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采用样条曲面非轴对称端壁成型的
高压涡轮动叶气动优化
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摘要:为了提升高负荷涡轮级的气动效率,发展了基于样条曲面的非轴对称端壁造型方法。以该

参数化造型方法为基础,结合高效智能优化算法和经过校核的数值仿真方法,建立了涡轮非轴对称

端壁设计优化平台,并以某小展弦比高压涡轮级为研究对象,以效率为优化目标,以流量为约束条

件,在级环境和发动机工况下开展了非轴对称端壁优化设计。结果表明:优化设计后的涡轮动叶相

对于参考设计,涡轮级的总总效率提升0.26%;非轴对称端壁造型改变了动叶下端壁附近的压力

分布,动叶吸力面侧压力系数相对于参考设计显著提升,这降低了动叶叶片通道内的横向压力梯

度,抑制了通道中的二次流动;非轴对称端壁造型改变了叶片通道中的涡系结构,相对于参考设计,
非轴对称端壁造型使得马蹄涡压力面分支在叶片通道内部沿着叶片压力面迁移,在靠近通道出口

的位置才汇入通道涡,这削弱了通道涡的强度,进而降低了气动损失,提高了涡轮级效率。
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AerodynamicOptimizationofHighPressureTurbineRotor
UsingSplineSurfaceNon-AxisymmetricEndwallProfiling
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Abstract:Toenhancetheaerodynamicefficiencyofhigh-loadturbinestages,asplinesurface-
basednon-axisymmetricendwallprofilingmethodisdeveloped.Basedonthisparametricprofiling
method,combined withefficientintelligentoptimizationalgorithmsandvalidatednumerical
simulationtechniques,anoptimizationframeworkfordesigningnon-axisymmetricendwallsin
turbinesisestablished.Takingahigh-pressureturbinestagewithalowaspectratioasthestudy
object,withefficiencyastheoptimizationobjectiveandthemassflowrateasaconstraint
condition,thenon-axisymmetricendwalloptimizationdesignisconductedunderthestage
environmentandengineoperatingconditions.Theresultsshowthatcomparedwiththereference
design,thetotalefficiencyoftheturbinestageisincreasedby0.26% aftertheoptimization
design.Thenon-axisymmetricendwallchangesthepressuredistributionnearthelowerendwall
oftherotorblade,andthepressurecoefficientatthesuctionsideoftherotorbladeissignificantly
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improvedcomparedwiththereferencedesign.Thisreducesthelateralpressuregradientinthe
bladepassageandsuppressesthesecondaryflowinthepassage.Thenon-axisymmetricendwall
changesthevortexsystemstructureinthebladepassage.Comparedtothereferencedesign,the
non-axisymmetricendwallcausesthehorseshoevortex’spressuresidelegtomigratealongthe
pressuresideinthebladepassagebeforemergingintothepassagevortexnearthepassageoutlet.
Thislowerstheintensityofthepassagevortex,whichthenreducesaerodynamiclossesand
improvesturbinestageefficiency.
Keywords:highpressureturbine;non-axisymmetricendwall;aerodynamicperformance;

optimizationdesign

  涡轮作为热功转换的核心部件,广泛应用于能

源电力及航空、航天推进[1-2]等领域。随着航空发动

机为代表的燃气轮机装置向高热力循环参数、高推

重比方向发展,涡轮叶片的负荷越来越高,导致叶片

通道中周向压力梯度的增强和端区二次流强度的增

加。研究表明,涡轮叶片端区二次流的气动损失可

以达到整个涡轮级气动损失的1/3[3]。对于小流量

小尺寸发动机涡轮而言,其叶片的展弦比较小,端区

二次流损失的占比更高,降低端区二次流损失对于

小流量小尺寸发动机具有更重要的实际意义和工程

价值。
涡轮端区存在复杂的二次流和涡系结构[4],而

非轴对称端壁造型作为调控端区流动的一种技术受

到了广泛的关注。非轴对称端壁造型技术最初由罗

罗公司的Rose[5]提出,其目的是通过凹凸的端壁造

型调节端壁上的静压分布,进而使导叶后的静压分

布更为均匀,从而降低轮盘的冷气泄漏,提升涡轮性

能。具体而言,端壁上凸造型可以加速当地气流,使
当地静压降低,同理,端壁下凹造型可以减速当地气

流,使得当地静压升高。通过在端壁上形成凹凸造

型便可以调节端壁上的压力分布,使得导叶后的静

压分布更为均匀,研究表明,通过非轴对称端壁造型

可使导叶后的静压不均匀性降低70%,有助于提升

涡轮效率。随后,Hartland等[6]与Rose合作,实际

加工了非轴对称端壁造型并通过杜伦大学的平面叶

栅试验台开展了试验测量,试验结果与数值计算结

果吻合良好,表明非轴对称端壁造型使得叶栅通道

后的静压分布更为均匀,端壁上的静压分布与端壁

曲率直接相关,验证了通过非轴对称端壁造型调节

端壁静压的可行性。Yan等[7]通过设计非轴对称端

壁造型来降低叶栅通道中的二次流损失,具体地,在
叶栅通道压力面侧设计上凸造型以降低当地静压,
在叶栅通道吸力面侧设计下凹造型以提高当地静

压,进而降低叶栅通道中的横向压力梯度,削弱叶栅

通道中的二次流强度,最终数值计算结果表明,非轴

对称端壁设计相较于轴对称端壁设计,其二次流损

失与二次动能均降低了20%。
由于非轴对称端壁造型技术在减小叶栅通道中

的二次流损失上展现出巨大的潜力,众多学者针对

非轴对称端壁造型开展了气动优化设计。Brennan
等[8]在罗罗公司Trent500发动机高压涡轮静叶及动

叶下端壁上使用了非轴对称端壁设计,数值计算结果

表明涡轮级效率提升0.4%。随后Rose等[9]以此为

基础开展了试验验证,试验结果表明设计工况下涡轮

级效率提升0.59%±0.25%,验证了非轴对称端壁提

升涡轮气动性能的可行性。随后,Harvey等[10]在高

压涡轮非轴对称端壁设计的基础上针对中压涡轮也

进行了非轴对称端壁设计,并针对两级冷态模型开

展了试验测量,结果表明,中压涡轮级效率提升了

0.9%±0.4%,与数值计算提升结果0.96%较为接

近。Snedden等[11-14]针对旋转条件下非轴对称端壁

对涡轮气动性能的影响开展了研究,在一级半的低速

旋转试验台上针对设计工况以及非设计工况开展了

试验研究,结果表明采用非轴对称端壁设计后,涡轮

级效率在设计工况下相对于参考设计提升1.5%。

Germain等[15-16]通过序列二次规划针对涡轮非轴对称

端壁进行了优化设计,并在苏黎世联邦理工学院的

LISA试验台上开展了试验验证,结果表明采用非轴对

称端壁设计后,涡轮级效率提升了1%±0.4%。
在针对非轴对称端壁开展精细化优化设计时,

参数化造型方法是其中的重要一环,它将造型参数

与几何模型联系起来。参数化造型方法的优劣对设

计空间以及优化难度具有显著影响,因此众多学者

针对非轴对称端壁参数化造型方法开展了大量研

究。目前主流的非轴对称参数化方法可以分为两类,
一类为在轴向与周向采用两条控制线,通过控制两条

控制线的形状进而得到端壁形状,另一类为直接通过

在端壁上布置控制点生成曲面得到端壁形状。
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由于双控制型线法所需的设计变量较少,造型

相对简单,因此在非轴对称端壁发展初期就被广泛

采用。Rose等[5]在周向采用三角函数,在轴向采用

抛物线与正弦函数相接的方式进行造型,此外指出

根据静压分布的数值计算结果,对于超声速工况在

周 向 上 采 用 傅 里 叶 级 数 控 制 线 可 能 更 加 合 适。

Gregory-Smith等[17]更进一步发展了双控制型线

法,在轴向采用一条有6个控制点的B样条曲线,
在周向采用傅里叶级数的前三项,这进一步增加了

端壁造型的复杂性。Hartland等[18]基于气流在叶

栅通道中流动方向的改变产生了压力梯度这一思想

提出了中弧线旋转法,即将叶型的中弧线旋转并缩

放作为轴向控制线,采用三角函数作为周向控制线

生成非轴对称端壁造型。Nagel等[19]在轴向吸力面

侧与压力面侧分别采用了两条样条曲线作为控制

线,周向采用将两个单变量函数相乘的方式获得二

维端壁造型。李国君等[20-21]发展了周向采用三角

函数作为控制线的三角函数法,并基于周向压力分

布发展了基于周向压差调控端壁幅值分布的压差函

数法,均取得了良好的效果。Sun等[22-23]在轴向与

周向分别采用样条曲线与三角函数建立了非轴对称

端壁优化平台,通过优化设计使得某涡轮叶栅总压

恢复系数提升了0.53%。
随着计算机技术的发展以及对非轴对称端壁精

细优化需求的提升,基于控制点直接生成端壁造型

的参数化方法得到了广泛关注。Praisner等[24]使

用3次样条生成端壁表面,通过给定控制点矩阵的

参数实现非轴对称端壁造型,并针对Pack系列涡轮

叶栅开展了优化设计,其中PackD-F的设计效果最

为显著,非轴对称端壁造型使得叶栅总压损失降低

了13.3%。高增珣等[25]通过非均匀有理B样条曲

面进行涡轮非轴对称端壁造型,结合商业软件建立

了优化平台,针对某型涡轮开展了优化设计,使得涡

轮级效率提升了0.12%。赵刚剑等[26]在轴向构造

了5条等分叶栅通道的贝塞尔曲线,通过给定这5
条曲线的控制点参数形成不同的端壁造型,最后以

这5条曲线为基础,通过放样生成端壁曲面,针对导

叶开展了优化设计,最终使导叶出口总压损失系数

降低了3.724%。Chen等[27]同样采用贝塞尔曲线

进行非轴对称端壁参数化,并开展了敏感性分析,进
一步揭示了非轴对称端壁降低气动损失的机理。

Burigana等[28]采用B样条曲面进行涡轮非轴对称端

壁造型,针对两级高压涡轮第一级动叶开展了非轴对

称端壁优化设计,使得涡轮级效率提升了0.3%。

综上,非轴对称端壁造型作为一种精细流动控

制技术,受到了研究人员的广泛重视。传统的双控

制型线造型方法能够描述的设计空间有限,其设计

效果严重依赖设计经验,而基于控制曲面的非轴对

称端壁造型方法能够大大提升设计自由度,近年来

受到了越来越多的关注。此外,现有研究大多在叶

栅层面开展非轴对称端壁造型和优化设计,在级环境

和真实发动机工况下的非轴对称端壁优化研究较为

少见。鉴于上述背景,本文发展了基于样条曲面的非

轴对称端壁造型方法,并引入了高效的智能优化算

法,在级环境和发动机真实工况下对某小展弦比高压

涡轮级开展了非轴对称端壁优化,同时针对优化前后

的性能提升机理进行了深入分析,有望为高性能、高
负荷涡轮研发提供理论基础和技术支撑。

1 非轴对称参数化设计方法

利用样条曲面直接对非轴对称端壁进行造型时

设计自由度更高,能够对端壁进行复杂精细改进,更
加适用于二次流更加复杂的高负荷涡轮叶片的端区

流动控制。本文采用样条曲面作为非轴对称端壁的

参数化造型方法,通过调整曲面控制点的幅值以实

现更为复杂、自由度更高的非轴对称曲面造型。
对于采用的样条曲面造型方法,沿轴向与周向

的控制点数目并没有限制,可以根据设计空间复杂

度与优化所需时间进行权衡。对于本模型,在叶片

通道中沿周向布置了5列可调控制点,沿轴向布置

了7行可调控制点,因此模型的可调控制点个数为

35,这一个数可以达到端壁造型复杂度与优化所需

时间的较好平衡。此外,为了调节非轴对称端壁造

型可能导致的流量变化,选择叶片吸力面侧根部截

面的控制点进行微调。图1给出了样条曲面控制点

分布及叶片根部截面型线微调控制点分布的示意

图。图1(a)中红色控制点即为样条曲面造型控制

点,图1(b)中的蓝色控制点即为根部截面型线微调

的控制点,这里只对通道中的5个控制点进行了微

调,前缘及尾缘附近的控制点保持不变。

(a)样条曲面造型控制点示意图
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(b)型线微调控制点分布示意图

图1 造型控制点示意图

Fig.1Schematicdiagramofcontrolpointformodeling

通过调整这些控制点的幅值,可实现复杂非轴

对称端壁的造型。需要说明的是,采用样条曲面对

叶片通道内部进行造型时考虑了端壁过渡的问题,
可以实现在前尾缘处轴对称端壁与非轴对称端壁的

光滑过渡。

2 非轴对称端壁气动优化设计流程

2.1 数值计算模型

以某典型小展弦比高负荷高压涡轮级为研究对

象,其主要参数如表1所示。
表1 涡轮主要参数

Table1Turbinekeyparameters

参数 数值

进口总温/K 1520

进口总压/MPa 1.469

膨胀比 1.984

转速/(r·min-1) 45000

动叶出口相对马赫数 0.74

静叶叶片数 18

动叶叶片数 34

动叶展弦比 0.94

采用NUMECAAutoGrid5软件生成高质量结

构化网格,如图2所示。

图2 计算模型及网格

Fig.2Simulationmodelandgrid

涡轮级总总效率(ηTT)计算公式为

ηTT =P mCpRefT0in 1- p0out
p0in  

γ-1
γ

    (1)

式中:P 为输出功率;m 为主流质量流量;CpRef 为主

流进出口定压比热的平均值;T0in 为主流进口总温;

p0out为主流出口总压;p0in 为主流进口总压;γ为主

流比热比。
以质量流量和涡轮级总总效率为指标,开展网

格无关性验证。随网格节点数的变化如图3所示,
图中纵坐标表示不同网格节点数下对应参数值相对

于320万网格节点数下参数值的相对变化幅度。可

以看出,随着网格节点数的增加,质量流量与涡轮级

总总效率趋于稳定,在网格节点数超过300万后,2
个指标随着网格节点数增加的变化幅度均很小,综
合考虑计算精度与计算成本,最终采用320万网格

节点数进行后续计算。

(a)质量流量随网格节点数的变化情况

(b)涡轮级总总效率随网格节点数的变化情况

图3 网格无关性验证

Fig.3 Meshindependencevalidation

采用ANSYSCFX软件进行数值计算。根据
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涡轮实际工作状态给定计算边界条件,其中进口总

温为1520K,总压为1.469MPa,出口根据膨胀比

给定平均静压。涡轮进气方向为轴向进气,转速为

45000r/min。计算时采用燃气作为工质,根据油气

比计算得到燃气的定压比热等物性参数,湍流模型

采用k-ε湍流模型,计算模型动静交界面采用速度

平均方法。
考虑到旋转条件下的涡轮级性能试验数据非常

少,本文以课题组开展的某小展弦比扇形叶栅吹风

试验模型为对象,验证本文数值方法的有效性。图

4给出了扇形叶栅吹风试验系统图,利用基于自行

走坐标架的五孔探针测压和表面静压测量系统,对
小展弦比涡轮叶栅的出口总压损失和下端区附近的

等熵马赫数进行测量。由于针对动叶开展试验测

量,因此叶栅通道前方布置了1列导流叶片以保证

动叶进口气流角沿叶高方向的分布。

图4 试验台系统图

Fig.4Schematicdiagramofexperimentalsystem

图5分别给出了出口等熵马赫数为0.6条件下

叶栅通道出口总压损失系数和叶片表面等熵马赫数

的对比结果。图5中的总压损失系数(Cpt)以及出

口等熵马赫数(Ma)的定义分别为

Cpt=p0in-p0local
p0in

(2)

Ma= 2
γ-1

p0in
plocal  

(γ-1)/γ

-1  (3)

式中:p0local为当地总压;plocal为当地静压。
由图5(a)可知,4个湍流模型对中叶展附近的

损失预测都较为接近。其中,SSTk-ω 湍流模型以

及k-ω 湍流模型对5%叶高位置的损失预测与实验

结果较为接近,而k-ε湍流模型可以对15%叶高,即

通道涡位置的损失分布进行更为准确的预测。由于

本文更为关注非轴对称造型对通道涡的影响及通道

涡位置的损失变化,因此后续计算采用k-ε 湍流模

型。从图5(b)可知,数值计算得到的等熵马赫数分

布与试验测量结果吻合良好。综上,本文采用的数

值计算方法能够对小展弦比高负荷涡轮叶栅的端区

流场特性和损失大小进行良好预测。

(a)叶栅通道出口总压损失系数分布

(b)10%及40%叶高截面等熵马赫数分布

图5 数值计算与试验结果对比

Fig.5Numericalandexperimentalresultscomparison

2.2 非轴对称端壁气动优化设计框架

在基于样条曲面参数化方法开展非轴对称端壁

设计时,其设计空间非常复杂,需要考虑的设计变量

众多,必须要引入高效优化手段来提升设计效率。
本文结合非轴对称端壁参数化造型方法、高性能全

局优化算法和基于进程控制的涡轮叶片气动性能自

动评估模块,建立了涡轮叶片非轴对称端壁优化设

计平台,具体流程如图6所示。
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图6 涡轮非轴对称端壁气动优化设计框架

Fig.6Aerodynamicoptimizationdesignframework

全局优化算法模型是优化系统的主控核心。考

虑到非轴对称端壁的设计变量维度较高,采用课题

组研发的代理模型辅助的差分进化算法。该算法在

传统差分进化算法的基础上引入了代理模型进行信

赖域局部寻优、父代种群更新以及种群预筛选,相比

传统差分进化算法,大幅提升了寻优效率。课题组

进行的针对典型的100维Ackley测试函数表明,可
以通过1000次函数评估收敛到全局最优值。非轴

对称端壁参数化造型模块是优化系统的基础,按照

前文介绍的参数化造型方法,输入设计变量即可生

成非轴对称端壁几何实体。为了实现自动优化,减
少人为干预,本文利用脚本对CFD软件进行自动进

程控制,以保证性能评估的自动执行。
整个优化设计流程如下:全局优化算法根据已

有样本信息在设计空间中生成下一代样本设计变量

取值,参数化造型模块根据参数信息生成几何模型,
随后调用网格生成和CFD性能评估程序开展性能

评估,最后提取所需的目标函数值并根据设置的约

束条件采用罚函数对目标函数值进行处理,并将结

果返回全局优化算法,开展下一轮迭代。

2.3 非轴对称端壁优化设置

针对某小展弦比高压涡轮动叶开展非轴对称端

壁优化设计,选取涡轮级总总效率为优化目标,以参

考设计的流量为约束条件,限制流量变化为参考设

计流量的±0.5%。选择动叶非轴对称端壁造型控

制点以及叶片根部截面吸力面侧控制点为设计变

量。需要说明的是,为了补偿非轴对称端壁造型可

能导致的流量变化,选择叶片吸力面近根部截面的

控制点进行微调。非轴对称端壁参数化方法采用样

条曲面法,控制点数为35,根部截面吸力面侧型线

微调控制点为5,因此设计变量总数为40,端壁造型

最大幅值为叶高的±12%。优化算法采用代理模型

辅助的差分进化算法,初始采样数为50,后续每代

采样数为10,优化截止代数为100。需要说明的是,

本文采用的优化算法有别于传统的差分进化算法,
根据典型函数测试,设计空间维度在50以下时初始

采样数为50,后续每代采样数为10便可以较好地

完成整个优化进程。此外,每代采样数为10也可以

更加高效地利用课题组的计算资源,比如,一台128
核的服务器,只需将每个个体计算时采用的核数设

置为12便可同时并行计算一代个体,加快优化

进程。
优化过程中收敛曲线如图7所示,第0代的总

总效率值为参考设计总总效率值,即不进行端壁造

型时的轴对称端壁设计的总总效率值。由图7可

知,在优化前期最优个体总总效率上升较快,当优化

进行至中后期时最优个体总总效率变化较小,在第

52代找到最优个体后优化趋于收敛,后续最优个体

总总效率不再发生变化。

图7 优化收敛曲线

Fig.7Optimizeconvergencecurve

图8 动叶非轴对称端壁造型幅值分布

Fig.8Amplitudedistributionofnon-axisymmetricendwall

最优设计动叶非轴对称端壁造型如图8所示,
图中不同颜色代表不同的造型幅度,用动叶叶高对

造型幅值(ΔR)进行归一化,取上凸位置造型幅值为

正值,下凹位置造型幅值为负值。观察造型幅值可

知,最优设计最大造型幅值并未超出所给的叶高的
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±12%这一限制,且下凹最大幅值大于上凸最大幅

值。最优设计在压力面侧以及吸力面侧均出现了一

定的下凹造型,吸力面侧靠近叶片通道出口处出现

了局部上凸造型,此外在叶片通道中部出现了一条

上凸的“山脊”造型。

3 优化前后性能对比分析

3.1 总体性能对比

以不进行端壁造型的轴对称端壁为参考设计,
最优的非轴对称端壁造型为优化设计,分析非轴对

称端壁对涡轮气动性能的影响。
表2给出了开展非轴对称优化设计前后涡轮级

的总体性能参数的相对变化率。可以看出,对涡轮动

叶下端壁进行非轴对称端壁优化设计后,对于优化设

计,其出口气流与周向夹角增大0.7°,优化设计更接

近轴向排气,优化设计相对于参考设计功率提升

0.47%,总总效率提升0.26%,流量增加0.28%。
表2 总体性能参数相对变化率

Table2Relativechangerateofperformanceparameters

参数 相对变化率/%
流量 0.28
功率 0.47

总总效率 0.26

3.2 优化结果分析

本文针对动叶通道进行了非轴对称端壁优化设

计,而导叶通道仍然采用轴对称端壁设计,其通道内

部流动状况变化不大。由于参考设计与优化设计的

导叶进口参数相同,因此动叶出口参数的分布可以

反映涡轮级性能的变化。下面针对涡轮动叶叶片通

道内流动状况进行详细分析。
图9给出了动叶后10%轴向弦长截面上总总

效率的分布云图。可以看出,靠近下端壁位置的低

效率区强度减小,此外通道涡位置的低效率区范围

减小,强度减弱,这导致了优化设计效率的提升。
为定量描述优化前后效率变化,图10给出了动

叶后10%轴向弦长截面下端壁附近周向平均的总

总效率沿叶高的分布。与参考设计相比,虽然优化

设计在35%~50%叶高范围内的总总效率有所下

降,但在15%~35%叶高范围内优化设计的总总效

率高于参考设计,因此总体上其级效率相对于参考

设计有所提升。对比效率分布同样可以看出,优化

设计相对于参考设计低效率区位置出现了上移,即
非轴对称端壁造型使得通道涡位置上移,在后续的

涡系结构分析中进行详细说明。

(a)参考设计

(b)优化设计

图9 动叶出口截面总总效率分布

Fig.9Total-to-totalefficiencydistributionofrotoroutlet

图10 动叶出口截面周向平均的总总效率分布

 Fig.10Circumferentialaveragetotal-to-totalefficiency
distributionofrotoroutlet

为了分析动叶下端壁附近的静压分布,给定无

量纲的压力系数为

Cp =plocal-ppout
p0pin-ppout

(4)

式中:ppout为对应叶片通道出口静压;p0pin为对应叶

片通道进口总压。
图11给出了动叶近下端壁截面(10%叶高截

面)上的压力系数分布。对比参考设计以及优化设

计可知,在叶片通道喉部附近,对动叶下端壁进行非
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轴对称端壁造型后其吸力面侧的低压区范围缩小,
位置向后移动,叶片通道内横向压力梯度下降。

(a)参考设计

(b)优化设计

图11 动叶10%叶高截面压力系数分布

 Fig.11Distributionofpressurecoefficientof10%rotor

heightsection

图12 动叶10%叶高截面表面压力系数分布

Fig.12 Distributionofsurfacepressurecoefficientof10%
rotorheightsection

图12给出了近端壁处动叶表面压力系数的分

布。可以看出,相较于参考设计,优化设计在30%
~75%轴向弦长范围内吸力面的侧压力显著提升,
这与动叶吸力面侧非轴对称端壁造型为下凹的趋势

吻合;同时可以看出,动叶吸力面侧压力系数高于参

考设计,这降低了动叶叶片通道内的横向压力梯度,

有利于降低近端壁横向二次流强度,进而降低叶片

的二次流损失。
为了更加直观地描述非轴对称端壁造型后动叶

下端壁附近流动方向的变化,图13给出了近端壁截

面(10%叶高截面)上的优化设计速度矢量减去参考

设计速度矢量之后的速度差的流线图。可以看出,
叶片通道中部(蓝色圈)速度差矢量主要由叶片吸力

面侧流向叶片压力面侧,即优化设计叶片通道中的

横向流动趋势弱于参考设计,非轴对称端壁设计使

得气流在通道内的横向流动趋势减弱,这有利于降

低近端壁横向二次流强度,进而降低二次流损失。

图13 动叶10%叶高截面速度差流线分布

 Fig.13Distributionofspeeddifferencestreamlineof10%
rotorheightsection

图14给出了 Q准则下的涡核区域,不同颜色

代表轴向涡量。涡核轨迹直观地展示了动叶下端壁

附近涡系结构的形成、发展和迁移机制。首先,来流

边界层流体冲击叶片前缘发生分离,形成了前缘马

蹄涡(HV),这是叶片前缘附近的主导涡系结构。然

后,马蹄涡被叶片前缘分割为两个反向旋转的分支,
其中马蹄涡压力面分支(HVPS)在横向压力梯度的

输运和驱动下横穿叶片通道,而马蹄涡吸力面分支

(HVSS)则沿着叶片的吸力面运动。端区中下游的

主导涡系是通道涡(PV),它以马蹄涡压力面分支作

为初始起源。进一步,流动转折导致的横向二次流

通过不断卷吸端壁低能流体,促进了通道涡的不断

发展与壮大。
对于参考设计,马蹄涡压力面分支在叶片通道

前部便汇入通道涡,使得通道涡强度大幅增强。而

对于优化设计,由于非轴对称端壁造型降低了叶片

通道内的横向压力梯度,使得马蹄涡压力面分支在

叶片通道内部沿着叶片压力面发展,因此在靠近叶

片通道出口的位置才汇入通道涡。这有利于削弱通

道涡的强度,进而降低叶片通道内的气动损失。
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(a)参考设计

(b)优化设计

图14 动叶端区二次流涡系结构

Fig.14Secondaryflowvortexstructureneartherotorhub

为了定量地对比叶片通道中涡系强度的变化,
图15给出了动叶叶片通道中不同截面沿轴向的涡

量分布以及三维流线分布。
对比三维流线分布可知,相较于参考设计,优化

设计部分流线更接近压力面,即马蹄涡压力面分支在

叶片通道内部沿着叶片压力面发展。对比不同截面

上沿轴向的涡量分布可知,相较于参考设计,在靠近

压力侧存在一个涡结构,即马蹄涡压力面侧分支,该
分支在叶片通道中沿着叶片压力面发展,此外靠近叶

片通道吸力面侧的通道涡强度减弱,范围显著减小。

(a)参考设计

(b)优化设计

图15 动叶通道内涡量及三维流线分布

Fig.15Vortexandthree-dimensionalstreamlinedistribution

intherotorchannel

图16给出了动叶叶片通道出口截面沿轴向的

涡量分布。从图可知,相较于参考设计,优化设计通

道涡范围有所减小,且强度降低,优化设计下端壁附

近尾迹强度显著降低。此外,优化设计相对于参考

设计边界层厚度有所增大,但是增大幅度并不明显,
对比效率分布变化同样可以看出,该位置效率只是

略有降低,变化幅度很小。总体而言,非轴对称端壁

造型削弱了叶片通道中的二次流,进而提升了涡轮

的气动性能。

(a)参考设计

(b)优化设计

图16 动叶叶片通道出口截面沿轴向涡量分布

Fig.16Distributionofvortexalongtheaxialdirectionofthe

outletsectionoftherotor
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4 结 论

(1)本文所发展的非轴对称端壁造型方法能够

实现复杂、“崎岖”的端壁造型,较传统方法大大提高

了设计自由度。在此基础上,引入高效的智能优化

算法,较好地兼顾了设计空间复杂度和优化成本。
(2)非轴对称端壁优化后,在进口流量基本不

变的前提下,高压涡轮级的总总效率提升了0.26%,
出口气流角变化0.7°,验证了本文所发展的非轴对

称端壁优化平台的有效性。
(3)非轴对称端壁造型改变了动叶下端壁附近

的压力分布,使得马蹄涡压力面分支在叶片通道内

部沿着叶片压力面迁移,延后了汇入通道涡的位置,
削弱了通道涡强度,同时非轴对称端壁造型降低了

叶片通道中的横向压力梯度,抑制了通道中的横向

流动趋势,提高了涡轮级效率。
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