界逆流裕度分布

图 １８展示了冷气腔临界腔压分布ꎬ可以看出对动叶

冷气压力要求最高的位置仍然是动叶前缘及前缘偏压力

侧区域ꎮ
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图 １８　 冷气腔临界腔压分布

３　 结语
本文对某典型跨声速涡轮进行转 /静干涉机理的量化

研究ꎬ分析转 /静干涉对动叶前缘气膜出流的影响ꎮ 得出

如下结论ꎮ
１)导叶尾缘外伸激波引起动叶前缘至吸力侧 ２０％轴

向弦长位置表面压力突增ꎬ表面压力波动最高可达 ３２％ꎮ
导叶尾迹主要影响动叶前缘及吸力面区域ꎬ使表面压力下

降约 １４％ꎬ对气膜出流有较大影响ꎮ 势干涉只能影响导

叶喉部后流场ꎬ造成导叶表面最高 ８％的压力波动ꎮ
(下转第 ９０页)
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３　 结语

通过有限元分析方法研究压力容器封头连接结构的

失效过程ꎬ分析复合材料压力容器封头连接的失效机理ꎬ
发现其中螺栓强度、材料强度以及螺栓宽径比等因素ꎬ均
会对压力容器封头的失效过程产生影响ꎬ以此可为压力容

器封头连接结构设计提供了一种理论参考依据ꎮ
１)压力容器封头的台阶式螺套传力较为合理ꎬ该结

构形式不容易从基体中拉脱ꎬ是较为合理的结构形式ꎮ
２)压力容器封头在 １０.２ ＭＰａ 内压作用下ꎬ螺栓塑形应

变为 １.４２％ꎬ塑性区占整个剖面的比例较小ꎬ无强度风险ꎮ 封

头与螺套的连接区ꎬ靠近上台阶附近轴向应变约为 ４ ６００ μεꎮ
３)压力容器封头在 １４.１ ＭＰａ 内压作用下ꎬ螺栓塑形

应变为 ３.４％ꎬ塑性区基本贯穿整个剖面ꎬ螺栓有一定强度

破坏风险ꎮ 封头与螺套的连接区ꎬ靠近上台阶附近轴向应

变约为 ６ ２００ μεꎮ
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(上接第 ７７页)
　 　 ２)受激波干涉的影响ꎬ动叶进口气流角存在 １３°的变

化幅值ꎬ导致动叶攻角的变化和前缘滞止点的摆动ꎬ动叶

前缘滞止点摆动范围为 ４.５６％ ~ ７.８１％轴向弦长ꎬ进而导

致前缘滞止点摆动范围内的气膜孔出流方向发生改变ꎮ
３)动叶前缘气膜孔的临界逆流裕度与出口相对峰值

压力存在一个稳定比值为 ０.９８ꎬ对叶片冷气压力要求最高

的位置仍然是动叶前缘及前缘压力侧区域ꎮ
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