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某燃气轮机压气机过渡段优化设计及试验验证
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摘　 要:某燃气轮机整机试验过程中ꎬ压气机部分存在高压压气机效率偏低的问题ꎬ且高、低压压气机压比与设计

值都存在偏差ꎮ 经分析ꎬ低压压气机与高压压气机径向落差大ꎬ导致中间的过渡段内总压损失较大ꎬ进一步导致高

压压气机进口流场品质较差ꎬ高压压气机效率降低ꎮ 针对该情况ꎬ将过渡段内、外壁型线参数化ꎬ用两段四次曲线

表示ꎬ在大范围内寻优ꎬ同时优化支板结构ꎬ进一步降低气流流动分离ꎬ最终确定优化方案ꎮ 经流场分析发现ꎬ过渡

段内壁面逆压力梯度流动会影响壁面边界层的发展ꎬ导致局部流动分离ꎬ引起较强的径向掺混ꎬ导致过渡段内总压

损失ꎮ 优化方案通过将逆压流动位置前移进行流动控制ꎬ降低总压损失ꎮ 为验证方案的有效性ꎬ针对改进方案进

行了吹风试验ꎮ 结果表明:改型过渡段内的流动总压损失降低至原来的 １８％ ꎬ优化方案极大地改善了过渡段内的

流动分离情况ꎮ

关　 键　 词:过渡段ꎻ参数化ꎻ优化方案ꎻ逆压流动ꎻ总压损失

中图分类号:ＴＫ４７　 　 　 文献标识码:Ａ　 　 　 ＤＯＩ:１０. １６１４６ / ｊ. ｃｎｋｉ. ｒｎｄｌｇｃ. ２０２４. １２. ００１

[引用本文格式]汪作心ꎬ酒鸣慧ꎬ徐　 宁ꎬ等. 某燃气轮机压气机过渡段优化设计及试验验证[ Ｊ] . 热能动力工程ꎬ２０２４ꎬ３９(１２):
１ － ９. ＷＡＮＧ Ｚｕｏｘｉｎꎬ ＪＩＵ Ｍｉｎｇｈｕｉꎬ ＸＵ Ｎｉｎｇꎬｅｔ ａｌ. Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｓｅｃｔｉｏｎ[Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ｆｏｒ Ｔｈｅｒｍａｌ Ｅｎｅｒｇｙ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ２０２４ꎬ３９(１２):１ － ９.

Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ａ Ｇａｓ Ｔｕｒｂｉｎｅ
Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ Ｓｅｃｔｉｏｎ

ＷＡＮＧ Ｚｕｏｘｉｎ１ꎬ ＪＩＵ Ｍｉｎｇｈｕｉ１ꎬ ＸＵ Ｎｉｎｇ１ꎬ ＧＵ Ｊｉａｑｉ２

(１. Ｎｏ. ７０３ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ ＣＳＳＣꎬ Ｈａｒｂｉｎꎬ Ｃｈｉｎａꎬ Ｐｏｓｔ Ｃｏｄｅ: １５００７８ꎻ
２. Ｗｕｘｉ Ｂｒａｎｃｈ ｏｆ Ｎｏ. ７０３ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ ＣＳＳＣꎬ Ｗｕｘｉꎬ Ｃｈｉｎａꎬ Ｐｏｓｔ Ｃｏｄｅ: ２１４１５１)

Ａｂｓｔｒａｃｔ: Ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ｔｅｓｔｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ａ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅꎬ ｈｉｇｈ￣ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｈａｓ ｌｏｗ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙꎬ ａｎｄ
ｔｈｅｒｅ ｉｓ ａ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｈｉｇｈ ａｎｄ ｌｏｗ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ. Ａｆｔｅｒ ａ￣
ｎａｌｙｓｉｓꎬ ｔｈｅ ｌａｒｇｅ ｒａｄｉａｌ ｄｒｏｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｌｏｗ￣ｐｒｅｓｓｕｒｅ ａｎｄ ｈｉｇｈ￣ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｌｅａｄｓ ｔｏ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ
ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｉｎ ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎꎬ ｆｕｒｔｈｅｒ ｌｅａｄｉｎｇ ｔｏ ｐｏｏｒ ｑｕａｌｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ ｆｌｏｗ
ｆｉｅｌｄ ｏｆ ｔｈｅ ｈｉｇｈ￣ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒꎬ ｗｈｉｃｈ ｍａｙ ｂｅ ｔｈｅ ｍａｉｎ ｒｅａｓｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ｌｏｗ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｈｉｇｈ￣
ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ. Ｉｎ ｖｉｅｗ ｔｏ ｔｈｉｓ ｓｉｔｕａｔｉｏｎꎬ ｔｈｅ ｉｎｎｅｒ ａｎｄ ｏｕｔｅｒ ｗａｌｌ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ
ａｒｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚｅｄ ａｎｄ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ｂｙ ｔｗｏ ｑｕａｒｔｉｃ ｃｕｒｖｅｓ ｔｏ ｓｅｅｋ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｖｅｒ ａ ｌａｒｇｅ ｒａｎｇｅ. Ａｔ ｔｈｅ
ｓａｍｅ ｔｉｍｅꎬ ｔｈｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｐｌａｔｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｓ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｔｏ ｆｕｒｔｈｅｒ ｒｅｄｕｃｅ ａｉｒｆｌｏｗ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚａ￣
ｔｉｏｎ ｐｌａｎ ｉｓ ｕｌｔｉｍａｔｅｌｙ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ. Ｔｈｒｏｕｇｈ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ａｎａｌｙｓｉｓꎬ ｉｔ ｉｓ ｆｏｕｎｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ ａｄｖｅｒｓｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｇｒａｄｉ￣
ｅｎｔ ｆｌｏｗ ｏｎ ｔｈｅ ｉｎｎｅｒ ｗａｌｌ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｗｉｌｌ ａｆｆｅｃｔ ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｗａｌｌ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒꎬ
ｌｅａｄｉｎｇ ｔｏ ｌｏｃａｌ ｆｌｏｗ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｔｒｏｎｇ ｒａｄｉａｌ ｍｉｘｉｎｇꎬ ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｔｈｅ ｍａｉｎ ｒｅａｓｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｌｏｓｓ ｉｎ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ. Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅ ｃｏｎｔｒｏｌｓ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｂｙ ｍｏｖｉｎｇ ｔｈｅ ａｄｖｅｒｓｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ



热 能 动 力 工 程 ２０２４ 年　

ｇｒａｄｉｅｎｔ ｆｌｏｗ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｆｏｒｗａｒｄ ｔｏ ｒｅｄｕｃｅ ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ. Ｔｏ ｖｅｒｉｆｙ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｃｈｅｍｅꎬ
ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｂｌｏｗｉｎｇ ｔｅｓｔｓ ａｒｅ ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅ. Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓ￣
ｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｉｎ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｓ ｒｅｄｕｃｅｄ ｔｏ １８％ ｏｆ ｉｔｓ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｌｅｖｅｌ ａｆｔｅｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎꎬ ｇｒｅａｔｌｙ ｉｍｐｒｏ￣
ｖｉｎｇ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｓｉｔｕａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ.
Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ: ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎꎬ ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎꎬ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅꎬ ａｄｖｅｒｓｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｇｒａｄｉｅｎｔ ｆｌｏｗꎬ
ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ

引　 言

在双转子燃气轮机中ꎬ压气机过渡段是连接低

压压气机与高压压气机的重要静子部件ꎬ其作用是

将低压压气机压缩过的空气输送到高压压气机进行

再压缩ꎮ 由于低压压气机和高压压气机子午流道存

在径向落差ꎬ如果简单地将过渡段型线做成圆台型ꎬ
会带来较大的气动损失ꎮ 同时ꎬ为了保证承力并使

气流顺利通过各种管路ꎬ会在过渡段流道布置几根

较厚的支柱ꎬ引起钝体绕流ꎬ但由此会诱发附面层分

离等严重影响气动性能的现象ꎬ并进一步造成下游

流场的恶化ꎬ影响整机总体性能ꎮ
为了推动更具竞争力且环保的喷气发动机技术

的发展ꎬ欧盟“ＡＩＤＡ 计划”全面探索了大落差长度

比中介机匣的气动影响因素和设计准则ꎬ取得了一

系列研究成果[１ － ３]ꎮ 过渡段壁面压力梯度不仅影响

其壁面边界层的发展ꎬ同时也是过渡段内总压损失

产生的主要原因[４]ꎬ因此过渡段设计的关键在于控

制过渡段壁面的压力分布ꎮ 通过数值优化的方法对

多个参数寻优ꎬ可有效优化过渡段壁面压力分布ꎬ从
而提高过渡段的性能ꎮ Ｗａｌｌｉｎ 等人[５]建立了由 ４ 个

独立参数表述的过渡段几何描述方式ꎬ并采用响应

面法对带支板的过渡段流道进行了数值优化ꎬ在不

约束出口气流径向分布的情况下ꎬ优化后损失系数

减小了 ２４％ ꎮ Ｇｈｉｓｕ 等人[６] 通过 １１ 个变量控制过

渡段流道几何型线ꎬ并采用遗传算法对过渡段流道

进行优化ꎬ结果使损失系数减小了 １２. ５％ ꎮ 国内对

过渡段的研究开展较晚ꎬ主要集中在过渡段的优化

设计方面[７ － １０]ꎮ 大量的研究表明ꎬ通过设计过渡段

内外壁面可以有效控制过渡段的损失ꎬ但是由于影

响内外壁面造型的因素较多ꎬ缺乏有效的描述方式ꎬ
很难将几何特征与气动性能进行关联ꎮ

某型船舶燃气轮机压气机过渡段内外壁型线均

为圆台型ꎬ支柱截面为“跑道型”ꎬ在整机试验过程

中ꎬ设计工况下高压压气机效率偏低ꎬ压比较设计值

偏低ꎬ低压压气机压比偏高ꎬ分析为空气在过渡段处

流动不畅所致ꎬ拟对压气机过渡段进行优化设计ꎮ
本文结合工程实际对流道几何型线进行参数

化ꎬ建立了仅包含两个独立变化参数的过渡段几何

描述方式ꎬ在一定范围内寻优ꎬ使过渡段内的流动总

压损失最小ꎬ并针对优化方案进行吹风试验以验证

优化效果ꎮ

１　 原过渡段及其流场分析

１. １　 原过渡段介绍

原过渡段型线为低压压气机出口与高压压气机

进口接近直线相连ꎬ支板截面形状为“跑道型”ꎬ如
图 １(ａ)所示ꎮ 过渡段支板现有的限制条件较多ꎬ因
过渡段内部需布置很多供油管路、转速传感器和盘

车工具等ꎬ导致过渡段支板具有较大的厚度ꎬ加之过

渡段本身轴向长度的限制ꎬ导致支板轴向长度不能

太长ꎮ 考虑工程加工实际ꎬ过渡段支板最大厚度不

能低于 ３６ ｍｍꎬ轴向长度不能超过 １０８ ｍｍꎬ所以在

保证支板的厚度弦长比最小的情况下ꎬ优化调整的

空间十分有限ꎮ 最终优化方案所用的支板与原支板

对比如图 １(ｂ)所示ꎬ基本上是在包裹住原支板的基

础上尽量不增大最大厚度ꎬ减小前缘和尾缘的半径ꎮ

图 １　 过渡段型线和支板示意图

Ｆｉｇ. １ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ
ｐｒｏｆｉｌｅ ａｎｄ ｓｕｐｐｏｒｔ ｐｌａｔｅｓ
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１. ２　 数值方法

本文的计算工具为商业软件 ＮＵＭＥＣＡ Ｆｉｎｅ / Ｔｕｒｂｏꎬ
选用 Ｓｐａｌａｒｔ￣Ａｌｌｍａｒａｓ 湍流模型ꎬ进口边界条件给定

总压 １０１. ３２５ ｋＰａ、总温 ２８８. １５ Ｋ 及气流方向轴向

进气ꎬ出口边界条件给定流量 ２６ ｋｇ / ｓꎮ 计算域进出

口分别位于由过渡段进出口向上、下游延伸 ３ 倍流

道高度处ꎮ 径向网格节点数为 ４９ꎬ轴向网格节点数

为 １８１ꎬ第 １ 层网格高度设置为 ０. ００１ ｍｍꎬ保证近壁

ｙ ＋ < ５ꎬ总网格数约 １４６ 万ꎮ 计算域网格示意图如

图 ２ 所示ꎮ 该数值方法仿真结果的总压损失系数为

０. １６ꎬ试验结果的总压损失系数为 ０. １７ꎬ基本偏差

不大ꎬ可以据此展开方案筛选ꎮ

图 ２　 计算域网格示意图

Ｆｉｇ. ２ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ｍｅｓｈ

１. ３　 计算结果流场分析

针对原过渡段进行数值模拟ꎬ其总压损失情况

如表 １ 所示ꎮ

表 １　 原过渡段总压损失情况

Ｔａｂ. １ Ｌｉｓｔ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ

ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ

参　 数 数 值

进口总压 / Ｐａ １００ ８９６

出口总压 / Ｐａ ９９ ０９８. ４

总压降 / Ｐａ １ ７９７. ６

进口静压 / Ｐａ ８９ ７５１. ６

总压损失系数 ０. １６１ ３０

总压损失系数(试验) ０. １７０ ８７

由于过渡段进口比出口位置高ꎬ所以整体上流

动速度处于逐渐增大的趋势ꎬ如果忽略总压损失ꎬ即
总压不变时ꎬ静压逐渐减小ꎬ整体上处于顺压力梯度

流动ꎮ 但在局部流场处ꎬ却存在逆压力梯度流动ꎬ图
３ 为原过渡段内子午面的静压云图和速度型演

化图ꎮ

图 ３　 原过渡段子午面静压云图和速度型演化图

Ｆｉｇ. ３ Ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｌｏｕｄ ｃｈａｒｔ ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｐｒｏｆｉｌｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｎ ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ

ｐｌａｎｅ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ

从图 ３(ａ)中可以看出ꎬ贴近外壁附近流动压力

逐渐减少ꎬ属于顺压力梯度ꎬ但贴近内壁流动压力先

降低后增大ꎬ在后半程存在逆压力梯度ꎮ 逆压力梯

度会影响壁面边界层的发展ꎬ使局部流动分离ꎬ带来

较强的径向掺混ꎬ导致过渡段内总压损失ꎮ 由图

３(ｂ)可知ꎬ外壁附近的速度越来越高ꎬ而内壁附近

速度却越来越低ꎬ速度型亏损增大ꎬ低动能的壁面边

界层无法克服逆压梯度的影响ꎬ导致较大的径向

掺混ꎮ
图 ４ 给出了原过渡段内壁附近静压分布和内壁

极限流线ꎮ 从静压分布图可以看出ꎬ后半程内壁附

近压力逐渐增大ꎬ属于逆压力梯度流动ꎮ 从极限流

线图可以看出ꎬ在支板 － 内壁角区附近发生流动分

离ꎬ支板后半部分扩压段也出现流动分离ꎮ 这是因

为过渡段支板后半段的局部快速扩压与内壁后半段

减速扩压相互叠加作用ꎬ导致附面层迁移等复杂流

动ꎬ最终引发高损失区域ꎮ
从以上分析可知ꎬ过渡段设计的关键在于控制

其壁面的压力分布ꎬ进而使内壁扩压区前移ꎬ避开支

板后半段的局部扩压ꎬ降低总压损失ꎮ
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图 ４　 原过渡段内壁附近静压分布和极限流线图

Ｆｉｇ. ４ Ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｎｄ

ｌｉｍｉｔ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｎｅａｒ ｔｈｅ ｉｎｎｅｒ ｗａｌｌ ｏｆ

ｏｒｉｇｉｎａｌ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ

２　 过渡段优化方法

２. １　 过渡段流道几何型线参数化

过渡段流道几何型线参数化是过渡段研究工

作的一个重要环节ꎮ 对流道几何的参数化应适当

控制参数数目ꎬ以减少设计空间的范围ꎬ同时又保

证所定义的设计空间包含较优的设计ꎮ 本文建立

了仅含两个独立变化参数的过渡段几何描述方式ꎮ
过渡段内、外壁面均由两段四次曲线描述ꎬ描述函

数为:

ｒ(ｘ) ＝
ａ４ｘ４ ＋ ａ３ｘ３ ＋ ａ２ｘ２ ＋ ａ１ｘ１ ＋ ａ０ꎬｘｉｎ≤ｘ≤ｘｃ

ｂ４ｘ４ ＋ ｂ３ｘ３ ＋ ｂ２ｘ２ ＋ ｂ１ｘ１ ＋ ｂ０ꎬｘｃ≤ｘ≤ｘｅｘ
{ (１)

式中:ｘｉｎꎬｘｅｘ—过渡段进、出口轴向坐标ꎻｘｃ—控制

点处的轴向坐标ꎻａ４ ~ ａ０ꎬｂ４ ~ ｂ０—待求变量ꎬ内、外
壁面各需给定 １０ 个几何约束条件才能确定壁面

形状ꎮ
过渡段进口、出口点的坐标(几何位置)、斜率

(一阶导数)、曲率(二阶导数)可根据上、下游压气

机确定ꎮ 同时ꎬ统一将控制点位置选在距进口

０􀆰 ４５Ｌ(Ｌ 为过渡段长度)处ꎬ０. ４５Ｌ 处为逆压段ꎬ控
制点选在该处可以更有效地调节压力梯度ꎬ控制点

横坐标为 ｘｃꎬ在控制点位置ꎬ即两条曲线分段位置

处需保证纵坐标值相等和斜率、曲率连续ꎮ 这样就

形成了 ９ 个几何约束条件ꎮ
过渡段前半段落差与过渡段总落差之比定义为

外壁半程落差比 ξ 为:
ξ ＝ ( ｒｉｎ － ｒｍｉｄ) / ( ｒｉｎ － ｒｅｘ) (２)

式中:ｒｉｎꎬｒｅｘ—壁面进、出口半径ꎻｒｍｉｄ—距进口 ０. ５Ｌ
处壁面的半径ꎮ

给定外壁半程落差比ꎬ即确定了外壁中点处对

应的纵坐标值ꎬ从而确定外壁形状ꎮ 外壁形状确定

后ꎬ再给定控制点处外、内壁纵坐标差值与过渡段进

口外、内壁差值之比ꎬ定义为控制点高度比 α:
α ＝ ( ｒｓｈｒｏｕｄｃ － ｒｈｕｂｃ ) / ( ｒｓｈｒｏｕｄｉｎ － ｒｈｕｂｉｎ ) (３)

式中:ｒｓｈｒｏｕｄｉｎ ꎬｒｈｕｂｉｎ —进口处外、内壁半径ꎻ ｒｓｈｒｏｕｄｃ ꎬ ｒｈｕｂｃ —
控制点处外、内壁半径ꎮ

至此ꎬ可以完全确定过渡段形状ꎬ过渡段示意图

如图 ５ 所示ꎮ

图 ５　 过渡段示意图

Ｆｉｇ. ５ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ

２. ２　 过渡段优化过程

本文优化的目标是流体经过过渡段后总压损失

系数最小ꎬ总压损失系数定义为:
ω ＝ (ｐ∗

ｉｎ － ｐ∗
ｅｘ ) / (ｐ∗

ｉｎ － ｐｉｎ) (４)

式中:ｐ∗
ｉｎ ꎬｐ∗

ｅｘ—过渡段进、出口总压ꎻ ｐｉｎ—过渡段进

口静压ꎮ
具体优化过程为:保持控制点高度比为 １ꎬ通过

调节外壁半程落差比进行过渡段型线对比和流场分

析ꎻ在确定外壁形状的基础上ꎬ通过调节控制点高度

比进行方案择优ꎬ确定内壁形状ꎬ以此初步确定过渡

段形状ꎻ在此基础上ꎬ进行反复迭代ꎬ不断修正内、外
壁形状ꎬ最终得到总压损失较小的过渡段型线ꎮ
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２. ２. １　 外壁形状确定

外壁半程落差比 ξ 取值不同时ꎬ过渡段型线对

比如图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 外壁半程落差比为 ０. ３０ꎬ０. ４５ 和 ０. ６０ 时过渡段型线对比

Ｆｉｇ. ６ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ

ｏｕｔｅｒ ｗａｌｌ ｈａｌｆ￣ｄｒｏｐ ｒａｔｉｏｓ ｏｆ ０. ３０ꎬ ０. ４５ ａｎｄ ０. ６０

外壁半程落差比取值范围为 ０. ３０ ~ ０. ６０ 时ꎬ对
相应过渡段方案进行数值模拟仿真计算ꎬ得到总压

损失系数变化情况ꎬ结果如图 ７ 所示ꎮ 从图 ７ 中可

以看出ꎬ外壁半程落差比为 ０. ４５ 时ꎬ总压损失系数

最小ꎮ

图 ７　 总压损失系数随外壁半程落差比的变化

Ｆｉｇ. ７ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｉｔｈ ｏｕｔｅｒ ｗａｌｌ ｈａｌｆ￣ｄｒｏｐ ｒａｔｉｏ

针对外壁半程落差比为 ０. ３０ꎬ０. ４５ 和 ０. ６０ 的

过渡段流场进行分析ꎮ 为了便于比较ꎬ引入壁面静

压系数 ＣｐꎬＣｐ上升代表逆压梯度出现ꎮ

Ｃｐ ＝ (ｐ － ｐｉｎ) / (ｐ∗
ｉｎ － ｐｉｎ) (５)

式中:ｐ—当地静压ꎮ
图 ８ 为不同外壁半程落差比下内、外壁静压系

数的沿程分布ꎮ

图 ８　 不同外壁半程落差比下内、外壁静压

系数的沿程分布

Ｆｉｇ. ８ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ
ｉｎｎｅｒ ａｎｄ ｏｕｔｅｒ ｗａｌｌｓ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｐａｔｈ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｏｕｔｅｒ ｗａｌｌ ｈａｌｆ￣ｄｒｏｐ ｒａｔｉｏｓ

从图 ８ 中可以看出ꎬ随着外壁半程落差比的增

大ꎬ壁面静压系数的峰值减小ꎬ但同时峰值位置逐渐

向前移动ꎬ逆压梯度区域增加ꎬ峰值减小对降低总压

损失有利ꎬ位置前移却对降低总压损失不利ꎬ二者的

综合作用导致存在一个最佳位置ꎬ使得总压损失系

数最小ꎮ 但总压损失系数最小的“０. ４５”方案仍然

比原过渡段的总压损失系数大ꎬ后续需要对内壁继

续进行优化ꎮ
２. ２. ２　 内壁形状确定

保持外壁形状固定(外壁半程落差比为 ０. ４５)ꎬ
通过改变控制点高度比调节内壁形状ꎬ不同控制点

高度比(α ＝ １. １ꎬ１. ３ꎬ１. ５)时ꎬ过渡段型线对比如图

９ 所示ꎮ 控制点高度比取值范围为 １ ~ １. ６ 时ꎬ对相

应过渡段方案进行数值模拟仿真计算ꎬ得到总压损

失系数变化情况ꎬ结果如图 １０ 所示ꎮ 从图 １０ 中可

以看出ꎬ控制点高度比为 １. ４５ 时ꎬ总压损失系数存
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在最小值ꎬ此时经过过渡段的总压损失为 ６６３ Ｐａꎬ总
压损失系数为 ０. ０６ꎮ

图 ９　 控制点高度比变化时过渡段型线对比图

Ｆｉｇ. ９ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ｗｉｔｈ
ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｏｉｎｔ ｈｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏ

图 １０　 总压损失系数随控制点高度的变化

Ｆｉｇ. １０ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｗｉｔｈ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｏｉｎｔ ｈｅｉｇｈｔ

对控制点高度比为 １. ２０ꎬ１. ４５ 和 １. ６０ 的过渡

段流场进行分析ꎮ 图 １１ 分别给出不同控制点高度

比下内、外壁静压系数的沿程分布ꎮ 图 １１ 中ꎬ控制

点高度比为 １ 的方案即为上述外壁半程落差比为

０􀆰 ４５ 的方案ꎬ由图 １１(ａ)可知ꎬ提升控制点高度比

完全改变了内壁附近流场的压力梯度ꎬ即由原来的

先顺压梯度后逆压梯度转变为先逆压梯度后顺压梯

度ꎬ逆压梯度的位置前移ꎮ 从流速角度解释ꎬ即通

过优化后过渡段内通流面积沿程先增大后减小ꎬ流
体先减速后加速ꎬ相应的静压可认为是先增大后减

小ꎮ 这种压力分布形式可以降低支板后部分快速

扩压区域对壁面附近低能流体的影响ꎮ 内壁型线

确定过程中ꎬ外壁形状保持不变ꎬ外壁静压系数的

分布形状也不变ꎬ只是由于内壁压梯度的改变导致

峰值变化ꎬ但基本上全程处在顺压力梯度范围ꎮ

图 １１　 不同控制点高度比下内、外壁静压系数的沿程分布

Ｆｉｇ. １１ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ
ｉｎｎｅｒ ａｎｄ ｏｕｔｅｒ ｗａｌｌｓ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｐａｔｈ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｏｉｎｔ ｈｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏｓ

过渡段壁面压力梯度会影响其壁面边界层的发

展ꎬ再加上支板的局部扩压等相互作用ꎬ导致过渡段

内的总压损失ꎮ 图 １２ 给出控制点高度比为 １. ４５ 时

过渡段的内壁和支板表面极限流线图ꎮ

图 １２　 控制点高度比为 １. ４５ 时过渡段内壁和

支板表面极限流线图

Ｆｉｇ. １２ Ｌｉｍｉｔ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｉｎｎｅｒ ｗａｌｌ ｏｆ
ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｕｐｐｏｒｔ ｐｌａｔｅ ｓｕｒｆａｃｅ

ａｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｏｉｎｔ ｈｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏ ｏｆ １. ４５
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从图 １２ 中可以看出ꎬ调整壁面静压分布使过渡

段后半段的高损失区域消除ꎬ达到了优化目的ꎮ

２. ２. ３　 反复迭代确定过渡段型线

通过反复迭代计算ꎬ筛选出总压损失最小的方

案ꎬ并进行通流面积的沿程分布光顺处理ꎬ即为最终

方案ꎬ其计算结果如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 最终方案总压损失情况

Ｔａｂ. ２ Ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆｉｎａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｓｃｈｅｍｅ

参　 数 数　 值

进口总压 / Ｐａ １００ ９２８

出口总压 / Ｐａ １００ ３６９

总压降 / Ｐａ ５５９

进口静压 / Ｐａ ８９ ６１１. ２

总压损失系数 ０. ０４９ ４０

最终方案的过渡段型线与原过渡段型线对比如

图 １３ 所示ꎮ

图 １３　 最终方案过渡段型线与原过渡段型线对比

Ｆｉｇ. １３ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｆｉｎａｌ ｄｅｓｉｇｎｅｄ

ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｐｒｏｆｉｌｅ ａｎｄ ｔｈｅ

ｏｒｉｇｉｎａｌ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｐｒｏｆｉｌｅ

针对最终方案进行流场分析ꎬ图 １４ 给出最终方

案的通流面积与原过渡段的通流面积轴向分布对

比ꎬ纵坐标表示当前位置的通流面积 Ａ 与过渡段出

口处通流面积 Ａｏｕｔ的比值ꎮ 由图 １４ 可知ꎬ由于支板

的引入ꎬ原过渡段通流面积有一段急剧下降和快速

增大的过程ꎬ从前面的分析可知ꎬ通流面积快速增大

时带来的扩压引起流动情况恶化ꎬ导致总压损失ꎮ

优化后流道整体上的通流面积先增大后降低ꎬ逆压

位置前移ꎬ总压损失降低ꎮ

图 １４　 通流面积轴向分布

Ｆｉｇ. １４ Ａｘｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｆｌｏｗ ａｒｅａ

图 １５ 给出了优化前后过渡段出口处轴向速度

沿径向的分布图ꎮ 从图中可以看出ꎬ优化后压气机

本体进气条件得到改善ꎬ对压气机效率提升有所

帮助ꎮ

图 １５　 过渡段出口处轴向速度沿径向的分布

Ｆｉｇ. １５ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ａｘｉａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｔ ｔｈｅ ｏｕｔｌｅｔ ｏｆ

ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｒａｄｉａｌ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

３　 过渡段优化方案试验验证

为了验证优化效果ꎬ进行了原型和改型过渡段

的整环吹风试验ꎬ鉴于试验台功率有限ꎬ对试验件进

行模化设计ꎬ模化比约为 ０. ６ꎬ试验件模型如图 １６

所示ꎮ

试验件经加工后安装到试验台上的情况如图
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１７ 所示ꎮ 试验主要测量参数为进、出口总压以及马

赫数ꎬ总压由探针直接测量得到ꎬ马赫数由探针测得

静压后计算得到ꎮ

图 １６　 试验件模型图

Ｆｉｇ. １６ Ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｔｅｓｔ ｐｉｅｃｅ ｍｏｄｅｌ

图 １７　 试验现场图

Ｆｉｇ. １７ Ｔｅｓｔ ｓｉｔｅ ｐｈｏｔｏ

针对原型过渡段和改型过渡段分别按进口马赫

数 ０. ２０ꎬ０. ２５ꎬ０. ３０ꎬ０. ３５ 和 ０. ４０ 共 ５ 个工况进行

试验ꎬ得到总压损失系数随进口马赫数变化的曲线ꎬ

如图 １８ 所示ꎮ 由于本试验中雷诺数较大ꎬ流动情况

基本处于自模化区ꎬ故根据相似原理ꎬ只要保证马赫

数相同ꎬ即认为流动相似ꎬ整机试验时设计点过渡段

进口马赫数约为 ０. ４０ꎮ

图 １８　 不同进口马赫数下原型和改型过渡段

总压损失系数对比

Ｆｉｇ. １８ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｆｏｒ ｏｒｉｇｉｎａｌ ａｎｄ ｍｏｄｉｆｉｅｄ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎｓ

ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｌｅｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

从图 １８ 可以看出ꎬ马赫数为 ０. ４ 时ꎬ改型过渡

段的总压损失降低明显ꎬ降低至原型过渡段损失的

１８％ ꎬ优化方案为试验验证的可行方案ꎮ 马赫数为

０. ４０ 时ꎬ 改型过渡段试验的总压损失系数为

０. ０３５ ９３ꎬ与设计计算得到的总压损失系数 ０. ０４９ ４０

基本偏差不大ꎬ偏差原因可能是进口边界条件的

不同ꎮ 另外ꎬ一般而言ꎬ总压损失系数随马赫数的

增大而增大ꎬ对于原型过渡段ꎬ马赫数在 ０. ２０ ~

０􀆰 ３５ 范围内符合此规律ꎬ但马赫数 ０. ４０ 的总压损

失系数又较马赫数 ０. ３５ 的总压损失系数较低ꎬ分

析认为在马赫数 ０. ３５ ~ ０􀆰 ４０ 范围ꎬ流道内的流动

状态变化ꎬ发生转捩现象ꎮ 马赫数为 ０. ３５ 时流动

状态处于起始变化过程中ꎬ未完成转捩ꎬ马赫数为

０. ４０ 时ꎬ流动完全变成了湍流流动ꎬ湍动能在一定

程度上抑制流动分离ꎬ从而导致总压损失系数下

降ꎮ 对于改型过渡段ꎬ转捩现象发生在马赫数

０􀆰 ２５ ~ ０. ３０ 范围内ꎬ因为相比于原型支板ꎬ改型支

板的特征长度大ꎬ相同马赫数下ꎬ雷诺数更大ꎬ更

早发生流动转捩现象ꎮ
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４　 结　 论

(１) 原型过渡段内流动损失主要原因在于靠近

内壁面的低能流体无法克服逆压力梯度ꎬ进而导致

流动分离ꎬ通过前移逆压梯度能有效降低流动损失ꎬ

即在设计时ꎬ保证通流面积先增大后减小ꎬ可为类似

流管设计提供一定的参考价值ꎮ

(２) 经试验验证改型过渡段内的流动总压损失

降低至原来的 １８％ ꎬ优化方案极大地改善了过渡段

内的流动分离情况ꎬ且提升了后端部件的进口流场

品质ꎮ
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