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基于压力场分布的大子午扩张涡轮

非轴对称端壁造型方法

黄镜玮，孟福生，宋义康，高　杰

（哈尔滨工程大学 动力与能源工程学院，哈尔滨１５０００１）

摘　　　要：为提高大子午扩张涡轮端区气动及传热性能，基于大子午扩张涡轮上端壁静压场分布细节，使

用Ｂｅｚｉｅｒ曲线与正弦三角函数曲线相结合的非轴对称端壁造型技术，对某１．５级大子午扩张涡轮第２级静叶

上端壁进行８种非对称造型设计，并通过ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ）湍流模型数值求解ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓａｖ

ｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｅｑｕａｔｉｏｎｓ）方程组对造型前后端壁进行了流动与传热特性的研究。结果表明：对大子午

扩张涡轮上端壁进行非轴对称造型设计可有效改善其上端区叶片通道内横向压差分布情况；对其上端壁压

力面进行通道内凸起造型可降低出口总压损失，当凸起幅值为Ｓ２叶高的５％时，出口总压损失最多可降低约

１．１％；对其上端壁吸、压力面均进行通道内凹陷造型将减小机匣与叶片的热负荷，当凹陷幅值为Ｓ２叶高的

５％时，机匣及叶片的热负荷最多可分别降低约３．１％与２．８％。
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　　舰船燃机涡轮叶片因高效率、高载荷等原因

常采用大转角叶型设计。Ｎｏｒｒｉｓ等
［１２］发现大子

午扩张流道可以通过减小叶型转折角来降低传统

流道的高叶型损失，而大子午扩张涡轮具有强烈

端区二次流损失的特点。

目前非轴对称端壁设计是热门的端区二次流

控制方法之一，它基于凹凸流线曲率分别能够增

加当地静压、降低当地气流速度与降低当地静压、

增加当地气流速度的流体力学理论，通过凹凸设

计来改变端壁的三维曲面形状，能够显著降低端

壁处横向压力梯度，进而减小端区二次流损失。

Ｒｏｓｅ
［３］在１９９４年首次提出了非轴对称端壁

设计理论后，国内外科研工作者们在非轴对称端

壁的流动传热机理进行了大量的研究。Ｋｅｎ

ｅｚｉｖｉｃｉ等
［４］通过实验手段对普拉特翼型与惠特尼

翼型进行了应用非轴对称端壁后二次流损失的研

究，结果发现改造端壁轮廓能够有效降低端区损

失，并对高扬程涡轮翼型的二次流减损奠定了基

础。Ａｂｒａｈａｍ等
［５］通过实验与数值手段研究了

端壁轮廓对跨声速涡轮气动性能的影响，发现非

轴对称端壁能降低纵向通道涡的强度，从而使端

区二次流损失降低了３％。刘波等
［６］使用数值手

段对常规叶栅与凹、凸下端壁造型叶栅进行了研

究，对比分析了不同造型中通道涡的发展过程以

及叶片加载性，给出了二次流损失降低的根本原

因。王睿［７］对扩压叶栅不同凸起位置的非轴对称

端壁性能进行了数值研究，得出凸起位置在压力

面可以有效降低二次流损失的结论。在此基础

上，Ｎａ等
［８］用数值方法对高压涡轮的上下端区进

行了非轴对称端壁设计，结果表明：非轴对称端壁

能延缓通道涡的形成与发展，降低通道涡与马蹄

涡的作用强度；并降低了轮毂处与半叶高处的叶

片负荷，使总压损失降低了３．８％。在传热方面，

Ｌｙｎｃｈ等
［９］使用三维ＬＤＶ技术研究了轴对称、非

轴对称端壁的流动传热特性，结果表明：非轴对称

端壁能够降低通道涡的相对不稳定性，但对端壁

传热的整体影响较小。

非轴对称端壁造型设计的主要思想为端壁型

线沿轴向、周向的造型设计，在其设计方法方面，国

外研究者们如 Ｈａｒｖｅｙ等
［１０］提出了“ＦＡＩＴＨ端壁

法”，Ｈａｒｔｌａｎｄ等
［１１］提出了“叶型中弧线旋转法”。

国内研究者们如李国君等［１２］提出了“三角函数

法”，郑金等［１３］在此基础上提出了“压差法”；那振

?等［１４］则提出一种新的基于Ｂｅｚｉｅｒ曲线与三角函

数相结合的方法。上述造型方案都是针对非大子

午扩张型涡轮而提出的，但目前尚无已公开发表的

关于大子午扩张涡轮的非轴对称端壁造型方案。

因此，本文借鉴文献［１４］的造型技术，参考哈

尔滨工程大学叶轮机械课题组关于大子午扩张涡

轮流动传热问题的详细研究［１５１８］，并基于大子午

扩张涡轮上端壁静压场的分布细节，进一步提出

一种适用于大子午扩张涡轮的非轴对称端壁造型

设计方法，并基于此方法对某型船用燃机１．５级

大子午扩张低压涡轮第２级静叶（以下简称为

Ｓ２）上端壁进行了非轴对称端壁的造型，最后根

据数值模拟的结果给出了关于大子午扩张涡轮非

轴对称上端壁设计的一些参考方案。

１　非对称端壁造型的设计方法

１１　端壁设计思想

涡轮内部端区二次流产生的主要原因是端壁

边界层内的低能流体在其边界层内横向压差的的

作用下发生与主流方向相异的横向流动，从而产

生损失。若想降低端区二次流损失，就要采取手

段来降低横向压差，减弱不平衡的压力梯度。

由流体力学的基本理论可知，凸型流线曲率

能降低当地静压、增加当地气流速度，凹型流线曲

率则能增加当地静压、降低当地气流速度。为了

降低端区不平衡的横向压力梯度，可对端壁进行

凹凸造型来改变其型面曲率。通常在叶片压力面

侧采取通道内凸型端壁设计，在吸力面侧采取通

道内凹型端壁设计，从而减小端区横向压差，降低

端区二次流损失，提高涡轮性能。

２５０１
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１２　端壁设计方法

本文参考文献［１９］内两种非轴对称端壁设计

方法中的第２种———即在较好地掌握端区物理流

场及气动特点的基础上选择适当的几何控制方程

来生成造型结构，创新性的采用了根据大子午扩

张涡轮上端壁静压场分布细节来选取合适的几何

控制方程对大子午扩张涡轮上端壁特定位置进行

非轴对称造型设计的方法。本文提出的大子午扩

张涡轮非轴对称上端壁设计方法体现为：①沿周

向的端壁型线根据正弦三角函数来构造。②沿轴

向的端壁型线根据Ｂｅｚｉｅｒ曲线来设计。

１．２．１　轴向端壁型线的设计方法

Ｂｅｚｉｅｒ曲线是一种被广泛应用的逼近曲线，

由众多控制点构造而成的特征多边形来决定其具

体形状。Ｂｅｚｉｅｒ曲线的公式为

犘（狋）＝∑
狀

０

犘犻·犅犻，狀（狋），狋∈ ［０，１］ （１）

式中犘犻 为给定空间的第ｉ个控制点；犅犻，狀（狋）为狀

次Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ基函数，其式如下：

犅犻，狀（狋）＝犆
犻
狀狋
犻（１－狋）

狀－犻
＝

狀！

犻！（狀－犻）！
狋犻（１－狋）

狀－犻

（犻＝０，１，…，狀） （２）

　　Ｂｅｚｉｅｒ曲线详细性质在文献［１４］中已有充分

的描述，本文基于此提出了一种由５个控制点生

成的Ｂｅｚｉｅｒ曲线来构造轴向端壁型线的设计方

法，如图１所示。

图１　非轴对称端壁轴向型线示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｎａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｅｎｄｗａｌｌａｘｉａｌｐｒｏｆｉｌｅ

沿轴向的非轴对称端壁型线范围为从前缘至

尾缘，覆盖整个叶片通道。５个控制点犣犻犚犻（犻＝

０，１，…，４）沿轴向均匀分布，并根据Ｂｅｚｉｅｒ曲线

性质，保持线段犣０犚０－犣１犚１ 和犣３犚３－犣４犚４ 的走

向相同，只有一个控制点犣２犚２ 可以沿径向变化，

并且其变化值由周向控制函数犚（α）来确定，从而

达到非轴对称端壁在叶片前尾缘处过渡均匀且光

滑的目的。

１．２．２　周向端壁型线的设计方法

因正弦三角函数具有在单周期内关于坐标原

点对称以及单调和周期性的特点，使用正弦三角

函数来构造周向端壁型线的控制函数犚（α）

犚（α）＝犚２ｓｉｎ
π

α－α１
α－
α１＋α狀（ ）［ ］２

α１ ≤α≤α狀 （３）

式中常数α１、α狀 和幅值Δ犚的值如图２所示，图２

中ＳＳ代表叶片的吸力面，ＰＳ代表叶片的压力面。

通过给定不同的犚２，得到犚（α）曲线，犚２ 为其幅值；

并由Ｂｅｚｉｅｒ曲线定义，生成沿轴向的Ｂｅｚｉｅｒ曲线，

据此计算出Δ犚，Δ犚为非对称端壁变形程度的最大

值。通过改变犚２ 可以得到不同的非对称端壁造

型，不同造型曲线对应的正弦公式和范围不同。

图２　非轴对称端壁周向型线示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｎａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｅｎｄｗａｌｌｃｉｒｃｕｍｓｃｒｉｂｅｄｐｒｏｆｉｌｅ

１．２．３　原型上控制点的确定

以原型的轴对称平面端壁为例，本文选取了

在曲面上均匀分布的５５个控制点。在流道中５

个不同轴向弦长位置（０／５、１／５、２／５、３／５、４／５）中

做５个与旋转轴向垂直的平面，这５个平面与原

型叶栅上端壁分别相交与５条线。将这５条线作

为控制线，所有控制线的空间曲线函数均为狕＝

犳（狔），它们能够反映原型叶栅上端壁不同轴向位

置处的周向几何特征。并在每条控制线上取１１

个控制点，总计为５５个控制点。上端壁非对称端

壁控制点分布情况如图３所示。

１３　非轴对称端壁造型的生成

本文研究对象选为已经应用于某型船用燃机

的１．５级大子午扩张涡轮，为掌握原型１．５级涡

轮Ｓ２上端区的气动特性，首先对其进行了数值计

３５０１
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算。图４为未进行端壁造型的Ｓ２上端区二次流

示意图，图５为Ｓ２上端壁表面极限流线图。结合

图４、图５能够明显看出上端区马蹄涡流动轨迹

以及尾迹涡的位置。二次流主要由通道涡和马蹄

涡组成，马蹄涡在叶片前缘滞止点进行分支，吸力

图３　上端壁非对称控制点分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｃｏｎｔｒｏｌｐｏｉｎｔｓ

ｏｎｔｈｅｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌ

图４　Ｓ２上端区二次流示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗｉｎ

ｕｐｐｅｒｅｎｄａｒｅａＳ２

图５　Ｓ２上端壁表面极限流线图

Ｆｉｇ．５　Ｕｌｔｉｍａｔｅｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｏｆｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌ

ｓｕｒｆａｃｅＳ２

面与压力面马蹄涡随气流同时向下游发展。在约

１／５轴向弦长处，压力面马蹄涡因通道内横向不

平衡压差作用横穿过叶片通道流至吸力面１３／２０

轴向弦长位置处。根据文献［１５１８］可知与非大

子午扩张型涡轮相比，大子午扩张涡轮上端区马

蹄涡压力面分支存在着过早分离与附着的特点。

为了解Ｓ２的通道内不平衡压差情况，图６、

图７分别展示了上端壁处的静压及静压系数

图６　Ｓ２上端壁静压分布云图

Ｆｉｇ．６　Ｓ２ｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒ

图７　Ｓ２上端壁静压系数分布曲线图

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌｓｔａｔｉｃ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔＳ２
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（犆ｐｓ）分布情况，其中图７内 Ｃａｓｅ１、Ｃａｓｅ２、

Ｃａｓｅ３分别为轴向弦长的１／５、２／５、３／５位置处沿

周向设置的３条线段，横坐标无量纲分布从０到

１代表从吸力面指向压力面。由图６可知通道内

压力沿轴向变化较小，沿横向变化较大。通道内

的高压区位于压力面附近，轴向弦长前２／３位置

处的横向压差较大。观察图７中曲线趋势可发现

压力沿横向基本呈单调下降趋势，并没有复杂的

波动情况。

根据大子午扩张涡轮上端区叶片通道内前

２／３轴向弦长处静压沿压力面至吸力面单调递

减、梯度较高而引起上端壁二次流过早分离与附

着的特性，本文使用上述非轴对称端壁造型公式，

对某型船用燃机１．５级大子午扩张涡轮Ｓ２通道

内前２／３轴向弦长位置的上端壁进行了８种不同

的非轴对称端壁造型。

图８、图９与图１０分别给出了原型端壁及

非轴对称上端壁的二维示意图、三维示意图与

高度分布云图。为了方便叙述，现对这８种非对

称端壁造型进行命名，其中 Ｏｒｉｇｉｎａｌ代表原型端

壁；并以图８（ｄ）为例，其名称为ＮＯＡ（－５％犎ｐ，

５％犎ｓ）。其中ＮＯＡ为非轴对称端壁缩写，下标

ｐ与ｓ分别代表叶片压力面与吸力面，－５％犎ｐ

代表通道内压力面凸起幅值 犎 为导叶叶高的

５％，５％犎ｓ代表通道内吸力面凹陷幅值 犎 为导

叶叶高的５％。并且为了方便阅读，在图８（ａ）～

图８（ｉ）为 ＮＯＡ（－５％犎）～ＮＯＡ（－８％犎ｐ）这

九种端壁造型。其中图８（ａ）为原型平端壁；图

８（ｂ）、图８（ｃ）分别为通道内全凸、全凹型端壁，图

８（ｄ）、图８（ｅ）、图８（ｈ）分别为传统凹凸、吸力面

凹、压力面凸型，其凹凸幅值均为Ｓ２叶高的５％。

因涡轮为大扩张型，在计算中发现图８（ｈ）结构有

着相对较低的气动损失，于是另给出图８（ｆ）、图

８（ｇ）、图８（ｉ）这三种不同压力面通道内凸起幅值

的设计来进行大子午扩张涡轮非对称上端壁的造

型研究。

图８　Ｓ２非对称上端壁二维示意图

Ｆｉｇ．８　ＴｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌＳ２

５５０１
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图９　Ｓ２非对称上端壁三维示意图

Ｆｉｇ．９　ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌＳ２

图１０　Ｓ２非对称上端壁高度分布云图

Ｆｉｇ．１０　Ｓ２ａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌｈｅｉｇｈｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒ

２　数值方法

２１　数值模型

本文使用的计算模型为某型船用燃机大子午

扩张低压涡轮的前１．５级，数值模拟工况与真实

工况相同，局部存在跨声速情况。其子午面视图

如图１１所示，Ｓ１为第一级静叶，Ｒ１为第１级动

叶，Ｓ２为第２级静叶。Ｓ２的子午流道为大扩张

型，机匣的平均扩张角为２２°，轮毂平均扩张角为

１３°，可见上端壁的扩张更为剧烈。

表１给出了本文所用原型１．５级涡轮的详细

参数与边界条件，为确保来流充分发展，在进出口

处设置了足够长的发展段。进口给定总温总压，

出口给定平均静压。并根据 Ｑｕｒｅｓｈｉ等
［２０］的研

究结果将壁面传热边界条件的温比（犜ｇ／犜ｗ）设置

为１．５。计算域为单通道，在周向应用周期面边

界条件，其余壁面为无滑移。另外，本文所有计算

模型的边界条件设置都相同。

图１１　１．５级涡轮子午流道图

Ｆｉｇ．１１　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌｐａｓｓａｇｅｏｆ１．５ｓｔａｇｅｔｕｒｂｉｎｅ
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表１　低压跨声速犛２的设计参数

犜犪犫犾犲１　犇犲狊犻犵狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犾狅狑狆狉犲狊狊狌狉犲狋狉犪狀狊狅狀犻犮犛２

参数 数值

进口总压／ｋＰａ １９４７．４

进口总温／Ｋ １５４３．９

出口静压／ｋＰａ ３９６．７

进口气流角／（°） ０

质量流量／（ｋｇ／ｓ） ７６．５

进口轮毂／叶尖半径比（Ｓ１，Ｒ１，Ｓ２）０．８６４，０．８８６，０．８６３

出口轮毂／叶尖半径比（Ｓ１，Ｒ１，Ｓ２）０．８８６，０．８６８，０．７９７

半叶高高度／ｍｍ（Ｓ１，Ｒ１，Ｓ２） ７１，３６，６１

叶片数（Ｓ１，Ｒ１，Ｓ２） ４０，８６，４５

犜ｇ／犜ｗ １．５

２２　网格划分及湍流模型

本文使用 ＮＵＭＥＣＡ 划分结构化网格，１．５

级涡轮网格如图１２所示，Ｓ２网格拓扑如图１３所

示。根据评估传热系数的相关算例，可知２０层网

格对于传热计算是足够的，因此本文在边界层的

离散化中使用２０个网格节点，能够保证叶片表面

位置的传热结果具有足够的精度。并将第一层网

图１２　１．５级涡轮流道网格图

Ｆｉｇ．１２　Ｇｒｉｄｄｉａｇｒａｍｏｆ１．５ｓｔａｇｅｔｕｒｂｉｎｅｐａｓｓａｇｅ

图１３　１．５级涡轮叶片间网格图

Ｆｉｇ．１３　Ｂｌａｄｅｔｏｂｌａｄｅｇｒｉｄｖｉｅｗｏｆｔｈｅ１．５

ｓｔａｇｅｔｕｒｂｉｎｅ

格厚度设置为０．２μｍ，保证总体狔
＋
＜１，满足湍

流模型的要求。

通过比较总压损失系数（犆ｐ）与面积平均热

流量来对原型端壁的１．５级涡轮进行网格无关性

验证，其结果如表２所示。其中犆ｐ定义如下

犆ｐ＝ （珚狆ｔ，ｉｎ－狆ｔ）／（珚狆ｔ，ｉｎ－珚狆ｓ，ｏｕｔ） （４）

式中珚狆ｔ，ｉｎ是进口的平均相对总压，狆ｔ是当地相对

总压，珚狆ｓ，ｏｕｔ是出口相对静压。

与 Ｍｅｓｈ２相比，Ｍｅｓｈ３的犆ｐ 只降低了约

０．０２％，面积平均热流量降低约０．６％，因此本文

所有模型的网格总数设置在１２００万至１３００万

之间。

本文使用商业软件 ＡＮＳＹＳＣＦＸ进行数值

计算，采用时间推进法求解ＲＡＮＳ方程，使用中

心差分格式，添加人工黏性项，时间项用四阶

ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ法求解。因传热系数易受到近壁面

湍流模型的影响，由Ｚｕｃｋｅｒｍａｎ等
［２１］的研究结果

可知ＳＳＴ湍流模型可更准确地预测有二次流影

响下的叶片和端壁传热系数，因此本文使用ＳＳＴ

湍流模型进行计算。数值模拟的收敛准则为残差

小于１０－５，模型进出口质量流量差小于０．１％，且

连续１０次迭代中等熵效率的变化小于０．０１％。

表２　网格无关性验证

犜犪犫犾犲２　犌狉犻犱犻狀犱犲狆犲狀犱犲狀犮犲狏犪犾犻犱犪狋犻狅狀

Ｍｅｓｈ
网格数／

１０６

总压损失

系数犆ｐ

面积平均热

流量／（Ｗ／ｍ２）

模拟

时间／１０３ｓ

１ ３．０９ ０．１３０９５５ ３７８１５６ １８．９

２ ７．２６ ０．１２６１０２ ３８５２０１ ２４．７

３ １１．３２ ０．１２６０８２ ３８３１５３ ２７．７

２３　气动与传热实验验证

目前尚无已公开的关于跨声速大子午扩张涡

轮的实验研究，但可通过与现有文献中相似的涡

轮叶片实验结果进行定性比较来确保数值计算的

精度。本文Ｓ２叶片与牛津大学 ＭＴ１涡轮的叶

型参数与工作条件相似，因此使用文献［２０］中

ＭＴ１涡轮数据来进行数值计算精度验证。由于

本研究重点是大子午扩张涡轮的非轴对称上端

壁，在于 ＭＴ１涡轮有相同拓扑结构、网格设置、

湍流模型和相似边界条件的前提下进行数值模拟

并比较了９０％展向叶片等熵马赫数与上端壁犖狌

分布，分别为图１４、图１５所示，狕／犮为轴向弦长。

本文犖狌与文献［２０］定义相同。

７５０１
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图１４　Ｓ２在９０％叶高处等熵马赫数

Ｆｉｇ．１４　Ｓ２ｉｓａｎｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｔｔｈｅ

ｈｅｉｇｈｔｏｆ９０％ｏｆｔｈｅｂｌａｄｅ

图１５　Ｓ２上端壁犖狌分布

Ｆｉｇ．１５　犖狌ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅＳ２ｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌ

犖狌＝
狇犮

（犜ａｗ－犜ｗ）κｔ０１
（５）

式中犮为叶片中径处轴向弦长，犜ａｗ为端壁绝热温

度，κｔ０１为空气导热系数，与平均进口总温有关。

可以发现本文数值方法可以较好的预测除尾

缘波动外的叶片等熵马赫数分布。关于上端壁

犖狌，数值与实验结果相差９．６％左右，除前尾缘

外趋势相同，可以较准确的预测上端壁的传热情

况。综上所述，本文采用的数值方法对流动与传

热的预测是合理的。

３　计算结果分析

３１　不同造型端壁犛２流场及损失特性分析

为了反应不同造型的非轴对称端壁对上端区

横向不平衡压差情况的影响，图１６给出了原型及

８种不同造型的Ｓ２上端壁静压分布云图。由图

可知不同端壁的压力分布情况均有差异。原型端

壁压力面前２／３轴向弦长位置处为高压区，叶片

通道内静压从压力面至吸力面呈下降趋势，横向

压差较大。图８（ｂ）、图８（ｃ）造型因结构相反，在

近叶片前缘的轴向位置处分别呈低压区向吸力

面、高压区向压力面轻微收缩的趋势。在图８（ｄ）、

图８（ｅ）、图８（ｈ）造型中，图８（ｄ）的横向压差最

小，其高压区位于压力面前１／２轴向弦长处，且通

道中低压区向吸力面严重收缩，产生一个相对较

大的无压差区。而图８（ｆ）至图８（ｉ）造型的通道内

压力分布较为相似，随通道内凸起幅值的增加，低

压区向吸力面收缩情况加剧，通道内横向压差逐

渐减小。

另外，根据图１７中展示的不同端壁造型下

Ｓ２叶片通道５０％轴向弦长的通道中间截面半叶

高以上位置处的静压分布云图可以发现，相对于

原型端壁结构，图８（ｃ）造型上端壁附近的低压区

向尾缘收缩，其他７种造型中上端壁附近的低压

区均向前缘有不同程度的扩张，导致沿叶高的低

压区出现非对称性。对于图８（ｆ）至图８（ｉ）造型，

其非对称程度与通道内凸起或凹陷幅值的大小呈

正比。

为定量具体研究８种不同造型下的上端壁区

域横向不平衡压差变化情况，图１８给出了不同造

型的 Ｓ２ 上端壁静压系数分布曲线图，其中

Ｃａｓｅ１、Ｃａｓｅ２、Ｃａｓｅ３这三条线段的位置与图７

中相同。原型端壁压差曲线沿横向基本呈单调下

降趋势；图８（ｂ）结构中Ｃａｓｅ１线段在吸力面侧波

动较大；图８（ｃ）结构在曲线趋势上与原型相似，

在Ｃａｓｅ１与Ｃａｓｅ２线段上横向压差幅值减小约

０．０１２，因其为通道内凹陷造型，总体静压系数相

对原型端壁来说平均增加了０．０１，可能会因此而

产生额外的气动损失。在图８（ｄ）、图８（ｅ）、图

８（ｈ）三种造型中，图８（ｄ）结构的横向压差减小的

最为明显，图８（ｅ）结构其次，尤其是在图８（ｄ）造

型中的Ｃａｓｅ１与Ｃａｓｅ２线段处，静压系数在横坐

标无量纲宽度的０．７至１中波动最小。同时观察

图８（ｆ）至图８（ｉ）结构的曲线图可知横向压差随凸

起幅值增加而减小。综上所述可知适用于于非大

子午扩张涡轮端壁造型的图８（ｄ）造型因其吸压

力面的凹凸设计在本文的８种大子午扩张涡轮非

对称端壁造型中能够将横向压差减至最小，但其

在压力面附近、无量纲横向宽度为０．８６至１处，

以及吸力面附近，无量纲横向宽度为０至０．８处

存在沿轴向逆压流动的情况，即Ｃａｓｅ１处的压力

比Ｃａｓｅ２小。在图８（ｉ）结构中无量纲横向宽度

为０．９２处也存在Ｃａｓｅ１与Ｃａｓｅ２压力变化曲线

相切，近逆压流动的情况。横向压差虽然减小，但

可能会对叶片通道内的流动产生其他影响，增加

气动损失。

８５０１
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图１６　Ｓ２不同造型上端壁静压分布云图

Ｆｉｇ．１６　Ｓ２ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌｓ
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图１７　Ｓ２通道中间截面静压分布云图

Ｆｉｇ．１７　ＳｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅｍｉｄｄｌｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆＳ２ｃｈａｎｎｅｌ

图１８　Ｓ２上端壁静压系数曲线图

Ｆｉｇ．１８　ＤｉａｇｒａｍｏｆｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔＳ２

０６０１
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图１９给出了不同端壁造型方案在５％、５０％

及９５％三个叶高位置叶片表面静压系数沿轴向

弦长（狕／犮）的分布，其中压力面与吸力面静压系数

差值反映了叶片表面负荷情况。由图可知端壁造

型的改变对５％与５０％叶高处的静压系数分布影

响很小，仅５０％叶高位置吸力面后２／３弦长及压

力面后１／３弦长的静压系数有较小的波动。从

９５％叶高的静压系数分布图中可以看出上端壁造

型的更改对逆压段有影响并使叶片负荷发生较大

变化，不同造型的吸力面侧前缘至１／５轴向弦长

的静压系数大小排列规律与７／１０至４／５轴向弦

长的相同，与１／５至７／１０处大小排列规律完全相

反。具有通道内凹陷造型的图８（ｃ）、图８（ｄ）、图

８（ｅ）结构压力面静压增加程度远小于吸力面，因

此叶片负荷较小，但逆压段相对较大，逆压段的增

加则会导致更多的气动损失。仅对压力面进行造

型的图８（ｆ）至图８（ｉ）结构压力面静压降低程度稍

小于吸力面，叶片负荷随着凸起幅值增大而增加。

对吸力面进行凸起造型的图８（ｂ）结构具有最大

的叶片负荷。

为研究不同端壁造型结构中叶片通道的损失

分布，图２０给出了１１／１０轴向弦长处叶片出口熵

图１９　Ｓ２不同叶高表面静压系数分布

Ｆｉｇ．１９　ＳｕｒｆａｃｅｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＳ２ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌａｄｅｈｅｉｇｈｔｓ

图２０　Ｓ２出口１１０％轴向弦长处熵增径向分布云图

Ｆｉｇ．２０　ＲａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｅｎｔｒｏｐｙｉｎｃｒｅａｓｅｏｆａｘｉａｌｃｈｏｒｄｓａｔＳ２ｏｕｔｌｅｔｏｆ１１０％

１６０１
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增径向分布云图，可发现各种造型端壁均存在一

个熵增较大的条状区域，其为叶片尾迹损失区。

在距叶顶１／４处与１／２处存在２个高损失核心区

域，分别为脱落涡与通道涡损失区。因通道涡受

边界层与二次流相互干扰而流动较紊乱，并且叶

栅上端壁扩张，导致了上通道涡损失区更大。图

２１为Ｓ２出口１１／１０轴向弦长处周向平均熵增沿

叶高分布的情况，狓／犺 表示相对叶高。结合图

２０、图２１可知，不同端壁造型对下端区损失几乎

没有影响，对上端区损失影响明显，而且通道涡强

度远大于脱落涡，主要损失位于通道涡处。图８

（ｃ）、图８（ｄ）、图８（ｅ）结构的上脱落涡损失在所有

端壁中较小，可知通道内凹陷设计能降低上脱落

涡损失，其中图８（ｃ）结构因全通道内凹陷设计可

将上脱落涡损失最大降低约５．５％。在上通道涡

损失方面，图８（ｃ）、图８（ｄ）、图８（ｅ）结构则相对较

大，可知通道内凸起设计能减小上通道涡损失，图

８（ｂ）结构因其为全通道凸起设计，可将上通道涡

损失最大降低约６．５％，并且观察图８（ｆ）至图８

（ｉ）结构曲线可知通道涡损失与压力面通道内凸

起幅值呈反比。但值得注意的是，图８（ｄ）为凸起

凹陷相结合的造型，其上通道涡损失却最大。

图２１　Ｓ２出口１１０％轴向弦长处熵增径向分布曲线

Ｆｉｇ．２１　Ｒａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｅｎｔｒｏｐｙｉｎｃｒｅａｓｅ

ｏｆａｘｉａｌｃｈｏｒｄａｔＳ２ｏｕｔｌｅｔ１１０％

３２　不同造型端壁犛２传热特性分析

为研究不同非对称端壁造型对上端壁传热的

影响，图２２展示了Ｓ２上端壁四个典型区域ａ、ｂ、

ｃ、ｄ的犖狌分布云图。能够发现尾缘低传热ｄ区

域处的传热系数几乎无变化，前缘高负荷ａ区、马

蹄涡压力面分支形成的压力面局部高传热ｃ区与

马蹄涡吸力面分支形成的吸力面低传热ｂ区的传

热性能有着不同程度的改变，其中ｃ区域的热负

荷变化最为明显。

同时为了对上端壁传热性能进行更详细的分

析，图２３给出了犖狌沿上端壁Ψ１、Ψ２、Ψ３ 三条线

的无量纲分布情况，其中Ψ１、Ψ２、Ψ３ 分别为三个

截面Ψ１，Ψ２，Ψ３ 与轮缘的交线，Ψ１、Ψ３ 均平行于

进口并分别与叶片前缘、叶片尾缘相切，Ψ２ 与Ψ１

平行并位于５０％轴向弦长位置处，横坐标无量纲

分布从０至１代表从吸力面指向压力面。由图可

知原型端壁前缘犖狌幅值远大于通道中部及尾缘

位置，约为其３倍。由图２３（ａ）可知，图８（ｆ）至图

８（ｉ）造型前缘处的犖狌幅值比原型端壁高约２００，

其余４种端壁造型的犖狌则明显小于原型端壁，

图８（ｃ）结构的 犖狌 幅值减小的最多，减小约

１２００。这说明对吸力面进行端壁凹凸造型能够降

低前缘的热负荷情况，相比于凸造型，通道内凹陷

设计对热负荷的缓解情况更为明显。由图２３（ｂ）

可知，不同端壁造型对吸力面及压力面侧端壁传

热性能影响明显。因二次流等原因吸力面侧流动

复杂，导致犖狌分布趋势在吸力面侧无量纲长度

０至０．２与０．２至０．４处相反，在压力面侧分布

规律较为统一。从整体来看，图８（ｃ）结构的传热

系数最小，图８（ｆ）至图８（ｉ）结构在端壁的热负荷

明显高于原型端壁，并随压力面通道内凹陷幅值

的增加而增大。根据图２３（ｃ），可知端壁造型的

改变对叶片尾缘传热影响不大，图８（ｃ）结构在尾

缘压力面侧热负荷稍大。

３３　不同造型端壁犛２的气动及传热性能对比

本文所有造型端壁Ｓ２的总压损失系数（犆ｐ）

及面积平均热流量数值如表３所示。由表可知，

相对原型端壁本文８种大子午扩张涡轮非对称端

壁设计都会导致叶片流量降低。在传热性能方

面，通道内凹陷造型与通道内凸起幅值不高于

２％的上端壁造型能够降低机匣的热负荷，如图

８（ｃ）、图８（ｄ）、图８（ｅ）、图８（ｆ）造型；吸力面通道

内凸起设计可增加叶片的热负荷，如图８（ｂ）造

型；其中图８（ｃ）结构能够将端壁热流量降低约

３．１％，将叶片热流量降低约２．８％，总体热负荷

最小。在气动损失方面，图８（ｈ）结构总压损失可

降低约１．１％，具有通道内凹陷设计的端壁如图

８（ｃ）、图８（ｄ）、图８（ｅ）则会增加总压损失。其中适

２６０１
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图２２　Ｓ２上端壁犖狌分布

Ｆｉｇ．２２　Ｓ２ｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌ犖狌ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
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图２３　犖狌沿上端壁不同交线的分布

Ｆｉｇ．２３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ犖狌ａｌｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｎｇｌｉｎｅｓｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｅｎｄｗａｌｌ

表３　损失系数和面积平均机匣／叶片热通量

犜犪犫犾犲３　犔狅狊狊犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋犪狀犱犪狉犲犪犪狏犲狉犪犵犲犱狊犺狉狅狌犱／犫犾犪犱犲犺犲犪狋犳犾狌狓

端壁 犆ｐ
面积平均机匣

热流量／（Ｗ／ｍ２）

面积平均叶片

热流量／（Ｗ／ｍ２）

质量流量／

（ｋｇ／ｓ）

原型 ０．１４７３４４ ４６１６４３ ４７７７７７ ６７．９５０５

ＮＯＡ（－５％Ｈ） ０．１４６８０１ ４７３３０８ ４８０３１８ ６７．７９９３

ＮＯＡ（５％Ｈ） ０．１４７７１６ ４４７０００ ４６４４７８ ６７．８０７５

ＮＯＡ（－５％犎ｐ，５％犎ｓ） ０．１４８０３５ ４５３８４９ ４７０６８４ ６７．８１１１

ＮＯＡ（５％犎ｓ） ０．１４７４８２ ４５１０２７ ４７２１３３ ６７．８００

ＮＯＡ（－２％犎ｐ） ０．１４７１９９ ４６０５７７ ４７４６７５ ６７．８１１

ＮＯＡ（－３％犎ｐ） ０．１４５２４４ ４６２６８３ ４７５２９５ ６７．８１１２

ＮＯＡ（－５％犎ｐ） ０．１３６２８１ ４６５９４７ ４７６１９５ ６７．７９９４

ＮＯＡ（－８％犎ｐ） ０．１４３４７７ ４６９４６６ ４７６７２４ ６７．８０６４

用于非大子午扩张涡轮的图８（ｄ）结构总压损失

最大，在以减少气动损失为目的的大子午扩张涡

轮非对称端壁造型中为最差的方案。

４　结　论

本文使用基于Ｂｅｚｉｅｒ曲线与正弦三角函数

曲线相结合的非轴对称端壁造型技术，对某１．５

级大子午扩张涡轮第２级静叶上端壁进行８种造

型设计，并基于ＲＡＮＳ计算结果研究了不同结构

的非对称端壁造型对上端区流动及传热的影响。

得出以下结论：

１）本文提出的８种大子午扩张涡轮非对称

端壁设计方案均能不同程度的改善上端区叶片通

道内的横向不平衡压差分布情况，并对９５％叶高

处的流动有较大影响，其中通道内凹陷造型端壁

可使叶片负荷减小，逆压段压差增大。

２）具有吸力面通道内凹陷设计的大子午扩

张涡轮非对称上端壁可降低脱落涡损失，对大子

午扩张涡轮上端壁进行压力面通道内凸起设计可

减少通道涡损失；适当的压力面通道内凸起设计

在降低大子午扩张涡轮出口总压损失方面效果最

好，压力面通道内凸起、吸力面通道内凹陷设计的

大子午扩张涡轮上端壁具有最高的总压损失。

３）对大子午扩张涡轮上端壁进行吸力面通

道内凹陷设计与适当的压力面通道内凸起设计能

够降低机匣热负荷，对吸力面进行通道内凸起设

计可增加叶片热负荷，其中对吸压力面都进行通

道内凹陷设计可最大程度的降低机匣与叶片的热

负荷。
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ｎａｍｉｃｓａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｔｈｅｐｒｅｓｅｎｃｅｏｆａｇｇｒｅｓｓｉｖｅｉｎｌｅｔ

ｓｗｉｒｌ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒＧＴ２０１１４６０３７，２０１１．

［２１］　ＺＵＣＫＥＲＭＡＮＮ，ＬＩＯＲ Ｎ．Ｉｍｐｉｎｇｅｍｅｎｔｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ：

ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓａｎｄｃｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔ

Ｔｒａｎｓｆｅｒ，２００５，１２７（５）：５４４５５２．

（编辑：张　雪）
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