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摘要: 利用三维数值模拟方法对向心涡轮内部流动进行数值模拟, 分析了岛型导叶的气动特点、通道中的二

次流动和各个涡系的发展以及不同叶尖间隙对流动的影响。结果表明:在一定范围内岛型导叶对气流角变化

不敏感; 在靠近动叶进口处二次流动比较明显,流动比较复杂,而通道中各个涡系的演化发展都集中在靠近动

叶吸力面一侧; 随着的罩壳半径的减小,动叶叶尖处间隙流动逐渐增强;适量的间隙流动有利于改善通道顶部

区域流动。
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Abstract: T hr ee-dimensional numer ical simulat ion of the f low inside a r adial inf low

turbine w as presented. Prelim inary analysis o f the aerodynamic char acterist ics o f the island

shaped blade, secondary f low and development of vortex and impact of t ip clearance w ere

conducted. Results show that island shaped blade has lit tle sensit iv ity to flow direction in

certain range; secondary flow is ev ident near the inlet of the impeller and close to the suction

surface of the passage; along w ith the reduct ion of shroud radius, t ip clearance flow of the

rotor becomes st rong . Appropriate tip clear ance flow can improve the flow in the t ip region.
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　　向心涡轮具有结构紧凑、制造工艺简单、造价

低廉, 以及在流量较小的设计条件下仍可得到较

高效率等优点 [ 1]。因此, 随着工程技术的迅速发

展,过去在一段时间内曾被人们忽视了的向心涡

轮,近年来使用的越来越多。

目前国内外对于向心涡轮的研究越来越多,

Huntsman和Hodson
[ 2]
等人对向心涡轮转子叶轮

在设计点与非设计点下边界层的发展状况做了大

量的研究; Dambach
[ 3]研究了向心涡轮叶尖间隙

泄漏流动,认为向心涡轮泄漏损失要小于轴流式

涡轮; Khalil
[ 4]
研究了向心涡轮导叶内部摩擦损失

和掺混损失的影响; Bhinder
[ 5]给出一种简单的涡

轮设计方法。在国内,如温泉 [ 6]计了厘米级微型航

空发动机向心涡轮,并对其进行了试验研究和数

值模拟。苗福祥
[ 7]
研究了向心式和斜流式涡轮的

气动设计方法。丰镇平,沈祖达[ 8, 9]等人对向心涡

轮转子叶片弯曲做了深入的研究。

向心涡轮和轴流涡轮相比, 由于流道的弯曲,

通道中各种二次流和涡系更为复杂。而在涡轮内

部,二次流动和涡旋运动是造成流动损失的主要

原因之一。本文主要采用数值模拟手段对向心涡

轮内部流动进行研究, 重点分析向心涡轮通道中

二次流动与涡系的演化和发展,为今后控制流动

损失、设计高性能的向心涡轮提供依据。

1　研究对象和方法简介

　　本文研究的是带进口导向叶片和无分流叶片

的向心涡轮。导叶相对栅距0. 87、导叶相对叶高

0. 065、轮径比0. 294、比转速 0. 073、叶尖间隙为

0. 85%出口叶高、设计膨胀比3. 3。

图1　计算网格示意图

Fig. 1　T he computa tional g rid

CFD计算软件采用Numeca商用软件。计算

中求解三维定常的雷诺平均N-S方程。数值方法

采用时间追赶的有限体积法,空间离散采用中心

差分,时间离散应用四阶龙格- 库塔方法,并采用

多重网格技术加速收敛。湍流模型应用一方程

Spalart-Allmar as模型。计算网格如图1所示, 导

叶采用O 型网格, 动叶采用H 型网格,网格总数为

819 637, 距叶片表面最近网格线的 Y
+
控制在 10

以内。

2　计算结果分析

　　表1给出了实验与数值模拟结果的比较。可

以看出计算值与设计值的差距基本都在1%左右,

说明了数值模拟结果是可信的。

表1　实验与数值模拟结果比较

Table 1　Comparison of experimental and

numerical results

实验结果 数值模拟结果

流量/ ( kg/ s)

进口总温/ K

出口总温/ K

进口总压 / Pa

出口总压 / Pa

1. 048

1 031. 79

791. 75

375 477. 0

113 858. 9

1. 042

1 031. 80

792. 61

375 477. 0

113 898. 4

2. 1　导向叶片通道流动分析

　　导向叶片的作用是改变气流方向,使气流加

速,将压力势能转化为动能,推动涡轮转子向外做

功。该导向叶片为岛型叶片,特点是在一定来流方

向范围内能保持较高的流通能力和较低的流动损

失。图2分别给出了在不同进口气流角(与径向夹

角)下涡轮的流量和总效率分布, 在0°～40°之间

流量成下降趋势, 但变化幅度很小, 而40°以后流

量随气流角的增大下降很快。在0°～50°之间涡轮

效率保持在较高的水平,在约30°左右时达到最大

值,而50°以后总效率下降很快。

图3给出了不同进口气流角下导叶叶栅的总

压恢复系数分布。在小于 50°时保持在较高的水

平,这和涡轮总效率分布对应。图4分别给出了0°

和20°(设计条件)与70°时叶中截面马赫数等值线

图谱。0°时气流在叶片压力面上滞止形成驻点, 然

后气流分成两支, 一支沿压力面向下游流动,另一

支则先绕过叶片前缘然后再沿吸力面向下游流

动。气流在通道内得到加速,在出口处马赫数已超

过0. 9。20°时流动图谱和0°时没有多少变化,只是

驻点位置向叶片前缘方向稍稍移动, 而时驻点已
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经移至叶片前缘处。图 5给出了不同进口气流角

下导叶叶中截面等熵马赫数分布。3种气流角

图2　不同进口气流角下涡轮流量( a )和

总效率( b)分布

F ig . 2　M ass flow rate ( a ) and t otal-efficiency

( b) at diff er ent incidence

图3　不同气流角下导叶总压恢复系数分布

F ig . 3　To tal pr essur e recover y coefficient of guide

vane at differ ent incidence

情况下等熵马赫数在吸力面上的分布基本相同。

而压力面的情况则不同,对比 0°和 20°的分布, 因

为前者的驻点离前缘较远, 所以最低等熵马赫数

的位置要靠后些。在驻点后可以看到等熵马赫数

明显加速,这有利于抑制吸力面上边界层的发展。

图4　不同进口气流角下导叶叶中截面马赫数

等值线图谱

Fig. 4 Contour o f Mach number o f medium guide vane

at differ ent incidence

图5　不同进口气流角下导叶叶中截面等熵

马赫数分布

Fig . 5 Isentropic Mach number of medium guide vane

at differ ent incidence
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而70°时驻点靠近叶片前缘点,气流离开驻点后在

很短的距离上迅速加速并形成吸力峰,而后等熵

马赫数在叶片压力面上减速,说明存在逆压梯度,

这将促使边界层的发展。从图4可以看到,在70°

时叶片压力面尾缘处的边界层厚道明显高于前两

种情况。图5上还显示出, 在0°和20°时吸力面前缘

处的吸力峰要略强于70°时的, 而0°和20°时压力面

上不存在吸力峰。这是因为0°和20°时驻点形成在

压力面上而并非前缘上, 所以气流在压力面上从

驻点处持续加速, 吸力峰自然就消失了。而气流在

到达吸力面前要绕过整个叶片前缘, 气流在此过

度膨胀,所以0°和20°时吸力面上的吸力峰强于70°

时的。3种情况下吸力峰的强度均很弱,都没有导

致分离。吸力峰的强弱主要由前缘与压力面和吸

力面相接处的曲率变化大小决定, 若相接处曲率

变化大,则相应的吸力峰就大。从岛型导叶形状可

以看出,前缘与压力面和吸力面相接处曲率变化

平缓,这将大大有助于削弱吸力峰的强度
[ 10]
。3种

情况下均未发生分离, 所以流动过程中的主要损

失将来自叶片表面边界层内的摩擦损失。而70°时

压力面上边界层的厚度增长较快, 此时带来的流

动损失将更大。这也解释了为什么进口气流角在

50°以上时导叶叶栅总压恢复系数明显低于在50°

以下时的情况。

2. 2　设计条件下动叶通道流动分析

2. 2. 1　固壁表面流谱分析

　　图6～图10分别给出了设计条件下动叶进口

构造角和相对气流角分布、叶轮轮毂和叶轮罩壳

表面极限流线和动叶压力面与吸力面表面极限流

线图谱。

图6　动叶进口构造角和相对气流角分布

F ig . 6　St ructure ang le and relativ e flow angle

dist ributions of r oto r inlet

从图6可以看出, 动叶进口大部分处在左右

的攻角状态下。图7显示出轮毂上面的极限流线

图,在叶片前缘靠近吸力面存在一个鞍点。前方来

流分成两支绕过鞍点分别进入左右两侧通道, 反

映了在轮毂表面叶片前缘处出现了马蹄涡结构。

叶片前缘为钝头, 气流在绕过鞍点后发生了分离,

进入左侧的分支很快在吸力面上形成附着线, 这

是因为来流存在负攻角, 分离流体在主流高能流

体冲击下而再附。图9显示出从叶根开始到鞍点

图7　叶轮轮毂表面极限流线

F ig . 7　L imit-st reamline of hub

图8　叶轮罩壳表面极限流线

F ig . 8　Limit -streamline o f shr oud

图9 动叶吸力面表面极限流线

Fig. 9　L imit-str eamline of r oto r suction side

结束的一条附着线,在分离区域内发生了回流, 主

要因为马蹄涡后的低能流体不能抵抗离心场的作

用而回流。图7显示进入右侧的分支同样发生了

分离和回流现象, 图10显示出马蹄涡和后面的分
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离流体在下游压力面上形成附着点。

图 10　动叶压力面表面极限流线

Fig . 10　L imit -str eamline o f ro to r pressure side

图8所示罩壳表面极限流线,从其结构上看

和轮毂面有很大不同。叶尖存在间隙,在叶片前缘

并未产生马蹄涡结构。在靠近压力面处出现了1

条从叶片前缘延伸到尾缘的分离线,图 9所示在

吸力面叶尖处存在分离线, 表明该处也存在分离

流动。而相应附着线这是开始于叶尖前缘处,结束

至吸力面叶中鞍点处。此处的分离主要是由于叶

尖处的刮削作用和从压力面到吸力面的间隙间隙

流动共同形成的。

图9还表明,在离心场的作用下气流在吸力

面出口区域向叶尖方向流动,这将大大减小气流

抗分离能力, 如果出口区域存在大的逆压梯度, 可

能导致分离发生, 从而影响涡轮转子的性能。

2. 2. 2　二次流动分析

　　图11给出了设计条件下动叶叶根、叶中和叶

尖处的等熵马赫数分布。图12 ( a)～图12( f )给出

图 11　动叶等熵马赫数分布

F ig . 11　Isentr opic Mach number of r ot or

设计条件下叶轮通道内各S3截面流线图谱,可以

分析叶片通道内涡系的形成和发展。二次流动是

普遍存在的现象, 二次流的速度却是人为定义的,

不同的定义反映出从不同方面描述现象的本质。

本文采用了一种普遍的定义,即对S3截面上的3

个速度分量分别求平均, 二次流的速度为真实速

度与平均速度的差值。

图 12　叶轮通道内各S3 截面流线图谱

Fig. 12　Stream line at S3- sect ion o f ro tor

图12( a)给出了气流进入叶片通道后的流动

图谱。在靠近吸力面叶尖和叶根处出现了两个旋

向相反的通道涡,在压力面指向吸力面的压力梯

度作用下占据了左边一半的通道。此时几乎观察

不到间隙流动, 因为在靠近进口处叶轮罩壳半径

大,其相对叶片的速度大,此时由罩壳粘性作用产

生的刮削流动也大,抑制了间隙流动。2- 2截面

(图12( b) )的流动图谱和1- 1截面相比,主要的

变化在吸力面靠近叶尖间隙处, 由于半径减小, 刮

削流动减弱,间隙流动开始占据上风。从图 11也

可以看出在叶尖处,叶片的负荷比较大,这为间隙

间隙流动提供了较大驱动力。可以看到由于间隙

流的作用增强, 叶尖处的通道涡开始被挤向压力

面。进入3- 3截面(图12( c) )后间隙流动进一步

加强,由于间隙流动的方向与通道涡的方向相反,
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此时叶尖通道涡的强度被削弱。在4- 4截面(图

12( d) )处,间隙流动已经发展成为间隙涡,进一步

挤压和削弱通道涡。此时通道内通道涡和间隙涡

并存,并且都处在稳定状态(如果流线方向指向涡

核,则该涡旋是稳定的,反之则为不稳定的)。进入

5- 5截面 (图12( e) )后间隙涡明显增强,而通道

涡明显被削弱并从稳定状态转变到非稳定状态。

在该截面处流道从径向逐渐过度到轴向,通道涡

在受到流道型面作用逐渐向轮毂移动。此时还可

以发现叶根处的通道涡已经消失。从6- 6截面

(图12( f ) )看出间隙涡已经转变为非稳定状态, 在

和周围的涡系进行掺混和融合的过程中逐步耗

散。从图11可以看出叶尖的负荷在接近尾缘时逐

渐减小,间隙流动的驱动力逐渐减弱,所以这里的

间隙流动也较前面弱。由于间隙流和叶轮罩壳的

刮削的共同作用,在间隙涡与罩壳之间诱导出一

个小的二次涡旋, 方向与间隙涡相反。

从各个截面的流动图谱还可以发现, 相对吸

力面附近复杂的涡系结构, 压力面附近的流动情

况要简单的多。图11可以看到压力面上的等熵马

赫数都呈单调上升,说明了压力面受顺压梯度, 而

且压力面上压力较高, 抑制了各种涡系的产生和

发展。

2. 3　设计条件下不同间隙对动叶通道中

　　　　　流动影响分析

　　原始设计中间隙高度是0. 85%出口叶高, 现

在改变间隙高度( 0. 34%与1. 7%出口叶高) ,保持

原始边界条件不变,进而分析不同间隙高度对通

道中流动的影响。

图13( a1 )～图13( f 1)和图13( a2)～图13( f 2)分

别给出了与图12示意图中位置对应,叶尖间隙为

0. 34%出口叶高和 1. 7%出口叶高时叶轮通道内

各S3截面流线图谱。对比截面( a1)与截面( a2 )的

流线图谱,可以发现流动图谱变差别很小, 叶尖处

间隙流动也不明显。这和前面分析的一样, 是由于

刮削作用抑制了间隙流动。对比截面( b1)与截面

( b2 ) , �= 0. 34%出口叶高时顶部间隙流动仍然不

明显,而 �= 1. 7%出口叶高时可以观察到间隙流

动开始挤压涡线, 尤其在压力面差别更加明显。此

时间隙流动还是比较弱, 从整体比较来看间隙流

动对通道内的二次流动影响不大。对比截面( c1 )

与截面( c2 ) , �= 0. 34%出口叶高时间隙流动已经

形成间隙涡, 但受到通道涡和压力梯度的制约, 被

限止在叶尖很小角区内。从流线可看出顶部通道

涡并没有受到很大的影响。此时间隙涡和通道涡

旋向相反,前者为非稳定状态,后者为稳定状

图13　间隙为 0. 34%出口叶高( a1)～( f1)与1. 7%

出口叶高( a2)～( f2)时叶轮通道内各

S3 截面流线图谱

F ig . 13　Str eamline at S3-section with clear ance of

0. 34% ( a1)～( f1) and 1. 7% ( a2)～( f2)

outlet blade height

态。而�= 1. 7%出口叶高时间隙流动加强,虽然没

有形成间隙涡,但顶部通道涡明显被挤压和削弱。
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对比截面( d1)与截面( d2) , �= 0. 34%出口叶高时

间隙涡都得到加强,并且将通道涡挤出了角区, 通

道涡此时也转变为非稳定状态。�= 1. 7%出口叶

高时间隙流动进一步挤压和削弱通道涡,并迫使

它向压力面方向移动, 但并没有形成间隙涡。对比

截面( e1 )与截面( e2) , �= 0. 34%出口叶高时通道

涡在受到流道型面作用逐渐向轮毂移动,而刮削

作用抑制了间隙涡的发展。�= 1. 7%出口叶高时

由于刮削和间隙流的共同作用在间隙涡上方出现

了一个诱导涡,方向和间隙涡相反,而此时的通道

涡蜕化成为一个螺点。对比截面( f 1)与截面( f 2) , �
= 0. 34%出口叶高时间隙涡和通道涡继续相互耗

散。而�= 1. 7%出口叶高时间隙涡涡核向远离角

区方向移动并且范围增大, 上方的诱导涡在刮削

和间隙流动的共同作用下得到发展, 两个涡一起

占据了左上角近1/ 3的通道面积。

间隙流动的方向与通道顶部通道涡的旋转方

向相反,两者相互削弱和抑制,有利于控制通道内

二次流动。通过上面的比较可以看出, �= 0. 34%

出口叶高时由于间隙流动较弱,在出口截面上仍

然存在一个通道涡; 而�= 1. 7%出口叶高时由于

间隙流动过强, 虽然在出口截面上通道涡已经消

失,但间隙涡发展过大,同时还诱发产生了一个诱

导涡。以上两种情况都会给流动带来较高的流动

损失,使涡轮效率下降。

3　结　论

　　本文详细分析了一个向心涡轮在不同进气角

度下导叶内部流动状况、设计条件下动叶通道中

的二次流动状况以及不同间隙对其流动的影响,

主要结论如下:

( 1) 导叶采用岛型叶片, 可以在一定进气角

范围( 0°～50°)内保持较高的流通能力和较低的

流动损失,对气流角变化不敏感。

( 2) 固壁表面极限流线表明,在靠近动叶进

口处二次流动比较明显,流动比较复杂,并在离心

场作用下出现了回流现象。在靠近出口处, 吸力面

上存在流向叶尖方向的二次流,这将削弱此处流

体抵抗逆压梯度、克服分离的能力。

( 3) 动叶通道内S3流面上的二次流线表明,

通道涡与间隙流动相互影响,共同决定了通道内

的二次流动情况。在压力面指向吸力面的压力梯

度作用下,各个涡系的演化发展都集中在靠近动

叶吸力面一侧。

( 4) 在靠近动叶前缘叶尖处刮削作用比较

强,在小间隙( �= 0. 34%出口叶高)和大间隙( �=
1. 7%出口叶高)情况下间隙流动都得到了很好的

抑制。但沿流动方向随着罩壳半径的减小,叶尖间

隙流动开始逐渐增强, 在轴流部分时,间隙流动已

经明显强于刮削作用。

( 5) 由于间隙流动方向与顶部通道涡的旋向

相反, 适量的间隙流动可以在一定程度上起到削

弱通道涡强度、改善通道顶部区域流动状况的作

用。
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