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轴流涡轮基元级动叶稠度特性的数值研究

杨　杰，乔渭阳，侯伟涛，魏佐君
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：利用商用软件数值模拟了５个不同动叶稠度的轴流涡轮基元级的非定常流动情况，以研究动叶

稠度对轴流涡轮基元级性能和流动情况的影响．通过对动叶稠度对基元级反力度、叶片进出口气流角、转子

和静子中的流场及损失影响情况的考察研究，发现动叶稠度的改变对涡轮基元性能和流动情况的影响与静

叶稠度存在重要关系．静叶稠度不变时，动叶稠度的改变通过影响流过涡轮基元级的流量来使基元级的反力

度发生变化．当动叶稠度过大时，气流在转子中会过度膨胀加速而产生激波损失及其与附面层干涉形成的流

动分离损失．动叶稠度过小时，转子进口会出现极大的正攻角致使动叶吸力面发生大范围的流动分离．静叶

稠度一定时，存在一个最佳的动叶稠度，使涡轮基元级呈现最好的性能．
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　　在叶轮机械的设计过程中，无论是压气机［１－５］

还是 涡 轮［６－７］，无 论 是 离 心 机［１－２，６］还 是 轴 流
机［３－５，７］，对于叶片稠度，如叶排轴向间距［８－９］和叶
片安装角［１０－１１］等其他几何参数一样，都会给予极
大关注．尤其是对于广泛应用于航空发动机的轴
流涡轮而言，为了减轻发动机的质量、降低发动机
的制造和维护成本，人们正逐渐热衷于设计具有
较少叶片数的高负荷、低稠度涡轮［１２］，对此，人们
进行了大量的研究［１３－１５］．然而，由于目前少见对
涡轮稠度特性的公开报道，人们在设计轴流涡轮
时稠度的选取依赖于设计经验．而为了更加高效
地对轴流涡轮进行参数化优化设计，就必须更加
深入地认识叶片稠度对轴流涡轮流动状态和损失

的影响机制和掌握叶片稠度对轴流涡轮性能的影

响特性，为人们在设计涡轮过程中选择稠度时提
供可靠的物理机制上的依据．
本文对具有不同动叶稠度的轴流涡轮基元级

的非定常流动情况进行了数值研究．研究了基元
级环境下动叶稠度对涡轮流动和损失情况的影响

特性，以及对涡轮性能的影响机制，总结了轴流涡
轮基元级的动叶稠度特性．

１　数值计算方法

１．１　研究对象

本文的研究对象是 ＧＥ　Ｅ３ 高压涡轮第１级
中展向处的基元级．为减少计算量，按照区域缩放
的原则将静、动叶片数分别由原来的４６和７６调
整为５０和７５，记为Ｃａｓｅ　Ｒ７５，作为改变动叶稠度
的基准算例．
根据动叶稠度的定义：Ｓ＝ＣＮｒ／πＤ（其中，Ｓ

为动叶稠度，Ｃ为动叶基元级弦长，Ｎｒ为动叶叶
片数，Ｄ为动叶基元级处的回转面直径），故动叶
稠度与动叶叶片数成正比，因此在本研究中仅通
过改变动叶叶片数来改变动叶稠度．
故以Ｃａｓｅ　Ｒ７５为基准，分别将动叶数调整为

５０，６０，９０，１００作为改变动叶稠度的对比算例，分
别记为 Ｃａｓｅ　Ｒ５０，Ｃａｓｅ　Ｒ６０，Ｃａｓｅ　Ｒ９０，Ｃａｓｅ
Ｒ１００．各算例的动叶稠度大小分别为０．８３５，

１．００２，１．２５３，１．５０４，１．６７１．

１．２　数值模型

采用商用软件 ＣＦＸ求解雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程组．湍流模型采用带自动壁面处
理的ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模型．方程的时
间项通过二阶向后欧拉格式离散；湍流项及对流

项通过高阶格式离散．时间步长取静子周期（即转
子转过一个静叶栅距的时间）的１／６０．经过２０个
静子周期，非定常流场解实现收敛．

１．３　计算模型

１．３．１　计算网格

由商用软件 ＴｕｒｂｏＧｒｉｄ生成计算所需的结
构化网格．Ｃａｓｅ　Ｒ５０，Ｃａｓｅ　Ｒ６０，Ｃａｓｅ　Ｒ７５，Ｃａｓｅ
Ｒ９０，Ｃａｓｅ　Ｒ１００模拟的静子和转子通道数分别为

１∶１，５∶６，２∶３，５∶９，１∶２．计算域进出口分别
位于距静叶前缘１．５倍静叶轴向弦长处和距动叶
尾缘３倍动叶轴向弦长处．叶片沿展向取两层体
网格．叶片表面第一层网格的ｙ＋≤１．Ｃａｓｅ　Ｒ９０
的网格示意图见图１．

图１　计算网格

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｍｅｓｈ

１．３．２　边界条件

计算域进口设置总温、总压、进气方向及来流
湍流度；出口设置平均静压；叶片展向两侧设置为
自由滑移壁面；周向两侧设置为旋转周期性边界；
转静交接面在定常和非定常计算时分别设置为冻

结转子（ｆｒｏｚｅｎ　ｒｏｔｏｒ）和暂态转子静子（ｔｒａｎｓｉｅｎｔ
ｒｏｔｏｒ　ｓｔａｔｏｒ）交接方式．

２　计算结果及分析

对２个静子周期内的时均结果进行考察和分
析，以研究动叶稠度对涡轮基元级性能和流动情
况的影响，获取动叶稠度特性．

２．１　对基元级反力度的影响

基元级转子时均质量流量随动叶叶片数

（Ｎｒ）的变化情况见图２．动叶叶片数的增加使基
元级转子单通道和全通道的流通面积都减小，而

９８２１
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基元级进出口边界条件不变，故通过基元级转子
的流量，无论是全通道还是单通道，都必减少．而
通过下文的分析可知，通过基元级流量的变化会
引起气流在静子和转子区域膨胀加速程度比例的

重新分配，即引起基元级反力度的变化．
静／动叶表面的时均静压分布见图３．动叶数

的增加使基元级全通道的流量减少，因静叶数不
变，故静叶单通道的流量也会减少，又由于静叶单
通道的流通面积不变，故气流在静叶通道中的膨
胀加速程度减弱．在静子进口压力边界条件不变
的情况下，静子出口的压力必上升（图３（ａ）），即
转子进口的压力上升（图３（ｂ）），而又转子出口压
力不变，故气流在转子中的膨胀加程度必增强．故
在保持静叶稠度时，动叶稠度的增加改变了基元
级静／转子中气流膨胀加速程度的比重，也即改变
了基元级的反力度（增大）；这也表明，动叶稠度的
改变对涡轮基元级流动的影响和静叶稠度有重要

关系．基元级反力度的改变是基元级中流动状态
和损失情况变化的原因．

图２　转子全周和单通道质量流量随动叶叶片数变化

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ｔｈｒｏｕｇｈ

ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｆｕｌｌ　ａｎｄ　ｓｉｎｇｌｅ　ｐａｓｓａｇｅ

ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ

ｂｌａｄｅ　ｎｕｍｂｅｒ

图３　静／动叶表面时均静压分布

Ｆｉｇ．３　Ｓｔａｔｏｒ／ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ

ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

２．２　对流动状态影响

２．２．１　对气流角的影响

基元级静子气流偏航角δｓ、转子气流攻角ｉｒ
和气流偏航角δｒ随动叶叶片数的变化见图４．其
中气流偏航角定义为出口气流角与几何出口角之

差，气流攻角定义为几何进口角与进口气流角之差．
图４（ａ）表明随着动叶数增加对静子气流偏

航角的影响不大．这是由于静叶稠度没有改变，故
静叶流道对气流的控制作用不变．静子气流偏航
角随动叶稠度的微小变化取决于静子中流动状态

的变化．
图４（ｂ）表明转子气流攻角随着动叶数的增

加而剧烈减小．动叶叶片数为５０和１００时，转子
进口分别出现大的正攻角６．０°和大的负攻角－
１９．３１°．这是由于动叶稠度的增加使气流在静子

０９２１
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中的膨胀加速程度减弱，从而使静子出口流速减
小，而出口气流角变化不大（图４（ａ）），故由转子
进口的速度三角形（图５）可知动叶气流攻角减

图４　时均气流角随动叶叶片数变化

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅｓ　ｃｈａｎｇｉｎｇ
ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｎｕｍｂｅｒ

图５　动叶进口速度三角形

Ｆｉｇ．５　Ｒｏｔｏｒ　ｉｎｌｅｔ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｔｒｉａｎｇｌｅｓ

小．动叶叶片数为５０时，静子出口气流速度大，转
子进口的速度三角形决定动叶出现大的正攻角；
动叶叶片数为１００时，静子出口气流速度小，速度
三角形决定了动叶出现大的负攻角．
图４（ｃ）表明动叶偏航角随动叶稠度的变化

较大，动叶稠度的增加使得偏航角有较大幅的增
加（Ｃａｓｅ　Ｒ５０除外）．因为动叶稠度的增加使气流
在转子中的膨胀加速程度增强，并且动叶流道对
气流的控制作用增强，故动叶出口气流的偏航角
增大．而在 Ｃａｓｅ　Ｒ５０中，出口气流的偏航角比

Ｃａｓｅ　Ｒ６０中的大，通过下文的流场分析将会知道
这是由于在Ｃａｓｅ　Ｒ５０中，转子进口大的正攻角造
成动叶吸力面出现大范围的流动分离，从而引起
出口气流偏航角增大．

２．２．２　对流场的影响

静子区域的时均马赫数云图见图６．图６显
示随着动叶稠度的增加，静子区域后部的气流马
赫数减小，即气流在静子中的膨胀加速程度减弱．
在Ｃａｓｅ　Ｒ５０和Ｃａｓｅ　Ｒ６０中，静子中的膨胀加速
程度最大，叶栅通道中已经出现超声速区，但由于
仅仅是弱超声速，故并未出现激波．
转子区域的时均马赫数（相对于旋转坐标框

架）云图见图７．图７表明气流马赫数（转子区后
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图６　时均马赫数云图（静子区）

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｃｏｎｔｏｕｒｓ（ｓｔａｔｏｒ　ｒｅｇｉｏｎ）

部）随着动叶稠度的增加而增大，即转子中气流的
膨胀加速增强．在Ｃａｓｅ　Ｒ９０和Ｃａｓｅ　Ｒ１００中，转
子中的气流膨胀加速程度最强，叶栅通道已经出
现激波．此激波是由于超声速气流到达尾缘后受
到尾缘后较高压力气流的压缩产生的．此激波的
产生必然会增加转子区域的流动损失．由于Ｃａｓｅ
Ｒ１００中转子区域的膨胀加速程度比Ｃａｓｅ　Ｒ９０更
强，波前马赫数更高，故其产生的激波更强，由此
带来的流动损失也会更大．
从图７（ａ）可以看到Ｃａｓｅ　Ｒ５０中，动叶吸力
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图７　时均马赫数云图（转子区）

Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ
（ｒｏｔｏｒ　ｒｅｇｉｏｎ）

面后段和压力面前段存在大范围的低马赫数区．
吸力面的低马赫数区是由于吸力面大范围的流动

分离和回流造成的．压力面的低马赫数区是由于
进口气流在动叶前缘的驻点沿压力面后移所造成

的．引起吸力面分离和驻点沿压力面后移的原因
是转子进口气流存在大的正攻角．

Ｃａｓｅ　Ｒ５０，Ｃａｓｅ　Ｒ９０和Ｃａｓｅ　Ｒ１００中转子区
域的时均速度矢量图见图８．从图８（ａ）中可以看
出在动叶吸力面从０．２７倍轴向弦长开始一直到
尾缘发生大范围的流动分离和回流．这与图７（ａ）
中动叶吸力面的低马赫数区对应．由于进口气流
攻角很大，在吸力面前部膨胀加速强度大，而进口
压力本来就很低，故沿吸力面，压力迅速降至比出
口压力低，从而在吸力面上很快出现逆压梯度（图

３（ｂ）），而当地边界层还未来得及由层流边界层
转捩为湍流边界层，故很快发生大范围的流动分
离和回流．另外，由于Ｃａｓｅ　Ｒ５０中动叶叶片数少，

栅距大，稠度小，叶栅通道对气流作用的有效长度
短，这也使得气流在叶栅通道吸力面前部加速膨
胀很快，因而较早出现逆压梯度．动叶吸力面大范
围的流动分离必然会大大增加转子区域的流

动损失．
另外，图８（ａ）还显示了动叶吸力面前缘附近

出现逆向流动（与图７（ａ）中动叶压力面上的低马
赫数区对应），这是由于转子进口气流的大攻角使
气流在叶片上的驻点沿压力面向后移动（０．１倍
轴向弦长处）所致．
从图８（ｂ）和图８（ｃ）均可以看出动叶吸力面

上出现激波处的边界层发生了小范围的流动分离

（Ｃａｓｅ　Ｒ９０为０．７８倍轴向弦长处；Ｃａｓｅ　Ｒ１００为

０．８０倍轴向弦长处），这是由于激波与边界层的

图８　时均速度矢量图（转子区）

Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ（ｒｏｔｏｒ　ｒｅｇｉｏｎ）

相互干涉引起的．由于Ｃａｓｅ　Ｒ１００中的激波更强，
从而与边界层干涉引发的边界层分离也更强，分
离损失也会更大．图９和图１０分别示出了基元级
时均湍动能的云图和静叶及动叶后０．０５倍轴向
弦长处时均湍动能的周向分布．图９显示了随着
动叶稠度的增加，静子区域（靠近吸力面）和转子
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图９　时均湍动能云图

Ｆｉｇ．９　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｋｉｎｅｔｉｃ

ｅｎｅｒｇｙ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ

图１０　静子和转子尾缘后５％倍轴向弦长处

湍动能分布

Ｆｉｇ．１０　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｋｉｎｅｔｉｃ　ｅｎｅｒｇｙ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　５％ａｘｉａｌ　ｃｈｏｒｄ　ｌｅｎｇｔｈ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

ａｆｔｅｒ　ｔｈｅ　ｓｔａｔｏｒ　ａｎｄ　ｒｏｔｏｒ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ

区域的湍流强度均减弱．图１０表明动叶稠度的增
加使静叶尾迹中的湍流强度减弱．而动叶尾迹中
湍流强度的变化情况则比较复杂．
气流在静子中的膨胀加速程度随动叶稠度的

增加而减弱，从而使静子区域（包括尾迹）中的雷
诺数减小．故在静子区域进口来流湍流度相同的
情况下，静子区域的湍流强度减弱，尾迹的湍流强
度也因为叶片边界层的湍流强度的减弱和尾迹中

的雷诺数的减小而减弱．这决定了静子中的边界
层损失和尾迹损失都随着动叶稠度的增加而减

弱．其中在Ｃａｓｅ　Ｒ５０中，静子中的膨胀加速作用
最强，静子区域（包括尾迹）中的雷诺数最大，因而
湍流最强．
转子区域包括尾迹中的湍流强度主要由转子

口的湍流强度及转子中的气流的膨胀加速程度等
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因素决定．由于转子进口（即静子出口）的湍流强
度减弱，而气流在转子中的膨胀加速作用增加，这
两个因素影响程度的强弱对比决定了转子区域及

其尾迹中的湍流强度变化如上文所述．在 Ｃａｓｅ
Ｒ６０中，由于转子进口湍流（静子出口尾迹）很强，
故转子区域的湍流很强，动叶的边界层损失也会
很大．另外，在Ｃａｓｅ　Ｒ５０中，转子进口大的正攻角
使动叶吸力面出现大范围的流动分离，进而引起
动叶吸力面边界层的转捩和整个转子区域的高湍

流强度．事实上，Ｃａｓｅ　Ｒ５０中，整个转子区域包括
尾迹中的湍流都是最强的．
众所周知，尾迹损失是涡轮叶栅流动损失的

主要损失源之一，而尾迹中湍动能的强弱对比反
映了尾迹的强弱对比，因此反映了尾迹损失情况
的对比，故图１０也间接反映了各算例中静叶和动
叶的尾迹损失情况．

２．３　对流动损失和基元级性能的影响

基元级等熵效率（η）及静子与转子的总压恢
复系数（σ）随动叶叶片数的变化情况见图１１．静
子和转子的总压恢复系数的定义分别用绝对总压

和相对总压．

图１１　基元级时均效率及静／转子时均总压

恢复系数随动叶叶片数变化

Ｆｉｇ．１１　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｓｔａｇｅ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ａｎｄ

ｓｔａｔｏｒ／ｒｏｔｏｒ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｎｕｍｂｅｒ

图１１表明静子区域的总压恢复系数随着动
叶稠度的增加而上升，即静子中的总损失随着动
叶稠度的增加而增加．这是由于随着动叶稠度的
增加，气流在静子中的膨胀加速作用减弱，尾迹损
失和叶片边界层损失都减小（详见２．２节）的原因．
而在转子区域，由于动叶叶片数是变化的，故

总压恢复系数的变化情况即损失变化情况除与流

动状态（详见２．２节）有关外，还与动叶叶片数有
关．在Ｃａｓｅ　Ｒ９０和Ｃａｓｅ　Ｒ１００中，除了有尾迹损
失和叶片边界层损失外，还有激波损失和激波与
边界层干涉造成的分离损失，另外叶片数也多，故
总损失大，总压恢复系数低．在Ｃａｓｅ　Ｒ１００中，转
子中的尾迹损失、激波损失及激波与边界层干涉
造成的分离损失更大，叶片数更多，故总损失更
大，总压恢复系数更低．而在Ｃａｓｅ　Ｒ５０中，由于动
叶吸力面发生大范围的流动分离，故其损失最大，
总压恢复系数最低．
涡轮基元级效率的变化情况取决于流动损失

在静／转子中的变化情况．图１１表明Ｃａｓｅ　Ｒ５０及

Ｃａｓｅ　Ｒ１００的效率低，这是因为Ｃａｓｅ　Ｒ５０中静子
和转子损失都最大，故效率最低；而 Ｃａｓｅ　Ｒ１００
中，转子损失也很大，虽然静子的损失最小，但转
子损失对基元级效率的影响超过了静子损失的影

响程度，故基元级效率也很低．

３　结　论

本文数值模拟了５个具有不同动叶稠度的轴
流涡轮基元级的非定常流动情况，研究了基元级
环境下动叶稠度对涡轮流动和损失情况的影响特

性及对涡轮性能的影响机制，得到如下主要结论：

１）动叶稠度变化通过引起涡轮基元级流量
的变化来改变基元级的反力度，进而引起基元级
的流动状态和损失情况的变化．
２）过大的动叶稠度会引起过大的基元级反
力度，从而使气流在转子中的膨胀加速太强而产
生激波损失，以及激波与附面层干涉产生的流动
分离损失，从而使基元级损失增加．
３）过小的动叶稠度会引起过小的基元级反
力度，从而使转子进口出现极大的正攻角，致使动
叶吸力面发生大范围的流动分离，从而使基元级
的流动损失大幅增加．
４）动叶稠度的变化对涡轮基元级性能和流
动的影响情况与静叶稠度相关．在保持静叶稠度
时，有某动叶稠度，让基元级性能最好．
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