
第 23卷 第 7期
2008年 7月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 23 No . 7
J uly 2008

文章编号 : 100028055 (2008) 0721232208

不同攻角对涡轮叶栅损失的影响

孙大伟 , 乔渭阳 , 许开富 , 李　伟
(西北工业大学 动力与能源学院 , 西安 710072)

摘　　　要 : 应用基于压力修正的三维计算流体动力学 (CFD)程序 ,通过改变进口攻角 ,对不同工况下的涡

轮叶栅流场进行了数值模拟.并结合 CFD模拟结果 ,应用较合理的损失分离方法 ,对比分析了三种常用的变

工况涡轮损失预测模型.结果表明 :在正攻角情况下 ,随着攻角的增加 ,涡轮叶栅总压损失显著增加 ;在负攻角

情况下 ,随着攻角的增加 ,涡轮叶栅总压损失则有种先减小后增大的趋势 ,但变化范围不大.而对于三种变工

况涡轮损失预测模型来说 ,虽能基本上反映出涡轮损失随攻角的变化趋势 ,但预测结果差别很大.
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Influence of different incidences on loss in turbine cascade

SUN Da2wei , Q IAO Wei2yang , XU Kai2fu , L I Wei

(School of Power and Energy , Nort hwestern Polytechnical University , Xi’an 710072 , China)

Abstract : A pressure2correction 32D comp utational fluid dynamics (CFD) code was used

to simulate numerically t he flow fluid of t urbine cascade wit h different incidences. And t hree

t urbine loss models of off2design operating condition were analyzed and compared on t he ba2
sis of t he CFD numerical simulation. The result s show t hat t he total p ressure loss increases

wit h t he increase of incidence , p rovided t hat t he incidence is po sitive ; t he total p ressure loss

decreases a lit tle and t hen increases wit h t he increase of incidence , p rovided t hat t he inci2
dence is negative. Though three t urbine loss models of off2design operating condition can

show t he changing tendency of the total p ressure loss wit h t he change of incidence , t he p re2
diction result s differ a lot .
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　　随着飞行器飞行环境和飞行状态的变化 ,航

空发动机的工作状态改变也很大.为了保证飞行

器飞行中始终具有良好的性能 ,这就要求航空发

动机必须具备在各种工况和环境下工作的能力.

涡轮是航空燃气发动机中重要的动力部件 ,所以

对于航空燃气涡轮设计者来说 ,不仅要求在设计工

况下涡轮具有良好的气动性能 ,变工况性能也是十

分重要的指标.而进口攻角的改变常常会引起涡轮

工况的巨大改变 ,所以认真研究探讨攻角变化对涡

轮叶栅气动性能的影响也变得十分重要.

国内外学者 Jouini[122] ,Benner[324] ,钟兢军[526]等

人对进口攻角对涡轮叶栅流动损失的影响做了大量

了的实验工作 ,发现攻角变化对涡轮叶栅的叶型损

失以及二次流损失有很大的影响.然而实验成本高 ,

周期长 ,无法对涡轮流场的细节进行研究.所以本文

尝试采用 CFD数值模拟的方法 ,对不同进口攻角下

的涡轮叶栅流场进行详细求解.根据数值计算的结

果 ,对涡轮叶栅的损失进行较合理分离 ,以期详细分

析研究不同攻角下涡轮叶栅叶型损失以及二次流损

失的变化规律.并在 CFD数值计算的基础上 ,对三
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种常用的非设计状态涡轮损失预测模型进行详细的

对比分析 ,为今后的涡轮设计提供有意义的参考.

1　计算方法和计算网格

本文应用商用 CFD 软件求解三维定常粘性

的雷诺平均 N2S方程组.对控制方程的求解采用

基于单元中心有限体积法 ,耦合隐式格式的时间

推进算法 ;对控制方程对流项的离散采用二阶迎

风格式 ,湍流模型采用 k2ε湍流模型加壁面函数.

数值模拟所采用的计算网格中 ,主流区和叶

尖间隙区域分别采用二维 H 型网格和三角网格

沿径向积叠而成.计算网格沿轴向取 150个节点 ,

周向取 70个节点 ,径向取 75个节点.数值模拟所

采用的计算网格如图 1所示 ,其中 x为轴向 , y为

切向 , z为径向.进口边界到叶片前缘的距离为 1

倍轴向弦长 ,尾缘到出口边界距离为 1. 5 倍轴向

弦长.进口和出口边界条件分别采用压力进口和

压力出口边界条件.

为了验证所用的 CFD程序计算的准确性.本

文首先对 NASA 中心的一个单级轻负荷涡轮[7 ]

的总性能进行了计算 ,并与实验结果作了比较.图

2为涡轮滞止等熵效率随压比的变化关系 ,图 3

为换算流量随压比的变化关系.可以看出 ,计算结

果与实验结果符合较好.应用此 CFD程序可以很

好计算涡轮叶栅气动性能.

图 3　涡轮换算流量随压比的关系

Fig. 3　Corrected mass flow vs. p ressure ratio

2　数值模拟结果与分析

本文研究对象是某型轴流涡轮导叶 ,其叶片

为直叶片 ,叶片弦长 58 mm ,栅距 42 mm ,叶高 90

mm ,进口几何角 (与轴向的夹角)为 46°.针对以

上涡轮叶栅 ,在出口马赫数约为 0. 55 的状态下 ,

详细计算分析了改变叶栅进口攻角对涡轮叶栅流

场的影响.

2 . 1　涡轮叶栅出口流场比较

为了能直分析不同进口攻角下涡轮叶栅出口

流场的变化 ,本文首先给出了涡轮叶栅出口流场

相对总压的分布以及出口二次流矢量流线 (见图

4) .二次流速度矢量的定义依赖于流场的主流方

向的定义 ,在本研究中叶栅出口的主流方向定义

为出口处的平均速度方向.

当进口攻角为零度时 ,由于叶栅通道内存在

横向的压力梯度 ,在叶栅通道内会形成通道涡 ,通

道涡与叶片表面径向串流相互作用在叶栅上、下

端壁区产在两个较明显的低压区.在整个尾迹区

存在三个明显的二次流涡系 ,其中两端的两个涡

系是由通道涡造成的 ,而中间偏下的涡系则跟叶

片表面的进行径向串流有关.
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图 4　涡轮叶栅出口的总压分布和二次流速度流线

Fig14　Total pressure dist ributions and secondary flow vector dist ributions at exit of turbine cascade

　　当进口攻角为正时 ,随着攻角的增大 ,上、下

端壁区的低压区明显增大 ,并不断向中径移动.尾

迹区的弯度不断加大 ,上、下端壁边界层局部变得

很薄.同时由于正攻角的增大 ,导致叶片吸力面的

逆压梯度也逐渐加大 ,从而加重吸力面附面层的

分离 ,使叶栅尾迹厚度不断增加.尾迹区的三个二

次流涡系强度以及影响范围均不断加大 ,而且涡

心位置不断向中径靠近.

当进口攻角为负时 ,最初随着负攻角的不断

增大 ,上、下端壁区的低压区不断减小 ,并向两端

移动 ,逐步变得不明显.尾迹区不断变直 ,两端边

界层由于上、下端壁区的低压区不断靠近 ,使其厚

度不断增加 ,总压损失加大 ,下端壁边界层变化尤

为明显.同时由于在大负攻角下 ,气流在叶片压力

面进口发生膨胀 ,随后遇到扩压段 ,叶片压力面附

面层增厚并发生分离 ,使叶栅尾迹厚度增加.尾迹

区原有的三个二次流涡系强度不断减弱 ,并且向

两端移动 ,与端壁边界层相互影响.其中中间的二

次流涡系负 30°左右已经消失.而两端的二次流

涡系在较大负攻角工况下 ,也变得不可辨认.

2 . 2　内部流场分析

为了进一步说明 ,来流攻角对涡轮叶栅端壁

处二次流动的影响.本文在进口攻角为正 10°,0°

以及负 10°三种工况下 ,分别对轴向 20 % ,60 %和

90 %轴向弦长处流场进行了分析.图 5 ,图 6 ,图 7

分别给出了不同轴向截面处相对二次流动能

S KE的分布以及二次流矢量流线.

仔细观察可以发现 , 20 %轴向弦长处 ,0°攻

角时叶栅上端壁区已经出现较明显的二次流涡 ;

而当攻角增大到正 10°时 ,上下端壁区均出现二

次流涡且其强度明显加强 ,并向吸力面移动 ;攻角

为负 10°时 ,在流场中没有发现明显的二次流涡
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形成.而在 60 %轴向弦长处 ,攻角由负 10°增大到

正 10°,上下端壁区的二次流涡不断向吸力面移

动 ,其强度与尺寸都不断加强.尤其是正 10°时 ,

二次流涡的影响范围沿着吸力面向中径处扩散 ,

且强度明显增大. 90 %轴向弦长处 ,随着攻角的增

加 ,这种变化趋势更加明显 ,特别是攻角为正 10°

情况下 ,上下端壁的二次流涡强度和尺寸有明显

的增大 ,其影响范围已经扩散到径向 20 %处.综

合来看 ,正攻角会明显的增强涡轮叶栅端壁区的

二次流动 ,而适当的负攻角则可以起到改善端壁

区二次流动作用.

2 . 3　损失分离

现有的损失预测模型一般将涡轮叶栅损失分

为三类 :①叶型损失 (包括尾缘损失和激波损失) ;

②二次流损失 ; ③动叶叶尖间隙损失.本文为了能

比较直观的反映出涡轮叶栅各种损失随进口攻角

的变化情况 ,并与模型预测结果进行比较.参考国

内外大量资料 ,选择了比较简单合理的损失分离

技术 ,人为的将涡轮导叶出口总损失分离成叶型

损失和二次流损失.
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图 7　90 %轴向弦长处二次流动能分布和二次流速度流线

Fig17　Secondary kinetic energy and secondary flow vector dist ributions at 90 % axial chord

　　现在人们在研究涡轮直叶片时 ,普遍认为

50 %的相对叶高处 ,涡轮叶栅的二次流损失和间隙

损失影响非常小 ,可以近似忽略不计 ,则此时损失

值可近似等于涡轮叶栅的叶型损失.然后将导叶剩

下的损失统一化归为二次流损失.应用这种方法我

们将涡轮导叶出口损失进行了分离.结果如图 8所

示攻角在正 10°到负角度之间时 ,这种分离方法得

到的结果比较合理.而当攻角在正 10°到正 20°变化

时 ,由于此时叶片吸力面分离变得十分严重 ,叶片

中径处的损失变得很大 ,这时分离出二次流损失就

变的很小 ,这与前面分析的随着正攻角的增大叶栅

出口二次流加强的规律不符合.这说明在较大正攻

角工况下 ,用人们习惯的损失分离方法不适用 ,这

种情况在国外研究中也有过发现[324 ,8 ]

图 8　原有的损失分离

Fig18　Loss decomposition using the old method

为了解决上述问题 ,本文中应用了一种由加

拿大学者 Benner [8 ]改进的损失分离方法 (如图 9

所示) .在这种新的分离方法中 ,将不受二次流影

响区域内的叶片表面附面层中产生的损失划归为

叶型损失 ;而二次流损失则为二次流影响区域内

的所有损失 ,包括这个区域内叶片表面附面层产

生的损失.为确定叶栅出口二次流影响区域范围 ,

Benner根据大量实验给出了计算涡轮叶栅出口

通道涡在叶片展向上的影响范围 Zte / H 的经验

公式.

Y total = Ypro + Y sec = Ymid (1 - Zte / H) + Y sec

其中 Y total为总损失 , Ypro为叶型损失 , Y sec为二次

流损失 , Ymid为叶片中径处的损失.

Zte / H =
011 ( Ft )

0179

CR ( H/ C) 0155
+ 3217
δ
H

2

Ft = 2 ( S/ Cx ) cos2αm ( tanα1 + tanα2 )

tanαm = 015 ( tanα2 - tanα1 )

CR = cosα1 / cosα2

其中为 H叶高 , C为弦长 ,δ为进口边界层位移厚

度 , S 为栅距 , Cx 为轴向弦长 ,α1 为进口气流角 ,

α2 为出口气流角.

图 10给出了应用改进的分离方法给出的各

种损失随进口攻角的变化情况.其中损失系数应

用总压损失系数 ,其定义为

Ψ =
pt0 - pt1

1/ 2ρu2

其中 pt0是叶栅进口气流平均总压 , pt1是叶栅出
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图 9　改进的损失分离

Fig19　Loss decomposition using the advanced method

口气流总压 ,1/ 2ρu2 是叶栅出口平均动压头.

由图 10 可以看出 ,攻角由负 50°变化到负

20°,叶型损失不断减小 ;攻角在负 20°到 0°之间

时 ,叶型损失变化不大 ;而当攻角为正时 ,随着攻

角的增大叶型损失迅速增加.这是由于在正攻角

和较大负攻角工况下 ,叶片表面附面层会发生分

离 ,而且随着正攻角和负攻角的增大 ,附面层分离

变得更加严重.对于二次流损失来说 ,由前面的出

口流场分析可知 :当攻角为正时 ,随着正攻角的增

大 ,涡轮叶栅出口二次流强度逐渐增强 ;而当攻角

为负时 ,随着负攻角增加 ,叶栅出口二次流强度不

断减小 ,但是叶栅端壁附面层不断增厚.所以如图

所示 ,攻角在负 50°和负 10°之间变化时 ,二次流

强度减小与壁附面层增厚的影响相互抵消 ,二次

流损失略微减小但变化不十分明显.而攻角由负

10°向正攻角增大时 ,二次流强度的不断加强使叶

栅二次流损失不断增加.由以上分析可以看出 ,改

进的分离方法得到的叶型损失和二次流损失符合

涡轮叶栅流场的变化规律 ,具有一定的合理性.

对于总损失而言 ,随着攻角由负攻角向正攻

角变化 ,叶栅出口总损失有一种先减小后增大的

趋势 ,并存在一个损失最小的最佳工况 ,对于本讨

涡轮叶栅来说这个最佳工况在负 20°左右.

3　非设计工况下涡轮损失模型预测

本文选用了三种常用的非设计状态的涡轮损

失预测模型 : AMDC 模型[9210 ] ; K2O 模型[11 ] ;

Moustap ha模型[12 ] .其中 Moustap ha模型只能应

用于非设计状态 ,无法计算设计状态的损失 ,所以

本文应用 Moustap ha模型时根据 CFD数值计算

给定了零攻角状态下的叶型损失和二次流损失.

图 10　CFD计算的损失结果

Fig110　Total pressure loss of CFD

3 . 1　非设计状态下涡轮损失模型预测结果

图 11 ,图 12 ,图 13分别给出了 AMDC模型、

K2O模型以及 Moustap ha模型的损失预测结果.

三种损失模型预测的涡轮损失随攻角变化的趋势

基本上相同 ,总损失在负攻角状态下均存在一个

损失最小的最佳工况.但不同模型预测的损失大

小以及损失随攻角变化的幅度则有很大的差别.

当攻角由负 50°开始增大时 ,预测的叶型损失首

先不断减小 ,到攻角为零度以后叶型损失则逐渐

增大 ;而二次流损失 ,则随着攻角的增大而单调增

加.对于 K2O 模型预测的尾缘损失来说 ,攻角影

响不大.

图 11　AMDC模型预测的损失结果

Fig111　Total p ressure loss of AMDC model

3 . 2　模型预测结果与 CFD计算结果的比较

为了更好的对比分析不同涡轮损失模型预测

损失随攻角变化的规律 ,本文在图 14 ,图 15中将

叶型损失、二次流损失模型预测结果与 CFD计算

结果进行了比较.
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由图 14可以看到 ,在攻角为 0°时 , K2O 模型

预测的损失与 CFD 计算结果比较吻合 ,而 AM2
DC模型的预测结果明显偏大.在负攻角情况下 ,

AMDC模型和 K2O模型预测的叶型损失与 CFD

图 15　CFD计算与模型预测的二次流损失比较

Fig115　The comparison of secondary loss between

loss model and CFD

计算结果相比对攻角的敏感度过高 ,损失值随攻

角的变化幅度过大 ,Moustap ha 模型预测结果与

CFD计算结果比较吻合 ,只是在较大负攻角状态

下 ,预测的损失值偏高.正攻角小于 10°情况下 ,

K2O模型和 Moustap ha模型预测结果与 CFD计

算结果较为接近 ,而当正攻角近一步增大 ,叶面吸

力面分离加剧 ,此时损失模型很难准确的预测损

失大小.

由图 15可以看到 ,随着攻角由 - 50°开始增

大 ,损失模型预测的二次流损失有逐渐增大的趋

势 ,CFD 计算结果则先略微减小而后逐渐增大.

在负攻角状态下 ,AMDC模型和 K2O 模型预测

的二次流损失 ,与 CFD计算结果相比增长明显过

快 ;Moustap ha模型与 CFD 计算相比 ,在负攻角

下吻合较好 ,但在正攻角状态下 ,其二次流损失增

长的偏慢.

4　结　论

1) 涡轮叶栅进口攻角的变化 ,对叶栅流场的

流动结构有很大的影响 ,这将导致涡轮叶栅气动

性能的巨大变化.正攻角增大使叶栅出口二次流

强度明显加大 ;而当负攻角增大时 ,二次流强度不

断减弱.在较大负攻角工况下 ,二次流损失主要表

现为端壁边界层内的摩擦损失.

2) 正攻角会加剧涡轮叶栅内部上下端壁区

的二次流动 ,而适当的负攻角则可以改善端壁区

的二次流.

3) 随着涡轮叶栅进口攻角由较大负攻角向

正攻角变化 ,叶型损失、二次流损失均有先减小后
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增大的趋势.在负攻角状态下 ,涡轮各种损失变化

幅度不大 ,尤其是二次流损失变化不是十分明显 ;

而当进口攻角为正时 ,涡轮各种损失则随着正攻

角的增加而迅速增大.

4) 本文中研究的三种非设计状态下的涡轮

损失预测模型 ,虽然能大体上反映出各种涡轮损

失随攻角变化的趋势.但就本套涡轮算例来说 ,其

预测结果与 CFD 计算结果相比 ,有比较大的差

异.总体上来说 ,在负攻角状态下 ,Moustap ha 模

型预测的损失值及其变化规律 ,与 CFD计算结果

比较吻合 ;而 AMDC模型和 K2O 模型预测损失

的变化幅度过大 ;在较小正攻角状态下 , Mou2
stap ha模型预测结果则偏于保守 , K2O 模型的结

果与 CFD计算较为接近 ;当正攻角进一步增加

时 ,叶片吸力面附面层分离加剧 ,损失模型对此时

的损失预测的不够准确.
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