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摘　　　要：针对整流叶栅与支板融合设计中难以采用三维叶片造型对二次流进行控制的情况，开展对涡轮

后机匣内部整流叶栅尾缘犛３ 面积比梯度的研究。以某１．５级涡轮为例，通过数值模拟的方法，对比三种设计

的内部流场和气动性能，验证了降低尾缘犛３ 面积比梯度控制角区二次流的方法。结果显示：尾缘犛３ 面积比

梯度从０．０１降低到－０．０５时，整流叶栅总压恢复系数从０．９７９升高到０．９９１，５％展高处犛参数从０．０１１降

低到０．００５，吸力面和轮毂端壁处的回流区消失，角区分离得到有效控制；尾缘犛３ 面积比梯度从－０．０５降低

到－０．１０时，吸力面角区流动速度增加，５％展高处犛参数不再变化、堵塞程度降低、轴向密流比（ＡＶＤＲ）升

高、总压恢复系数升高。
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　　在叶轮机械中，由于叶片表面以及端壁均会

存在黏性边界层，其与主流之间产生强烈相互作

用，形成了“二次流”［１］。二次流动是叶轮机械损

失上升的主要根源，导致了约三分之一的损失［２］。

角区流动就属于二次流动的范畴，由于吸压力面

压差造成的横向压力梯度，端壁边界层流体向吸

力面角区堆积，在流向逆压梯度的作用下形成吸

力面端壁包围的回流区，造成流道堵塞，影响叶

轮机的气动性能［３］。

角区分离的控制方法中，较为常用的有三维

叶片设计、端壁造型等。三维叶片的设计方法包

括：叶片弯［４５］、掠［６］、端弯［７］。几种三维叶片造型

方法可以进行综合，形成弯掠［８９］、端弯联合弯叶

片［１０］等复合弯掠叶片以实现对角区流场的控制。

端壁造型方法主要分为两种，一种是轴对称端壁

造型，主要适用在流向压力梯度主导的扩压叶栅

中［１１］，另一种是非轴对称端壁造型，适用于端区

横向二次流动占主导地位的高负荷压气机叶

栅中［１２］。

涡轮后机匣（ｔｕｒｂｉｎｅｒｅａｒｆｒａｍｅ，ＴＲＦ）是发

动机承力系统的一部分，内部一般配有支板，整流

叶栅（ｏｕｔｌｅｔｇｕｉｄｅｖａｎｅ，ＯＧＶ）具有导流的作用，

需要在尽可能小的总压损失条件下将出口气流转

为轴向方向［１３］。为了降低发动机重量，ＴＲＦ内

的支板和ＯＧＶ可以融合设计，兼具支撑和导流

的作用。

对于ＯＧＶ中的二次流动，国内外众多学者

进行 了 大 量 的 研 究 工 作。２００６～２００８ 年，

Ｈｊｒｎｅ等开展了一系列研究，通过数值模拟和

实验方法对ＴＲＦ出口流场及涡结构进行了详细

分析［１４１７］。北航的冯亚辉等对低压涡轮ＴＲＦ进

行实验研究，对比了设计点与非设计点ＯＧＶ的

整流及损失情况［１８］。以上研究在考虑损失时仅

考虑了总压损失系数等参数，没有单独对 ＯＧＶ

角区流场堵塞情况进行分析。Ｓｏｎｏｄａ等采用更

改叶片负荷分布的形式控制 ＯＧＶ端壁和角区

流场，并用试验进行了验证［１９２０］。以上研究中

的ＯＧＶ处于紧邻涡轮的较为平直的流道中，目

前对于ＴＲＦ中的ＯＧＶ与支板融合设计的研究

较少。

ＯＧＶ本质上为扩压静子叶栅，对于ＴＲＦ内

ＯＧＶ与支板融合的新型设计，由于内部需要满足

通过管路的要求，难以采用三维叶片造型方法；同

时，因后部需与尾喷管相连，ＴＲＦ的轮毂流道一

般为向下收缩的流道，根据弯管流动的原理［２１］，

近轮毂处内壁转弯后半程逆压梯度较大；对于低

弯度直叶片ＯＧＶ，端区横向流动较弱，为流向压

力梯度主导，因此可以采用轴对称端壁造型方法

进行角区流动控制。

犛３ 面积指的是与流动方向相垂直的流面面

积，其沿程变化受到子午流道型线和叶片厚度变

化带来的复合作用影响。轴对称端壁造型一般采

用轮毂或机匣型线的修型实现，可采用正弦函数

进行型线描述［２２２４］。在不同半径、形状的流道中，

应用不同的基元叶型和负荷分布，同样的流道造

型造成的犛３ 面积变化量值不同。因此，直接考察

犛３ 面积沿程变化规律对ＴＲＦ的影响，可以更方

便的应用在不同半径、不同形状的 ＯＧＶ的设计

当中。

本文针对ＴＲＦ内 ＯＧＶ与支板融合的新型

结构设计，以某型１．５级涡轮为例，探索尾缘犛３

面积比梯度对ＴＲＦ的影响。

１　数值模拟方法与研究方法

图１　涡轮结构图及截面示意

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｓｅｃｔｉｏｎｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｕｒｂｉｎｅ

１１　研究对象

某型１．５级涡轮的原型子午流道结构图如图

１所示，４４截面为涡轮导向器进口截面，５５截面

３２４
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为涡轮转子出口截面，６６截面为涡轮后机匣出

口截面，８８截面为尾喷管出口截面。其中涡轮

导向器（ｎｏｚｚｌｅｇｕｉｄｅｖａｎｅ）用ＮＧＶ表示，涡轮转

子（ｒｏｔｏｒ）用ＲＯＴ表示，ＯＧＶ则采用与支板融合

的新型结构设计，由于 ＴＲＦ后需要与尾喷管相

连，ＯＧＶ轮毂流道向内倾斜。

１２　研究方法

对原型１．５级涡轮的ＴＲＦ轮毂部分进行修

改，ＯＧＶ 叶片采用 ＣＤＡ０７７叶型，最大厚度为

１０％弦长，最大厚度位置为３０％轴向位置，叶片

数为１０片，使用自主发展的通流和任意中弧线造

型程序进行ＯＧＶ叶片造型。

沿流向方向在ＴＲＦ流道中总共布置１８个计

算站计算犛３ 面积，其中ＯＧＶ叶片区分配１１个

计算站，轮毂６个控制点控制流道型线，根据流

道几何可计算得到无叶栅存在时的犛３ 面积；根

据生成ＯＧＶ叶片坐标将叶片所占犛３ 面积近似

为梯形计算，已知叶片稠度即可得到叶栅所占

用的犛３ 面积；两者作差值即为实际流动中犛３ 流

面面积。取喉道截面为参考截面，对应于最大

厚度所在位置，所有犛３ 面积按照喉道截面面积

进行归一化处理，得到犛３ 面积比（ａｒｅａｒａｔｉｏ，记

为犚ａｒｅａ）。尾缘犛３ 面积比梯度（ｇｒａｄｉｅｎｔ，记为犌）

计算公式为

犌＝
犚ａｒｅａ，１ｃ－犚ａｒｅａ，０．８ｃ
１－０．８

＝５（犚ａｒｅａ，１ｃ－犚ａｒｅａ，０．８ｃ）

（１）

式中 犚ａｒｅａ，１ｃ、犚ａｒｅａ，０．８ｃ分别为 ＯＧＶ 叶片１００％、

８０％轴向位置处犛３ 面积比。

改变叶片区最后一个控制点的位置以改变尾

缘犛３ 面积比梯度，做出三种具有不同尾缘犛３ 面

积比梯度的设计，表１中给出三种设计的尾缘面

积比梯度，图２中标出在不同设计子午流道中各

计算站与控制点的位置。

表１　各设计尾缘犛３ 面积比梯度

犜犪犫犾犲１　犛３犪狉犲犪狉犪狋犻狅犵狉犪犱犻犲狀狋狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋犱犲狊犻犵狀狊

参数 设计Ａ１ 设计Ａ２ 设计Ａ３

尾缘犛３ 面积比梯度 ０．０１ －０．０５ －０．１０

　　从子午流道可以看出，与轴对称端壁造型

方法不同，调整尾缘犛３ 面积比梯度产生的轮

毂型线没有局部凹凸，流道是连续变化的。图

３给出三种设计下的叶片区犛３ 面积比沿流向

分布情况。

图２　各设计ＴＲＦ流道图

Ｆｉｇ．２　ＴＲＦｆｌｏｗｐａｔｈｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎ

图３　各设计叶片区犛３ 面积比沿流向分布

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ犛３ａｒｅａｒａｔｉｏｉｎｔｈｅ

ｂｌａｄｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎｓ

角区分离和堵塞程度的衡量标准采用犛参

数和参数１－珡犓 来实现。犛参数是２００８年 Ｌｅｉ

等［２５］提出的角区失速判别准则，表示叶根与叶中

气动负荷Ψ狕 的减少量。在叶中部分没有发生分

离的情况下，可以反映端区与中间叶高处流动状

况的差异程度。当犛＞０．１２时，认为压气机通道

发生角区失速。参数１－珡犓 是Ｊｏｓｌｙｎ等
［２６］用来

定量描述流动分离对流道堵塞影响程度的参数，

珡犓 为堵塞因子，其表达式为

珡犓 ＝
犆ａ狓

犆ｍ
狓

（２）

式中犆ａ狓为轴向速度的面积周向平均值，犆
ｍ
狓为轴向

速度的流量周向平均值。

１３　数值模拟方法

采用商用软件ＮＵＭＥＣＡ对１．５级涡轮原型

和改型进行三维定常数值模拟研究。涡轮导向器

叶片数为２５，转子叶片数为５２，采用ＡｕｔｏＧｒｉｄ５

生成网格。根据数值模拟的结果，当总网格数≥

１２０万、ＯＧＶ部分网格数≥６２万时，涡轮气动性

能和ＯＧＶ总压恢复系数基本不发生变化，验证

了计算的网格无关性。因此，以下设计采用满足

无关性要求的同一网格拓扑结构，如图４所示。

４２４
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计算流体沿用参考文献［２７］中的燃气，求解方程

采用定常 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，湍流模型采用

ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型，壁面狔
＋
＜１０。计算域进

口条件给定设计点总温为１１９７．５１Ｋ，总压为

５２１．４ｋＰａ，轴向进气，涡轮转子转速为２２０００

ｒ／ｍｉｎ，出口给定平均静压。

图４　数值模拟网格图

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｓｈｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

１４　数值模拟方法的验证

考虑到试验测量数据的数量与质量，选择与

试验相对应的进口总温为１２８２．３４Ｋ，总压为

５６１．１９８ｋＰａ，试验测量截面位置在图５中标出，

标注单位为 ｍｍ，数值模拟与试验数据的对比在

表２中给出，测量截面编号参见图５，原型 ＯＧＶ

总压恢复系数展向分布σｏｇｖ的结果在图６中给

出，测量径向位置误差为±１．５％，σｏｇｖ误差为

－０．００２～＋０．００４。在５０％展高位置处 ＯＧＶ

总压恢复系数绝对误差为０．００９，其余数据最大

相对误差仅为５．５６％，验证了数值模拟结果的可

信性。

图５　试验测量位置（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｓｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

通过数值模拟结果中叶片和轮毂端壁表面流

线和静压分布图（图７）可以看出，原型ＯＧＶ在吸

力面出现了典型的二维分离，分离线占据了整个

展高范围，这解释了试验中 ＯＧＶ总压恢复系数

偏低的原因。

表２　试验与数值模拟结果对比

犜犪犫犾犲２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犲狊狋犪狀犱狀狌犿犲狉犻犮犪犾

狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊

参数 试验
数值

模拟

相对

误差／％

燃气流量／（ｋｇ／ｓ） １４．０９ １３．９９ ０．７１

５０％展高处

６６截面总温／Ｋ
１０６２．８９ １０５１．７０ １．０５

４８％展高处

６６截面总压／ｋＰａ
１７８．９３２ １８８．８８６ ５．５６

６４％展高处

６６截面总压／ｋＰａ
１８８．４５３ １９６．１６７ ４．０９

５０％展高处

ＯＧＶ总压恢复系数
０．８８６ ０．８７７ １．０２

图６　ＯＧＶ总压恢复系数展向分布

Ｆｉｇ．６　Ｓｐａｎｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＯＧＶ

图７　原型ＯＧＶ叶片和轮毂端壁表面流线和静压分布图

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｂｌａｄｅａｎｄ

ｈｕｂｅｎｄｗａｌｌｏｆｔｈｅｐｒｏｔｏｔｙｐｅＯＧＶｂｌａｄｅｓ

５２４
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２　结果与讨论

图８中显示了三种ＯＧＶ改型设计的叶片表

面和轮毂端壁极限流线和静压分布。在Ａ１设计

中，角区分离使叶片尾缘附近的端壁和吸力面处

均形成了回流区，与低负荷压气机叶栅中出现的

角区分离形式相同［２８］；尾缘犛３ 面积比梯度降低

到－０．０５后，由于尾缘局部面积的收缩，角区分

离由开放式转化为封闭式，主要表现为角区低能

流体的径向迁移；尾缘犛３ 面积比梯度从－０．０５

变为－０．１０，面积进一步收缩，尾缘处速度增加，

低能流体更快的被带出叶片通道，流动方向更接

图８　ＯＧＶ叶片和轮毂端壁表面流线和静压分布图

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｂｌａｄｅ

ａｎｄｈｕｂｅｎｄｗａｌｌｏｆＯＧＶｂｌａｄｅｓ

近轴向，但角区径向迁移所占叶片展高的百分比

变化不大。

各设计叶片区域内４０％、６０％、８０％、１００％

轴向位置处犛３ 面的马赫数 犕犪和熵线图如图９

和图１０所示，可以看出，Ａ１中存在一个典型的吸

力面开放式角区分离造成的低 犕犪高熵区，从

４０％轴向位置就开始出现，随流向发展逐渐占据

更大叶片展高范围和叶片通道范围；Ａ２和Ａ３设

计中吸力面角区仅出现了低能流体的径向迁移，

４０％轴向位置处不再出现明显的高熵低 犕犪区，

说明尾缘犛３ 面积比梯度变化不仅会影响尾缘位

置流场，对流场的影响作用也会前传。Ａ２和Ａ３

两个设计仅在１００％轴向位置处显示出差别，随

尾缘犛３ 面积比梯度的降低，吸力面角区１００％轴

图９　ＯＧＶ叶片各犛３ 截面熵线图

Ｆｉｇ．９　Ｅｎｔｒｏｐｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎ犛３ｓｅｃｔｉｏｎｏｆＯＧＶｂｌａｄｅｓ

６２４
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图１０　ＯＧＶ叶片各犛３ 截面犕犪线图

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎ犛３ｓｅｃｔｉｏｎｏｆ

ＯＧＶｂｌａｄｅｓ

向位置处犕犪增加，熵线图变化并不显著。放大

观察１００％轴向位置吸力面角区可以看出Ａ３设

计的熵值略低于相应位置处 Ａ２设计的熵值，这

说明在尾缘犛３ 面积比梯度降低到－０．０５以下

时，继续降低尾缘梯度、收缩犛３ 面积只能带来局

部的速度升高，有利于角区低能流体更快地通过

吸力面角区。

各设计 ＯＧＶ叶片１５０％和２００％轴向位置

处的犛３ 面的熵线图对比结果在图１１中给出。经

历掺混后尾缘犛３ 面积比梯度更大的 Ａ１设计的

熵也明显大于Ａ２和 Ａ３设计，而 Ａ２、Ａ３设计仅

在１５０％轴向位置处近轮毂端壁处数值有微小

差别。

图１１　ＯＧＶ叶片１５０％和２００％轴向位置犛３ 截面熵线图

Ｆｉｇ．１１　Ｅｎｔｒｏｐｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎ１５０％ａｎｄ２００％ａｘｉａｌ

ｐｏｓｉｔｉｏｎ犛３ｓｅｃｔｉｏｎｏｆＯＧＶｂｌａｄｅｓ

７２４



航　空　动　力　学　报 第３５卷

图１２为ＯＧＶ尾缘１００％轴向位置处犕犪展

向分布图，由于吸力面角区分离的存在，流管向上

收缩，Ａ１设计中高展高处犕犪明显大于Ａ２、Ａ３；

根部由于存在角区分离引起的流道堵塞，流管向

压力面方向收缩，从图中显示的周向平均结果来

看，犕犪略高于Ａ２设计。降低尾缘犛３ 面积比梯

度本质上是缩小了尾缘犛３ 面积，可以引起ＯＧＶ

叶片尾缘根部气流加速。Ａ３设计由于尾缘犛３ 面

积比梯度更低，犕犪高于Ａ２设计。

图１２　各设计ＯＧＶ叶片尾缘犕犪展向分布

Ｆｉｇ．１２　ＳｐａｎｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｔｔｈｅ

ｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｏｆＯＧＶｂｌａｄｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎｓ

图１３中显示了按 ＯＧＶ 进口０％和出口

１００％轴向位置网格计算的总压恢复系数展向分

布结果，表３中给出了尾缘犛３ 面积比梯度与

ＯＧＶ整体以及５％展高截面处总压恢复系数的

对比。三个设计的ＯＧＶ叶片中由于都没有出现

图１３　各设计ＯＧＶ叶片总压恢复系数展向分布

Ｆｉｇ．１３　Ｓｐａｎｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＯＧＶｂｌａｄｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎｓ

明显的二维分离，整体差别不大，但由于Ａ１设计

中出现了典型的开放式角区分离，相应部分总压

恢复系数较低，而在更高展高处，由于流管的挤压

作用，损失有所降低，总压恢复系数有所升高；Ａ３

与Ａ２设计仅在较低展高位置数值有所差别，根

部Ａ３设计总压恢复系数略高于Ａ２设计。各个

设计５％展高位置和ＯＧＶ整体总压恢复系数在

表３中列出，可以看出随着尾缘犛３ 面积比梯度降

低，５％展高位置处总压恢复系数依次升高；平均

总压恢复系数在尾缘梯度从０．０１变化到－０．０５

时升高了０．０１２，而尾缘梯度从－０．０５降低到

－０．１０没有明显变化。

表３　各设计犗犌犞叶片总压恢复系数对比

犜犪犫犾犲３　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋狅狋犪犾狆狉犲狊狊狌狉犲狉犲犮狅狏犲狉狔犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋

狅犳犗犌犞犫犾犪犱犲狊犻狀犱犻犳犳犲狉犲狀狋犱犲狊犻犵狀狊

参数 设计Ａ１ 设计Ａ２ 设计Ａ３

尾缘犛３ 面积比梯度 ０．０１ －０．０５ －０．１０

平均ＯＧＶ

总压恢复系数
０．９７９ ０．９９１ ０．９９２

５％展高处ＯＧＶ

总压恢复系数
０．８９６ ０．９３０ ０．９３６

　　为衡量尾缘犛３ 面积比梯度对角区分离的程

度的影响，计算５％展高位置各设计的犛参数，在

表４中列出。计算得到的犛参数均小于０．１２，因

此三个设计的角区流场都没有“严重恶化”，尾缘

犛３ 面积比梯度从０．０１降低到－０．０５，犛参数有

所降低，但Ａ２、Ａ３设计数值上没有差别，说明尾

缘犛３ 面积比梯度从－０．０５降低到－０．１０，从叶

片负荷角度衡量，端区流场的差别不大。

表４　各设计犗犌犞叶片犛参数对比

犜犪犫犾犲４　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狆犪狉犪犿犲狋犲狉犛狅犳犗犌犞犫犾犪犱犲狊犻狀

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犱犲狊犻犵狀狊

参数 设计Ａ１ 设计Ａ２ 设计Ａ３

尾缘犛３ 面积比梯度 ０．０１ －０．０５ －０．１０

５％展高处犛参数 ０．０１１ ０．００５ ０．００５

　　５％展高的叶片表面静压系数图如图１４所

示，当尾缘犛３ 面积比较大时，Ａ１设计吸力面最低

压力系数高于Ａ２、Ａ３设计，即吸力面最高流动速

度较低，在３０％轴向位置开始出现了一个压力平

台区，影响了压力的继续升高，与前面观察到的

Ａ１设计中出现的角区分离相对应，显示了此处角

区低能流体由于无法克服逆压梯度而产生回流；

在尾缘犛３ 面积比梯度从０．０１降低到－０．０５后，

尾缘犛３ 面积收缩，吸力面最低压力系数降低，即

吸力面最高流动速度升高，角区低能流体得到加

８２４
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速，更快地通过角区，使得３０％轴向位置后的压

力平台区消失，吸力面压力增长均匀；在尾缘犛３

面积比梯度从－０．０５降低到－０．１０的过程中，尾

缘犛３ 面积继续收缩，角区低能流体继续加速，但

５％展高位置的叶片表面静压系数分布几乎完全

一致，解释了Ａ２、Ａ３设计中犛参数相同的原因。

静压系数犆ｐ的定义如下：

犆ｐ＝
狆－狆５

狆

５ －狆５

（３）

式中狆为当地静压值。

图１４　各设计ＯＧＶ叶片５％展高叶片表面静压系数分布

Ｆｉｇ．１４　Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ＯＧＶｂｌａｄｅｓｏｎ５％ｓｐａｎｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎｓ

图１５给出了按ＯＧＶ进口０％和出口１００％

轴向位置网格计算的轴向密流比（ａｘｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｄｅｎｓｉｔｙｒａｔｉｏ，ＡＶＤＲ）展向分布，也可以反映出

端区流场堵塞程度的变化，当尾缘犛３ 面积比梯度

从０．０１降低到－０．０５时，根部 ＡＶＤＲ略有升

高，由角区分离引起的径向方向流管收缩、中高展

高处ＡＶＤＲ较大的现象消失；当尾缘梯度继续降

低到－０．１０时，由于尾缘局部犛３ 面积的收缩，速

度有所升高，根部ＡＶＤＲ明显增大。

图１６显示了５％展高的 ＡＶＤＲ轴向分布，

当尾缘犛３ 面积比梯度为０．０１时，由于在４０％位

置已经出现开放式角区分离，ＡＶＤＲ有所降低，

而后分离流动向更高展高方向发展，６０％轴向位

置处 ＡＶＤＲ有所回升，随角区分离流的发展，

ＡＶＤＲ在出口处达到最低；当尾缘犛３ 面积比梯

度为－０．０５和－０．１０时，吸力面仅有封闭式角区

分离出现，除尾缘站外，ＡＶＤＲ的值没有很大变

化；由于Ａ３设计的尾缘犛３ 面积比梯度最小，气

流速度最快，ＡＶＤＲ值最高。

为了定量描述尾缘犛３ 面积比梯度变化对流

道堵塞程度的影响，计算各设计堵塞参数１－珡犓

图１５　各设计ＯＧＶ叶片ＡＶＤＲ展向分布

Ｆｉｇ．１５　ＳｐａｎｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＡＶＤＲｏｆＯＧＶｂｌａｄｅｓ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎｓ

图１６　各设计ＯＧＶ叶片５％展高ＡＶＤＲ分布

Ｆｉｇ．１６　ＡＶＤＲｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎ５％ｓｐａｎｏｆＯＧＶｂｌａｄｅｓ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎｓ

的展向分布，采用ＯＧＶ尾缘１００％轴向位置的数

据计算珡犓 的值，结果在表５和图１７中给出。当

尾缘犛３ 面积比梯度为０．０１时，由于轮毂角区分

离的存在，在尾缘处，堵塞几乎占据了１／４的叶片

通道区域，展向也占据了近４０％展高；当尾缘梯

度降低至－０．０５时，尾缘犛３ 面积收缩，速度增

加，轮毂角区分离消失，堵塞参数１－珡犓 的值明显

降低，叶片通道内堵塞程度明显下降，并且随尾缘

梯度降低，１－珡犓的值降低，角区堵塞程度下降。

表５　各设计犗犌犞叶片５％展高参数１－珚犓对比

犜犪犫犾犲５　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狆犪狉犪犿犲狋犲狉１－珚犓狅狀５％狊狆犪狀

狅犳犗犌犞犫犾犪犱犲狊犻狀犱犻犳犳犲狉犲狀狋犱犲狊犻犵狀狊

参数 设计Ａ１ 设计Ａ２ 设计Ａ３

尾缘犛３ 面积比梯度 ０．０１ －０．０５ －０．１０

５％展高处

参数１－珡犓
０．２５９ ０．０７９ ０．０５２

９２４
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图１７　各设计ＯＧＶ叶片参数１－珡犓 展向分布

Ｆｉｇ．１７　Ｓｐａｎｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒ１－珡犓ｏｆ

ＯＧＶｂｌａｄｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎｓ

３　结　论

尾缘犛３ 面积比梯度变化不仅会对 ＯＧＶ叶

片尾缘流场产生影响，也会对叶片区域内产生影

响，当尾缘梯度等于０．０１时，在４０％轴向位置处

就开始出现分离，角区分离的发生使得叶片尾缘

附近的端壁和吸力面处均形成了回流区，形成典

型的低负荷压气机叶栅角区分离模式。

随尾 缘 犛３ 面 积 比 梯 度 从 ０．０１ 降 低 到

－０．０５，角区分离模式从开放式变为封闭式，角区

堵塞程度明显降低，ＯＧＶ叶片总压恢复系数升高

了０．０１２，５％展高处犛参数下降；从－０．０５继续

降低到－０．１０，ＯＧＶ尾缘犛３ 面积变小，引起角区

气流局部加速，使低能流体更快地流出角区，径向

迁移的程度并没有变化。５％展高位置犛参数不

再变化、堵塞参数１－珡犓 降低、ＡＶＤＲ升高、总压

恢复系数升高，但就 ＯＧＶ平均总压恢复系数来

看，没有明显改善。

针对ＯＧＶ与支板的融合设计中不便采取三

维叶片造型对二次流进行控制的情况，本文通过

研究尾缘犛３ 面积比梯度对ＴＲＦ内ＯＧＶ角区的

影响，验证了通过控制犛３ 面积比流向分布来控制

角区流场的方法。由于犛３ 面积变化不仅考虑了

流道子午型线变化，也考虑了叶片厚度分布规律，

所得到的规律可以更方便的应用于不同半径、不

同形状的 ＴＲＦ流道设计中，为１．５级涡轮中

ＯＧＶ与支板融合设计提供参照，也对其他流向压

力梯度主导的低负荷静子叶栅通道设计提供

参考。
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