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摘　 要：涡轮过渡流道支板通常采用直叶型设计以保证其足够的强度，当流道进口旋流角度沿径向分

布变化较大时，过渡流道内部容易发生气流分离，为此提出了基于三维黏性反问题设计方法的涡轮过

渡流道低负荷整流支板设计。 对某型涡扇发动机涡轮过渡流道整流支板进行了反问题设计，数值模

拟结果表明，基于反问题设计的整流支板有利于抑制支板表面附面层增厚，降低过渡流道内部发生气

流分离的风险，且新设计的过渡流道静压恢复系数系数增大了 １８．８％，总压损失系数降低了 ２５．８％。

关　 键　 词：涡轮过渡流道；整流支板；反问题设计；气流分离；马赫数

中图分类号：Ｖ２３１．３　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０１７）０２⁃０２４６⁃０６

　 　 在高涵道比涡扇发动机中，由于其高、低压涡轮

直径差距较大，因而高压级向低压级的过渡是通过

具有一定扩散度的过渡流道实现的。 支板作为过渡

流道重要结构之一，主要用于实现气流导向和承力

等作用。 支板的气动设计十分关键，对涡轮过渡流

道的性能影响明显。 美国 ＮＡＳＡ 和普惠公司［１］针对

Ｅ３ 发动机涡轮过渡流道，在原型支板设计的基础

上，考虑支板的导向作用，对其进行了弯掠处理，结
果表明改型后的过渡流道性能明显提高，非设计点

稳定工作范围增大；Ｍａｒｎ 等［２］设计了一体化支板以

代替原型的支板与低压涡轮第一级导叶，从而减轻

了发动机重量；陈江等［３］ 对某型燃气轮机过渡段进

行了气动性能数值优化，指出通常支板安装角沿轴

向设置，减小流动损失；孙志刚等［４］ 采用商业软件

ＮＵＭＥＣＡ 中 Ｄｅｓｉｇｎ３Ｄ 模块对某型涡轮过渡段端壁

型线及支板进行了全三维优化，有效地改善了支板

表面沿程静压交叉脉动的问题，并指出通过合理调

整叶片厚度分布可以提高过渡段气动性能，但前提

是必须要保证支板的强度。 Ｗａｌｌｉｎ 等［５］利用响应面

优化算法对过渡流道型线进行了优化设计，指出降

低支板负荷，可降低流道损失。
从国内外现有文献来看，过渡流道支板外型一

般采用传统叶片型面，因此支板造型通常采用三维

叶片造型方法。 在三维初始设计的基础上，通过对

支板的改型或者优化，最终得到满足需求的过渡流

道支板构型。 然而叶片的改型与优化往往需要经过

大量的三维正问题计算，耗时很长，因此设计人员提

出了反问题设计方法。 不同于正问题计算方法的已

知几何求解气动性能，反问题设计方法是给定叶片

表面气动参数分布，通过求解相应的方程，并附加相

应的边界条件，通过不断更新叶片几何，最终得到满

足分布的叶片构型。
早期 Ｄａｎｇ 等［６］ 基于渗透边界条件，利用叶型

表面速度与壁面相切的原理来更新叶片中弧线，最
终得到满足给定载荷分布的叶片几何构型。 在渗透

边界条件的基础上，为了增强反问题方法的鲁棒性，
Ｑｉｕ 等［７］引入特征波概念，保证叶片几何更新期间

特征值保持不变。 然而采用渗透边界条件，叶片表

面存在速度，壁面黏性计算一般都不太准确，并且考

虑到基于渗透边界条件的反问题方法是通过利用叶

型表面速度与壁面相切的原理来更新中弧线，若计

算结果中内部流场一旦出现气流分离，那么气流与

壁面相切的条件将不能满足。 因此，研究人员提出

了基于虚位移的反问题计算方法，在给定叶片表面

静压的基础上，利用给定静压与计算静压的压差来

计算壁面的虚位移，而后通过虚位移更新叶片几何，
最终得到满足给定静压的叶片几何构型，比较有代

表性工作的有 Ｈｉｅｌｄ［８］、Ｄａｎｅｓｈｋｈａｈ 和 Ｇｈａｌｙ［９］ 等。
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基于虚位移的反问题计算方法采用了无滑移边界条

件，因此壁面黏性计算比较准确，并且由于采用了叶

片表面静压差来更新几何，气流分离对反问题计算

的影响可以忽略。 Ｒｏｉｄｌ 和 Ｇｈａｌｙ［１０］ 在基于虚位移

的反问题计算中加入了较大的亚松弛以保证反问题

计算的稳定性。 刘昭威等［１１］基于虚位移边界条件，
对反问题边界条件进行了改进，并以 Ｒｏｔｏｒ６７ 为例

进行了反问题计算，通过对比虚位移边界条件与渗

透边界条件 ２ 种不同的反问题计算结果，验证了基

于虚位移边界条件的反问题具有较高的精度。
涡轮过渡流道是一种典型的曲面环形扩压器。

由扩压器理论可知，扩压器内部存在较大的逆压梯

度，因而流道内部很容易发生气流分离现象。 为验

证反问题方法在支板设计中的有效性，并且考虑到

过渡流道容易发生分离的原因，本文通过基于虚位

移的反问题计算方法，对某型大涵道比涡扇发动机

高、低压涡轮过渡流道支板进行了设计。

１　 数值模型与方法

本文采用课题组开发的全三维黏性反问题设计

程序进行过渡流道支板设计。 其中正问题计算通过

求解直角坐标系下积分形式的 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程组

实现，湍流模型选择改进的 Ｂａｌｄｗｉｎ⁃Ｌｏｍａｘ 代数模

型，空间离散采用基于网格中心的有限体积中心差

分格式，利用 Ｊａｍｅｓｏｎ 改进的 ＪＳＴ 格式对通量进行

求解，时间推进采用 ５ 步混合 Ｒｕｎｇｅ⁃Ｋｕｔｔａ 方法，同
时加入了当地时间步长与隐式残差光顺以提高计算

的稳定性与收敛性。
１．１　 三维反问题设计方法

本文采用了基于虚位移的反问题边界条件和求

解方法，将叶片上、下表面压力差沿流向分布作为定

解条件，叶片中弧面坐标作为设计变量［１］。 反问题

计算时，假定叶片中弧面法相虚拟移动速度与叶片

上、下表面法相虚拟移动速度相等，则有如下关系式

Ｗｎ，ｎｅｗ ＝ Ｗ ＋
ｎ，ｎｅｗ

＝ Ｗ －
ｎ，ｎｅｗ

＝
ΔＰｓ － （Ｐ ＋ － Ｐ －）

ρ ＋ ｃ ＋ ＋ ρ － ｃ － （１）

式中， Ｗｎ，ｎｅｗ 表示更新后的中弧面法相虚拟移动速

度，上标“ ＋” 表示叶片上表面，上标“ －” 表示叶片

下表面， ΔＰｓ 表示反问题计算初始给定的叶片表面

载荷分布，ｃ、ρ、Ｐ 分别表示反问题计算过程中当前

流场的声速、密度与静压。

上式以动量守恒为基础， 利用给定压力载荷

ΔＰｓ 与计算载荷的差值 Ｐ ＋ － Ｐ － 来计算支板中弧面

虚拟移动速度。 以中弧面虚拟移动速度乘以一个虚

拟时间步长，可以求得叶片中弧面的虚拟位移

Δｆ ＝ Δｔ·Ｗｎ，ｎｅｗ·ｎθ （２）
式中， Δｆ为中弧面虚拟位移，Δｔ为虚拟时间步长，一
般取其值为 ０．０１。 ｎθ 为叶片中弧面法向量的周向分

量。 图 １ 给出了反问题计算前、后叶片壁面与中弧

面变化。

图 １　 反问题计算前、后叶片壁面与中弧面变化

反问题计算过程中选择中弧面上一条径向网格

线作为中弧面更新的积叠线，保持积叠线各个点坐

标不变，以积叠点为起始点，上游中弧面坐标与下游

中弧面坐标计算公式分别为

ｆｎｅｗｉ，ｊ ＝ ｆｎｅｗｉ ＋１，ｊ － （ ｆｏｌｄｉ ＋１，ｊ － ｆｏｌｄｉ，ｊ ） － Δｆｉ，ｊ （３）
ｆｎｅｗｉ，ｊ ＝ ｆｎｅｗｉ －１，ｊ ＋ （ ｆｏｌｄｉ，ｊ － ｆｏｌｄｉ －１，ｊ） ＋ Δｆｉ，ｊ （４）

式中，下标 ｉ表示轴向计算网格节点编号，ｊ表示径向

网格节点编号， 上标 “ｏｌｄ” 代表当前参数， 上标

“ｎｅｗ” 代表更新后的参数。
在反问题计算过程中，每十步计算更新一次中

弧面，每一步中弧面更新后，将原始叶型厚度分布叠

加到更新后的中弧面上，即可得到更新后的叶片三

维几何。 当反问题计算载荷分布 Ｐ ＋ － Ｐ － 满足给定

载荷分布 ΔＰｓ 时，由（１）式可知中弧面虚拟法相移

动速度为零，即叶片中弧面停止更新，反问题计算收

敛，最后一次更新后的几何即为反问题设计的最终

几何，图 ２ 给出了反问题设计方法流程图。

图 ２　 支板反问题设计流程

·７４２·
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１．２　 过渡流道支板反问题设计

传统的叶片设计方法往往需要加入大量的经验

模型，如落后角模型、损失模型、堵塞经验系数等，其
设计结果经过三维 ＣＦＤ 数值验证后，可以发现其性

能一般很难达到设计要求。 因此，在传统叶片设计

的基础上，还必须对其进行三维优化设计来提高其

初始性能，而三维优化必然会带来大量的正问题计

算，耗时很长。 本文采用全三维黏性反问题设计方

法对过渡流道支板进行了设计。
过渡流道支板反问题设计的关键在于支板初始

目标载荷分布的给定。 从国内外相关文献来看，支
板在过渡流道中主要起支撑以及穿管作用，支板叶

型相较于压气机以及涡轮叶型，其弯扭程度较小，过
渡流道支板设计应尽可能降低其气动载荷，尽量减

小支板对气流的影响。
侯朝山等［１３］ 利用商业软件对带直支板的过渡

流道进行了三维优化设计，优化前的流道内部出现

局部的低速区，支板上、下表面静压分布极不对称，
支板端壁附面层很厚，支板尾缘发生了气流分离现

象，沿程正、负载荷交替，支板尾缘载荷很大；优化后

的过渡流道内部静压分布沿周向分布均匀，沿流向

变化平缓，过渡流道气动性能明显提高，支板载荷很

小；文中进一步对过渡流道进口旋流角增大的非设

计点工况进行了数值模拟，研究表明由于攻角增大，
过渡流道内部堵塞增大，其内部也发生了流动分离。
由此分析可知，当流道进口旋流角度沿径向分布变

化较大时，支板某些截面攻角可能很大，从而导致支

板前缘载荷很大，支板后半段很容易发生气流分离。
为了达到抑制支板附面层增厚，控制气流分离

的目的，对支板目标载荷设计按照如下原则：尽可能

减小各个支板截面载荷峰值以减小沿程的逆压梯

度，控制附面层增厚；对于前缘载荷很大的叶型截

面，应适当降低前缘载荷，避免由于攻角过大而引起

的流动分离；避免出现沿程正、负载荷交替的情况；
采用样条曲线或抛物线对载荷沿流向分布曲线进行

光顺，使得载荷沿流向变化平缓，减小逆压梯度，从
而抑制支板表面沿程附面层增厚。

２　 反问题设计分析与讨论

为了验证反问题方法在过渡流道支板设计中的

有效性，本文对某型大涵道比涡扇发动机涡轮过渡

流道进行了反问题改型设计。 图 ３ 给出过渡流道进

口旋流角分布。 为简化设计流程，支板采用直支板

造型。 支板叶型进口构造角度与出口构造角度均采

用进口旋流角度平均值 （α ≈－ ４５．５°）。

图 ３　 过渡流道进口旋流角分布

首先利用前文所述的数值计算方法对初始带直

支板的涡轮过渡流道设计进行了三维数值模拟，计
算采用单通道网格，网格采用简单的 Ｈ 型网格，网
格总数约 ３２ 万，初始过渡流道网格划分如图 ４ 所

示，壁面第一层网格 ｙ＋＜１０。

图 ４　 过渡流道网格划分

边界条件给定：给定流道进口气流角度沿展向

的分布，给定进口总温、总压，出口给定平均静压。
对固体壁面均给定绝热无滑移边界条件。

图 ５ 给出了本文选定的 ０％、３０％、７０％和 １００％
４ 个不同展向截面位置的初始载荷（ ｏｒｉｇｉｎａｌ）、目标

载荷（ｔａｒｇｅｔ）与反问题计算最终载荷（ｍｏｄｉｆｉｅｄ）分布

曲线对比。 初始支板 ４ 个截面位置均存在较大的负

荷。 由 ０％与 ３０％展向位置处初始载荷分布可以看

出，支板根部前缘载荷非常大，并且根部截面沿流向

载荷由正变负，载荷分布不合理。 而 ７０％与 １００％
展向位置，虽然沿流向不存在载荷相互交叉，但其叶

型前半段也存在较大的压力负荷。

·８４２·
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图 ５　 支板不同截面位置原始载荷、反问题给定载荷与反问题计算最终载荷分布曲线对比

　 　 该算例支板目标载荷给定策略：通过降低支板

前缘载荷，达到避免由于攻角过大而引起的附面层

增厚的目的；为改善 ０％与 ３０％展向位置原始支板

载荷沿流向的交叉分布，给定任意截面位置均只存

在较小的正载荷。 利用样条曲线对载荷曲线进行光

顺，使载荷分布沿流向更加平缓。 很明显，反问题所

设计的过渡流道支板载荷很小，几乎不受气动力作

用。 由图可以明显看出，反问题计算最终载荷分布

与目标载荷分布符合很好，因而表明反问题计算结

果能够满足支板设计意图。

图 ６　 反问题计算前、后不同展向

位置支板型线对比

图 ６ 给出了反问题计算前、后不同展向位置支

板型线对比。 很明显，支板型线较原型发生了改变，
并且叶根与叶尖前缘中弧线变化趋势相反。 支板叶

根与叶尖的变化规律可阐述为：图 ５ 可知，初始支板

前缘载荷很大，反问题设计初衷就是要降低前缘载

荷，避免由于攻角过大而引起的气流分离，由图 ３ 可

知，从轮毂到机匣，进口旋流角逐渐增大，其平均值

位于叶中位置附近，因此叶根与叶尖前缘中弧线变

化趋势相反。 图 ７ 给出了反问题计算前、后支板三

维几何对比。 可以看出，反问题设计后的三维支板

几何弯扭程度较小，能够实现支板的支撑与内部穿

管等结构强度方面的要求。

图 ７　 反问题计算前、后支板三维几何对比

表 １　 反问题计算前、后流道气动性能对比

参数 原型 改型

静压恢复系数 ０．３２３ ０．３８４

总压损失系数 ０．０２４ ０．０１８

表征过渡流道性能的主要的参数有静压恢复系

数与总压损失系数，过渡流道与支板设计应尽可能

提高其静压恢复系数，降低其总压损失系数。
静压恢复系数定义
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ＣＰ ＝
Ｐｏｕｔ － Ｐ ｉｎ

Ｐ ｔ，ｉｎ － Ｐ ｉｎ

（５）

　 　 总压损失系数定义

ω ＝
Ｐ ｔ，ｉｎ － Ｐ ｔ，ｏｕｔ

Ｐ ｔ，ｉｎ － Ｐ ｉｎ

（６）

式中， Ｐ ｉｎ、Ｐｏｕｔ、Ｐ ｔ，ｉｎ、Ｐ ｔ，ｏｕｔ 分别表示过渡流道进口平

均静压、出口平均静压、进口平均总压与出口平均

总压。

图 ８　 反问题计算前、后支板不同展向位置马赫数分布对比

表 １ 给出了反问题设计前、后过渡流道静压恢

复系数与总压损失系数比较。 反问题设计后的过渡

流道静压恢复系数提高了 １８．８％，而总压损失系数

降低了 ２５．８％。
图 ８ 给出了反问题计算前、后支板不同展向位

置马赫数分布对比。 对比 １０％展向位置马赫数云

图可以看出，原型支板叶背尾部出现局部的低速区，
分析该区域可能发生了附面层分离。 沿流动方向，
随着叶背附面层逐渐增厚，尾部出现了气流分离，气
流分离区静压急剧升高，因而载荷值变换符号，与图

５ 原型载荷分布由正载荷变为负载荷相对应。 反问

题设计后的支板任意截面位置均不存在低速区域，
抑制了沿程附面层增厚，降低了流道内部流动分离

的风险。 相较于原始流道任意截面马赫数分布，反
问题设计后的流道内部马赫数沿周向分布更加均

匀，沿流向变化更加平缓，梯次明显，有利于减小过

渡流道沿程逆压梯度，控制壁面附面层增厚。

３　 结　 论

通过本文研究，可以得到以下结论：
１） 应用自主开发的反问题设计程序对某型涡

轮过渡流道支板进行了反问题设计，静压恢复系数

提高了 １８．８％，总压损失系数降低了 ２５．８％。 保证

过渡流道支板强度是支板反问题设计的前提，基于

反问题的涡轮过渡流道支板设计是可行的；
２） 支板表面载荷越低，其流场周向分布越均

匀，这有利于改善下游低压涡轮进口条件。 在保证

目标载荷沿流向变化平缓的前提下，给定载荷越低

越好，并且避免载荷沿流动方向的正、负载荷交叉

脉动；
３） 初始支板 １０％展向位置叶背上出现局部低

速区，基于反问题设计后叶根截面低速区消失，表明

基于反问题的低负荷支板设计有利于抑制支板表面

附面层增厚，降低过渡流道内部发生气流分离的

风险。
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