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三维设计思想在子午流道大扩张角
条件下的应用

王　雷
（中国航空工业集团公司 沈阳发动机设计研究所，沈阳１１００１５）

摘要：根据三维设计思想，提出了针对子午流道大扩张角条件下涡轮导向叶栅的设计思想．研究结果表明：

在子午流道的设计上，采用减小内端壁扩张角及加大外端壁扩张角的方式，可有效保证内端壁附近气流的抗

分离能力，并且导向叶片采用正倾斜设计，以降低通道涡的径向迁移，从而减小或消除导叶尖部气流的分离，

增加尖部附近气流的抗分离能力，达到减少损失的目的．该方法现已在某航空发动机高性能低压涡轮气动设

计中进行了成功的应用和验证．
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　　现代航空发动机低压涡轮，为了与风扇或低
压压气机相匹配并具有较高的效率，在进口大都
具有较大的子午扩张角，如何处理好扩张角、反力
度和效率之间的矛盾，是现代高性能发动机低压

涡轮设计所面临的难题．
航空发动机叶片机设计就是通过有效地控制

气流的流动，来实现能量高效转换．因而，对气流
流动规律的认识和利用是成功设计现代高性能发
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动机叶片机的关键．正因如此，作为认识气流运动
规律的重要手段，试验研究和计算流体动力学
（ＣＦＤ）数值模拟，历来被各国的叶轮机械设计师
们所重视．分析叶轮机械的发展历史和发展趋势
可以发现，叶轮机械的设计理论和设计思想与人
们对叶轮机械内部流动损失机理的认识密切相

关．大扩张角下涡轮叶栅中的二次流动损失约占
总损失的１／３［１］，甚至还多．因此，各种降低叶栅
中能量损失的方法都与对二次流的控制有关．深
入研究叶栅内的二次流动，是减少和控制二次流
损失的前提．在叶轮机内，由于黏性和复杂几何条
件引起的各种形式的二次流，以各种涡系如通道
涡、尾涡、泄漏涡、角隅涡和刮削涡的形式存在，因
此要想解决子午流道大扩张角条件下低压涡轮导

向叶栅的设计问题，就有必要深入了解涡轮叶栅
内部的流场结构．

１　 涡轮叶栅内部的流场结构

从４０年代Ａｉｎｌｅｙ通过试验研究注意到涡轮
机械中存在二次流动现象开始，国内外同行先后
提出了６个有价值的涡轮叶栅旋涡模型［２］．最早
对叶栅涡系的研究结果可以追溯到 Ｓｑｕｉｒ和

Ｗｉｎｔｅｒ在１９５１年对通道涡的研究．此后，Ｈａｗ－
ｔｈｏｒｎｅ，Ｈｅｒｉｚｉｇ，Ａｒｍｓｔｒｏｎｇ，Ｈｏｒｌｏｃｋ和 Ｌａｋｓｈ－
ｍｉｎａｒａｙａｎａ等人先后总结了涡轮叶栅内的二次
流流动图谱，并给出了早期的旋涡模型．Ｋｌｅｉｎ给
出了第一个较为详细而且基本上反映了叶栅内二

次流结构的模型，以后又不断有学者对涡轮叶栅
旋涡模型进行研究，其中，ＷＡＮＧ　Ｈａｉｐｉｎｇ等［３］

在１９９５年提出的旋涡模型较为全面．ＷＡＮＧ指
出：多涡结构的进口流动向诸多单个涡演变，也就
是来流端壁附面层在叶栅前缘分离，形成周期变
化的涡列式的多涡结构，当进口涡系进入流道时，
多涡结构逐渐演变成单涡流谱．流道内二次流的
主要部分仍然是通道涡，其他涡系包括马蹄涡、壁
角涡对以及由通道涡诱导的新的与通道涡旋向相

反的壁面涡．该模型的建立可以帮助研究者有效
地区分各种二次流动，尤其是在研究冷气掺混及
叶片弯曲对流场结构的影响时，该模型可作为有
力的参考依据．此外，Ｓｉｅｖｅｒｄｉｎｇ［４］和Ｌａｎｇｓｔｏｎ［５］

对有关涡轮二次流动的研究进行了较全面的回顾

与总结。

２　 涡轮叶栅三维设计思想

认识和控制二次流最典型的例子就是弯扭叶

片的应用．其原理在于，认为决定叶栅内能量损失
的主要因素不仅仅是反力度沿叶高的分布，还取
决于叶栅流道内，尤其是喉部以后静压沿叶高的
分布［６］．叶片倾斜或弯曲后产生的叶片力径向分
量使叶栅流道内静压得以重新分布．合适的弯角
能够形成根部压力梯度为负，顶部压力梯度为正
的“Ｃ”型静压分布．在这种压力分布下，叶栅两端
的边界层被吸入主流中，并被主流带走．这样就减
弱甚至消除了两端边界层的堆积，从而降低了两
端的能量损失，这就是附面层迁移理论．
后来弯叶片所产生的“Ｃ”型压力分布亦被试

验所证实［７］．以此理论为基础，人们系统的研究了
不同展弦比、不同径高比、不同攻角及不同子午流
道情形下，采用不同倾角和弯角，叶栅流场结构的
变化，尤其是损失的改变［８］．文献［９－１２］系统地研
究了弯叶片对叶栅内涡系结构的影响，并阐述了
旋涡结构的改变损失的影响．
总的来说叶片正弯（叶片两端正倾斜）会使通

道涡的位置移向流道中部，同时强度将被削弱．正
弯叶栅对涡系结构另外一个显著影响是：壁角涡
被抬到叶片中部同时与尾涡合并为一个大涡，因
此端壁横向二次流动强度得以减少，这是弯叶片
降低端壁二次流损失的一个重要原因．但由于通
道涡及壁角涡的上移，使低能流体移向叶栅的中
部，那里的损失将有所提高，这便是为何有最佳弯
角概念的原因［１３－１４］．
正弯叶栅有助于削弱端壁附近的横向流动，

使二次流损失显著下降［１５］．采用正弯叶栅还是反
弯叶栅，要根据通道涡在出口截面的位置及尺度
来定．对于小展弦比叶栅，当转折角很大时适于采
用反弯叶栅，而对于小转折角，则宜采用正弯叶
栅．这是因为对于大转折角叶栅，在出口截面上通
道涡移向叶片中部，并有可能相交，在这种情况下
若采用正弯叶栅，则它产生的“Ｃ”型压力分布将
有助于通道涡的加强，从而使损失增加．针对于这
种情况，若采用反弯叶栅，通道涡则会在反“Ｃ”型
压力分布的作用下，被压离叶片中部，减少叶片中
部的损失，从而使总损失下降．在小展弦比条件
下，二次流损失主要是由马蹄涡及通道涡产生，在
这种情况下采用反弯叶栅可以减少损失，这主要
是由于反弯叶栅控制了马蹄涡及通道涡的产生与

发展．采用弯叶片的另外一个收益是，通过弯叶片
对通道涡的控制，重新分布出口气流角，改变过转
或欠转［１６］．只要叶栅中部的流场品质较好，采用
正弯曲叶片是减少端部二次流损失的有效
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手段［１７］．
Ｈａｒｒｉｓｏｎ［１８］详细分析了弯叶片对出口气流

角以及尾迹损失等的影响，指出弯曲叶片可造成
气流在展向中部过转，而且靠近端壁处欠偏转，这
是由于通道涡所造成的．因此，平均出气角沿叶高
变化比直叶片少３０％（见图１）．弯曲叶栅与直叶
栅的另一个主要区别是：弯曲叶栅下游在展向中
部处尾迹更厚，这是由于正弯叶片吸力面上沿展
向压力梯度使低能流体在展向中部处堆积较多，
以及叶片中部通常具有较高的负荷导致叶片中部

损失增高引起的．叶栅下游的掺混损失，在叶栅总
损失中占相当大的比例．在直叶栅中，由于流动相
对于展向中部对称，展向中部的附面层仅引起主
流速度亏损，它产生的损失远不及端壁上产生的
损失．另外，弯曲叶栅由于二次流向叶栅中部迁
移，端壁掺混损失比直叶栅小，倾斜叶栅损失系数
有一定程度的提高，所以弯曲叶栅总损失几乎没
有变化，但其增大了气流转折角，降低了下游的掺
混损失和平均气流角的展向变化，这将提高涡轮
效率．

图１　子午流道大扩张角情况下的流动示

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｉｎ　ｗｉｄｅ　ａｎｇｌｅ
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３　子午流道大扩张角条件下的设计
思想

　　从上面的涡轮叶栅三维设计思想可以看到，
三维设计中采用弯叶片还是直叶片，以及采用正
弯叶栅还是反弯叶栅，要根据通道涡在出口截面
的位置及尺度来定，并且即使是采用弯或倾斜叶
片，也有一个最佳倾角的概念，弯与不弯还要综合
考虑工艺、成本等综合因素，不能片面地认为凡是
高性能的叶栅设计都要弯一下，或是错误地以为
高性能的叶栅都是正弯的．
对于经常出现于低压涡轮设计中的子午流道

大扩张角的多数情况下，通道涡在叶栅出口都较

为靠近子午流道平均半径（图１），如果再一味地
进行正弯设计势必使通道涡更加向叶中发展，增
加损失．由于内端壁附近比外端壁附近更容易发
生分离，因此设计上应尽量将内端壁的扩张角减
小，这时在导向叶栅的根部采用正倾斜设计（本文
定义压力面与端壁成锐角为正倾斜，压力面与端
壁成钝角为反倾斜），则可以使根部附近流动损失
减小、反力度增加．由于加大了外端壁的扩张角，
气流在外端壁附近更容易产生分离，如果这时外
端壁附近的叶栅转折角又较大的话，则气流更容
易发生分离．因此，这时外端壁附近的叶栅设计应
以控制二次流动为主，同样保持正倾斜，使通道涡
向外端壁接近．同时还可以辅之以其他技术手段，
如叶栅尾缘的掠设计等措施，进一步抑制气流的
分离．

４　设计应用

某航空发动机是高推质比小涵道比涡扇发动

机．其低压涡轮的设计难度较大，主要表现在：①
总体对低压涡轮效率的要求较高；②为使低压涡
轮保持合适的切线速度，并与高压涡轮的流道光
顺连接，低压涡轮导向叶片端壁子午扩张角需要
设计得较大（图２）；③低压涡轮为末级涡轮，涡轮
中径尺寸确定后，在转速、功率一定的条件下，会
造成出口气流角偏小；④低压涡轮导、动叶均为冷
却叶片，叶片的造型设计受到冷却设计的限制；⑤
低压涡轮进口参数沿径分布极为不均匀，给需要
冷却的低压涡轮导向叶片的设计带来困难．以上
因素相互制约，使得设计高效率的低压涡轮变得
较为困难．因此，必须根据某航空发动机低压涡轮
的气动特点，在气动设计中采用先进的现代设计
技术和设计理念，以保证某航空发动机低压涡轮
高效、高载荷的设计要求．
在以上设计难点中，由于涉及到子午流道的

设计，子午流道扩张角较大是该航空发动机低压
涡轮（ｌｏｗ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ，ＬＰＴ）设计所面临的第一
个难题．根据本文所提出的设计思想，该航空发动
机低压涡轮的下端被设

计成具有较小的扩张角，上端壁具有较大的
扩张角（图２）．按常规设计理论，子午流道扩张角
达到２０°以上时易于产生气流分离，降低涡轮效
率，而该航空发动机低压涡轮子午流道局部扩张
角最大可达３７°以上．因此利用三维设计手段改
善端部流动，成为必然的选择．为改善低压涡轮导
向叶片端壁附近流动条件，设计中应用本文提出
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的思想，导向叶片设计成正倾斜，倾斜的角度约为

１２°，这样可以提高根部反力度（该航空发动机低
压涡轮的先期方案中根部的反力度较低），降低损
失．在叶尖附近，没有按常规的方法使用三维弯叶
片设计将叶片正弯，而是依然保持了正倾斜，利用
叶背的径向力分量来减缓叶尖的分离趋势，在叶
片前缘通过构造角和安装角的配合形成自然的反

弯，在尾缘通过叶片前掠近一步增强端区气流流
动的稳定性（见图３），降低发生分离的可能．图３
和图４显示了最终的造型结果，从图３可以看出
叶片的积叠形式．该航空发动机低压涡轮通过

ＣＦＤ数值模拟验证达到了总体所提出的设计要
求，而实验验证证实设计点的有效效率超过了总
体的设计要求，试验结果除流量偏低外，其余参数
都达到或超过总体设计要求，证明了本文设计思
想的正确．

图２　低压涡轮子午流道图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｒａｗｉｎｇ　ｏｆ　ａ　ｒｅａｌ　ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ

ＬＰＴ　ｍｅｒｉｄｉａｎ　ｐａｓｓａｇｅ

图３　低压涡轮导向叶片径向示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｒａｄｉｃａｌ　ｄｒａｗｉｎｇ　ｏｆ　ａ　ＬＰＴ　ｎｏｚｚｌｅ　ｂｌａｄｅ

图４　低压涡轮导向叶片三维示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｖｉｅｗ　ｏｆ

ａ　ＬＰＴ　ｎｏｚｚｌｅ　ｂｌａｄｅ　ｃａｓｃａｄｅ

在该航空发动机高低压同向旋转方案中，在
方案设计阶段，对低压涡轮导向叶片的设计进行
了更为大胆的尝试，叶栅基本上是以反弯形式积
叠的．导向叶片在叶根附近有较小的倾斜，在叶尖
附近有较大的倾斜．图５显示了最终的造型结果，
图６显示了从三维ＣＦＤ数值模拟结果中截取的
导向叶片表面根、中、尖附近截面的速度分布．单
从低压涡轮效率这一单一指标来看，该方案取得
了较为满意的结果，涡轮效率超过０．９１，进一步
证明了本文所阐述的设计思想的正确性．

图５　叶盆方向倾斜的导向叶片示意图

Ｆｉｇ．５　Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｂｌａｄｅ　ｌｅａｎｉｎｇ　ｔｏ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ
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图６　叶型表面马赫数沿轴向分布

Ｆｉｇ．６　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｎ　ｎｏｚｚｌｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ａｌｏｎｅ　ａｘｉａｌ

５　结　论

１）本文进一步强调了弯叶片的设计思想，三
维设计中采用弯叶片还是直叶片，以及采用正弯
还是反弯叶栅，要根据通道涡在出口截面的位置
及尺度来定，并且即使是采用弯或倾斜叶片，也有
一个最佳倾角的概念，弯与不弯还要综合考虑工

艺、成本等综合因素．
２）对于子午流道大扩张角的情况，应尽量减
小内端壁的扩张角、加大外端壁的扩张角，以保证
内端壁附近气流的抗分离能力；同时在导向叶片
根部采用正倾斜设计，以提高根部反力度；在尖部
采用负倾斜，以降低通道涡的径向迁移，从而减小
或消除导叶尖部气流的分离、增加尖部附近气流
的稳定性，达到减少损失的目的．
３）以上设计思想在某航空发动机低压涡轮
导向叶片的设计中得到了应用和验证，根据上述
思想设计的低压涡轮在台架试验中有效效率高出

了总体的设计要求．
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