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摘　　　要：针对涡轮进口导向叶片进口马赫数低、前部负荷小的特点，采用前缘截断思路构建了高负荷涡

轮叶型，并采用Ｐｒｉｔｃｈａｒｄ１１参数法进行重构设计。采用数值计算和平面叶栅试验开展了研究和分析。结果

表明：高负荷叶型吸力面前缘马赫数显著提升，增加了叶片前部负荷。喉部峰值马赫数基本不变，但位置前

移，负荷分布均匀性提高。叶型的马赫数特性和攻角特性表明，高负荷叶型在不同攻角和马赫数下，均能获得

较低的总压损失，其中在设计马赫数，叶型负荷提升１倍的情况下，总压损失系数降低２．５９％。
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　　航空发动机涡轮叶片高负荷设计能够有效减

少叶片数目，进而降低制造成本、质量，提升可靠

性。但叶片负荷的提高往往造成气动损失的增

加。在发动机设计中，通常采用Ｚｗｅｉｆｅｌ系数
［１］

指导叶片栅距选择，对于多数叶栅来说，Ｚｗｅｉｆｅｌ

系数在０．８左右能够获得较低的损失。由于大型

涡扇发动机动力涡轮转速慢、直径大，且级数较

多，其质量通常能够占到发动机质量的１／３
［２］，包

含多达２０００多个叶片
［３］。以大涵道比涡扇发动

机动力涡轮减质和降低成本为目标，高负荷叶片
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设计技术研究得到了广泛关注［４１１］，涉及高负荷

叶型设计及流动机理、附面层转捩激励方式、喷射

等主动流动控制、端区损失抑制等方面，并逐步应

用于发动机设计［１２１４］。

对于高压涡轮来说，进口燃气温度已达到

２０００Ｋ
［１５］。在１８００～２０００Ｋ的反围内，燃气涡

轮进口导向叶片（文中简称进口导叶）需要大量冷

气用于冷却，冷气量大致占压气机进口流量的

１０％
［１６］。大量的气膜冷却引气，一方面对会增加

导叶气动损失，降低涡轮效率；另一方面也减小了

燃烧室冷却和掺混的可用气量。此外，导叶叶身

大量的气膜孔会造成制造难度和成本的增加。

在进口导叶中采用高负荷叶片，能够显著减

少叶片数、降低成本，此外还可能带来两方面的影

响：①总冷气量不变的情况下，单片叶片冷气量增

加，进而降低叶片金属温度。研究表明金属壁温

降低２５Ｋ，导叶寿命将能够增加约２倍
［１７］；②在

维持金属壁温不变的情况下，可以降低总冷气量，

进而提升涡轮效率和发动机性能［１８］。目前在研

及在役的涡轴发动机燃气涡轮进口导叶Ｚｗｅｉｆｅｌ

系数一般在０．６～０．８之间，公开文献中高升力进

口导叶的相关研究较少，本文结合某先进涡轴发

动机的研制需求，开展高负荷涡轮进口导叶的设

计，并通过叶栅试验进行初步验证。

１　研究方法

１．１　高负荷叶型构建方法

涡轮进口导叶，与其他叶片排存在较明显不

同，主要体现在：①进口气流角度接近轴向，通道

收敛度远高于其他叶片排；②内外流道普遍采用

收缩通道，进一步增强了整个叶栅通道的收敛度。

而其他叶片排流道一般采用扩张形式，以适应燃

气密度的降低。上述几何特征的差异，造成较大

的导叶进出口面积比，从而使得涡轮进口导叶的

进口马赫数较低，一般在０．１左右。

图１为典型涡轮进口导叶叶型表面等马赫数

分布，其中横坐标犆犡 为相对轴向弦长。较低的

进口马赫数一方面导致叶型前部负荷往往较低，

如图１虚线位置所示，使得叶型整体Ｚｗｅｉｆｅｌ系

数偏低。另一方面低马赫数流动对前缘几何形状

相对不敏感，叶型损失对进口攻角变化相对不敏

感。综合利用上述两个特征，采用“前缘截断”的

方式，即截去叶型前部低负荷区域的思路构建高

负荷进口导叶叶型，如图２所示，其中犡 为叶片

的轴向尺寸，犢 为叶片的切向尺寸。为保持叶片

在发动机中的轴向安装空间不变，将叶片后部剩

余部分进行放大，使其轴向宽度与原叶型一致。

在保证尾缘厚度、出口气流角等特征参数与原叶

型保持一致的情况下，采用１１参数法对叶片进行

重构设计。叶片栅距相应的按比例放大，在整环

叶片中，叶片数相应按比例减少。

图１　典型涡轮进口导叶叶型表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１　ＩｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｙｐｉｃａｌ

ｔｕｒｂｉｎｅｎｏｚｚｌｅｇｕｉｄｅｖａｎｅ

图２　高负荷进口导叶构建方式示意图

Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｌｉｆｔｎｏｚｚｌｅｇｕｉｄｅｖａｎｅ

ｐｒｏｆｉｌｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

１．２　研究对象

本文以典型涡轴发动机燃气涡轮进口导叶中

截面叶型为基础叶型，采用上文高负荷叶型构建

６８１
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方法，构建两套高升力涡轮叶型，叶片数分别减少

３３％和５０％。基础叶型Ｚｗｅｉｆｅｌ系数为０．６４，与

大多数涡轮进口导叶Ｚｗｅｉｆｅｌ系数相当，标记为

方案Ａ。两套高升力叶型Ｚｗｅｉｆｅｌ系数分别为

０．９和１．２，分别标记为方案Ｂ和方案Ｃ。３套叶

型对比见图３，设计特征参数见表１。

图３　不同负荷涡轮进口导叶叶型

Ｆｉｇ．３　ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｌｉｆｔｓＮＧＶｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅｓ

表１　３种不同负荷涡轮进口导叶叶型设计参数

犜犪犫犾犲１　犇犲狊犻犵狀狆狉犪狉犪犿犲狋犲狉狅犳狋犺狉犲犲狀狅狕狕犾犲犵狌犻犱犲

狏犪狀犲狆狉狅犳犻犾犲狊狑犻狋犺犱犻犳犳犲狉犲狀狋犾犻犳狋狊

参数
方案

Ａ Ｂ Ｃ

叶片数 ２４ １６ １２

尾缘直径／ｍｍ ０．８ ０．８ ０．８

进口气流角／（°） ９０ ９０ ９０

出口气流角／（°） １３．６ １３．６ １３．６

进口构造角／（°） ９０ １４０ １４０

出口构造角／（°） １４．５４ １４．５４ １４．５４

尾缘楔角／（°） １１．９ １１．９ １１．９

轴向宽度／ｍｍ ２１ ２１ ２１

弦长／ｍｍ ３７．００ ４９．４１ ５８．２２

栅距／ｍｍ ２７．６２ ４１．４３ ５５．２４

安装角／ｍｍ ３６．１ ２５．８ ２１．５

Ｚｗｅｉｆｅｌ系数 ０．６４ ０．９６ １．２８

１．３　数值方法与计算模型

三维流场数值模拟采用商用软件ＣＦＸ求解

定常雷诺平均方程。采用切应力输运模（ＳＳＴ）型

模拟湍流。ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程和湍流输运方程

的对流项的离散均采用高阶格式，时间项的采用

２阶向后欧拉格式离散，扩散项和压力梯度项的

离散均采用形状函数（ｓｈａｐｅｆｕｎｃｔｉｏｎｓ）计算空间

导数来实现。

采用上述３个叶型方案，分别构建计算模型。

叶高为１２０ｍｍ，约为叶栅轴向宽度的５．７１倍。

进口段约为１．５倍轴向宽度、出口段约为２倍轴

向宽度。工质为空气，进口总压为０．１７ＭＰａ，进

口总温为３００Ｋ，出口等熵马赫数为０．８７。网格

划分采用商用软件ＣＦＸＴｕｒｂｏＧｒｉｄ划分。网格

数量约为２９５万，如图４所示。叶片表面犢＋值约

为２。

图４　计算网格

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｅｓｈ

１．４　试验方法

在某大尺寸跨声速平面叶栅风洞试验台上完

成了方案Ｃ的初步试验验证。试验台鼓风机功

率为１０００ｋＷ，风机最大压力为０．２１ＭＰａ。最大

流量为９．５ｋｇ／ｓ，进口气流角为２０°～９０°，气流折

转角为０°～９０°。

平面叶栅试验件叶片高度为１２０ｍｍ，个数为

８个，如图５所示。选取中间两片叶片，在叶片

５０％截面处的法向开设０．５ｍｍ的静压孔，其中

在第４片叶片开设１８个吸力侧静压孔，在第５片

叶片开设１８个压力侧静压孔。

上端壁外形尺寸长为４８０ｍｍ、宽为８０ｍｍ、

高为１０ｍｍ，上面有８个叶片固定槽，在叶栅出口

距离前缘１．４倍轴向弦长处的２个节距内，均匀

布置２１个端壁静压孔。
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图５　平面叶栅试验件结构

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｌｉｎｅｒｃａｓｃａｄｅｔｅｓｔｐｉｅｃｅ

在进口过渡段内测量总温总压。在叶栅出口

距离前缘１．４倍轴向弦长处，采用五孔探针完成

２个通道内的总压和气流角采集。

２　数值计算结果

本节对方案Ａ、方案Ｂ、方案Ｃ三个不同负荷

水平的叶型流动特征和损失特性进行了对比分析。

２１　叶型表面等熵马赫数

图６给出了３个叶型表面等熵马赫数分布，

图７为３个叶型Ｓ１流面的马赫数分布云图。方

案Ａ前缘驻点基本在犆犡＝０的位置，前缘与吸力

面衔接位置存在典型的由于曲率不连续造成的过

度膨胀，但过度膨胀幅度较小。吸力面加速性较

好，峰值马赫数在９０％轴向弦长附近。负荷分布

上，呈现处前缘负荷较低，中后部负荷较高的特点。

图６　叶型表面等熵马赫数分布对比

Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｌａｄｅｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

与方案Ａ相比，通过前缘截断方式构建的高

负荷叶型等熵马赫数分布有如下４个特征：

１）前缘驻点向叶盆面移动，其中，方案Ｂ驻

点位于叶盆４．１％轴向弦长位置，方案Ｃ驻点位

于７．４％轴向弦长位置。这是由于高负荷叶片进

口构造角大幅增加，形成５０°的气流攻角造成的。

２）较大的攻角，造成气流在前缘也吸力面前

部快速膨胀加速，吸力面马赫数在５０％轴向弦长

之前的区域大幅提升，造成气动负荷前移，负荷分

布更加均匀。

３）在前缘小圆与叶背型线切点位置处，由于

曲率不连续造成更加明显的叶背过度膨胀。其中

方案Ｃ在２５．６％轴向弦长位置等熵马赫数达到

１．１２，实际马赫数约为１．０９，形成局部超声速流动。

４）吸力面５０％轴向弦长之后的区域，仍存在

吸力峰，峰值马赫数基本不变，但吸力峰位置前

移。方案 Ａ、方案Ｂ、方案Ｃ的吸力峰分别位于

９０．０％、８２．５％和６９．６％轴向弦长处。吸力峰前

移导致之后的逆压区域增加，但逆压梯度减小。

叶型表面等熵马赫数的变化使得叶片前缘负

荷明显增加，解决了常规涡轮进口导叶前部负荷

偏低的问题，使得叶型负荷分布更加均匀。叶型

后部的吸力峰马赫数基本不变，叶背后部的分离

风险不大。

图７　Ｓ１流面马赫数对比

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＳ１ｓｕｒｆａｃｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

２２　叶型损失

图８为３个方案出口总压损失系数ζ沿切向

的分布，损失系数的形状一方面反应尾缘厚度造

成尾迹损失，另一方面反映了叶片表面附面层对

损失的影响。其中方案 Ａ 尾迹宽度最窄，约为

２１．１ｍｍ，同时总压损失系数峰值最小，约为

１６．６％。方案Ｂ和方案Ｃ两个高负荷方案，尾迹

宽度相当，约为２３．９ｍｍ，比基础方案宽１３．３％，

由于３个方案的尾缘厚度一致，尾迹宽度增加，表

明叶片表面的附面层厚度增加，即叶型摩擦损失增

加。总压损失系数峰值分别为１８．４％和２０．０％，

比基础方案分别高１．８％和３．４％。通过沿横坐

标积分，获得图８总压损失曲线下的面积，结果见
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表２。其中，方案Ａ损失积分值最小，为１．７４，方

案Ｂ和方案Ｃ单个损失积分值分别比方案Ａ大

２２．７％和３３．９％。上述特点说明提高叶型负荷

使得单个叶型的损失明显增加。

上述差异的产生原因在于，高负荷叶型叶背

吸力峰前移造成叶背扩散段长度增加，从而导致

附面层增厚，尾迹宽度增加；另外高负荷叶型弦长

显著大于常规叶型，气流绕流长度增加，摩擦损失

增加。这两方面因素最终造成高负荷叶型单个叶

片的损失增加。

图８　下游总压损失系数周向分布

Ｆｉｇ．８　Ｐｉｔｃｈｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

表２　总压损失系数周向积分

犜犪犫犾犲２　犘犻狋犮犺狑犻狊犲犻狀狋犲犵狉犪狋犻狅狀狊狅犳狋狅狋犪犾狆狉犲狊狊狌狉犲

犾狅狊狊犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊

参数
方案

Ａ Ｂ Ｃ

周向宽度积分 １．７４０ ２．１３７ ２．３２９

无量纲栅距积分 ０．０６９６ ０．０５３９ ０．０４３７

　　采用高负荷叶片会导致叶片数目减少，栅距

增加。为分析单个叶型损失增加和栅距增加对叶

栅流动损失的综合影响，将各方案栅距（ｐｉｔｃｈ）归

一化处理，相应的损失系数分布见图９。从图中

可以看到方案 Ａ受叶型附面层和尾迹影响的高

损失区域占比最大，约占整个通道的８３．６％；方

案Ｂ和方案 Ｃ高损失区域占比约为５８．１％和

４３．９％。沿横轴进行积分得到３个方案叶栅通道

的总 压 损 失 系 数，分 别 为 ６．９６％、５．３９％ 和

４．３７％。超高负荷叶型方案Ｃ比方案 Ａ损失降

低２．５９％。

上述结果表明，采用前缘截断方式构建高负

荷叶型，造成单个叶型损失增加，但由于叶片数的

图９　无量纲栅距内的下游总压损失系数分布

Ｆｉｇ．９　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｉｔｃｈｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

大幅减少，最终导致叶栅损失降低。

２３　损失特性

通过前缘截断方式构建高负荷叶型，会造成

进口构造角的变化。基础叶型进口构造角为

９０°，攻角为０°。方案Ｂ和方案Ｃ均造成进口构

造角增加５０°，即在设计状态下就存在５０°的正攻

角。本节研究３个方案总压损失系数随出口马赫

数和进口气流角的变化特性。

２．３．１　出口马赫数对总压损失的影响

图１０给出了总压损失系数随等熵马赫数的

变化。３个方案总压损失变化趋势一致，总压损

失均随马赫数的增加而增加。其中，当马赫数小

于０．８７时，总压损失基本随马赫数增加线性增

加，这主要是由于叶型表面摩擦损失提高导致。

当马赫数提高到０．９５及以上时，由于叶栅通道出

现跨声速流动和激波，激波损失叠加叶片表面摩

擦损失，共同导致总压损失系数的迅速增加。

图１０　总压损失系数与出口等熵马赫数的关系

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅａｌａｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｎｄｏｕｔｌｅｔｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ
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横向对比了３个方案，马赫数从０．７５增加到

１．０时，方案Ａ、方案Ｂ和方案Ｃ总压损失增长幅

度分别为２．４９％、１．４９％和１．０６％，即超高负荷

叶型表现出最佳的马赫数损失特性。

表３中给出了Ａ、Ｂ、Ｃ三个方案的计算总压损

失系数数值，以及方案Ｃ的试验数据（Ｃ＿Ｅｘｐ．）。

试验总压损失相比计算值高，其中在设计马赫数

为０．８７的状态，总压损失高１．０１％。试验总压

损失随马赫数的变化趋势与计算结果基本一致。

表３　不同马赫数对应的总压损失系数

犜犪犫犾犲３　犜狅狋犪犾狆狉犲狊狊狌狉犲犾狅狊狊犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋犪狋犱犻犳犳犲狉犲狀狋

犕犪犮犺狀狌犿犫犲狉狊 ％

方案
马赫数

０．７５ ０．８ ０．８７ ０．９５ １．０

Ａ ６．７０ ６．８０ ６．９６ ７．４４ ９．２０

Ｂ ５．１９ ５．２６ ５．３９ ５．６９ ６．６８

Ｃ ４．２６ ４．３０ ４．３７ ４．５１ ５．３２

Ｃ＿Ｅｘｐ． ５．１３ ５．３８ ５．３８ ５．８９ ７．０９

２．３．２　进口气流角对总压损失的影响

在发动机环境中，涡轮进口气流角度变化较

小，不会造成叶片攻角的大幅变化。但由于燃烧

室旋流等因素也可能造成气流方向的局部不均

匀，从而产生一定攻角。本节研究攻角在－１５°～

１５°范围内变化对叶型损失的影响。

图１１　总压损失系数与攻角的关系

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｎｄａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

图１１为总压损失系数随攻角α的变化。攻

角增加均会造成总压损失的增加，高负荷叶型（方

案Ｂ和方案Ｃ）总压损失的增加幅度相对较大，但

总体而言攻角在该范围内变化对总压损失的影响

不大。这与进口马赫数低是相对应的。

３　试验结果

本节讨论方案Ｃ的平面叶栅试验结果，并与

计算结果进行对比。图１２为叶型表面等熵马赫

数的分布。试验结果显示叶型前部负荷饱满，在

吸力面前缘存在局部超声速流动区域。计算结果

与试验结果的对比表明，压力面以及吸力面５０％

轴向弦长之后区域等熵马赫数差异较小。而吸力

面前缘的局部超声速流动，计算结果与试验结果

存在一定差异，计算结果峰值马赫数略高，且位置

偏后。对于吸力面前缘大速度梯度条件下的附面

层发展和转捩计算模拟不够准确，影响了局部马

赫数的分布。

图１２　等熵马赫数计算值与试验值对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｔｅｓｔｅｄｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

图１３　计算与试验出口总压损失系数分布

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｔｅｓｔｅｄｏｕｔｌｅｔ

ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

图１３为出口总压损失系数的切向分布，试验

结果中，两个相邻叶片的尾迹形状和峰值差异较

小，试验结果周期性较好。计算结果对出口总压

损失模拟偏差较小，差异主要体现在计算的尾迹

宽度略大，峰值略低。

图１４给出了总压损失随等熵马赫数的变化。
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其中设计状态（犕犪＝０．８７），试验总压损失系数为

５．３８％，比计算结果高１．０１％，这可能与ＳＳＴ湍

流模型在模拟壁面摩擦、旋涡耗散等方面仍不够

准确有关。试验总压损失随马赫数的变化趋势与

计算结果基本一致，但试验总压损失系数增加幅

度更大，等熵马赫数从０．７５增加到１．０时，总压

损失系数增加１．９６％，比计算结果高０．９％。

图１４　试验与计算总压损失系数特性对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｔｅｓｔｅｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

４　结　论

本文以典型涡轴发动机涡轮进口导叶为基

础，通过前缘截断的方式构建了叶型Ｚｗｅｉｆｅｌ系

数为０．９和１．２的高负荷叶型和超高负荷叶型。

通过ＣＦＤ计算研究和超高负荷叶型的平面叶栅

试验验证，得到如下结论：

１）采用前缘截断方式构建高负荷涡轮进口

导叶叶型，使得气流前缘驻点向压力面移动。同

时吸力面前部区域马赫数显著提高，从而提升叶

片前部的负荷水平，叶型负荷分布更加均匀。

２）高负荷叶型吸力面喉部吸力峰值基本保

持不变，但位置前移，吸力峰之后的逆压梯度减

小，逆压区域长度增加。在不增加叶型扩散度的

情况下提升了叶身后部的负荷水平。

３）提高叶型负荷，导致单个叶片的尾迹变

宽，流动损失增加。但由于栅距增加幅度更大，尾

迹占叶栅通道的比例显著减小，总体效果是叶栅

总压损失降低。

４）在Ｚｗｅｉｆｅｌ系数为１．２的超高负荷叶型

中，吸力面附近出现局部超声速区，通过前缘修型

等详细设计，使前缘与叶背曲率连续，有可能进一

步降低叶型损失。
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