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随着航空发动机对于高性能的要求，涡轮前燃气温

度也越来越高，为了涡轮叶片的寿命和安全可靠工作， 

需要对叶片采用气冷技术 [1-3]。目前涡轮叶片常采用在

尾缘劈缝和开孔等形式来对尾缘进行冷却 [4-5]。叶片尾

缘的复杂结构会降低其制造精度，而涡轮流道的喉道面

积也会随之受到影响，这将对涡轮的性能产生影响 [6-8]。

评估涡轮叶片尾缘的加工误差对流道面积和涡轮

性能带来的影响具有重要的工程应用价值。文献 [9-11]

认为在有效地控制各种误差来源后，采用数值模拟的方

法可以较好地模拟带冷气掺混的涡轮通道流场。由于

工程问题的特殊性，除石德永等 [12] 研究了导向器尾缘

厚度变化对涡轮性能影响外，国内对涡轮导向器尾缘由

于加工误差和变形对涡轮性能的影响研究较少。本文
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[ 摘要 ]   涡轮导向器尾缘的精细结构由于加工误差的存在，会导致流道流通面积的改变，进而会使涡轮性能发生改

变。从实际工程问题出发，采用数值模拟的方法，研究了某型发动机低压涡轮导向器尾缘的“劈缝”冷却结构由于变

形导致的尾缘前后（叶盆尾缘处流道面积 T1 和叶背尾缘处流道面积 T2）面积变化对涡轮流场和性能的影响。研究

结果表明：在设计状态下，涡轮的喉道为 T2；当 T2 大于设计值时，涡轮功率和涡轮流量变大，涡轮效率和涡轮功变小，

但是涡轮的功率存在一个最高值的 T2；当 T1 大于设计值时，涡轮效率和涡轮功增加。
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采用三维数值模拟的方法，对某型发动机的低压涡轮流

场和性能进行了计算，并对比了尾缘前后不同流道面积

下涡轮性能的变化。

1  物理模型和计算方法

1.1  物理模型

物理模型为某型发动机低压涡轮的导向器和工作

轮，其中低压涡轮导向器和工作轮的叶片数分别为 45

和 86。图 1 和图 2 给出了涡轮的模型图和导向器尾缘

“劈缝”的模型图。为了提高计算效率，同时考虑到涡

轮工作的周期性，在计算中导向器和工作轮都只取一个

周期作为计算的流场域。图 3 给出了导向器叶栅和尾

缘前后流道面积 T1、T2 的几何示意图。在理论情况下，  
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性和计算精度，生成的网格应满足贴体性、正交性、光滑

性、分布合理以及结构合理。由于低压涡轮导向器叶片

尾缘排气孔结构，故在前缘与尾缘的延伸段采用 ICEM

模块生成的 H 型网格，在叶片周围采用 C 型网格，其

拓扑结构为 C 型。低压涡轮工作轮采用 ICEM 生成的

HOH 型网格，拓扑结构为 HOH 型。本项目所生成的计

算网格正交性角度、长宽比、膨胀比都在要求范围内，没

有负网格。每种计算状态的网格数都达到 80 万以上，

能满足计算精度的要求。图 6 给出了导向器网格图，图

7 给出了导向器尾缘冷却排气孔处网格细节处理图，图

8 给出了工作轮叶冠网格的细节处理图。	 

1.3  数值方法

本文使用商业软件 ANSYS CFX 求解三维雷诺平均

守恒型 Navier-Stokes 方程，计算涡轮流场和性能。对流

项的离散格式为 CFX 中的高精度，湍流模型选择标准

k-epsilon 模型。

T1 ≥ 941.55cm2、T2=（950.23±9.5）cm2。图 4 为导向器

尾缘调整方法示意图。通过改变冷却排气孔之前的尾

缘直径可得到不同的 T1；在直径不变的条件下，适当“掰

扭”冷却空气排气孔之后的尾缘可改变 T2 ；冷却排气孔

的宽度在 T1 和 T2 的调整过程中保持不变。

1.2  网格划分

根据低压涡轮的设计图纸，采用 Solidworks 软件进

行叶片造型和子午流道的造型。单通道周期边界只有

一对，周期边界的形状是由低压涡轮叶片的中弧线加长

得到的，首先将中弧线的两端按切线方向延长出两条直

线段到计算域的进出口边界，周期边界的形状基本确

定。低压涡轮的计算域如图 5 所示，为了保证计算稳定

图1  涡轮模型

Fig.1  Model of turbine

图2  劈缝模型

Fig.2  Model of slot

图4  调整方法

Fig.4  Method of change

T2

T’2

T’1

T1

图3  流道面积

Fig.3  Area of flow passage

T2T1

图5  低压涡轮计算域

Fig.5  Low pressure turbine computational domain

图6  导向器网格

Fig.6  Mesh of turbine guide

图7  导向器尾缘冷气孔

Fig.7  Hole for cooling blast of guide
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源于该发动机设计手册。 

3.1  T1变化对涡轮性能的影响

计算了 A 组中不同几何下的低压涡轮性能，研究了

T2=950.23cm2 时，T1 对涡轮性能的影响。

图 9 为涡轮流量随 T1 的变化，可以看出在 T1 正常

的情况下，即 T1 大于 941.55cm2 时，涡轮流量增加量幅

度近乎为零；而在 T1 小于 941.55cm2 时，涡轮流量随 T1

的减小而减小。图 10 为 T1 偏离理论值时，实际涡轮流

量相对于理论几何 A1 下涡轮流量增加的百分比（G3-

G3-A1
）/ G3-A1

×100%，其中 G3-A1 为构型 A1 时的涡轮流量。

如图 10 所示，当 T1 小于理论值时，各工况下的涡轮流

量减小趋势较为明显且一致；反之，当 T1 大于理论值

时，涡轮流量的变化趋势很小。综上所述，在正常情况

下，即 T1 大于理论值时，涡轮流量变化可忽略不计；当

T1 偏小时，涡轮流量下降。

图 11 为不同 T1 下涡轮效率η∗T 。不同工况下的涡轮

效率随 T1 变化的趋势相似。同一工况下，T1 越小，涡轮

效率减小梯度越大；涡轮最大效率与最小效率之差不大

于 0.5%。图 12 为不同 T1 下的（LT-LT-A1
）/ LT-A1

×100%

变化，其中 LT-A1
为构型 A1 时的涡轮功。不同工况下的

涡轮功随 T1 变化的趋势相似；同一工况下，随 T1 减小，

涡轮功下降。

2  计算方法验证

为验证本文中所采取的数值模拟方法的可行性，对

低压涡轮进行了数值模拟，并将计算结果与设计手册中

的设计点涡轮性能进行对比，如表 1 所示。结果证明本

文中所采取的计算方法具有较高的数值精度。

3  计算结果及分析

适当的改变冷却空气排气孔前尾缘的直径和“掰

扭”冷却空气排气孔后尾缘，得到一系列不同 T1 和 T2

的组合，见表 2。并计算了不同组合下，涡轮功率为设

计状态的 0.8、0.5、0.35 倍对应物理转速下涡轮的性能，

表 3 给出了不同状态下的计算边界条件，边界条件均来

表1  设计值与CFD计算结果对比

涡轮参数 设计值 CFD

进口总温 /K 1225.2 1225.2

进口总压 /MPa 0.741 0.741

出口总温 /K 1051.7 1048.4

出口总压 /MPa 0.375 0.376

转速 /（r·min-1） 7440 7440

涡轮功 /kW 195.55 205.67

效率 0.88 0.90

流量 /（kg·s-1） 79.34 78.14

表2  T1、T2面积组合

模型名称 T1/cm2 T2/cm2 备注

A0 946.19 950.23

T1 设计值为 941.55cm2，
T2 设计值为 950.23cm2

A1 941.55 950.23

A1.5 939.55 950.23

A2 937.05 950.23

A3 935.25 950.23

B1 941.55 961.00

C1 941.55 971.84

表3  不同状态边界条件

边界条件
涡轮效率

0.8 0.5 0.35

进口总温 /K 1150 1028 952

进口总压 /MPa 0.664 0.538 0.467

出口静压 /MPa 0.3 0.25 0.21

转速 /（r·min-1） 7072 6514 6305

导向器尾缘冷气总温 /K 648 613 593

导向器尾缘冷气流量 /（g·s-1） 17.5 15.2 14

工作轮尾缘冷气总温 /K 692 656 633

工作轮尾缘冷气流量 /（g·s-1） 6.82 5.9 5.3

图8  工作轮叶冠网格

Fig.8  Mesh at the top of working blade

图9  涡轮流量随T1变化

Fig.9  Change of turbine mass flow with T1
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轮效率最低可减小 0.6% ；对比不同工况下的效率曲线，

T2 对效率的影响相似。

图 15 为涡轮功百分比 （LT-LT-A1）/ LT-A1×100% 随

T2 变化曲线。T2 在理论值时，涡轮功最大；增大 T2 会使

得涡轮功减小；不同工况下的涡轮功变化曲线相似，相

对于构型 A1 时的涡轮功，C1 的涡轮功下降了大约 0.9%。

图 16 为（NT-NT-A1
）/NT-A1

×100% 随 T2 变化曲线，

NT 为任意喉道面积组合下的涡轮功率，NT-A1
为几何 A1

时的涡轮功率。从图 16 中可知，T2=950.23cm2（A1）时

3.2  T2变化对涡轮性能的影响

在 T1 面积为理论面积的情况下，计算对比研究了

不同 T2（即 A1、B1 及 C1）对涡轮性能的影响。

为更好对比 T2 对涡轮流量的影响，绘制不同 T2 下

的涡轮流量（（G3-G3-A1
）/ G3-A1

×100%）相对于理论 T2

下的涡轮流量的增长百分比曲线，见图 13 中。从图 13

可知：（1）当保持 T1 面积不变而增大 T2 面积时，涡轮流

量变化随 T2 的增大而增大，说明此时影响涡轮流量的

参数为 T2，故在设计状态下涡轮导向器的限流喉道为

T2 ；（2）各涡轮流量增长随 T2 变化曲线趋势大致相似，

通过改变 T2 最大可使得涡轮流量增大 1.25%。

图 14 为涡轮效率 随 T2 变化曲线，在来流条件不变

的条件下，增大 T2 导致涡轮效率下降，在工况 1.0 时，涡

图10  涡轮流量百分比随T1变化

Fig.10  Percentage change of turbine mass flow with T1
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图13  涡轮流量随T2变化百分比

Fig.13  Percentage change of turbine mass flow with T2
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图14  涡轮效率随T2变化

Fig.14  Change of turbine efficiency with T2
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图15  涡轮功随T2变化百分比

Fig.15  Percentage change of turbine power with T2
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图11  涡轮效率随T1变化

Fig.11  Change of turbine efficiency with T1
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图12  涡轮功百分比随T1变化

Fig.12  Percentage change of turbine power with T1 
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的涡轮功率最小，T2=960.00cm2（B1）时的涡轮功率变

化最大。

 
 4  结论

（1）对 比 发 现 不 同 计 算 模 型 的 流 量 大 小 关 系

为 C1>B1>A0=A1>A1.5>A2> A3，说 明 在 正 常 情 况 下

（T1=941.55cm2），T1 不起限流作用，T2 起限流作用；

（2）T2 不 变（T2=950.23cm2）时，随 T1 变 大，涡 轮

效率和涡轮功增加；T1（T1=941.55cm2）不变，随 T2 变

大，涡轮效率和涡轮功减小，但是涡轮功率存在一个

最高值 T2 点，故加工中应尽量保证 T2 在最高值点附

近。
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Fig.16  Percentage change of turbine power with T2
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力，在相同压力下静变形最小；3 种材质立柱在初阶固

有频率附近皆将激发较大幅值的振动，但由于阻尼的原

因，混凝土立柱的振幅受到明显限制，混凝土立柱在冲

击力作用下振动衰减的较快，铸铁及钢立柱振幅衰减的

相对慢一些，因此混凝土立柱的减振性能好一些。在更

加关注减振性能的高速高性能加工领域，采用混凝土立

柱是更好的选择。
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