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摘 � � � 要: 大子午扩张涡轮具有外壁侧来流易分离、导叶出口径向压差较大等特点, 对根部型线优化改型

和原型进行全三维数值模拟, 分析了下端壁叶型型线对流动的影响, 并研究了根部型线设计特点. 结果表明:

优化根部型线, 能够合理的对栅前流量径向分布进行调整, 减弱甚至消除顶部来流分离, 改善顶部流动; 同

时, 此叶型也能合理的改善出口马赫数分布以及出口压力径向分布, 减弱和消除吸力侧出口 S1 面分离的径向

流动, 改善根部流动.
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Investigation on root blade profile of a large

meridional expansion turbine
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H arbin Institute of Technolo gy, H arbin 150001, China)

Abstract: T he investig at ion focused on the design characterist ic o f ro ot blade pr ofile in

the larg e meridional expansion turbines. And, the ef fect o f roo t blade prof ile opt imized de�
sign on the f low separat ion at vane inlet and radial pressure dist ribut ion at vane out let w as al�
so studied. With the comm er cial numerical simulat ion so lver, NUM ECA, opt im ized design

of roo t blade prof ile w as applied into a larg e meridional expansion turbine. T hen full three�di�
mensional num erical sim ulat ions on the orig inal and opt imized prof iles w ere carried out . T he

num er ical r esults show that , w ider pr ofile and converg ent�div erg ent root prof ile w ould adjust

radial dist ribut ion of massflow at inlet , w eaken or even eliminate incoming f low separ at ion at

the upper endw all, hence controlling the f low loss in shroud; meanw hile, such pr ofiles could

improve mach number distr ibution and r adial dist ribut ion of pressure at outlet , w eaken or e�
ven elim inate radial f low of S1 sect ion separ at ion in the suction side at ex it, thereby reducing

f low loss in hub.

Key words: meridional expansion; load dist ribut ion; low�pressur e turbine;

numerical simulat ion; high�perform ance

� � 在 21世纪,能源的节约使用受到各个行业的

重视,航空业也将节约能源利用提到新的日程上

来.在航空发动机设计中,尽可能的提高其燃油效

率,是节约能源的最有效方式,从而出现了大涵道

比结构,导致了高压轴与低压轴的转速差距的扩

大,在高低压涡轮的过渡结构中采用了较大扩张率

的机匣.在这种结构下,进入低压叶栅前,端壁附面

层较厚并易分离. Norris G 等[ 1�2]对此结构已做了
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初步的研究. H ow ell R J[ 3]的研究表明:扩张型流动

关键在于附面层的厚度控制和分离控制.

本文采用优化的方法, 对下端壁的 S1 面型线

进行优化,得到较好的型线,更加合理的对载荷进

行径向和轴向分配, 以达到很好的控制整个导叶

流动损失的目的,从而为此类涡轮的设计提供参

考的优化设计方法. 本文进行研究的的低压涡轮

是某高低各一级涡轮的低压级部分, 研究中同时

对低压级的两列叶栅进行了数值模拟, 仅对低压

静叶和高低压过渡段的流动进行分析和研究.

1 � 计算模型及方法

1. 1 � 叶型选取

� � 本文选用的大子午扩张涡轮已经通过文献

[ 4]的子午型线设计技术和文献[ 5]的前掠宽弦技

术对来流子午分离进行了较好的控制. 图 1 为研

究的低压涡轮级以及过渡段的子午视图, S 为此

低压涡轮级的导叶, R为低压涡轮级的动叶, A B

为导叶的前缘子午位置, MN 为导叶的尾缘子午

位置, 过渡段起始位置 I J 与高压级出口相关,

MN 与低压级动叶相关, 动叶子午型线采用与旋

转轴平行设计,原型导叶的三维叶型如图 2.

图 1 � 叶型子午示意图

Fig. 1 � M er idional schematic plan of the blade

1. 2 � 根部 S1 面优化改型型线

� � 采用优化的方法进行设计需要大量的时间,

所以为了提高实际工程设计的效率, 可以通过选

择有效的优化变量来减小优化变量, 从而缩短优

化设计的时间.本文通过对根部 S1 面型线进行优

化,以此研究根部型线设计对流动损失的影响程

度,以便实际设计中,选用最有效和快捷的方式进

行优化设计.

S 参数化如下: 子午面分为相对叶高 0% ,

50%和 100%三个截面(图 3) ,每个 S1 面进行中

弧线和两侧型线描述. 为了不过多的影响后部动

叶的流动,优化选取区域为叶型的轴流前半段, 对

中弧线入口几何角和头部两侧型线控制点进行控

制,优化目标为级效率和导叶压力损失系数,并对

级流量进行约束. 优化结果如图 4 所示, 不难看

出,改型对吸力侧做了较大的改动,压力侧改动较

小;同时,改型为缩放流道, 原型为收缩流道.

图 2� 三维导叶

F ig. 2� Stato r o f the t urbine

图 3� S 叶型子午参数化视图

Fig . 3 � View o f meridional parameterization

on S prof ile

图 4 � 根部优化型线与原型对比

F ig. 4� Optimized root pr ofile compared with the original
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1. 3 � 计算方法介绍

� � 数值模拟中, 采用商业 CFD(计算流体动力

学)软件 NU MECA 中 FINE/ turbo 模块, 计算中

网格为:导叶网格数大约 50万, 动叶网格数大约

35万.子午端壁处网格进行了加密处理,如图 5,

以更好的模拟端壁附面层的发展; S1 面的网格拓

扑如图 6所示,一共分为 5个网格块;围绕叶型表

面采用 O 型网格,图 6中 O1所示区域,为了更好

的模拟叶片表面附面层的发展,对靠叶片侧网格

进行了加密处理; O1网格块的前后左右都是 H

型网格结构,分别是图中所示的 H 1~ H 4区域,

其中 H 1和 H 2两个网格块从计算域的入口延伸

到导叶出口, H 3和 H 4分别仅处于导叶的前缘和

尾缘区域.采用此网格拓扑结构能够较好的控制

网格的正交性,减小网格的畸变对流场模拟结果

的影响.生成的网格中,最小的网格点连接线夹角

均大于30�.计算中,湍流模型采用 Spalart�Allmaras

图 5 � 流道中间子午网格面视图

Fig . 5 � Gr ids o f meridiona l sect ion in the middle

of passage

图 6� S 叶型的 S1 面网格结构图

Fig. 6� Structure o f gr ids on the S1 section

of S pro file

模型, Y + 值小于 8,工质选用实际燃气.

2 � 计算结果与分析

2. 1 � 根部改型对流动的影响

� � 从图7~ 图 19不难看出,采用优化后的叶型,

载荷上移明显, 根部载荷下降,中部的轴流前半段

载荷增加明显,顶部的轴流前端和尾端载荷少许增

加,叶高中部的流量相应会得到提高
[ 6]

,如图17,改

型叶展中部马赫数得到明显提高.改型根部压力侧

顺压梯度得到提高, 有利于压力侧流动,吸力侧虽

然出现了两个逆压段,但在第一个逆压段前的顺压

梯度更大,未必会增加附面层厚度, 根部的吸力侧

喉部以后逆压长度缩短明显,此处多为吸力侧损失

较大区域[ 3] ,改型后对此处流动非常有利.

从图 4可知, 改型的叶片厚度增加明显,能够

很好的提高根部入口压力(图 10) , 叶高中部流量

图 7� 根部叶片表面压力分布

Fig. 7� Dist ributions of static pressure on the blade

profile in hub

图 8� 中部叶片表面压力分布

Fig. 8� Dist ributions of static pressure on the blade

profille in middle
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将增加明显(图 17) ;流线在进入叶栅前被抬高的

趋势明显(图 11) ,内壁侧部分来流流体在栅前径

向压力(图 10)作用下从中部进入叶栅流道, 从而

图 9� 顶部叶片表面压力分布

Fig. 9� Dist ributions of static pressure on the blade

profille in shroud

图 10 � 间距平均子午面压力等值线图

F ig . 10� Iso lines of pitchwise�averaged static pressur e

at mer idional section

图 11 � 流道中部子午流线

Fig. 11 � View o f st reamline on the mer idional section

o f the passage

减小根部载荷,对减小根部二次流损失有利;栅内

压力侧和流道中部较原型的流线抬高趋势降低

(图 11和图 13) , 栅内进入顶部二次流的流体流

量降低,对减小顶部二次流损失有利.子午扩张的

外壁型线导致了外壁侧的附面层厚度增加明显,

原型在叶栅入口处产生较强的马蹄涡, 其强度能

够明显的横向发展到流道中部(图 11( a) ) ; 改型

后,马蹄涡得到很好控制(图 11( b) ) , 从而能减小

外壁二次流损失 [ 7] ; 归因于上面分析的中部流量

提高,会使中上部栅前径向压差增大(图 10) , 位

于入口处从中部进入上部的高速主流流体会有所

增加,从而有效的控制入口处附面层厚度. 图 12

中可看出,原型的顶部入口分离马蹄涡能够横贯

整个叶栅流道入口区域,且有回流产生,改型后的

马蹄涡虽然仍很强(仍有较厚附面层) , 但无明显

的回流产生,入口处正冲角少许增加,增加了顶部

入口处载荷(图 9) .

图 12� 顶部 S1 面流线

F ig. 12 � View o f streamline on the S1 section in shr oud

图 13� 压力侧极限流线

F ig . 13� View of str eam line on the pr essure side

o f blade surface

由于子午型线的大扩张,径向离心力不只是简

单的切向速度所决定,轴向速度也会产生较大的离

心运动,所以此类结构涡轮的径向压差更大,特别

是在叶栅喉部以后区域.如图 14( a) ,原型在吸力侧

根部出口区域出现明显的径向流动分离线,且与下
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通道涡于根部汇合.从图 15( a)能看出,原型根部的

吸力侧出口边附面层 S1 面分离明显,说明此分离

为 3�D分离涡, 从吸力侧中部的叶片表面分离开

始,在径向压差的作用下,往根部运动,于内壁侧与

下通道涡汇合.图 17( a)可得知,原型为部分超声涡

轮,并且中下部的超声更加严重,如图 16( a) ,原型

根部背弧的超声区和压力侧尾部超声区连接在一

起,完全占据整个流道,吸力侧喉部以后区域为膨

胀波系和尾缘激波系的斜切区,多波系对此处附面

层干扰导致分离的发生
[ 8]

.

改型的根部斜切区逆压长度和梯度下降(图

7) , 能够改善甚至消除此处的 S1 面分离(图 15

( b) ) , 且压力得到提高(图 7) , 顶部的此处压力得

到减小(图 9) , 径向压差也减小明显(图 18) ,能够

图 14� 吸力侧极限流线

Fig. 14 � View o f st reamline on the suction side

o f blade surface

图 15� 根部 S1 面流线

Fig. 15 � View o f st reamline on the S1 section in hub

图 16 � 根部 S1 面马赫数分布

F ig . 16 � Distr ibut ions of M ach number on the S1

section in hub

图 17 � 出口截面马赫数分布

Fig. 17 � Contours of M ach number at ex it
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改善此处的径向流动, 改型径向流动减弱明显, 且

未发生分离(图 14( b) ) , 同时也可控制顶部二次

流在栅内往中部扩展(图 19) . 同时,改型的背弧

线修型(图 4)能够明显的减小 S1 面压力侧流向

吸力侧流体速度方向与背弧型面的角度(图 15) ,

有利于减小此处附面层厚度. 改型斜切区的马赫

数减小明显(图 16和图 17) ,此处多波系对附面

层干扰减弱[ 8] ,同时受多波系影响而导致的速度

方向突变趋势减弱(图 15) , 有利于斜切区流动.

虽然改型的根部流道宽度明显减小, 马蹄涡压力

侧和吸力侧会较早的汇合于吸力侧, 并形成下通

道涡,下通道涡的发展长度较原型长,对控制根部

二次流后期发展不利[ 9] , 但是,原型此处流动较改

型的栅内流动复杂,并有明显的分离发生, 改型的

图 18 � 间距平均压力沿叶高分布

Fig . 18� Distributions of pit chw ise�averaged static

pressur e at ex it along spanwise

根部损失仍会得到降低 [ 10] (图 20) .

2. 2 � 根部改型对损失的影响

� � 图 19为总压损失系数出口截面分布,图中可

知,损失主要位于: 吸力侧壁面, 吸力侧上通道涡

区域, 吸力侧下通道涡区域, 压力侧上壁角涡. 由

于过渡段的大子午型线特征, 外壁侧有较强的二

次流[ 5] ,从而出现较大范围的上通道涡(图 19) ,

与之对应的压力侧上壁角涡明显存在; 改型很好

的控制上部马蹄涡强度(图 11) ,减弱了上通道涡

前期发展 [ 9] ,同时栅内压力侧上扬流动减弱,栅内

轴流后段的上通道涡发展和压力侧上壁角涡的发

展都得到很好的控制, 所以,上通道和压力侧上壁

角涡的范围和大小都得到明显减小;流动分析可

知改型径向压差得到减小(图 18) , 所以, 上通道

涡损失中心位置也得到上移. 改型吸力侧中部和

中下部范围得到减小, 是因为减弱了此处出口的

径向流动.改型的吸力侧根部损失范围和大小都

得到减小,是因为减弱了上述的径向分离流动和

下通道涡在此处的汇合.

从图 20得知,叶高的上部损失减小明显, 损

失峰值径向位置得到上移, 改型对上部二次流损

失控制非常有效. 叶高下部损失也得到明显减小,

此处为根部二次流和径向分离流动的混合损失,

改型虽然并没明显改善根部二次流流动, 却明显

减弱甚至消除了下部的出口径向分离流动在此处

的混合流动, 从而减小了此处的损失
[ 11]

.从图 19

分析得知,由于改型减弱甚至消除了中部的径向

图 19 � 出口截面总压损失系数分布

Fig. 19� Contour s of to tal pressure lo ss coefficient at ex it
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图 20 � 间距平均总压损失系数沿叶高分布

F ig . 20 � Distr ibut ions of pitchwise�averaged tot al

pr essure loss coefficient at exit along spanw ise

分离流动,所以减小了吸力侧中部损失的范围, 但

因中部载荷得到明显增加, 叶型损失将会得到增

加[ 12] ,综合表现为改型的中部损失大小得到少许

的增加.

3 � 结 � 论

� � 通过上述分析可以得出如下结论:

1) 优化改型对来流流体流量进行更加合理

的径向调整, 使中部流量和顶部流量增加, 从而根

部载荷下降、中部和顶部载荷增加,减弱了顶部马

蹄涡,以致减弱了顶部上通道涡的前期发展;栅内

流道中部和压力侧的流动减弱了上通道涡的后期

发展.

2) 优化改型使出口中下部马赫数明显降低,

能有效的减少此处激波和膨胀波引起的分离气泡

产生;同时,能够有效的减小吸力侧斜切区的径向

压差,此处分离的径向窜流得到减弱.

3) 上述结论说明: 改型通过控制顶部二次流

发展,能够有效的降低顶部流动损失;通过改善吸

力侧斜切区的分离和径向流动,也能够有效的降

低根部流动损失.

4) 在此类涡轮的优化设计中,采用优先优化根

部型线,能够非常有效的减小顶部和根部流动损失.
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