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摘　 要:为研究燃气轮机过渡段高效气动设计方法ꎬ以某型燃气轮机过渡段为研究对象ꎬ在给定的气动边界和几何

限制条件下ꎬ按照过渡段坡角设计、上下端壁型线优化设计、支柱型式选取的思路ꎬ采用 ＣＦＤ 数值仿真方法ꎬ对过渡

段气动设计方法进行研究ꎮ 首先ꎬ对比过渡段坡角为 １４°ꎬ１９°ꎬ２４°条件下的过渡段性能及下游动力涡轮比功ꎻ然

后ꎬ对过渡段上、下端壁型线进行优化ꎻ最后ꎬ对比支柱对过渡段气动性能的影响ꎬ采用截面面积由下至上减小和截

面面积不变两种型式ꎬ根部截面面积保持一致ꎬ完成过渡段气动优化设计ꎮ 结果表明:坡角为 １９°条件下过渡段气

动性能最优ꎻ在 １. ０ 工况下ꎬ相比原型型线优化后的过渡段总压恢复系数由 ０. ９９４ ８ 提高到 ０. ９９５ １ꎬ静压升系数由

２ ４５０ ４ 提高到 ２. ５９５ ２ꎬ过渡段出口马赫数由 ０. ２１７ ６ 降低到 ０. １９９ ５ꎬ出口静压分布更为均匀ꎻ截面面积由下至上

递减的支柱型式过渡段气动性能更优ꎮ
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引　 言

针对涡轮本体气动性能优化设计数值研究的文

献较多[１ － ３]ꎬ经过多年研究和积累ꎬ涡轮本体的气动

性能与设计能力已经获得明显的提升ꎬ进一步提高

则日趋困难ꎮ 与之相比ꎬ燃气涡轮与动力涡轮之间

的过渡段部件在以往研究中未获得足够的重视ꎬ针
对涡轮过渡段气动性能优化的文献极少ꎮ

涡轮过渡段是带有障碍物的管流部件ꎬ其气动

性能提高的本质就是要合理组织流体流动ꎬ使气体

流经过渡段流道及绕过障碍物时降低损失ꎮ 陈江等

人[４]在原始涡轮过渡段流道及承力支板基础上ꎬ新
设计进口导流叶片ꎬ采用 Ｎｕｍｅｃａ Ｄｅｓｉｇｎ３Ｄ 优化平

台进行自动寻优ꎬ总压恢复系数提高了 ０. ４５％ ꎮ 孙

志刚等人[５] 针对某型燃气轮机涡轮过渡段流场进

行优化设计ꎬ针对带有导流支板的涡轮过渡段总结

了优化设计规律:过渡段导流支板转折角宜小不宜

大ꎬ安装角应尽量接近轴向ꎬ过渡段子午流道形状及

导流支板外型要相互配合以满足亚音速扩压流道的

要求ꎮ 郭泽润等人[６] 提出了过渡段的五步骤设计

流程ꎬ通过控制流向面积分布规律控制压力分布ꎬ通
过优化流道型线曲率改善局部流动ꎮ 安柏涛等

人[７]利用 ＣＦＤ 技术研究了不同型线对大扩张角过

渡流道性能的影响ꎮ 史峻等人[８] 将过渡段数值仿

真结果与实验结果进行对比ꎬ二者吻合较好ꎮ
本文针对某型燃气轮机过渡段ꎬ按过渡段坡角

设计、上下端壁型线设计与优化、支柱型式优化的思

路开展过渡段气动设计ꎬ在几何结构限定条件下提

高涡轮过渡段的气动性能ꎮ

１　 限制条件、几何模型及仿真方法

几何限制条件包括过渡段入口处流道尺寸、过
渡段出口处流道尺寸ꎮ 气动限制条件包括给定过渡

段入口处总温、总压、气流角沿径向分布规律及过渡

段出口背压ꎮ
几何模型包括过渡段和下游三级涡轮两部分ꎬ

如图 １ 所示ꎮ 采用商业 ＣＦＤ 软件 ＡＮＳＹＳ ＣＦＸ 进行

数值计算ꎮ 过渡段支柱以 １ 个大支柱、２ 个小支柱

为 １ 组ꎬ周向均匀分布 ３ 组ꎮ 为减少网格数量ꎬ将过

渡段模型处理为只包含单组支柱的通道ꎮ 采用非结

构化网格ꎬ最大网格尺寸为 ８ ｍｍꎬ支柱近壁面区域

加密ꎬ近壁面布置 １５ 个节点ꎮ 三级涡轮通流使用

Ａｕｔｏｇｒｉｄ 生成叶栅流道空间结构化网格ꎬ各列叶栅

近壁面区域和动叶顶部间隙区域均采用 Ｏ 型网格ꎬ
远壁面区域采用 Ｈ 型网格ꎮ 对叶栅前缘、尾缘及端

壁附近进行局部加密ꎬ动叶叶顶间隙内沿展向布置

１２ 个节点ꎮ

图 １　 几何模型

Ｆｉｇ. １ Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｍｏｄｅｌ

湍流模型选用两方程 ＳＳＴ 模型ꎬ过渡段与导叶

排交界面、动静叶片排交界面均采用混合平面来连

接上 /下游流体域ꎬ给定过渡段进口总温、总压和气

流角ꎬ末级动叶出口平均静压ꎬ固体壁面绝热无滑

移ꎮ 经过网格无关性验证ꎬ型线优化仿真算例选定

网格总数约为 １ ６６０ 万ꎬ过渡段通道网格数为 １ ３６０
万ꎬ各排静叶和动叶通道网格数分别约为 ３１ 万和

７５ 万ꎬ近壁面第 １ 层网格 ｙ ＋ 约为 １ꎮ 为便于比较ꎬ
各方案都采用了相同的拓扑结构和网格量级的计

算域ꎮ
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２　 过渡段气动优化设计方法与评价指标

过渡段气动优化设计包含 ３ 个步骤:过渡段坡

角设计、上 /下端壁型线优化设计和支柱型式优化ꎮ
过渡段坡角表征过渡段内气流平均爬升角度ꎬ

坡角过大对下游动力涡轮流场不利ꎬ坡角过小会使

整机轴向长度变大ꎮ 因此ꎬ在给定上 /下游部件结构

接口尺寸的前提下ꎬ坡角设计是第 １ 步ꎬ其对整机轴

向长度、重量和下游部件性能都有着重要的影响ꎬ应
结合具体情况开展不同坡角的对比分析ꎻ上 /下端壁

型线优化设计是在已选坡角条件下开展流场的精细

化设计ꎬ采用多阶贝塞尔曲线对上 /下端壁型线进行

几何控制ꎬ保证型线曲率光顺ꎬ并通过修改轮毂和机

匣的局部型线来改善局部流动ꎬ最大限度地提高过

渡段气动性能ꎻ支柱型式一般以成熟机型作为参考ꎬ
支柱既要通过强度考核ꎬ也要保证过渡段在给定气

动边界条件下的通流能力ꎮ 如果过渡段性能参数不

理想或支柱强度不满足ꎬ则需要若干轮迭代设计ꎮ
过渡段流道设计所追求的目标是静压升高明

显ꎬ并且沿流向静压增长平稳ꎬ同时总压恢复系数

大、总压损失小ꎮ 评价指标有 ３ 项ꎬ分别是总压恢复

系数、静压升系数和出口流场均匀性ꎮ 过渡段出口

流场均匀性通过出口压力分布云图来评价ꎮ
　 　 总压恢复系数定义为过渡段出口总压与过渡段

入口总压的比值:
σ ＝ ｐ∗

２ / ｐ∗
１ (１)

静压升系数定义为沿过渡段的静压升与过渡段

出口动压的比值:
β ＝ (ｐ２ － ｐ１) / (ｐ∗

２ － ｐ２) (２)
式中:ｐ∗

２ —过渡段出口总压ꎬＰａꎻｐ∗
１ —过渡段入口总

压ꎬＰａꎻｐ２—过渡段出口静压ꎬＰａꎻｐ１—过渡段入口静

压ꎬＰａꎮ

３　 过渡段坡角设计

针对过渡段坡角为 １４°ꎬ１９°ꎬ２４°条件下的通流

进行数值仿真ꎬ３ 种坡角下过渡段流道型线如图 ２
所示ꎮ 坡角越小ꎬ过渡段型线越平缓ꎮ

图 ２　 ３ 种坡角条件下过渡段流道型线

Ｆｉｇ. ２ Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｆｌｏｗ ｃｈａｎｎｅｌ ｐｒｏｆｉｌｅ ｆｏｒ
ｔｈｒｅｅ ｋｉｎｄｓ ｏｆ ｓｌｏｐｅ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

１. ０ 工况下过渡段气动性能与动力涡轮比功如

表 １ 所示ꎮ ０. ３ 工况下过渡段气动性能与动力涡轮

比功如表 ２ 所示ꎮ

表 １　 １. ０ 工况下 ３ 种坡角下过渡段性能与动力涡轮比功

Ｔａｂ. １ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｐｏｗｅｒ ｏｆ ｐｏｗｅｒ ｔｕｒｂｉｎｅ ｆｏｒ ｔｈｒｅｅ ｋｉｎｄｓ
ｏｆ ｓｌｏｐｅ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｕｎｄｅｒ １. ０ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

坡角 / ( °) 无量纲流量 过渡段总压恢复系数 过渡段静压升系数 过渡段出口马赫数 无量纲动力涡轮比功

１４ １. ００９ ６ ０. ９９４ ０ ２. ３０８ ８２ ０. ２２３ ３２ １. ００１ １

１９ １. ０１０ ９ ０. ９９４ ８ ２. ４５０ ３８ ０. ２１７ ６４９ １. ００１ ６

２４ １ ０. ９９２ ３ １. ８５９ ３８ ０. ２６２ ９７８ １

表 ２　 ０. ３ 工况下 ３ 种坡角下过渡段性能与动力涡轮比功

Ｔａｂ. ２ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｐｏｗｅｒ ｏｆ ｐｏｗｅｒ ｔｕｒｂｉｎｅ ｆｏｒ ｔｈｒｅｅ ｋｉｎｄｓ
ｏｆ ｓｌｏｐｅ ａｎｇｌｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｕｎｄｅｒ ０. ３ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

坡角 / ( °) 无量纲流量 过渡段总压恢复系数 过渡段静压升系数 过渡段出口马赫数 无量纲动力涡轮比功

１４ １. ００９ ０. ９９４ ８ ２ ０. ２２１ ６６６ １. ００２ ８

１９ １. ００９ ３ ０. ９９５ ４ ２. ０６３ ２９ ０. ２１８ ７４５ １. ００４ ４

２４ １ ０. ９９３ ６ １. ４９１ ５３ ０. ２６８ ３９３ １

　 　 在 ０. ３ 与 １. ０ 工况条件下ꎬ１９°坡角过渡段的总

压恢复系数最大ꎬ总压损失最小ꎻ静压升系数最大ꎬ
扩压能力最强ꎻ出口马赫数减小ꎬ可降低下游叶片的

摩擦损失ꎬ对下游动力涡轮气动性能有利ꎬ因此出口

马赫数最小则动力涡轮比功最大ꎮ 坡角为 １４°时ꎬ
过渡段型线平缓ꎬ可有效降低过渡段内的逆压梯度ꎬ

１７
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有利于抑制过渡段内的气流分离ꎮ 但是坡角减小

后ꎬ过渡段的轴向长度增加ꎬ沿程损失增大ꎬ导致总

压损失增大ꎮ 坡角为 ２４°时ꎬ过渡段内逆压梯度较

大ꎬ流经支柱后易发生气流分离ꎬ总压损失较大ꎮ 往

往需要大量优化工作才能提高动力涡轮的效率ꎬ坡
角对下游动力涡轮的比功影响很大ꎬ要合理选取坡

角数值ꎬ在选取坡角时ꎬ要兼顾静压提升与总压损失

的平衡ꎮ

４　 过渡段上 /下端壁型线优化

在选定过渡段坡角的基础上ꎬ开展过渡段上 /下
端壁型线优化设计ꎮ 参考某型燃气轮机过渡段流道

型线作为方案 １ꎬ上 /下端壁型线呈凹型ꎻ在方案 １
基础上进行改型设计ꎬ下端壁型线呈先凹后凸型式ꎬ
上端壁型线不变ꎬ作为方案 ２ꎻ在方案 ２ 基础上进行

改型设计ꎬ下端壁型线不变ꎬ上端壁型线呈上凸型

式ꎬ作为方案 ３ꎮ ３ 种方案的流道型线结构如图 ３
所示ꎮ

图 ３　 ３ 种方案流道型线结构

Ｆｉｇ. ３ Ｆｌｏｗ ｃｈａｎｎｅｌ ｐｒｏｆｉｌｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｓｃｈｅｍｅｓ

为进一步对比 ３ 种方案之间的差异ꎬ将方案 １
和方案 ３ 分别与方案 ２ 进行对比ꎬ如图 ４ 所示ꎮ ３
种方案在 １. ０ 工况下性能参数如表 ３ 所示ꎮ

图 ４　 ３ 种方案流道型线对比

Ｆｉｇ. ４ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｏｆ ｆｌｏｗ ｃｈａｎｎｅｌ ｐｒｏｆｉｌｅｓ
ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｓｃｈｅｍｅｓ

表 ３　 １. ０ 工况下 ３ 种流道型线条件下的过渡段性能

Ｔａｂ. ３ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｒｅｅ ｋｉｎｄｓ

ｏｆ ｐｒｏｆｉｌｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｕｎｄｅｒ １. ０ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

方案
无量纲

流量

过渡段总压

恢复系数

过渡段静压

升系数

过渡段出口

马赫数

１ ０. ９９９ ３ ０. ９９４ ８ ２. ４５０ ４ ０. ２１７ ６４９

２ １. ０００ ０ ０. ９９５ １ ２. ５９５ ２ ０. １９９ ５３５

３ ０. ９９４ ６ ０. ９９３ １ ２. ６７２ ３ ０. ２０８ ５９２

３ 种方案的流量接近ꎬ对比 ３ 种方案的性能参

数可知ꎬ方案 ２ 的总压恢复系数最大ꎬ总压损失最

小ꎻ方案 ３ 的静压升系数最大ꎬ方案 ２ 次之ꎬ说明改

型方案扩压能力较原方案都得到了提高ꎻ方案 ２ 的

出口马赫数最小ꎬ对下游动力涡轮气动性能最有利ꎮ
综合考虑ꎬ方案 ２ 的气动性能最优ꎮ

３ 种方案过渡段子午面静压分布如图 ５ 所示ꎮ
３ 种方案过渡段出口静压分布如图 ６ 所示ꎮ ３ 种方

案支柱中部截面的马赫数分布如图 ７ 所示ꎮ

图 ５　 ３ 种方案过渡段子午面静压分布

Ｆｉｇ. ５ Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ
ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｓｃｈｅｍｅｓ

２７
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在过渡段流道中ꎬ整个机匣壁面都向流道区域

外部扩张ꎬ轮毂壁面向流动区域内部收缩ꎮ 因此ꎬ过
渡段流道的扩压主要是由于机匣壁面扩张引起的ꎬ
因此在机匣附近处的气流减速扩压程度更大ꎮ

由图 ５ 可知ꎬ相比方案 １ꎬ方案 ２ꎬ３ 下端壁型线

前半部分收缩、后半部分呈凸型ꎬ可有效降低过渡段

前半部分的逆压梯度ꎮ 结合图 ７ 可知ꎬ支柱后侧的

气流分离现象得到明显改善ꎮ 因此ꎬ支柱所在过渡

段前半部分的逆压梯度不宜过大ꎬ宜提高过渡段后

半部分的扩压能力ꎮ

图 ６　 １. ０ 工况 ３ 种方案过渡段出口截面静压分布

Ｆｉｇ. ６ Ｏｕｔｌｅｔ ｓｅｃｔｉｏｎ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｓｃｈｅｍｅｓ ｕｎｄｅｒ １. ０ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

由图 ６ 可知ꎬ方案 １ 过渡段出口截面上部区域

静压较高ꎬ靠近轮毂壁面附近区域静压较低ꎬ过渡段

出口截面静压分布十分不均匀ꎮ 方案 ２ 和方案 ３ 下

端壁型线后半部分为凸型ꎬ沿流向来看通过控制轮

毂型线曲率ꎬ使靠近轮毂侧壁面出口局部通流面积

变大ꎬ轮毂壁面出口处附近区域静压相对升高ꎬ改善

了轮毂壁面附近的局部流动ꎬ使从轮毂至机匣的静

压沿径向分布更为均匀ꎬ沿流向分布梯次分明ꎬ方案

２ 过渡段出口截面静压分布最为均匀ꎬ保证了动力

涡轮的进口流场品质ꎮ

图 ７　 １. ０ 工况 ３ 种方案支柱中部截面马赫数分布

Ｆｉｇ. ７ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｍｉｄｄｌｅ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ
ｐｉｌｌａｒ ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｓｃｈｅｍｅｓ ｕｎｄｅｒ １. ０ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

相比方案 ２ꎬ方案 ３ 机匣型线呈凸形ꎬ沿流动方

向ꎬ方案 ３ 的机匣区域面积增长速率更大ꎬ机匣壁面

附近区域的扩压速度比轮毂壁面更快ꎬ因此方案 ３
的静压径向分布不均匀ꎬ气体流经支柱的气流分离

现象更加明显ꎬ气流分离区域更大ꎮ
０. ３ 工况下ꎬ方案 １ 与方案 ２ 的过渡段气动性

３７
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能参数对比如表 ４ 所示ꎮ 由表可知ꎬ在 ０. ３ 工况下

方案 ２ 与方案 １ 的流量基本一致ꎬ方案 ２ 相比方案 １
的总压恢复系数提高了 ０. ０８％ ꎬ静压升系数由

２ ０６３ ３ 提高到 ２. １８１ ８ꎬ出口马赫数由 ０. ２１８ ７４５
降低到 ０. ２１５ ２１５ꎮ

表 ４　 ０. ３ 工况下方案 １ 与方案 ２ 过渡段性能参数对比

Ｔａｂ. ４ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ １ ａｎｄ ２ ｕｎｄｅｒ ０. ３ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

方案
无量纲

流量

总压恢复

系数

静压升

系数

过渡段出口

马赫数

１ ０. ９９７ ４ ０. ９９５ ３ ２. ０６３ ３ ０. ２１８ ７４５

２ １. ０００ ０ ０. ９９６ １ ２. １８１ ８ ０. ２１５ ２１５

相比方案 １ꎬ方案 ２ 的过渡段性能在 ０. ３ 工况

和 １. ０ 工况下都得到了明显提高ꎮ ０. ３ 工况下方案

２ 过渡段子午面静压分布、出口截面静压分布及支

柱中部截面马赫数分布如图 ８ ~ 图 １０ 所示ꎮ 由图

可知ꎬ方案 ２ 的过渡段子午面静压沿径向分布最均

匀ꎬ沿流向增长平稳ꎬ没有出现明显的高低压区交错

排列ꎬ过渡段出口截面静压分布也较为均匀ꎬ支柱后

的流动分离区域最小ꎬ因此方案 ２ 的优化效果较好ꎮ

图 ８　 ０. ３ 工况方案 ２ 过渡段子午面静压分布

Ｆｉｇ. ８ Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２ ｕｎｄｅｒ ０. ３ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 ９　 ０. ３ 工况方案 ２ 过渡段出口截面静压分布

Ｆｉｇ. ９ Ｏｕｔｌｅｔ ｓｅｃｔｉｏｎ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２ ｕｎｄｅｒ ０. ３ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 １０　 ０. ３ 工况支柱中部截面马赫数分布

Ｆｉｇ. １０ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｍｉｄｄｌｅ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ
ｐｉｌｌａｒ ｕｎｄｅｒ ０. ３ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

５　 支柱型式选取

在完成过渡段型线优化基础上ꎬ选取两种支柱

型式进行对比分析ꎮ 两种型式支柱根部截面保持一

致ꎬ方案 １ 参考某型燃气轮机支柱型式ꎬ即支柱截面

面积由下至上为恒定值ꎬ均为根部截面叶型ꎮ 方案 ２
支柱型式为截面面积由下至上递减ꎬ如图 １１ 所示ꎮ

图 １１　 两种型式支柱示意图

Ｆｉｇ. １１ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｗｏ ｔｙｐｅｓ ｏｆ ｐｉｌｌａｒｓ

在 １. ０ 工况ꎬ两种支柱型式的过渡段的性能参

数对比如表 ５ 所示ꎮ 由表 ５ 可知ꎬ两种方案的流量

基本一致ꎮ 相比方案 １ꎬ方案 ２ 的总压恢复系数、静
压升系数都有所提高ꎬ说明过渡段压力损失降低、扩
压能力提高ꎮ

表 ５　 两种支柱型式条件下过渡段性能参数对比

Ｔａｂ. ５ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｔｗｏ ｋｉｎｄｓ ｏｆ ｐｉｌｌａｒ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

方案
无量纲

流量

总压恢复

系数

静压升

系数

过渡段出口

马赫数

１ ０. ９９９ ３ ０. ９９４ ８ ２. ５５１ ２ ０. ２１３ ５

２ １. ０００ ０ ０. ９９５ １ ２. ５９５ ２ ０. １９９ ５３５

４７
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　 　 在支柱 ９０％ 叶高处的马赫数分布如图 １２ 所

示ꎮ 由图 １２ 可知ꎬ相比方案 ２ꎬ方案 １ 由于顶部支

柱截面面积更大ꎬ气流分离现象更严重ꎬ气流分离区

域更大ꎮ 过渡段机匣壁面相比轮毂壁面的逆压梯度

更大ꎬ过渡段通流上部区域更易引起附面层增厚与

分离ꎮ 因此ꎬ在支柱强度允许条件下ꎬ支柱应设计成

截面面积由下至上逐渐递减的形式ꎮ

图 １２　 支柱 ９０％叶高处的马赫数分布

Ｆｉｇ. １２ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｔ ９０％ ｈｅｉｇｈｔ ｏｆ ｐｉｌｌａｒ

６　 结　 论

以某型燃气轮机过渡段为研究对象ꎬ在给定气

动边界和几何限制条件下ꎬ按照过渡段坡角设计、
上 /下端壁型线优化、支柱型式选取的思路ꎬ完成了

过渡段气动优化设计ꎬ并取得了良好的效果ꎮ
(１) 完成某型燃气轮机过渡段气动优化设计ꎬ

总压恢复系数为 ０. ９９５ １ꎬ静压升系数为 ２. ５９５ ２ꎬ出
口截面静压分布均匀ꎮ

(２) 过渡段坡角较小时ꎬ有利于提高静压升系

数ꎬ但会引起沿程总压损失的增加ꎮ 坡角选取应兼

顾总压恢复系数与静压升系数ꎮ

(３) 在静压升分配方面ꎬ建议减小支柱所在过

渡段前半部分的逆压梯度ꎬ提高过渡段后半部分的

扩压能力ꎬ有利于降低流经支柱的分离损失ꎮ 并通

过控制过渡段流道型线的曲率来改善机匣与轮毂壁

面区域的局部流动ꎬ使静压沿径向分布更为均匀ꎬ沿
流向分布梯次分明ꎮ

(４)宜选择截面面积由下至上递减的支柱型

式ꎬ有利于改善流经支柱的气体分离现象ꎮ
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