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摘� � � 要: 以具有试验测量数据的一个高压涡轮动叶中截面平面叶栅和一个高压涡轮导向器环形叶栅为

对象,采用计算流体动力学( CFD)软件 CFX�T ASCflow, 对两个涡轮叶栅的跨声速三维粘性流场进行了数值

计算,验证了 CFX�TASCf low 软件在航空燃气涡轮设计计算中的可靠性,并对所研究的跨声速涡轮叶栅粘性

流场进行了分析.
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Abstract: A three�dimensional Navier�Stokes simulat ion w as per formed numerically fo r
a t ransonic turbine planar cascade and a tr ansonic turbine annular cascade using CFD sof t�
ware CFX�TASCflow code. The results show that CFX�T ASCflow code softw are could pre�
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� � 目前涡轮前温度由于受到材料和热保护等

的限制已经达到极限,同时,由于涡轮的制造成本

不断增加以及涡轮重量在发动机部件所占比例很

大,大幅度提高涡轮负荷成为当前先进航空燃气

涡轮发动机设计的重要技术追求, 而广泛采用跨

声速设计成为涡轮气动设计的主要技术方法.

即使在稳定的工作状态下, 涡轮内部的流动

仍然是典型的强三维非定常流动, 对这种流动数

值模拟至少需要求解雷诺平均的全三维定常 N�S

方程组,才能提供比较可靠的流动信息.上个世纪

80年代末 90年代初, 在高性能计算机迅速发展

的条件下,时间推进求解方法、高精度的空间和时

间离散格式、高质量的网格生成技术以及工程实

用的湍流模型的出现, 使得数值求解雷诺平均的

全三维定常 N�S 方程组不仅成为可能,而且越来
越普及,出现了一批适用于燃气涡轮内部复杂三

维流场数值计算的软件系统[ 1�5] ,三维粘性流场数

值模拟摆脱了对大量经验数据的依赖, 突破了以
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往只有通过试验才能获得比较可靠的涡轮内部流

动信息的局限, 为涡轮气动热力学的研究和涡轮

的工程设计提供了又一先进的研究手段.也正是

由于经过技术验证的全三维粘性流场数值计算软

件的广泛使用, 不仅推动了燃气涡轮发动机气动

热力学自身的迅速发展,而且促进了航空发动机

研制正经历着一场革命性的变化, 使得航空发动

机设计和研制逐渐摆脱了耗资多、周期长、风险

大、主要依靠完备试验数据库的�传统设计方法 ,

开始向�预测设计 过渡[ 6] .

CFX�TASCflow 软件是在中国燃气涡轮研
究院( GTE)广泛采用的一种 CFD 计算软件. 在

工程实践中,如何正确地使用 CFD软件以便提高

跨声速涡轮叶栅流场数值模拟结果的精度,获得

可信与可靠的计算结果,以及在设计中如何正确

地解读数值模拟结果等,都应引起设计人员的高

度重视.本文以两个具有试验结果的典型跨声速

高压涡轮叶栅为对象(第一个为 GTE 设计的高

压涡轮动叶中截面平面叶栅 G3[ 7] ,另一个为冯!

卡门研究院 ( VKI ) 的高压涡轮导向器环形叶

栅
[ 8]
) ,应用 CFX�TASCflow 对其跨声速流场进

行了详细的数值计算和分析, 其目的就是验证

CFX�TASCflow 软件在跨声速涡轮叶栅三维粘
性流场和性能计算的精度,并深刻认识跨声速高

负荷涡轮叶栅内部三维粘性流场的特征.

1 � CFX�TASCflow计算程序简介

1. 1 � 数值计算方法

CFX�TASCflow 计算软件采用有限体积法
求解三维 N�S 方程, 为提高计算效率, 计算中采
用代数多重网格及当地时间步长法.本文计算中,

数值格式采用线性分布非对称的迎风格式( LPS)

加物理对流项修正( PAC)
[ 3]
.

进行涡轮叶栅流场计算时, 需要给定叶栅进

口总压、总温和气流方向角, 给定叶栅出口背压.

壁面满足无滑移和绝热条件, 周期性边界上强迫

所有物理参数相等.

1. 2 � 湍流模型

CFX�TASCflow 计算软件提供多种二方程
湍流模型供选用.本文选择三种典型模型为对象,

即:标准的 k��湍流模型、k�� Kato�Launder 湍流
模型和 k��RNG湍流模型.

1. 3 � 网格生成方法

计算网格采用 CFX�TurboGr id 生成 [ 9] .针对

涡轮叶栅的结构特点, 采用 BCOC ( Blade Cen�
tered O�gr id C�grid)模板生成高质量的多块复合
网格.即在叶型附近采用 O 型网格以提高附面层

分辨率, 前缘及叶片通道采用 C 型网格, 尾缘则

采用 H 型网格.

2 � 高压涡轮转子中截面平面叶栅
数值计算

2. 1 � 叶栅参数及试验测量

中国燃气涡轮研究院设计的高压涡轮转子中

截面平面叶栅 G3主要几何参数见表 1.

在中国燃气涡轮研究院亚/跨/超声速涡轮叶

栅风洞( SB301)中,对 G3叶栅进行了吹风试验.

获取了该叶栅在 3种攻角、4种出口等熵马赫数

(共 12种工况)下性能参数及叶面等熵马赫数分

布,详细的试验测量结果见文献[ 7] .

表 1� G3 平面叶栅主要几何参数

Table 1 � Main geometrical parameter of

G3 planar cascade

几何参数 数值

叶栅弦长 C/ mm 70. 0

栅距 t/ mm 61. 95

安装角�/ (∀) 37. 735

喉道宽度 a/ mm 19. 11

叶栅高度 h/ mm 160

2. 2 � 计算网格

由于 CFX�T urboGr id 为环形叶栅网格生成
软件,因此在生成平面叶栅计算网格时,需将叶片

数设置为一较大值. 经验表明,设定的叶片数存在

一个最佳范围.若叶片数取得太小,不能真实模拟

平面叶栅流动情况. 若叶片数取得太大,网格生成

非常困难. 图 1为生成的 G3 叶栅计算网格,共包

括 107 162个节点.

2. 3 � 计算结果及与试验测量结果的比较

应用上述计算方法, 采用三种湍流模型(标准

的 k��, k��Kato�Launder, k��RNG) , 对 G3涡轮

叶栅设计攻角状态下,三种不同工作状态(三个不

同出口等熵马赫数 0. 86, 1. 01, 1. 16)下的三维流

场进行了计算,并与试验测量结果进行了对比.

图 2~ 4分别表示在三种工作马赫数(Ma2, is)

下, G3涡轮叶片表面等熵马赫数( Ma is )分布的计
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图 1� G3平面叶栅计算网格

Fig� 1 � Computat ional g r id o f G3 planar cascade

算结果及与试验结果的比较. 图中 Model�1表示
应用标准 k��湍流模型得到的计算结果; M odel�2
表示应用 k��Kato�Launder 湍流模型得到的计算
结果; Model�3表示应用 k��RNG湍流模型得到
的计算结果.横坐标中 X 表示流场中某点距离叶

栅前缘的轴向长度, C 为叶栅轴向弦长, X / C 表

示相对轴向位置.

图 2� 叶面等熵马赫数分布( Ma2, is= 0. 86)

Fig� 2 � Distr ibut ion of isentropic Mach number

on the cascade surface(Ma2, is= 0. 86)

由图 2~ 4可以看出,在亚声速工况下,应用

三种湍流模型数值计算得到的叶片表面等熵马赫

数与试验测量结果吻合的都很好. 而在跨声速工

况下,只有在流场参数光滑变化区域,等熵马赫数

计算结果才与试验结果吻合较好, 而且三种湍流

模型对计算结果的影响较小.

但是,对于跨声速工况下的流场激波区域,三

图 3� 叶面等熵马赫数分布( Ma2, is= 1. 01)

Fig� 3 � Distr ibut ion of isentropic Mach number

on the cascade surface(Ma2, is= 1. 01)

种湍流模型计算结果有相当的差距.如图 4所示,

在 Ma2, is= 1. 16时,应用 k��RNG 湍流模型的计
算的叶片表面等熵马赫数与试验结果吻合最好,

但要注意,计算的激波强度仍然是低于试验值,应

用 k�� Kato�Launder 湍流模型计算的结果次之,
而应用标准的 k��湍流模型计算结果与试验结果
比较最差,计算结果已将 82%弦长处的激波完全

抹平.

图 4� 叶面等熵马赫数分布( Ma2, is= 1. 16)

Fig� 4 � Distr ibut ion of isentropic Mach number on

the cascade surface(Ma2, is= 1. 16)

在 Ma2, is= 1. 16工况下计算的涡轮叶栅中截

面密度等值线分布如图 5 所示. 图 5 清楚地揭示

了涡轮叶栅流场中激波的形状和叶片尾迹的发展

情况.

设计攻角状态下涡轮叶栅性能数值计算结果
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图 5 � 叶栅中截面密度等值线分布( Ma2, is= 1. 16)

Fig� 5� Density contours in the m iddle section

of the cascade( Ma2, is = 1. 16)

及与试验测量结果的比较如图 6、图 7 所示.涡轮

叶栅性能应用叶栅能量损失系数( )及出口气流

角( !2 )描述. 数值计算了三种工作马赫数情况下

的涡轮叶栅性能, 湍流模型选取对流场细节计算

较精确的 k��RNG 湍流模型.
由图 6 和图 7可以看出, 尽管在数值上数值

计算的结果与试验值有一定的差别, 但两者的变

化规律一致,总体上可以说数值计算的涡轮叶栅

特性与试验结果吻合良好.

图 6 � 出口能量损失系数分布

F ig� 6� Distribution o f the outlet

ener g y lo ss coeff icent

3 � 高压涡轮导向器环形叶栅数值计算

3. 1 � 叶栅参数及试验测量

本文选用 VKI公开发表的具有完整叶型数

据和试验测量数据的高压涡轮导向器环形叶栅作

图 7� 出口气流角分布

F ig� 7 � Distr ibution of the outflow ang le

为研究对象, 该叶栅的试验工作是 1994 年由

Sieverding 等人在 VKI的跨声速风洞进行的 [ 8] .

该环形叶栅中截面主要几何参数见表 2. 叶

栅从叶根到叶尖的截面采用等截面规律,集叠规

律为矢量半径通过截面中心. 文献[ 8]给出了详细

的叶栅进口总压、总温分布及叶栅主要流动条件

(中截面)见表 3.

表 2� 环形叶栅中截面主要几何参数

Table 2� Main geometrical parameters of the

middle section of annular cascade

几何参数 数值

弦长 C/ mm 72. 0

轴向弦长 Cax / mm 43. 1

相对栅距 t 0. 75

安装角 �/ (∀) 51. 9

尾缘堵塞度( d2 / a) / % 2. 36

喉道宽度 a/ mm 14. 98

表 3� 叶栅中截面主要流动参数

Table 3� Main f low parameters of the

middle section of annular cascade

流动参数 数值

叶栅等熵出口马赫数 Ma2, is 1. 05

出口雷诺数 Re 106

进口湍流度 T u/ % 1. 8

进口总温 T / K 440

进口总压 p / MPa 0. 162
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3. 2 � 计算网格

图 8为用 CFX�TurboGrid生成的三维环形
叶栅计算网格, 共包括 62 850个节点. 采用了典

型的 BCOC 多块复合网格形式,在叶型附近采用

O型网格, 前缘及叶片通道采用 C 型网格, 尾缘

则采用 H 型网格.

图 8 � 环形叶栅计算网格

Fig� 8� Comput ational gr id o f the annular cascade

3. 3 � 计算结果及与试验测量结果的比较

本文分别采用了进口均匀及非均匀(试验条

件)两种边界条件对环形涡轮叶栅流场进行了计

算,数值计算获得的涡轮叶栅出口能量损失系数和

气流方向角沿径向的分布分别如图 9、图 10所示.

图 9 � 能量损失系数分布

F ig� 9� Distribution o f the outlet

ener g y lo ss coeff icent

图 10 � 出口气流角分布

F ig� 10 � Distr ibut ion of the outflow ang le

� � 由图 9可以看出, 在全叶高范围数值计算的

涡轮叶栅能量损失系数与试验测量结果吻合很

好.在相对叶高( H rel ) 10%�20%位置,非均匀进口
条件下计算的能量损失系数(  )比均匀进口条件

下的略低,在其余叶高位置,两种进气条件计算的

结果几乎相等,都与试验值吻合很好.两种计算的

差别之所以很小,是由于在非均匀进口条件下,进

口附面层较薄(只占叶高的 5%) .

由图 10可以看出,在两种进气条件下, 除端

壁附近计算结果与试验测量结果有一定误差之

外,在叶片径向大部分位置,数值计算所得的涡轮

叶栅出口气流角都与试验值吻合较好, 且在均匀

进气条件下,出口气流角(!2 )分布更均匀.

值得一提的是, 图 9、图 10中的试验数据是

尾缘带冷却槽(半劈缝)而无冷气喷射时的结果.

而在本文计算中未考虑冷却槽. 因此叶片尾缘开

冷却槽(半劈缝)而无冷气喷射时, 对能量损失系

数和出口气流角影响较小. 这与尾缘冷却(全劈

缝)叶栅的二维计算结果相吻合
[ 10]
.

为了分析在环形叶栅通道中涡轮叶栅总压损

失情况,图 11给出了在叶栅出口三个不同轴向截

面位置的总压损失等值线,其中 X 表示截面与叶

图 11 � 三个截面总压损失分布

Fig� 11 � Distr ibutions o f the total pr essure loss in the t hr ee sections
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片尾缘的距离, Cax为叶栅轴向弦长, X / Cax为相对

轴向位置. 图 12 则给出了出口截面 ( X / Cax =

1� 0)二次流速度矢量分布.

图 12 � 出口截面二次速度矢量分布

F ig� 12 � Distr ibut ion of the secondar y

velo city v ect or in t he outflow section

由图 11 可以看出, 在截面 X / Cax= 0. 25处,

除端壁附近, 尾迹宽度约占叶栅栅距的 50%左

右,在叶片根部附近有一明显的二次流损失核,但

其峰值已经偏离尾迹中心. 在截面 X / Cax = 0. 54

处,尾迹进一步变宽,根部二次流损失核也继续增

大,而且在叶片尖部也出现了明显的二次流损失

核.在最后一个截面( X / Cax = 1. 0)处, 尾迹已经

扩展到整个叶栅范围, 而且两端壁附近附面层明

显增厚.

4 � 结 � 论

本文以两个涡轮叶栅数值验算为主要内容,

介绍了采用 CFX�T ASCflow 软件计算跨声速涡
轮叶栅内部复杂三维流场的可靠性, 通过对计算

结果与试验数据的对比, 可以得到以下结论:

( 1) CFX�TA SCflow 软件能够对跨声速涡轮
叶栅流场和性能(能量损失系数和气流角度)进行

准确的模拟.

� � ( 2) 对于跨声速涡轮叶栅流场,湍流模型的

选取对激波的计算精度具有明显的影响,本文计

算结果表明, 在选用的三种湍流模型中, k��RNG
湍流模型的计算结果与试验结果吻合最好.

( 3) 当叶栅进口附面层较薄(端壁附面层厚

度小于 5%叶高时)时,进口附面层对叶栅性能参

数影响较小.

致谢:平面叶栅 G3的计算得到仲永兴、姜正

礼、康湧、卫刚等同志的支持和帮助,作者在此表
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