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涡轴发动机涡轮过渡段环形叶栅
试验验证
吴小芳*，周颖，刘长青
中国航发湖南动力机械研究所 中小型航空发动机叶轮机械湖南省重点实验室，湖南 株洲 412002

摘 要：本文以涡轴发动机涡轮过渡段（ITD）为研究对象，进行了环形叶栅试验，获取了过渡段在-15°～15°迎角下过渡段的

损失特性。试验结果表明，总压损失随着马赫数的增加而增加，且呈二次曲线关系。在进口迎角为-5°～0°时，涡轮过渡段

总压损失最低，在正迎角时，涡轮过渡段总压损失较大，且偏离支板倾斜方向越大，损失越大。试验同时获得了设计状态过

渡段内部气动参数分布，可为该涡轮过渡段支板叶型的优化设计提供一定的试验依据。

关键词：涡轮过渡段；环形叶栅；试验；变迎角；马赫数

中图分类号：V231.3 文献标识码：A DOI：10.19452/j.issn1007-5453.2021.02.005

涡轮过渡段位于航空发动机燃气涡轮与动力涡轮之

间，为气流提供过渡，也是发动机支撑及内部管道布置的需

要。其支板叶片设计需匹配燃气涡轮出口流场，同时需保

证动力涡轮进口流场均匀，并减少自身流动损失。通常航

空发动机涡轮性能提升主要在于控制涡轮内的流动损

失[1-2]，气流在过渡段内扩压流动，容易产生分离而造成较

大的流动损失[3]，对涡轮性能影响不可忽略。

国外关于过渡段的研究开展较早，S. Lavagnoli[4]等在

级间导向器上进行了环形叶栅试验研究，Paul T.Couey[5]、

A. Marn [6]等则对一体化过渡段开展了数值模拟分析。涡

轮过渡段性能优化仍有一定挖掘潜力，近年来在国内也逐

渐开始受到关注，开展了相关数值模拟研究。孙志刚[7]、侯

朝山[8]等采用了计算流体力学（CFD）数值模拟的方法，对涡

轮过渡段内部导流支板进行了气动优化设计。杨杰[9]等采

用数值模拟方法对带大小叶片的一体化过渡段对涡轮部件

气动性能影响进行了研究。

但目前国内对过渡段气动性能的研究仍以理论研究为

主，试验研究尚不多见。而环形叶栅试验可以快速而详尽

地研究叶栅中的一些复杂流动结构、局部和总的损失、流通

能力以及其他方面的大量数据[10]。

本文以涡轮过渡段为研究对象，进行了环形叶栅吹风

试验。通过对试验设备、试验件及其测点布置进行精细化

设计，研究了不同进口迎角下涡轮过渡段的流动损失特性，

同时对设计状态下过渡段内部气动参数分布进行了分析，

得出一些过渡段支板气动性能的规律，可为该型过渡段支

板优化设计提供一定的试验依据。

1 试验设备及试验方法
1.1 试验设备

试验在中国航发湖南动力机械研究所环形叶栅试验台

进行。图 1为过渡段环形吹风试验结构原理图，试验台主

要由气源、进气段、稳压段、试验段、排气段和消声塔等组

成。试验器由气源站供给高压气体，空气经净化、干燥后储

存于气罐中，风动与高压气罐连接，再经过稳压段，以保证

段内气流的稳定。试验时通过调节手阀控制进气量，气源

最大进气流量为12kg/s，最大进气压力为0.7MPa。

根据几何相似、气动相似，确定试验件与原型件模拟比

为1:1。试验段由过渡段组件（整流支板16片+基础过渡段

支板 4片和动力涡轮一级导叶组成）、进口外机匣、进口内

机匣、整流环、转接法兰、排气机匣组件和编码板７部分

组成。
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1.2 试验测点布置

试验件的设计及测点布置充分考虑了试验数据的准确

性、制造的工艺性及测点的可达性，最后测点布置（见表1）

在试验器的进出口各截面（Z0—Z0、Z1—Z1、Z2—Z2、Z3—

Z3截面），均安装有多个总压和静压探针测点，在进出口安

装有流量温度测点。同时，沿程内外壁面各布置10个静压

测点，支板叶身两个截面（40%、70%叶高截面）的壁面进行

了埋管设计，试验件流道示意图如图2所示，沿程壁面和支

板叶身截面静压测点分布示意图如图3所示。

1.3 试验工况

为考察过渡段叶栅气动性能随迎角的变化特性，在过

渡段支板前设有整流环（整流环的支板数为16片），共设计

了 5组不同迎角的整流支板，分别为A组（0°），B组（5°），C

组（15°）、D组（-5°）、E组（-15°），5组整流支板叶型如图 4

所示。

试验分 5次进行，即 5种不同进口迎角 i=±15°、±5°、0°

分别进行试验。试验时，试验件出口背压为大气压，通过调

节稳压段进口压力，调整过渡段支板前的进口马赫数Mac1

（Mac1=0.1~0.6，以进口内外壁面静压平均值与来流总压平

均值计算），具体试验工况见表2。

2 试验数据处理
2.1 计算公式

对试验测得的数据，按照下列公式定义环形叶栅的气

动性能参数。

1—主气进气管路；2—进气闸阀；3—放空阀；4—排污阀；5—排

污管路；6—进气阀；7—文氏管；8—整流段；9—试验件；10—排

气管路；11—消声塔

图1 环形吹风试验结构原理简图

Fig.1 Structural schematic diagram of annular cascade test

图4 5组可调整流支板叶型图

Fig.4 Five types of adjustable flow vane

表1 试验测点布置

Table 1 Measuring points distribution

序号

1

2

3

4

5

6

测量截面

Z0—Z0

（整流支板前）

Z1—Z1

（过渡段支板前）

Z2—Z2

（过渡段支板后）

Z3—Z3

（过渡段支板后）

流程通道静压测量

叶身静压测量

（两个截面）

参数

总压（pt0）

总压（pt1）

外壁静压（ps1t）

内壁静压（ps1h）

外壁静压（ps2t）

总压（pt 3）

外壁静压（ps3t）

内壁静压（ps3h）

通道内/外壁静压（pszfi）

吸力面/压力面（pszpi）

测点数

2支3点

4支3点

4点

4点

3点

4支5点

4点

4点

2*10

2*20

精度

±0.2% F.S

±0.2% F.S

±0.3% F.S

±0.3% F.S

±0.3% F.S

±0.2% F.S

±0.3% F.S

±0.3% F.S

±0.3% F.S

±0.3% F.S

图3 沿程壁面和支板叶身壁面静压测点分布图

Fig.3 Distribution diagram of static pressure measuring

along the endwall and the surface of the duct

图2 试验流道示意图

Fig.2 Schematic diagram of test flow path
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支板叶身表面等熵马赫数Mazpi：
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过渡段总压损失：

-ω=1- p t3
p t1

流程通道壁面静压系数：

Cp = pszfi - ps1p t1 - ps1
式中：pt1为过渡段支板前进口总压；ps1为过渡段支板前进口

静压；pt3 为动力涡轮支板出总压；pszfi 为过渡段壁面沿程静

压；pszpi 为过渡段支板叶身表面静压；k =1.4。

2.2 试验数据不确定度分析

以设计状态（进口迎角 i=0°、进口马赫数Mac1=0.45）采

集的测试数据进行不确定度分析，以评估试验的可靠性。

试验主要测量参数包括进出口总压、进出口静压、流道

壁面及叶身壁面静压。对设计状态（进口迎角 i=0°、进口马

赫数Mac1=0.45）稳态采集数据，进行了不确定度分析，设计

状态各测点数据误差见表3，可知各测点误差在0.3%以内，

满足本次试验数据精度要求。

3 试验结果分析
3.1 设计迎角下总压损失特性

将试验测得过渡段总压损失以试验设计状态（进口迎

角 i=0°、进口马赫数 Mac1=0.45）总压损失-ω des进行无量纲

化，得到设计迎角（i=0°）下过渡段总压损失随马赫数的变

化特性曲线对比，如图5所示。

从图5中可以看出，试验数据与设计计算结果相比，两

者的总压损失随马赫数的变化趋势一致，总压损失随进口

马赫数的增加而增加，成二次曲线关系。

3.2 设计状态下沿流向壁面气动参数

试验对设计状态（进口迎角 i=0°、进口马赫数 Mac1=

0.45）下，沿程通道轮毂壁面（简称内壁）和机匣壁面（简称

外壁）静压系数和等熵马赫数沿轴向分布如图6所示。

从图6中可知，无论是内壁还是外壁，试验结果与设计

计算结果的壁面静压系数、等熵马赫数轴向分布趋势基本

一致，静压系数沿轴向逐渐增加，马赫数随着轴向逐渐减

小。这是因为过渡段流道为扩张型通道，通道内气流扩压，

静压升高，流速降低，因而壁面静压系数增加，等熵马赫数

减小。

对比内、外壁的试验与计算结果可知，外壁壁面静压系

数和等熵马赫数试验与计算偏差比内壁的要大，这是因为

靠近外壁的流体流动不稳定，且更容易发生分离，试验是在

非定常状况下进行测量的，而计算为定常条件，因而试验与

计算结果有差异，但偏差基本在可接受范围内。

表3 试验数据误差分析（单位：Pa）

Table 3 Test data error analysis（Unit：Pa）

参数

进口总压pt1

进口静压ps1

出口总压pt3

出口静压ps3

壁面静压pszfi

支板静压pszpi

平均值

128409

112024

122481

10629

118283

110633

最大偏差

118.2（0.12%）

-56.75（-0.05%）

38.54（0.032%）

149.5（0.15%）

-305.1（-0.26%）

162.5（0.15%）

均方根误差

76.58（0.06%）

33.05（0.03%）

24.98（0.02%）

92.26（0.09%）

196.4（0.17%）

83.66（0.08%）

图5 设计迎角下（i=0°）总压损失特性曲线

Fig.5 Total pressure loss characteristics curve at design

incidence angle（i=0°）

表2 试验工况

Table 2 Test conditions

i /（°）

0

5

15

-5

-15

试验进口马赫数Mac1

0.09，0.15，0.2，0.25，0.3，0.34，0.4，0.45，0.49，0.56

0.08，0.15，0.2，0.25，0.3，0.34，0.4，0.45，0.5，0.56

0.09，0.15，0.2，0.24，0.3，0.35，0.4，0.43，0.46，0.5

0.08，0.16，0.21，0.25，0.3，0.34，0.4，0.44，0.5，0.53

0.21，0.25，0.31，0.35，0.4，0.44，0.47
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3.3 设计状态下支板表面等熵马赫数

对设计状态（进口迎角 i=0°、进口马赫数 Mac1=0.45）

下，试验测得叶身支板截面等熵马赫数分布并进行了分析。

叶身两个截面（40%、70%叶高截面）的叶身表面等熵马赫

数轴向分布如图 7 所示。可以看出支板叶栅马赫数先升

高，在尾缘出口处马赫数急剧降低，这是因为支板尾缘出口

逆压梯度较大，易产生分离，因此支板设计时应避免该分离

的发生。

3.4 迎角变化对过渡段总压损失的影响

将试验测得过渡段总压损失以试验设计状态（进口迎

角 i=0°、进口马赫数 Mac1=0.45）总压损失-ω des进行无量纲

化，得到 5种迎角下无量纲总压损失随马赫数变化的特性

曲线，如图8所示。

从试验总压特性曲线可以看出，在同一进口马赫数下，

过渡段在不同进口迎角下总压损失差异较大，在 i=-5°～0°

时总压损失最小，在 i=15°时总压损失最大，在 i=-15°时总

压损失次之，进口迎角对过渡段内部流动有很重要影响。

图7 叶片表面等熵马赫数轴向分布

Fig.7 Isentropic Mach number distribution along the strut

surface at design state
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图6 设计状态下壁面静压系数和等熵马赫数分布

Fig.6 Static pressure coefficient and isentropic Mach

number distribution along the wall at design state

图8 不同迎角下过渡段总压损失特性曲线

Fig.8 Total pressure loss characteristics curve at

different incidence angle
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同时，在迎角同为 15°和 5°时，正迎角下的总压损失明显比

负迎角的要大，说明过渡段性能在正迎角下对来流方向较

为敏感，在负迎角时对来流方向敏感性相对较弱，且在负迎

角-5°~0°范围内变化时过渡段损失最小，可为涡轮过渡段

改进设计提供参考。

4 结论
本文主要研究了过渡段总压损失特性、过渡段内流道

壁面和支板叶身表面的气动特征参数分布，并与设计计算

结果进行了对比，得出以下主要结论：

（1）设计迎角下过渡段支板总压损失随着马赫数的增

加而增加，且成二次曲线关系。

（2）通过试验了解过渡段支板沿流程壁面和支板叶身

表面气流流动规律，在设计状态下，过渡段内壁和外壁沿程

静压系数沿轴向逐渐增加，等熵马赫数沿着流动方向逐渐

减小，支板叶身截面马赫数沿流向方向先升高后下降。

（3）通过试验了解过渡段支板总压损失随迎角变化特

性，同一马赫数下，过渡段总压损失在 i=-5°～0°时总压损

失最小，在 i=15°时总压损失最大，在 i=-15°时总压损失次

之，正迎角下的总压损失明显比负迎角的要大，过渡段总压

损失在迎角-5°～0°范围最佳，可为该型涡轮过渡段支板设

计提供参考。
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Annular Cascade Test Validation of an Inter-Turbine Duct For Turbo-shaft
Engine

Wu Xiaofang*，Zhou Ying，Liu Changqing
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Abstract: By taking the inter-turbine duct(ITD) of a turbo-shaft engine as the research object, an annular cascade test

was performed to obtain the loss characteristics at the inter-turbine duct as the inflow angle varified from -15° to 15°.

The test results show that the total pressure loss increases with the increase of Mach number and presents a two

degree curve relation. The total pressure loss of the ITD is the lowest when the inflow angle ranges from -5° to 0°,

and the loss is higher when the inflow angle is positive. The greater the deviation from the strut blade is, the higher the

loss is. The aerodynamic parameter distribution of the transition section obtained from the test at the design condition

can provide a certain experimental basis for the optimal design of the strut blade for this type of ITD.

Key Words: inter-turbine duct; annular cascade; test; inflow angle; Mach number
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