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某双级高压涡轮全三维计算
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摘　　　要：采用自主研发的全三维黏性涡轮设计体系对某双级高压涡轮进行了反设计，并利用商业软件

ＣＦＸ１２．０在采用二方程湍流模型ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ）模型、考虑冷气和转捩等条件下对反设计

得到的叶型进行了全三维计算分析，采用源项模拟技术处理气膜冷却流动．计算结果与试验数据进行了对

比，结果表明计算得到的效率与试验值吻合，中等负荷高压涡轮气冷叶型采用后部加载设计技术可有效控制

流动损失．
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　　目前，国家已将大型飞机定为重大专项工程
之一．大型飞机采用的发动机都是２～４台大涵道
比涡扇发动机．振兴航空，动力先行．要上大飞机
工程项目，大涵道比涡轮风扇发动机的研制就显
得尤为迫切．目前世界上能独立研制各类飞机的
国家有２０多个，但能独立研制航空发动机的却只
有美、俄、英、法、德等少数几个国家．正因为如此，
这些国家长期以来一直将航空发动机列为国家战

略性产业，其核心技术严格禁止向国外出口或转
移，从而形成航空动力的全球垄断．因此，要上大
飞机工程项目，在探索全球动力采购和风险投资
可能性的同时，自力更生，艰苦奋斗，立足于走自
主研发道路，在关键技术上不依靠国外，是我国真
正跻身世界航空大国之列的必由之路．
为配合大飞机工程这一目标的实现，国内正

在开展民用大涵道比涡轮风扇发动机的设计和研
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究工作．由于民用大涵道比涡扇发动机的设计和
使用的特殊性，国内在其产品的研制和生产方面
还是空白，亟待解决设计、试验和制造等方面的关
键技术．因此很有必要了解国外先进涡扇发动机
的设计参数和特征．
上个世纪７０年代中期到８０年代初，美国为

保持商用航空运输动力发展上的优势，由 ＮＡＳＡ
主持实施了高效节能发动机（ｅｎｅｒｇｙ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｅｎ－
ｇｉｎｅ），即Ｅ３研究计划，目的是为下一代民用航空
发动机研制提供技术储备．这一计划的实施，不仅
使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更大进

展，而且按预定目标完成了样机的整机试验．它的
研究成果很快被应用于新研制的航空发动机，如

ＣＦ６－８０Ｃ２，ＣＦＭ５６－５，ＰＷ２０３７，ＰＷ４０００，Ｖ２５００
等；大涵道比民用涡扇发动机ＧＥ９０，广泛采用Ｅ３
发动机的研究成果，并直接应用Ｅ３发动机的核
心机技术．因此了解和掌握Ｅ３双级高压涡轮的
设计规律和特点，对提高我国高压涡轮设计技术
水平和独立自主地研制先进民机双级高压涡轮是

非常必要和有益的．
本文利用建立的涡轮气动设计体系，根据文

献［１］提供的数据，对某双级高压涡轮进行了反设
计，采用全三维ＣＦＤ软件 ＡＮＳＹＳ　ＣＦＸ　１２．０对
该双级高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剪切应力输运（ＳＳＴ）
二方程模型．使用了源项模拟技术模拟叶片气膜
冷却流动．对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，了解和掌握了该双级
高压涡轮气动设计特点，为自主研制先进民用航
空发动机双级高压涡轮奠定了技术基础．

１　双级高压涡轮简介

本文研究的双级高压涡轮采用等中径设计，
中等负荷，４个叶片排的叶片数依次为４６，７６，４８
和７０，子午流道如图１所示，详见文献［１］．

图１　流道示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ

作为研制计划的一部分，安排了１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

机与低压部件组合体（ＩＣＬＳ）试验中可能达到的
性能．空气涡轮试验的第１部分是在环行叶栅中
确定第１级导向器的性能，第２部分是在旋转台
上试验双级导向器和动叶．试验时冷却气温度与
主气温度之比与发动机状态温比保持一致，给定
每一个冷气回路的压力和温度．试验得到了

９２．５％的涡轮效率．
表１为试验台模拟设计点参数ＩＣＬＳ的设计

点参数的比较．

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

动叶进口总温／Ｋ　 １　５８８　 ６８３

能量函数（Δｈ／Ｔｔ，４１）／（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）） ３４０．７４　３３９．９０

速度函数（ｎ／Ｔｔ，槡 ４１）／（ｒａｄ／（ｓ·槡Ｋ）） ３３．１９　 ３３．１９

流量函数（Ｗ４１ Ｔｔ，槡 ４１／ｐｔ，４）／

（ｋｇ·槡Ｋ／（ｓ·ｋＰａ））
０．８６６　 ０．８８５

总压比ｐｔ，４／ｐｔ，４２ ４．９３３　 ５．０１

总静压之比ｐｔ，４／ｐｓ，４２ ５．２８９　 ５．６６

速度比Ｕ／Ｃ０ ０．５７５　 ０．５７５

载荷系数Ψｐ ０．６４８　 ０．６４６

２　双级高压涡轮反设计

为便于详细分析该双级高压涡轮，利用软件

ＢｌａｄｅＤｅｓｉｇｎ　１．６［２］进行了高压涡轮叶片反设计．
该软件为自主开发的、基于贝塞尔曲线的交互式
解析造型程序，可通过图形曲线的方式显示叶背
曲率、叶盆曲率、叶片厚度、流道宽度、估算的叶型
总损失和各损失分量等信息，如图２所示．以文献
［１］提供的原始叶型数据作为背景叶栅，通过调整
主要的设计参数（前后缘直径、弦长、安装角、半
径、进出口构造角等）和细调贝塞尔曲线控制点，
使设计的叶栅与背景叶栅重合，即认为完成了叶
栅设计．完成基准叶栅反设计后按文献［１］给的积
叠规律完成叶片的造型设计．
反设计后的４个叶片如图３～图６所示．

４５５２
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图２　ＢｌａｄｅＤｅｓｉｇｎ　１．６用户界面

Ｆｉｇ．２　Ｕｓｅｒ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ　ｏｆ　ＢｌａｄｅＤｅｓｉｇｎ　１．６

图３　第１级导叶积叠图

Ｆｉｇ．３　Ａｅｒｏｆｏｉｌ　ｓｔａｃｋｉｎｇ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ

图４　第１级动叶积叠图

Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｆｏｉｌ　ｓｔａｃｋｉｎｇ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ

３　软件简介

采用 ＡＮＳＹＳ 公司的 ＴｕｒｂｏＧｒｉｄ　１２．０ 软
件［３］进行网格划分．为模拟冷气流动，采用了源项
模拟技术，用槽缝代替真实的气膜孔，利用

ＩＣＥＭＣＦＤ　１２．０软件［４］设置冷气槽缝．使用ＡＮ－
ＳＹＳ　ＣＦＸ　１２．０软件［５］进行了流场计算和分析．

图５　第２级导叶积叠图

Ｆｉｇ．５　Ａｅｒｏｆｏｉｌ　ｓｔａｃｋｉｎｇ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ

图６　第２级动叶积叠图

Ｆｉｇ．６　Ａｅｒｏｆｏｉｌ　ｓｔａｃｋｉｎｇ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ

３．１　ＴｕｒｂｏＧｒｉｄ　１２．０

ＴｕｒｂｏＧｒｉｄ　１２．０是ＡＮＳＹＳ公司开发的一款
网格划分软件，是专门为旋转机械设计的高度自
动化全六面体网格生成器．ＴｕｒｂｏＧｒｉｄ　１２．０提供

ＢｌａｄｅＭｏｄｅｌｅｒ，Ｆｌａｎｋ　Ｍｉｌｌｅｄ和Ｓｐｅｃｉｆｙ等几种叶
片几何模型生成方式，并可切割叶片前后缘；提供
多种叶片径向间隙的生成方式；提供５种周期性

５５５２
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边界面的生成方式；提供多种网格拓扑结构如

Ｈ／Ｊ／Ｃ／Ｌ　Ｇｒｉｄ，Ｈ　Ｇｒｉｄ，Ｊ　Ｇｒｉｄ，Ｈ　Ｇｒｉｄ　Ｄｏｒｍｉ－
ｎａｎｔ等；可根据给定的雷诺数和Ｙｐｌｕｓ自动生成
近壁面的第１层网格高度；对各种复杂旋转机械
的叶片自动快速生成高质量的六面体结构网格，
网格正交性好；在叶片展向的截面上可显示质量
差的部分，利于调节网格ｂｌｏｃｋ块的节点；ｍｅｓｈ
ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ选项可快速显示网格质量，并高亮显示
不满足要求的网格区域．
生成的网格如图７所示，一导、一动、二导、二

动网格节点数分别为２２０７２０，２５８６４５，１１３７３９，

２２７０６５．两级网格节点总数８２０１６９，单元总数

７５６３３８．第１级动叶叶尖间隙为叶高的０．９４％，
第２级动叶叶尖间隙为叶高的０．５４％．

图７　网格示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ

３．２　ＩＣＥＭＣＦＤ　１２．０

ＩＣＥＭＣＦＤ　１２．０是ＡＮＳＹＳ公司开发的一款
功能强大的网格划分软件，支持各种流行的ＣＡＤ
数据类型，能进行几何创建、修补、简化，支持六面
体和四面体网格的划分，拥有强大的高级网格编
辑功能，可为１００多种求解器导出网格．
为了模拟气膜冷却流动，使用了源项模拟技

术，即采用１条槽缝来模拟１排气膜孔，槽缝的面

积等于１排气膜孔面积的总和．在包含槽缝面每
一个单元上都定义了质量源、动量源、能量源和湍
流量．需要输入冷气参数包括：质量流量、冷气流
动方向角、冷气温度、冷气湍流度和涡黏性比．当
这些参数给定后就可以确定质量通量、能量通量、
湍流动能通量、湍流频率通量和总的动量通量．源
项模拟技术曾在多个涡轮部件的三维数值模拟中

得到很好的验证［６－８］．
图８为用ＩＣＥＭＣＦＤ　１２．０软件设置的冷气

槽缝网格示意图．

图８　冷气槽缝示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｃｏｏｌａｎｔ　ｓｌｏｔｓ

３．３　ＣＦＸ　１２．０

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１阶迎风格式（ｕｐｗｉｎｄ）
到２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．
为得到较精确的解，必须使用能准确描述湍

流机理的先进湍流模型．在很多ＣＦＤ程序中，广
泛应用带标准壁面函数的ｋ－ε湍流模型．壁面函
数假设近壁第１个网格节点满足附面层通用对数
律．然而实际上，常常很难预生成满足该条件的网
格，若不满足这个要求将会导致流场和机械性能
的计算精度降低．此外，这个模型具有高估壁面处
切应力和传热系数的特点，导致对分离流动的预
估不足，计算性能参数偏高．

６５５２
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在近壁区域ｋ－ω 模型比ｋ－ε模型更加准确，
因此被成功地应用到具有中等逆压梯度的流动计

算，但对由压力引起的流动分离计算精度不高．尽
管ｋ－ω模型在近壁区域具有优异的性能，但由于

ω方程对附面层之外来流的ω 值特别敏感的缘
故，限制了ｋ－ω模型的应用．
为解决这个问题，Ｍｅｎｔｅｒ提出了 ＳＳＴ 模

型［９］．该模型在近壁区域使用ｋ－ω模型，而在远离
壁面区域采用ｋ－ε模型．这样ＳＳＴ模型在近壁区
域不仅具有ｋ－ω模型计算精度高的特点，而且在
远离壁面区域又克服了ｋ－ω模型对来流ω敏感的
问题．
在湍流模拟中靠近壁面处方程正确的数值处

理也很重要．这些公式确定了壁面切应力和传热
系数计算的精度，并影响附面层的发展．对ＳＳＴ
模型来说，新的壁面边界处理方法使用了ｋ－ω模
型简单可靠的近壁公式．它依据网格密度，自动从
低雷诺数公式向壁面函数处理方式转换．这种自
动壁面处理方式避免了在稀网格条件下应用低雷

诺数模型导致计算精度的降低．
和试验数据的比较证明，使用ＳＳＴ模型比单

纯使用ε方程可得到更好的计算结果，尤其对于
具有逆压梯度的流动情况［１０－１１］．同时为了更准确
地模拟广泛存在于叶片吸力面的转捩现象，本文
湍流模拟时选用了带转捩的ＳＳＴ湍流模型［１２］．

４　全三维计算

４．１　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
［１］附录７中第１１个状态点试验数据，给定进口
总压为３４６ｋＰａ，进口总温为７１１．５Ｋ，轴向进气，
中等湍流度（５％），涡黏比为１０；出口给定静压为

６１．４１ｋＰａ；转子转速为８２７９．５ｒ／ｍｉｎ；叶片表面和
上、下壁面绝热无滑移；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“混合平面法”．
冷气槽缝边界给定冷气流量、总温、气流角、

湍流度和涡黏性比．

４．２　计算结果与分析

为讨论方便，定义叶片根、中、尖截面依次为

５％，５０％，９５％相对叶高，气流角为气流方向与轴
向的夹角．
图９～图１２为各叶片排根、中、尖３个截面

叶片表面等熵马赫数分布．各叶片排叶盆气流均
匀加速至出口，叶背气流均匀加速至叶背后段再

缓慢减速至出口．４个叶片均为后加载设计，负荷
适中．但第１级动叶尖截面、第２级导叶根截面等

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

７５５２
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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

熵马赫数分布较差．利用现代三维设计技术优化
各叶片排，可以提高该涡轮效率；或在保持效率不
变的条件下，减少涡轮叶片数．
图１３～图１５为根、中、尖３个截面槽道内马

赫数等值线分布图，未见激波及较强流动分离，流
动状态良好．各叶片排出口马赫数不超过０．９，最
大马赫数出现在第２级动叶中截面约６０％轴向
弦长处．

图１３　根截面槽道内马赫数等值线分布

Ｆｉｇ．１３　Ｂｌａｄｅ－ｔｏ－ｂｌａｄｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｏｏｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ

图１４　中截面槽道内马赫数等值线分布

Ｆｉｇ．１４　Ｂｌａｄｅ－ｔｏ－ｂｌａｄｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｍｉｄｄｌｅ　ｓｅｃｔｉｏｎ

图１５　尖截面槽道内马赫数等值线分布

Ｆｉｇ．１５　Ｂｌａｄｅ－ｔｏ－ｂｌａｄｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｔｉｐ　ｓｅｃｔｉｏｎ

图１６为涡轮级出口绝对总压与试验值的对
比，两者吻合很好．

图１６　出口绝对总压相对值对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｏｕｔｌｅｔ　ａｂｓｏｌｕｔｅ

ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

图１７为涡轮级出口绝对总温与试验值的对
比，在靠近叶根和叶尖处计算值均大于试验值，而
在叶中截面计算值小于试验值，这可能是计算中
所取的动叶叶尖间隙偏大及未考虑级间封严冷气

泄露所致．但计算值与试验值的平均值接近．
图１８为顺气流方向各截面无量纲静压（定义

为各截面平均静压与进口总压的比值）计算结果
与试验结果的对比，两者吻合很好．横坐标从１到

６依次表示进口测量耙子截面、第１级导叶尾缘
截面、第１级动叶尾缘截面、第２级导叶尾缘截
面、第２级动叶尾缘截面、出口测量耙子截面．
模拟设计点时的试验状态与设计点状态满足

相似准则，但缺少详细的气流参数试验测量值，以
下讨论为计算值与设计值的比较，设计值来自文
献［１］．

８５５２
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图１７　出口绝对总温相对值对比

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｏｕｔｌｅｔ　ａｂｓｏｌｕｔｅ

ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

图１８　无量纲静压比较

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

图１９、图２０分别为各叶片排进出口气流角
计算值与设计值的比较，导叶气流角为绝对值，动
叶气流角为相对值．可能受一动叶尖间隙影响，二
导进口气流角在叶尖附近计算值与设计值存在一

定差异．其他的角度均吻合较好．
图２１、图２２分别为各叶片排进出口马赫数

计算值与设计值的比较，导叶马赫数为绝对值，动
叶马赫数为相对值．除第２级导叶、第２级动叶靠
近叶尖部位处两者相差稍大以外，其他均吻合较好．
图２３为各叶片排能量损失系数沿叶高的分

布．可以看出：一动损失最大，其次为一导，再次为
二动，二导损失最小．各叶片排能量损失平均值依
次为０．０７８，０．１０５，０．０５６，０．０６１．由于第１级导
叶叶片较短且有较多的冷气掺混，其损失大于第

２级导叶损失；相对第２级动叶，第１级动叶相对
叶尖间隙较大，在叶尖附近存在较强泄漏涡，在

０．２，０．８相对叶高处存在２个较强的通道涡，导

图１９　各叶片排进口气流角的比较

Ｆｉｇ．１９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗ　ｉｎｌｅｔ

ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅｓ

图２０　各叶片排出口气流角的比较

Ｆｉｇ．２０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗ　ｏｕｔｌｅｔ

ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅｓ

图２１　各叶片排进口马赫数的比较

Ｆｉｇ．２１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗ　ｉｎｌｅｔ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

９５５２



航　空　动　力　学　报 第２７卷

图２２　各叶片排出口马赫数的比较

Ｆｉｇ．２２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗ　ｏｕｔｌｅｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

图２３　各叶片排能量损失系数沿叶高分布

Ｆｉｇ．２３　Ｅｎｅｒｇｙ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗ　ａｌｏｎｇ
ｓｐａｎ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

致第１级动叶损失最大．在端壁附面层与二次流
相互作用下，在靠近端壁附近损失都较大．
图２４、图２５为第１级动叶出口二次流速度矢

和相对总压云图分布，泄漏涡和通道涡清晰可见．

图２４　１级动叶出口二次流速度矢分布

Ｆｉｇ．２４　Ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　ｆｌｏｗ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗ　ｏｕｔｌｅｔ

图２５　１级动叶出口相对总压云图

Ｆｉｇ．２５　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗ　ｏｕｔｌｅｔ

图２６为第２级动叶出口相对总压云图分布，
能够观察到较强泄漏涡和尾迹，导致０．８５相对叶
高以上部分存在较大的流动损失．

图２６　２级动叶出口相对总压云图分布

Ｆｉｇ．２６　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗ　ｏｕｔｌｅｔ

表２为三维计算的涡轮性能结果与试验值的

表２　性能计算结果对比
Ｔａｂｌｅ　２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　３－Ｄ

ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ　ｔｅｓｔ　ｄａｔａｓ

参　数 试验值 三维计算值

动叶进口总温／Ｋ　 ６８３．９　 ６８５．１

动叶进口流量／（ｋｇ／ｓ） １１．８０２　 １１．９１６

功率／ｋＷ　 ２　７９４．７　 ２　８５６．０

效率 ０．９２５　 ０．９２７

０６５２
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比较．与试验值相比，动叶进口流量约大１％，功
率偏大２．２％，涡轮效率吻合很好．

５　结　论

采用自主研发的全三维黏性涡轮设计体系对

某双级高压涡轮进行了反设计，使用全三维ＣＦＤ
软件ＣＦＸ１２．０对其设计状态试验模拟点进行了
计算分析，并与试验值进行了对比分析，结果表明：

１）该涡轮为双级等中径设计，中等负荷，各
叶片排均为后加载设计，出口马赫数不超过０．９，
高压涡轮效率为０．９２５．
２）三维计算的动叶进口流量为１１．９１６ｋｇ／ｓ，
比试验值偏大１％；功率偏大２．２％，计算得到的
涡轮效率为０．９２７．
３）从叶片表面等熵马赫数和槽道内马赫数
等值线分布可看出：叶型采用后加载设计，槽道内
流动较好，未出现流动分离和强激波现象．中等负
荷高压涡轮气冷叶型采用后部加载设计技术可有

效控制流动损失．
致谢：
作者对乔瑞强同志在该双级高压涡轮原始叶

型及流道数据整理方面付出的辛勤工作表示衷心

的感谢．
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