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轴向间距对涡轮损失影响的非定常数值研究
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摘 � � � 要: 针对不同轴向间距下涡轮级内非定常流动进行了数值研究, 讨论了非定常条件下轴向间距变

化对气动损失、非定常性的影响.结果表明, 随着轴向间距的减小, 涡轮级内流动的非定常性增大, 流动的不

均匀性更为强烈. 大轴向间距方案的尾迹同主流区域的流体掺混距离较长, 表现出大的总压损失系数的分

布. 小轴向间距下流动的不均匀性非常强烈,因而也表现出较高的损失分布. 存在一个最优的轴向间距使得

气动损失最小.
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Unsteady numerical investigation of the influence of

axial gap on the turbine loss

ZH OU Li, ZHANG Xin, CA I Yuan�hu
( School o f Pow er and Energ y,

No rthw estern Polytechnical U niversity, Xi�an 710072, China)

Abstract: T he unsteady f low field of the turbine stage w as invest igated numerically un�
der different ax ial gaps, and the inf luences of the ax ial gap on the aerodynamic loss and the

f low unsteadiness w ere discussed. Results show that the flow unsteadiness in the tur bine

stag e becomes st ronger w ith the r educt ion of the axial gap, and the corresponding f low be�
comes non�uniform. T he total pressure loss coef f icient of the turbine w ith the lar ger ax ial

g ap is bigger than that w ith the design ax ial gap. T he reason is that the mixing distance be�
tw een the w ake and the main flow becomes much larger. Due to the much st ronger flow un�
steadiness under the smaller ax ial g ap, the co rresponding aerodynam ic loss of the tur bine

stag e is lar ger. Ther e ex ists an opt imum ax ial gap to m inimize the aerodynam ic lo ss.

Key words: axial g ap; aerodynam ic loss; unsteadiness; non�uniform ;

total pr essure lo ss coef ficient

� � 伴随着燃气轮机发展, 为了降低成本, 减轻质

量,设计师倾向于把燃气轮机设计得更为紧凑, 这

样就导致了压气机或涡轮叶排之间距离的缩短.

研究者们对压气机轴向间隙的影响已进行了大量

的研究,并且轴向间隙的影响机制基本明确 [ 1�4] .

在涡轮中, Dring 发现当涡轮动静部件之间的轴

向间距变化时,涡轮级效率的变化能达到 2% [ 5] .

Yamada 研究结果表明涡轮级效率在小间距下更

高一些,因为在小间距下尾流在还没被掺混就时

进入了动叶中
[ 6]
. Rangw alla 却在计算中发现当

轴向间距小时,在转子内会产生激波,带来一定的

损失.反而在较大的轴向间距下,涡轮级的性能更
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高一些[ 7] . Venable 等人则认为级损失和效率随

轴向间距变化不大,当轴向间距减小时,动叶总压

损失的增加被静叶总压损失的减小弥补抵消

了
[ 8]
.对于静子叶片与转子叶片间轴向间距对级

气动性能的影响, 许多研究者作过了大量的研

究[ 9�11] .但在公开发表的文献中, 到底是哪种轴向

间距下所对应的气动损失更小一些, 研究者们并

未有统一的认识. 因此,对不同轴向间距下叶轮机

械内部非定常流动机理的深入理解, 不仅有助于

人们在设计中减少内部损失, 而且有可能充分利

用非定常效应进一步提高叶轮机械的性能.

本文针对涡轮级内非定常流动中, 轴向间距

对其气动性能及流场分布的影响进行了研究. 讨

论了轴向间距变化对气动性能、非定常性及流场

分布的影响.

1 � 数值计算方法

1. 1 � 基本控制方程及数值算法

� � 流场的计算采用了 UNST REST 程序, 该程

序是基于薄边界层近似的 Navier�Stokes( N�S)方
程的流场求解代码, 方程的离散采用了二阶精度

显式的 SCREE 格式, 其仅需要非常小的人工黏

性,可以在非常低的马赫数下运行,也可以在跨声

速甚至超声速马赫数下求解, 最大的马赫数可接

近 2. 在非定常计算中引入了隐式的双时间步方

法.在非定常计算中引入了隐式的双时间步方法,

时间项采用四阶 Runge�Kutta 法迭代求解. 表面

剪切应力通过物面上第一个网格点上的特定 y
+

值和速度值来计算. 计算中使用隐式残差光顺方

法及当地时间步长法, 以获得最快的收敛速度.

1. 2 � 边界条件

� � 计算中给定了整个级的进出口条件. 在静子

的进口边界处给定了总温、总压和气流角; 在转子

的出口边界上给定了静压, 并使用了径向平衡. 上

下游延伸部分的周向边界采用周期性边界条件.

对于固体壁面,取不可渗透、无滑移及绝热壁面边

界条件,以确保通过与固体边界重合的网格面的

质量流量、动量通量及能量通量为零.在动静部件

的交界面上施加了内边界条件,在定常计算中采

用了混合平面方法, 而在非定常计算中则使用了

滑移界面方法以进行信息的传递,每个叶排的变

化被插值传递到相邻叶排, 流动没有任何扭曲地

通过界面传递.

2 � 计算模型

� � 本文以某一涡轮级的末级为研究对象, 对其

级环境下的流动进行了数值模拟.静子和转子的

叶片数分别为 56和 90. 为了使计算所用各叶片

排的通道数尽量少,把静子的叶片数由 56调整到

60.这样根据区域缩放的原则,计算在 2个静子通

道和 3个转子通道内进行. 计算在中间叶高处所

采用的结构化网格如图 1所示,每个静子通道的

网格数为 88 � 46, 每个转子通道的网格数为

137 � 46,其中沿周向有 46个计算站.交界面位于

静子尾缘后 40%轴向间距的位置上. 在进行隐式

双时间步的非定常计算时, 每个周期内较低的物

理时间步数不能分辨高频率的小扰动[ 12] ,一般时

间步数在 60~ 200之间可以获得精度高的计算结

果,较大的值可以得到更高的计算精度,且能分辨

出高频的扰动,但计算时间相应的较长,本文把转

子通过两个静子通道所用的时间作为一个周期,

每个周期内设定 100 个物理时间步, 分别对应

100个不同的转子周向位置(相对于静子) , 每个

物理时间步下进行 100次的虚拟时间步的内迭

代.对于不同轴向间距下涡轮级内流场的求解, 采

用了相同的进出口边界条件.

图 1 � 计算网格图

Fig . 1 � Structure mesh o f the turbine stag e

3 � 计算结果及分析

� � 不 同轴 向间 距下 相对 偏航 角 ( � =

arctan( V�/ V z ) ) 随时间步的分布图如图 2所示.

可以看出当轴向间距减小时,相对偏航角增大, 其

在一个周期内的振荡幅度也增大,且偏航角的最

大值向较早的时间步上迁移,也即轴向间距越小,

偏航角的最大值越早出现.
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图 2 � 不同轴向间距下偏航角随时间的分布图

Fig . 2 � Variat ion of the yaw angle with the time

under different ax ial g aps

图 3给出了不同轴向间距下气流角的分布

图,从图中可以看出, 当轴向间距不断增加时, 进

口气流角、出口气流角和气流转折角不断增大. 进

口气流角从 50%间距到设计轴向间距的增加幅

度更大一下, 而出口气流角和气流转折角则显示

出随轴向间距线性增大的趋势.

图 4给出了同一叶片相对位置处不同轴向间

距下熵的分布图.由图可见由于动叶尾缘处的厚

度较大,在非定常计算中发现动叶尾缘后的熵随

时间步推进呈现出类似于卡门涡街脱落的分布;

而当轴向间距为 50%轴向间距时, 在动叶尾缘后

面的尾流不再呈现出类似于卡门涡街的结构. 由

于动叶轴向位置的变化对上游尾迹的输运过程有

显著影响,使得输运静叶尾迹的轴向速度发生了

变化,因而轴向间距的变化对尾迹的输运时间造

成一定的影响,在动叶区域静子的尾迹被输运到

不同的位置处,从图中可以看出,当轴向间距为设

计间距时,静叶的尾迹基本上输运到动叶的头部,

随着轴向间距的减小, 静子的尾迹被输运到动叶

通道内的位置向下游移动, 尾迹处于动叶通道内

的不同的位置,进而表现出不同的损失分布.

为了更清晰分辨出尾迹与下游叶列的干扰,

本文沿流向选取不同的观测位置,给出了时间平

均的切向熵分布图.如图 5所示,第一个观测位置

选择在静叶尾缘处,依次向下游排列,一直到动叶

尾缘下游附近, 共计 11个观测位置, 并分别记以

英文字母从 A 到K .图中给出了设计轴向间距时

各观测位置的示意图, 实际计算中,交界面、尾缘

和前缘点分别是关键点, 交界面附近的观测位置

与交界面的距离保持在 2mm ,尾缘附近的观测位

置与尾缘的距离则限定为 2mm,前缘附近的观测

图 3� 不同轴向间距下气流角的分布图

Fig. 3 � Distr ibution of the flow ang le under

different ax ial g aps

位置与前缘的距离限定为 2mm,其他较远的观测

位置距离关键点的距离保持在 10mm. 各观测位

置上的切向熵的时均分布就显示在图 6中.图 6中

较高熵值集中的区域(波峰)就被认为是尾迹区.

图 6给出了不同轴向间距下沿流向不同观测

位置上时均熵的分布图.图 6( a) ~ ( d)中横坐标
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图 4� 不同轴向间距下熵的分布图

Fig . 4 � Distr ibution of the ent ropy under different

ax ial gaps

L = 0~ 50%处为压力面( PS) , L = 50% ~ 100%处

为吸力面( SS) . 图 6 ( e) ~ ( k)中横坐标 L = 0~

50%处为吸力面( SS) , L = 50% ~ 100%处为压力

面( PS) .从图 6来看, 对于不同的轴向间距方案,

离开静叶尾缘 ( A 位置)的时均尾迹强度几乎不

变,相位也没有明显改变. 但是到了动/静叶交界

图 5� 流动方向上的 11 个观测位置

F ig . 5 � Eleven observat ion stations along the

str eamwise dir ect ion

面( D 位置) 的时候, 可以发现在静叶通道内,

150%间距方案的尾迹衰减最多, 50%间距方案最

少.这是轴向间距缩短之后带来的尾迹与主流掺

混距离减少所造成的. 因此小轴向间距的时候, 进

入动叶的流体将具有更强的不均匀性. 从图中还

可以发现,随着轴向间距的减小,静叶尾迹中心向

吸力面偏转.在进入动叶通道后,可以看出不同轴

向间距下静叶的尾迹均是从流道中央进入动叶通

道的,而且 50%轴向间距下流动的不均匀性最为

强烈,其在靠近吸力面侧还存在另外一个较高的

损失区.离开动叶尾缘( I 位置)时, 由于动叶尾迹

沿着吸力侧与静叶尾迹相互作用,熵值大大增加,

在其通道中间的大部分切向区域内各个轴向间距

下的尾迹强度差别不大, 综合而言仍然是 150%

间距方案的尾迹衰减最多, 50%间距方案最少. 此

时在 50%轴向间距下表现出较高的损失分布.

本文对不同轴向间距下的非定常流场进行了

时间平均和通道平均处理, 比较了各个间距下的

时均结果分布.图 7描述了总压损失在动叶中沿

流向的时均分布. 总压损失系数定义如下:

�=
p
*
in - p

*
out

p
*
out - p out

其中 p
*
out为时均的出口总压; p

*
in 为时均的进口总

压; p out 为时均的出口静压.以上都为当前叶列进

出口参数,动叶内采用相对参数.

从图 7中可以看出不同轴向间距下的总压损

失系数沿流向不断降低.对于孤立排叶栅,掺混损

失随测量位置到叶栅尾缘距离的增长而增长, 所

以在多排叶栅中,轴向间距的缩短可减少这种损

失,提高涡轮的气动效率. 而 150%间距方案的尾

迹同主流区域的流体掺混距离最长,因而表现出

较大的总压损失系数的分布. 当尾迹被输运到叶
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图 6� 不同轴向间距下沿流向不同观测站上时均熵的分布图

Fig. 6� Dist ribution of t he time�averaged entropy along the different obser vation stat ions under the three ax ial g aps

列流道中央时,掺混效应非常明显,由于低能流体

与主流区域的流体掺混, 势必增加该叶列的流动

损失.由于随着轴向间隙的减小,静叶尾迹中心向

吸力面偏转, 而在进入动叶通道后,不同轴向间距

下静叶的尾迹均是从流道中央进入动叶通道的,

而且 50%轴向间距下流动的不均匀性最为强烈,

因而在 50%轴向间隙下的总压损失系数在动叶

通道的前半部分表现为高于其他轴向间隙. 本文

在进行总压损失系数的求解时,出口位置取在动

叶的尾缘处,进口位置从动叶的前缘到尾缘不断

1600
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变化,因而在前缘处计算得到的总压损失系数可

反应出动叶的总压损失系数, 从图中可以看出前

缘处的总压损失系数在较大和较小间距下的值均

比设计间距下略大一些, 在整个动叶通道内沿流

向也呈现出设计间距下总压损失系数最低的趋

势,这也说明了原间距下的设计保证了最小的损

失分布,在设计叶片是存在一个最佳的轴向间距

以保证最小的损失分布.

图 7� 不同轴向间距下沿流向总压损失系数的分布图

Fig. 7� Dist ribution of t he to tal pressure lo ss

coefficient along the streamw ise direction

under different ax ial g aps

4 � 结 � 论

� � 本文针对不同轴向间距下涡轮级内非定常流

动进行了数值研究. 讨论了非定常条件下轴向间

距变化对气动损失、非定常性的影响.结论如下:

1) 随着轴向间距的减小, 涡轮级内流动的非

定常性增大, 流动的不均匀性更为强烈,各个变量

在一个周期内的振荡幅度增大.

2) 尾迹同主流区域的流体掺混距离的增大

和进入动叶流道内流动不均匀性的加强对增加流

动损失.

3) 在设计叶片时存在一个最佳的轴向间距

以保证最小的损失分布.
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