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摘　 要:为提高重型燃气轮机进气蜗壳的气动性能ꎬ采用 ＡＮＳＹＳ ＦＬＵＥＮＴ２０２２ 软件模拟空气在进气蜗壳内的流动ꎬ
边界条件设定进口速度为 ２５. ９１ ｍ / ｓꎬ温度为 １６°ꎬ湍流强度为 ２. １８％ ꎮ 首先计算分析原结构收缩段对气动性能的

影响ꎬ通过出口截面的平均速度不均匀度和总压畸变评价结构优劣ꎬ然后提出了贝塞尔曲线作为进气蜗壳收缩段

型线ꎬ并研究不同贝塞尔曲线参数对蜗壳气动性能的影响ꎮ 结果表明:相比原结构ꎬ改进结构涡流区域明显减小ꎬ
平均速度不均匀度降低了 ５４. ６２％ ꎬ总压畸变降低了 ４３. ０２％ ꎮ
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引　 言

重型燃气轮机是一种高效的能源转换装备[１]ꎬ
具有高效、清洁、安全的特点ꎮ 随着重型燃气轮机不

断朝着更大功率发展ꎬ进气系统的结构研究也得到

了广泛关注[２]ꎮ 进气蜗壳为进气系统的核心组成

部分ꎬ空气经进气蜗壳管道进入压气机ꎬ在此过程中

会产生进气损失和进气畸变ꎬ从而影响压气机的效

率ꎮ 研究表明ꎬ在标准工况下ꎬ进气蜗壳内流动损失

增加 ５００ Ｐａ(进气蜗壳内流动损失与标况下总压之

比约为 ０. ５％ )ꎬ燃气轮机功率将降低约 １％ [３]ꎮ
陈立德[４] 发现空气在流过燃气轮机进气系统

时ꎬ不可避免地经过转弯、收缩、扩压、绕流等流动ꎬ
这些流动特点将增加进气系统的流动阻力损失和压

气机进口截面的流动不均匀性ꎮ 徐鑫等人[５] 从压

力分布和气流角进行分析ꎬ结果表明对气动性能产

生重要影响的损失区域主要集中在进气外环上方和

支板附近ꎮ 杜玉锋等人[６] 对国产 ２５ ＭＷ 燃气轮机

进气室底面进行线型优化ꎬ结果表明经过维式曲线

与帕斯卡蜗线改型优化的进气室ꎬ进气室内整流罩

出口位置的速度不均匀度和总压损失较低ꎬ提高了

燃气轮机进气品质ꎮ 刘海旭等人[７] 通过全三维的

数值模拟计算得出结论:进气系统的气流转折处应

尽可能设计为圆弧过渡ꎮ 丁骏等人[８] 通过三维数

值仿真方法对进气室设计参数进行研究ꎬ发现进气

室平直段型线的改变对压气机的通流性能影响较

大ꎮ 文献[９ － １０]对某侧向进气道进行数值模拟ꎬ
并将结果与实验结果进行对比ꎬ表明其数值模拟方

法的可行性ꎮ Ｃｈｅｎ 等人[１１ － １２]通过捕捉压缩机 Ｌ 形

进气管道内部总压损失和涡对流动现象ꎬ提出了优

化进气道气动参数的方法ꎬ为高性能进气道的设计

提供了参考ꎮ
根据现有研究表明ꎬ气流损失和气流畸变[１３]与

进气道的几何结构密切相关ꎮ 本文以某重型燃气轮

机的进气蜗壳为研究对象ꎬ利用 Ｆｌｕｅｎｔ ２０２２ 软件对

进气蜗壳进行三维数值模拟ꎬ提出了进气蜗壳收缩

段型线:贝塞尔曲线ꎬ并进一步分析贝塞尔曲线[１４]

参数对出口平均速度不均匀度和总压畸变的影响ꎬ
得到出口气流畸变更小的结构参数ꎮ

１　 模型建立与计算方法

１. １　 研究对象

某重型燃气轮机进气蜗壳流体域 ３Ｄ 模型如图

１(ａ)所示ꎮ 图 １(ｂ)为对应图 １(ａ)原结构 ＹＺ 截面

的示意图ꎬ进气蜗壳入口长 Ｌ 与宽 Ｗ 的比值为 ３. ９ꎬ
进气蜗壳出口环形大圆直径 Ｄ１与小圆直径 Ｄ２的比

值为 ２. ３ꎮ 气流从顶部进口进入ꎬ到达进气室内ꎬ经
内锥体绕流后进入收缩段到达出口截面ꎬ实现了气

流由竖直方向流动转为水平方向流动ꎬ从方形入口

流动到环形出口的转变ꎮ 图 １(ｃ)为贝塞尔曲线收

缩段截面示意图ꎮ

图 １　 进气蜗壳流体域模型及各截面示意图

Ｆｉｇ. １ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｆｌｕｉｄ ｄｏｍａｉｎ ｍｏｄｅｌ

ａｎｄ ｅａｃｈ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｉｎｔａｋｅ ｖｏｌｕｔｅ

１. ２　 网格无关性验证及边界条件

因进气蜗壳流体域比较复杂ꎬ本文网格采用四

面体网格ꎬ用 Ｆｌｕｅｎｔ￣ｍｅｓｈｉｎｇ 绘制ꎬ以金字塔单元网

格为主ꎬ壁面和拐角处采用三角形网格绘制ꎮ 在计

算前ꎬ选用出口截面的速度不均匀度作为网格无关

性分析ꎬ平均速度不均匀度随网格数量的变化如图

２ 所示ꎮ 由图可知ꎬ在网格数量约为 ２ ４００ 万时ꎬ出
口截面的平均速度不均匀度达到稳定ꎮ 为节省时

􀅰１２􀅰
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间ꎬ选取计算网格数量为 ２ ４００ 万ꎬ壁面 ｙ ＋ 为 ２５ ~
６０ꎬ第 １ 层网格高度为 ０. ０１ ｍｍꎮ 图 ３ 为进气蜗壳

三维模型网格示意图ꎮ 边界条件给定进口速度ꎬ温
度和空气湿度等ꎬ如表 １ 所示ꎮ

图 ２　 平均速度不均匀随网格数量的变化

Ｆｉｇ. ２ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｍｅａｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎｈｏｍｏｇｅｎｅｉｔｙ

ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｇｒｉｄｓ

图 ３　 进气蜗壳三维模型网格示意图

Ｆｉｇ. ３ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ３Ｄ ｍｏｄｅｌ ｍｅｓｈ

ｏｆ ｉｎｔａｋｅ ｖｏｌｕｔｅ

表 １　 边界条件

Ｔａｂ. １ Ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

参　 数 数　 值

进口速度 / ｍ􀅰ｓ － １ ２５. ９１

温度 / ℃ １６

雷诺数 ８. ３４２ ４ × １０６

湍流强度 / ％ ２. １８

空气湿度 / ％ ８１

环境压力 / Ｐａ １０１ ３２５

参考压力 / Ｐａ １０１ ３２５

１. ３　 数值计算方法及模型验证

采用 Ｆｌｕｅｎｔ ２０２２ 软件对模型进行仿真分析ꎬ流
体工质为空气ꎬ壁面定义为绝热无滑移壁面ꎬ隐式求

解器选择压力修正中的 ＳＩＭＰＬＥ 算法ꎬ空间离散选

用二阶迎风差分格式ꎬ湍流模型选用 Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ
ｋ － ε湍流模型ꎮ 计算收敛标准不高于 １ × １０ － ３ꎬ各
工况计算 １ ０００ 步左右时ꎬ计算达到收敛标准ꎮ 图 ４
为原结构计算收敛曲线ꎬ连续性收敛曲线是连续性

方程的线差曲线ꎬ主要判断收敛标准ꎮ 图中 Ｘ － 速

度、Ｙ －速度和 Ｚ － 速度为 ３ 个速度方向的收敛曲

线ꎬ能量为温度收敛曲线ꎬＫ 为湍动能收敛曲线ꎬ
Ｅｐｓｉｌｏｎ为湍流耗散率收敛曲线ꎮ 原结构计算工况在

１ ２２２ 步达到收敛ꎮ

图 ４　 计算收敛曲线

Ｆｉｇ. ４ Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｃｕｒｖｅ

基于文献[９]的试验研究数据ꎬ验证本文数值

模拟方法获得进气蜗壳内部流场的可靠性ꎮ 图 ５
(ａ)为文献[９]中的试验装置布置ꎬ测量进气蜗壳下

游轴向截面内的总压ꎮ 根据文献[９]的试验模型重

新建立计算模型ꎬ并进行了网格划分ꎬ网格总数为

６２０ 万ꎬ如图 ５(ｂ)所示ꎬ网格划分方法和数值计算

方法与本文所采用的方法一致ꎬ通过本文的数值计

算方法得出的结果与文献[９]中的结果比较来验证

本文数值方法的可靠性ꎬ试验测点布置如图 ５( ｃ)
所示ꎮ

图 ６ 比较了文献[９]进气蜗壳截面的总压周向

分布的试验结果和本文的计算结果ꎮ 由图可知ꎬ计
算结果与试验结果基本吻合ꎬ可以认为本文的数值

计算方法能较好地模拟进气蜗壳内部的三维流动ꎮ
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图 ５　 数值方法验证几何模型和试验[９]布置

Ｆｉｇ. ５ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｍｅｔｈｏｄｓ ｆｏｒ ｖａｌｉｄａｔｉｎｇ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ

ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｔｅｓｔ[９] ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ

图 ６　 数值计算结果与试验结果[９]对比

Ｆｉｇ. ６ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ[９]

１. ４　 数据处理方法

为了判定计算结果的优劣ꎬ本文引入了速度不

均匀度、平均速度不均匀度、总压畸变和旋流角等

参数ꎮ

速度不均匀度 δｉ 定义为截面上某点速度和该

截面流量平均速度之差与流量平均速度之比ꎬ其数

值对压气机喘振边界线影响较大ꎬ较小的速度不均

匀度能为压气机提供较高的进气质量[１ － ５]ꎮ

δｉ ＝
ｖｉ － ｖ－

ｖ－
(１)

式中:δｉ—截面上某点的速度不均匀度ꎻｖｉ—截面上

某点的速度ꎬｍ / ｓꎻ ｖ－—截面上流量平均速度ꎬｍ / ｓꎮ

对于速度场的不均匀特性ꎬ采用截面平均不均

匀度作为判定依据ꎬ对截面上的速度不均匀度进行

平均面积积分ꎬ表示为:

δ
－
＝ １

ＳＤ
∫
Ｄ
｜ δｉ ｜ ｄＳＤ (２)

式中: δ
－
—截面速度的平均不均匀度ꎻ下标 Ｄ—测量

截面ꎻＳＤ—截面 Ｄ 的面积ꎬｍ２ꎮ

对于压力场的不均匀特性ꎬ采用总压畸变作为

判定依据ꎬ表示为:

ＤＣ ＝
ｐｉ － ｐ－ ｔｏｔａｌ

ｐ－ ｔｏｔａｌ

(３)

ＤＣ
－

＝
ｐｍａｘ － ｐｍｉｎ

ｐ－ ｔｏｔａｌ

(４)

式中:ＤＣ—总压畸变ꎻｐｉ—截面上某点的总压ꎬＰａꎻ

ｐ－ ｔｏｔａｌ—截面平均总压ꎬ Ｐａꎻ ＤＣ
－

—总压畸变系 数ꎻ

ｐｍａｘ—截面最大总压ꎬＰａꎻｐｍｉｎ—截面最小总压ꎬＰａꎮ

旋流角描述气流方向与轴向的偏转程度ꎬ表

示为:

α ＝ ａｒｃｔａｎ
ｖθ
ｖｚ

(５)

式中:α—旋流角ꎬ(°)ꎻｖθ—截面上气流的切向速度ꎬ

ｍ / ｓꎻｖｚ—截面上气流的轴向速度ꎬｍ / ｓꎮ

平均速度不均匀度和总压畸变为评价流场的均

匀性主要参数ꎬ越小的平均速度不均匀度表明截面

速度差异越小ꎬ越小的总压畸变系数表明截面的总

压分布越均匀ꎮ

２　 数值计算分析及优化

２. １　 原结构仿真分析

图 ７ 为原结构进气蜗壳管道出口截面的气动性

能结果ꎮ 经计算ꎬ截面平均速度为 ４５ ｍ / ｓꎬ平均速

度不均匀度为 ０. ０３４ꎬ总压畸变为 ０. ０１１ ９ꎮ 出口总

压畸变为 － ０. ０２ ~ ０. ０２ꎬ旋流角为 － ０. ５° ~ ０. ５°ꎬ均

在设计标准内[１５]ꎮ
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图 ７　 原结构进气蜗壳出口截面的气动性能结果

Ｆｉｇ. ７ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｉｎｔａｋｅ ｖｏｌｕｔｅ

ｏｕｔｌｅｔ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ８ 为原结构蜗壳 ＹＺ 截面速度流线云图ꎬ由

图可知ꎬ由于流道收缩ꎬ在结构拐角处气流速度突

增ꎬ形成高速区ꎬ最高流速达到 １００ ｍ / ｓꎮ

图 ９ 为原结构蜗壳各截面处的流线云图ꎮ 可以

看到ꎬ在 ｚ ＝ － ３ ｍ 处ꎬ流线相对均匀ꎻ在 ｚ ＝ － １. ２ ｍ

处ꎬ在收缩段内环下方有两个旋涡ꎮ 这是由于气流

进入收缩段后圆环上方流速高于下方流速ꎬ形成了

气流旋涡ꎬ气流到出口截面后旋涡密度减小ꎮ

图 ８　 原结构蜗壳 ＹＺ 截面速度流线云图

Ｆｉｇ. ８ Ｃｌｏｕｄ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｏｎ ＹＺ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｖｏｌｕｔｅ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ９　 原结构蜗壳各截面流线图

Ｆｉｇ. ９ Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｅａｃｈ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ
ｖｏｌｕｔｅ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２. ２　 收缩段型线的影响

为进一步减小进气蜗壳内速度畸变和压力畸

变ꎬ提高出口截面的气流均匀性ꎬ对收缩段型线进行

参数化设计ꎮ 收缩段外壁面型线采用贝塞尔曲线ꎬ
贝塞尔曲线 Ｃｕ 是由一系列控制点和一组权重值组

成的曲线ꎬ形状由其控制点来决定ꎬ由 ｎ ＋ １ 个控制

点对应着 ｎ 阶贝塞尔曲线[１４]ꎬ通过调整控制点使曲

线形状发生变化ꎬ设控制点分别为 ｐ０ꎬｐ１ꎬｐ２ꎬ􀆺ꎬｐｎꎬ
方程如下:

Ｃｕ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ ０
Ｂｎꎬｉ(ｕ)ｐｉ (６)

其中ꎬＢｎꎬｉ (ｕ) ＝ ｎ!
ｉ! (ｎ － ｉ)!ｕ

ｉ (１ － ｕ) ｎ － ｉꎬ并且
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ｕ∈[０ꎬ１]ꎮ Ｂｎꎬｉ(ｕ)为贝塞尔曲线上各点的坐标ꎻｎ
为阶数ꎬｎ 取 ３ꎻＬ１ꎬ Ｌ２和 Ｌ３ 分别为 ３ 阶贝塞尔曲线

对应的 ３ 段投影距离ꎬ各几何参数如图 １０ 所示ꎮ

图 １０　 进气蜗壳几何参数示意图

Ｆｉｇ. １０ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｉｎｔａｋｅ ｖｏｌｕｔｅ

为方便探究各几何参数对速度畸变和总压畸变

的影响ꎬ定义了无量纲参数进行分析ꎬ各参数定义及

取值范围如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 进气蜗壳几何结构参数

Ｔａｂ. ２ Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｉｎｔａｋｅ ｖｏｌｕｔｅ

参　 数 定义 计算值

贝塞尔曲线参数Ⅰ Ｌ３ / (Ｄ１ － Ｄ２) ０. ０５ꎬ０. １０ꎬ０. １５ꎬ０. ２０

贝塞尔曲线参数Ⅱ Ｌ２ / Ｌ１ ０. １０ꎬ０. ２５ꎬ０. ４０ꎬ０. ５５ꎬ０. ７０

贝塞尔曲线参数Ⅰ改变的是收缩段拐角弧线ꎬ
图 １１ 为贝塞尔曲线参数Ⅰ为 ０. ０５ ~ ０. ２ 时的结构

模型ꎮ

图 １１　 贝塞尔曲线参数Ⅰ时的结构模型

Ｆｉｇ. １１ Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｍｏｄｅｌ ｕｎｄｅｒ Ｂｅｚｉｅｒ ｃｕｒｖｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ⅰ

图 １２ 为贝塞尔曲线参数Ⅱ为 ０. １０ ~ ０. ７０ 时的

结构模型ꎮ

图 １２　 贝塞尔曲线参数Ⅱ时的结构模型

Ｆｉｇ. １２ Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｍｏｄｅｌ ｕｎｄｅｒ Ｂｅｚｉｅｒ ｃｕｒｖｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ⅱ

图 １３ 给出了贝塞尔曲线参数Ⅰ、Ⅱ对流动畸变

的影响ꎮ

图 １３　 贝塞尔曲线参数Ⅰ、Ⅱ对流动畸变的影响

Ｆｉｇ. １３ Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ Ｂｅｚｉｅｒ ｃｕｒｖｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ Ｉ ａｎｄ Ⅱ
ｏｎ ｆｌｏｗ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

由图 １３ 可知ꎬ平均速度不均匀度对贝塞尔曲线

参数Ⅰ比较敏感ꎬ随着贝塞尔曲线参数Ⅰ的增加ꎬ平
均速度不均匀度和总压畸变分别下降了 １８. ８６％ 和

１５. ６６％ ꎬ在贝塞尔曲线参数Ⅰ为 ０. ２ 时达到最低ꎬ
平均速度不均匀度和总压畸变分别为 ０. ０１６ 和

０􀆰 ００７ꎮ 贝塞尔曲线参数Ⅱ对总压畸变影响不大ꎬ大
致在 ０. ８％ ~ １. ３％ 之间ꎮ 随着贝塞尔曲线参数Ⅱ
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的增加ꎬ平均速度不均匀度和总压畸变先减小后增

大ꎬ在贝塞尔曲线参数Ⅱ为 ０. ４０ 时最小ꎬ分别为

０􀆰 ０２３ 和 ０􀆰 ００９ꎮ
图 １４ 为不同贝塞尔曲线参数Ⅰ时的蜗壳 ＹＺ

截面速度云图ꎬＹＺ 截面位置见图 １(ａ)ꎮ

图 １４　 不同贝塞尔曲线参数Ⅰ时的蜗壳 ＹＺ

截面速度云图

Ｆｉｇ. １４ Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｌｏｕｄ ｃｈａｒｔｓ ｏｆ ＹＺ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｖｏｌｕｔｅ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ Ｂｅｚｉｅｒ ｃｕｒｖｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ Ⅰ

由图 １４ 可知ꎬ在贝塞尔曲线参数Ⅰ为 ０. ０５ 时ꎬ
拐角处最大速度为 １００ ｍ / ｓꎬ最小速度为 ４０ ｍ / ｓꎮ
随着贝塞尔曲线参数Ⅰ的增加ꎬ拐角处的最大速度

值逐渐减小ꎬ在贝塞尔曲线参数Ⅰ为 ０. ２０ 时最大速

度减小到 ７０ ｍ / ｓꎬ而最小速度随着贝塞尔曲线参数

Ⅰ的增加始终保持不变ꎮ 随着贝塞尔曲线参数Ⅰ的

增加ꎬ在收缩段竖直方向上的速度梯度逐渐减小ꎬ意
味着气流在拐角处过渡更加平滑ꎬ收缩段内气流畸

变减小ꎬ与图 １３ 曲线变化趋势相一致ꎮ 由于结构设

计原因ꎬＬ３ 的长度有限制ꎬ最长为 ６５０ ｍｍꎬ贝塞尔

曲线参数Ⅰ为 ０. ２０ꎮ 根据以上分析得出ꎬ靠近气流

拐角处的曲线应该设计更大的曲率ꎬ使气流转向更

加顺畅ꎮ
通过以上分析ꎬ本文根据推荐的几何结构参数

(贝塞尔曲线参数Ⅰ ＝ ０. ２０ꎬ贝塞尔曲线参数Ⅱ ＝
０. ４０)时的进气蜗壳结构重新进行数值计算ꎬ得出

出口截面平均速度不均匀度和总压畸变ꎬ并将该结

构定义为改进结构ꎬ计算结果如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 改进前后出口截面参数对比

Ｔａｂ. ３ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｏｕｔｌｅｔ ｓｅｃｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ

结构　 　 平均速度不均匀度 总压畸变

原结构　 ０. ０３４ ００ ０. ０１１ ９０

改进结构 ０. ０１５ ４３ ０. ００６ ７８

由表 ３ 可知ꎬ相比于原结构ꎬ改进结构平均速

度不均匀度降低了 ５４. ６２％ ꎬ 总压畸变降低了

４３. ０２％ ꎮ
图 １５ 为改进结构速度云图ꎮ 由进气蜗壳侧剖

面速度云图可知ꎬ相比于原结构ꎬ拐角处的最大速度

从 １００ ｍ / ｓ 降低到 ７５ ｍ / ｓꎬ使出口截面速度进一步

均匀ꎬ出口速度为 ４０ ~ ４５ ｍ / ｓꎮ

图 １５　 改进结构速度云图

Ｆｉｇ. １５ Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｌｏｕｄ ｃｈａｒｔｓ ｏｆ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 １６ 为改进结构各截面流线图ꎬ原结构各截面

流线图见图 ９ꎮ 可以看到ꎬ相比于原结构ꎬ改进结构

流线图中的涡流区域明显减小ꎬ表明在本文所设计

的收缩段型线结构参数下ꎬ进气蜗壳管道结构更加

合理ꎬ出口参数更优ꎮ

图 １６　 改进结构各截面流线图

Ｆｉｇ. １６ Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄ ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｅａｃｈ ｓｅｃｔｉｏｎ

ｏｆ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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３　 结　 论

(１) 随着贝塞尔曲线参数Ⅰ的增加ꎬ平均速度不

均匀度和总压畸变分别下降了 １８. ８６％ 和 １５. ６６％ꎬ
在贝塞尔曲线参数Ⅰ为 ０. ２０ 时达到最低ꎬ平均速度

不均匀度和总压畸变分别为 ０. ０１６ 和 ０. ００７ꎮ 靠近

气流拐角处的曲线应该设计更大的曲率ꎬ使气流转

向更加顺畅ꎮ
(２) 贝塞尔曲线参数Ⅱ对总压畸变的影响不

大ꎬ大致为 ０. ８％ ~１. ３％ ꎮ 随着贝塞尔曲线参数Ⅱ
的增加ꎬ平均速度不均匀度和总压畸变先减小后增

大ꎬ在贝塞尔曲线参数Ⅱ为 ０. ４０ 时最小ꎬ平均速度

不均匀度和总压畸变分别为 ０. ０２３ 和 ０. ００９ꎮ
(３)相比于原结构ꎬ改进结构涡流区域明显减

小ꎬ平均速度不均匀度降低了 ５４. ６２％ ꎬ总压畸变降

低了 ４３. ０２％ ꎬ表明在本文所设计的收缩段型线结

构参数下ꎬ进气蜗壳管道结构更加合理ꎬ出口参数

更优ꎮ
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