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某５级低压涡轮全三维计算分析
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摘　　　要：为了解某民用发动机５级低压涡轮的气动设计特点，利用全三维计算流体动力学（ＣＦＤ）软件

ＣＦＸ　１２．０对带冷气的某５级低压涡轮进行了全三维计算，湍流模拟采用带转捩的ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓ－

ｐｏｒｔ）二方程模型，并使用源项模拟技术考虑冷气的影响．计算结果与试验结果进行了对比，结果表明该涡轮

叶片均采用前加载或均匀加载的设计方法，流道中气流为全亚声速流动；亦表明了ＣＦＸ软件对气动流场的模

拟具有较高的精度．计算结果为先进民用航空发动机涡轮设计提供一定的参考和借鉴．
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　　在航空发动机技术的快速发展和市场竞争日
趋激烈的趋势下，民用大飞机发动机已经朝着更
高性能、更经济环保的方向发展［１－２］．国外民用航
空发动机的研制，在一些研究计划的支持下，投入
大量的人力、物力和财力，使其大型民机技术得到
长足发展．７０年代中期到８０年代初实施的Ｅ３（高
效节能发动机）计划是由美国航空航天管理局
（ＮＡＳＡ）主持，目的就是为了下一代民用航空发

动机研制提供技术储备．这一计划的开展，使得高
负荷跨声速压气机、低污染短环燃烧室和跨声速
大负荷涡轮等部件设计研制技术有了很大进展，
同时 其 研 究 成 果 很 快 被 应 用 于 ＣＦ６－８０Ｃ２，

ＣＦＭ５６－５，ＰＷ２０３７，ＰＷ４０００，Ｖ２５００等一系列新
研制的航空发动机上．
我国中长期发展规划已经将大型民用发动机

的发展列入其重要研制项目，但从国内目前研制
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现状来看，还处于摸索阶段，相关文献不多．民用
航空发动机发展关键的安全性、经济性、舒适性及
环保都是我们要发展的方向．因此，了解和掌握国
外一些先进民用发动机的研制技术［３－４］，对于提高
自主研制大型民机是亟需和非常有益的．
某低压涡轮是一个５级，中等负荷、低流量，

具有２５°大外壁斜度的涡轮．高压涡轮经过一段
轴向长度为７．６２ｃｍ的过渡段与低压涡轮紧密相
连．气动设计点为：马赫数 Ｍａ＝０．８，高度 Ｈ＝
１０．６７ｋｍ（３５　０００ｆｔ）．低压涡轮（ＬＰＴ）试验分成两
轮进行一系列空气涡轮试验，通过试验对ＬＰＴ性
能做了评估．第一轮是对过渡段和涡轮的前两级
作了评价；第二轮是在第一轮数据分析基础上对
代表最后的核心机与低压部件组合体（ＩＣＬＳ）设
计的第１、第２级作重新设计的全５级模型试验，
试验结果得到了９１．５％的效率，与计划的核心机
与低压涡轮部件组合体９１．１％及飞行推进系统
（ＦＰＳ）９１．７％相适应．
为了对某５级低压涡轮进行摸底研究，为民

用航空发动机低压涡轮的设计提供技术储备，本
文对该５级低压涡轮性能试验在设计点的状态进
行了全三维验算，并与试验结果进行了对比分析．
根据文献［５－６］提供的数据，采用全三维计算

流体动力学（ＣＦＤ）软件 ＡＮＳＹＳ　ＣＦＸ　１２．０对某

５级低压涡轮进行计算与分析，为提高计算精度，
湍流模拟采用带转捩的ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓ－
ｐｏｒｔ）二方程模型．模拟叶片气膜冷却流动，使用
了源项模拟技术．计算结果与试验数据进行了对
比和分析，验证了计算程序精度，了解和掌握了

Ｅ３　５级低压涡轮气动设计特点，为自主研制先进
民用航空发动机涡轮奠定技术基础．

１　某５级低压涡轮

某５级低压涡轮叶型、流道几何数据及边界
条件来源于参考文献［５］，１０个叶片排的叶片数
依次为７２，１２０，１０２，１２２，９６，１２２，１１４，１５６，１２０，

１１０，子午流道如图１所示．

图１　流道示意图

Ｆｉｇ．１　ＬＰＴ　ｆｌｏｗｐａｔｈ

作为研制计划的一部分，某公司安排了一个
空气涡轮试验，来确定此涡轮将来在核心机试验
和在核心机和低压部件组合体（ＩＣＬＳ）发动机试
验中可能达到的性能．试验过程冷却的气体很少，

只是第１级导向器用从第５级抽出的为封严和轮
缘吹洗用的可控的吹洗空气，试验得到了９１．５％
的涡轮效率．
表１为试验台模拟设计点参数和核心机与低

压组合体（ＩＣＬＳ）的设计点参数的比较，详细参数
见文献［６］．

表１　试验台模拟设计点参数与ＩＣＬＳ设计点

参数比较

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｅｓｔ　ｒｉｇ　ａｎｄ　ＩＣＬＳ

参数 ＩＣＬＳ 试验台

进口总温Ｔ＊／Ｋ　 １　１１１．９　 ４１６．７

进口总压ｐ＊／ＭＰａ　 ０．２５５　 ０．３１

比例尺Ｄ　 １．００　 ０．６７

当量功Δｈ／Ｔ＊／（Ｊ／ｋｇ·Ｋ） ３１８．２　 ３１８．２

当量转速ｎＤ／槡Ｔ／（（ｒａｄ／ｓ）／槡Ｋ） １１．０３　 １１．０３

物理转速ｎ／（ｒ／ｍｉｎ） ３　５１１．９　 ３　２０８．７

流量Ｇ／（ｋｇ／ｓ） ３１．２　 ２８．４

总压膨胀比πｔ ４．２２　 ４．３７

总静压膨胀比πｓ ４．５７　 ４．７６

效率η＊ｔ ０．９１１　 ０．９１５

气动负荷μ＝Δｈ／２ｕ
２　 １．２９２　 １．２９２

２　数值方法

ＡＮＳＹＳ　ＣＦＸ　１２．０是 ＡＮＳＹＳ公司开发的

一款流体计算软件，包含３个工具———前处理

ＣＦＸ－Ｐｒｅ、求 解 器 ＣＦＸ－Ｓｏｌｖｅｒ和 后 处 理 工 具

ＣＦＸ－Ｐｏｓｔ．采用有限体积法求解三维 Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉ－
ｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程，在数值方法上同时利用了有限元
法和有限体积法的优点．其数值格式可从一阶迎
风格式（ｕｐｗｉｎｄ）到二阶精度格式中任意选择．求
解器采用全隐式耦合多重网格求解技术，使ＣＦＤ
求解稳定且收敛较快，并具有先进的网格自适应
求解功能．ＣＦＸ　１２．０提供了多达１６种湍流模型，

包括标准的ｋ－ε模型、ＳＳＴ模型、分离涡模拟模型
（ＤＥＳ）、大涡模拟模型（ＬＥＳ）和雷诺应力模型等．
本文湍流模拟时选用了带转捩的ＳＳＴ 湍流模

２４４１
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型［７－９］．

３　计算网格

计算采用ＴｕｒｂｏＧｒｉｄ　１２．０划分的非结构六
面体网格．生成的网格如图２所示，５级网格节点
总数１　１６３　２１１，单元总数１　０６６　０６８．所有动叶叶尖
间隙均为０．２５４ｍｍ．冷气流动采用源项模拟技
术，用槽缝近似代替真实的气膜孔，如图３所示．

图２　网格示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓ１ａｎｄ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　Ｇｒｉｄ

图３　冷气槽缝示意图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｏｌｉｎｇ　ｓｌｏｔｓ

４　边界条件

流场计算边界条件包括：进口边界、出口边
界、壁面边界、周期性边界、级交界面．根据文献
［５－６］，文献［１０－１２］，给定进口总压为３１０　０００Ｐａ、
总温为４１６．７Ｋ，气流轴向进气、中等湍流度
（５％），涡黏性比自动给定；出口给定平均静压，几
次计算调整后满足涡轮总膨胀比要求；叶片表面
和上、下壁面无滑移；周期性边界上强迫对应点上
的所有物理量相等；级交界面采用“ｓｔａｇｅ”方式．
冷气给定流量、总温、气流角和冷气的湍流度

和涡黏性比．
ＣＦＸ１２．０求解器采用“高分辨率”差分格式、

ＳＳＴ湍流模型，计算收敛精度设置为最大残差不
大于５×１０－４．
计算中考虑了变物性的影响，导热系数、黏度

和比热容随温度变化而变化．

５　计算结果与分析

５．１　计算结果与试验值比较分析

本文所用试验数据均来自参考文献［６］．
表２为三维计算结果与试验值的比较．可见

流量误差在１％以内，总膨胀比一致．计算的效率
值较试验值高０．６个百分比点，总功率较试验值
高约１．３个百分点，速比系数较试验值略小．

表２　计算结果与试验值对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ

ｔｅｓｔ　ｄａｔａ

参数 试验值 ＣＦＸ１２．０

Ｇ／（ｋｇ／ｓ） ２８．４　 ２８．１３

πｔ ４．３７　 ４．３７

Ｎｔ／ｋＷ　 ３　７３０．０　 ３　７８０．０

ηｔ＊ ０．９１５　 ０．９２１

Ｕ／Ｃ０ ０．４１２　 ０．４０２

图４为低压涡轮各级交界面静压与低压涡轮
进口总压比的计算值与试验值比较．可以看出，两
者吻合较好．

图４　级交界面静压与进口总压比的计算值

与试验值比较

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｔｅｒｓｔａｇｅ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｖｓ．ｔｅｓｔ

图５为低压涡轮出口截面与进口截面总温比
的计算值与试验值比较（３９截面为试验件进口支
撑截面，其距低压一级导叶前缘３８．１ｃｍ；５０截面

３４４１
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为低压涡轮级出口截面），珔ｈ为叶片沿径向相对高
度．计算值较试验值略高，两者温度最大相差不超
过８Ｋ．

图５　出口截面与进口截面总温比的计算值

与试验值比较

Ｆｉｇ．５　Ｅｘｉｔ　ｓｕｒｖｅｙ－Ｔ＊
５０／Ｔ＊

３９ｖｓ．ｈｅｉｇｈｔ

图６为低压涡轮出口截面与进口截面总压比
的计算值与试验值比较（４２截面为高压涡轮级出
口截面）．计算值在上、下端壁处较试验值略大，其
余区域计算值与试验值吻合很好．这是由于计算
结果能较好的模拟出上、下端壁处的二次流．

图６　出口截面与进口截面总压比的计算值

与试验值比较

Ｆｉｇ．６　Ｅｘｉｔ　ｓｕｒｖｅｙ－ｐ＊５０／ｐ＊４２ｖｓ．ｈｅｉｇｈｔ

图７为出口截面绝对气流角沿径向分布．计
算值较试验值偏小约２°，上、下端壁处相差较大，
约４°．
图８为出口截面效率沿径向分布．可见计算

的效率值在４０％叶高至上端壁与试验值吻合很

好，在４０％叶高至下端壁位置，计算值较试验值
偏高约１个百分点．

图７　出口截面绝对气流角沿径向分布

Ｆｉｇ．７　Ｅｘｉｔ　ｓｕｒｖｅｙ－ｓｗｉｒｌ　ｖｓ．ｈｅｉｇｈｔ

图８　出口截面效率沿径向分布

Ｆｉｇ．８　Ｅｘｉｔ　ｓｕｒｖｅｙ－ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｖｓ．ｈｅｉｇｈｔ

５．２　计算结果与设计值比较分析

表３是计算得到各叶片排气动参数及出口气
流角和马赫数与设计值比较，该设计值来自文献
［５－６］．可看出该５级低压涡轮为亚声设计，载荷
适中，级出口马赫数为０．３５５，气流接近轴向排
气；计算值与设计值吻合较好．
图９～图１８为各叶片排根、中、尖三个截面

叶片表面等熵马赫数分布，其中珔ｂ为相对轴向弦
长．各叶片排槽道间最大马赫数均不超过０．８５，
出口马赫数均不超过０．７．
图１９为各叶片排出口截面能量损失系数（ξ）

沿径向分布．各叶片排损失水平接近，在０．０２～
０．０４之间．上、下端壁处的损失因二次流影响较
叶片中间截面的损失稍大．
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表３　计算结果与设计值对比

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ｄａｔａ

参数
设计值 ＣＦＸ　１２．０

１级 ２级 ３级 ４级 ５级 １级 ２级 ３级 ４级 ５级

πｔ １．３０　 １．３５　 １．４０　 １．３６　 １．２６　 １．３０５　 １．３５２　 １．４１０　 １．３８７　 １．２５７

μ １．７１　 １．５８　 １．４３　 １．１３　 ０．８０　 １．７０８　 １．５７４　 １．４３５　 １．１３２　 ０．７８１

流量系数Ｃａ（Ｖａ／ｕ） １．２５　 １．０８　 １．０４　 ０．９８　 １．０７　 １．２１　 １．０７　 １．００　 ０．９７　 １．０９

５级低压涡轮级出口绝对

气流角α（质量流量平均）
９．６７

５级低压涡轮级出口绝对

马赫数Ｍａｃ（质量流量平均）
０．３５５

图９　第１级导叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．９　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图１０　第１级动叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图１１　第２级导叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１１　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图１２　第２级动叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１２　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ
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图１３　第３级导叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１３　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｔｈｉｒｄ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图１４　第３级动叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１４　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｔｈｉｒｄ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图１５　第４级导叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１５　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｆｏｒｔｈ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图１６　第４级动叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１６　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｆｏｒｔｈ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图１７　第５级导叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１７　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｆｉｆｔｈ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图１８　第５级动叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１８　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｆｉｆｔｈ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ
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图１９　各叶片排能量损失沿径向分布

Ｆｉｇ．１９　Ｅｎｅｒｇｙ　ｌｏｓｓ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｖｓ．ｈｅｉｇｈｔ

６　结　论

本文采用全三维流场分析软件ＣＦＸ１２．０对
某低压涡轮级性能试验设计点状态进行了全三维

计算分析，并与试验值及部分设计值进行了对比
分析．结果表明：

１）计算具有较高的精度，计算与试验的流量
误差在１％以内，计算的效率值较试验值高０．６
个百分比点．
２）该５级低压涡轮设计载荷适中，各叶片排
采用了前加载或平均加载叶型设计；叶片中气流
流动均为亚声速．
３）低压涡轮级出口马赫数约０．３５，级出口排
气方向接近轴向．
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