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摘　 要:在当前微型涡轮发动机中ꎬ其核心部件涡轮普遍存在单位级负荷较低现象ꎬ限制了发

动机总体性能ꎮ 为适应高性能微型涡轮发动机发展ꎬ开展高负荷微型跨音轴流涡轮设计与分

析ꎬ采取 ＣＦＤ数值仿真方法研究弯度比叶型参数对性能的规律性影响ꎮ 研究表明:单位级负荷

增大会造成叶根气流分离变大ꎬ叶型损失和叶尖泄漏损失增加ꎮ 低弯度比易造成前缘叶背分

离及负载荷ꎻ高弯度比易造成尾缘分离及负载荷ꎮ 当弯度比介于 ０.３０~ ０.３５之间时ꎬ该高负荷

微型跨音轴流涡轮会呈现较好的性能和做功能力ꎮ
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０　 引言

微型涡轮发动机作为一种高性能动力装置广泛运用

于航空航天、发电等新兴领域ꎮ 在微型涡轮发动机的研制

中ꎬ作为输出功部件的涡轮部件是其重要核心部件之一ꎮ
与常规涡轮发动机研制不同ꎬ微型涡轮发动机受制于尺

寸、材料、结构等影响ꎬ往往采取单转子单级涡轮结构ꎬ涡
轮叶片与轮毂、机匣往往采取一体化制造工艺ꎮ 涡轮叶片

较薄ꎬ难以采取主动控制手段和精细化叶型造型技术ꎬ这
给微型涡轮发动机设计带来了困难与挑战[１－５] ꎮ

如表 １所示ꎬ轴流涡轮在当今中小型发动机中使用广

泛ꎬ随着微型涡轮发动机尺寸的减小ꎬ其压气机部件受制

于尺寸和级数的限制ꎬ所能提供给涡轮的总压降低ꎬ并且

由于加工工艺和材料的限制ꎬ涡轮所承受的进口温度在

１ ０００ Ｋ~１ ２００ Ｋ左右ꎬ难以进一步提高ꎮ 两种现象造成在

中小型涡轮中ꎬ单位级负荷普遍较低ꎮ

表 １　 中小型航空发动机性能参数

参数
(微)
Ｊ－８５０

法国
ＴＲＩ ６０

美国
通用 Ｊ８５

英国
罗罗威派尔

直径 / ｍｍ — ３３０ ４５０ ８３５

总增压比 ２.７ ４.０ ８.３ ５.６

涡轮进口总温 / Ｋ １ ０５０ １ ２８３ １ ２５０ １ １０３

涡轮落压比 １.６０ １.８６ ３.７７(两级) ２.６５(两级)

单位级负荷 /
(ｋＷ / ｋｇ) １４６.５ ２１２.３ １８５.５(单级) １４１.０(单级)

　 　 随着高性能微型涡轮发动机的发展ꎬ涡轮单位级负荷

需求达到了 ２２０ ｋＷ / ｋｇ~２６０ ｋＷ / ｋｇꎬ以往微型涡轮难以满

足此高负荷性能需求ꎮ 提高涡轮输出功的方式主要有两

种:提高涡轮进口温度和提高涡轮单位级负荷ꎮ 由于微型

发动机尺寸、工艺和材料的限制ꎬ进口温度难以进一步提

高ꎬ所以提高涡轮单位级负荷就显得至关重要ꎮ 因此ꎬ本
文开展高负荷微型轴流涡轮叶型设计研究ꎬ着重研究其流

动特性以及弯度比参数对其性能的影响ꎮ
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１　 高负荷微型轴流涡轮叶型设计与
数值仿真

１.１　 高负荷微型轴流涡轮叶型设计

本文以美国 ＮＡＳＡ Ｌｅｗｉｓ 研究中心[６－１０] 某外径为

１２８ｍｍ、设计落压比为 ２.７７ 的微型跨音轴流涡轮作为基

础叶型ꎮ 根据某型微型涡轮发动机涡轮级气动性能需求:
流量 １.１８７ ｋｇ / ｓꎬ转速 ７８ ０００ ｒ / ｍｉｎꎬ进口总压 ４０４ ０００ Ｐａꎬ
进口总温 １ １５０ Ｋꎬ效率 ０. ８ꎬ落压比 ２. ９ꎬ单位级负荷

２４１.８ ｋＷ / ｋｇꎬ开展高负荷微型跨音轴流涡轮叶型设计ꎬ修
正后的叶型及其计算网格如图 １和图 ２所示ꎮ

图 １　 三维造型
　

图 ２　 计算网格

１.２　 数值仿真结果

本文 涡 轮 级 计 算 网 格 通 过 ＮＵＭＥＣＡ 软 件 中 的

Ａｕｔｏｇｒｉｄ ５模块生成ꎬ取单个叶轮通道作为计算域ꎬ转子叶

尖间隙取 １％叶高ꎬ计算采用 Ｈ－Ｏ－Ｈ网格ꎬ叶尖间隙采取

蝶形网格ꎮ 数值仿真计算采用 Ｆｉｎｅ / ｔｕｒｂｏ 模块ꎬ采用

Ｅｕｒａｎｕｓ求解器求解定常 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程ꎮ 湍流模型

采取 Ｓ－Ａ(Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｒｓ)模型ꎻ采用壁面绝热无滑移

边界条件ꎻ空间离散采用 Ｊａｍｅｓｏｎ 有限体积中心差分格

式ꎻ时间离散采用显示 ４ 阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ 法ꎻ同时使用多

重网格技术和隐式残差光顺来加速收敛ꎮ 该叶型性能参

数由本课题组张远森[１１]根据试验边界条件进行数值仿真

模拟ꎬ并与 ＮＡＳＡ Ｌｅｗｉｓ 试验结果进行对比ꎬ结果基本吻

合ꎬ证明该软件数值模拟方法能够准确地模拟涡轮性能ꎮ
根据图 ３的网格无关性校验结果显示ꎬ本文高负荷微型轴

流涡轮的计算网格量在 １５０万左右ꎮ 根据表 ２所示ꎬ其模

拟结果基本符合设计性能指标ꎬ单位级负荷略高于设计

值ꎬ出口相对马赫数达到 １.０２ꎬ具有跨音特征ꎮ
η
m/(kg/s)
π

m
/(k

g/
s)

η

0.810 9

0.809 2

0.807 5

0.805 8

0.804 1
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图 ３　 网格密度对数值仿真的影响

２　 高负荷微型轴流涡轮流动特征分析
为了更好地分析高负荷微型跨音轴流涡轮和常规微

型轴流涡轮在流场特点、损失特性上的区别ꎬ同时为了尽

量避免因为叶型不同而带来的差异性ꎬ本文选取张远

森[１１]同样以 ＮＡＳＡ Ｌｅｗｉｓ 叶型作为基础叶型改型得到的

微型轴流涡轮作为比较对象(其数值仿真结果为设计点

落压比 ２.３ꎬ效率 ８６.６％ꎬ相对叶尖间隙同样为 １％)ꎮ 在两

种涡轮叶型相对叶尖间隙尺寸相同的情况下ꎬ高负荷微型

跨音轴流涡轮的落压比高于常规微型轴流涡轮ꎬ而效率却

低于常规微型轴流涡轮ꎮ
表 ２　 高负荷微型跨音轴流涡轮数值仿真模拟结果

参数 设计指标 模拟结果

流量 / (ｋｇ / ｓ) １.１８７ １.１８６

转速 / ( ｒ / ｍｉｎ) ７８ ０００ ７８ ０００

进口总压 / Ｐａ ４０４ ０００ ４０４ ０００

进口总温 / Ｋ １ １５０ １ １５０

出口总压 / Ｐａ １３９ ３１０ １３９ ８４０

效率 / ％ ８０ ８１

落压比 ２.９０ ２.８９

单位级负荷 / (ｋＷ / ｋｇ) ２４１.８０ ２４４.９６

出口马赫数(绝对 /相对) — ０.７１ / １.０２

　 　 图 ４为马赫数云图ꎮ 从图中可以看出ꎬ常规微型轴流

涡轮流动状况良好ꎬ气流膨胀加速弱ꎬ无明显超音区ꎬ转子

尾缘叶背有分离ꎬ转子叶尖前缘气流有较大正攻角ꎬ产生

局部滞止区和叶背分离ꎮ 而高负荷微型跨音轴流涡轮导

向器叶根处流道面积小ꎬ“缩扩”特点鲜明ꎬ气流加速膨胀

能力加强ꎬ尾缘叶背产生较强斜激波以及较大叶背分离ꎬ
进而导致转子叶根前缘气流产生正攻角ꎬ造成较大叶背分

离ꎮ 转子叶尖前缘气流具有一定负攻角ꎬ有效阻止叶背分

离ꎬ尾缘叶背处受叶尖泄漏流影响ꎬ产生较大气流分离区ꎮ
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图 ４　 马赫数云图

􀅰９４􀅰



􀅰机械制造􀅰 李俊ꎬ等􀅰弯度比对高负荷微型跨音轴流涡轮性能的影响分析

从前面的分析可以看出ꎬ高负荷微型跨音轴流涡轮

气流在流场中具有较高的流速以及较强的流动分离ꎬ这
必然对其流动损失造成影响ꎮ 为了更好地对其流动损失

进行研究ꎬ需要将流动损失剥离出来ꎮ 涡轮级流动损失

主要分为叶型损失、二次流损失、叶尖泄漏损失ꎮ 本文采

取 ＣＦＤ损失分离方法ꎬ将高负荷微型轴流涡轮和常规微

型轴流涡轮流动损失分别剥离出来ꎬ其涡轮各项损失如

表 ３所示ꎮ
表 ３　 涡轮各项损失

分类 总损失
叶型损失

损失值 占总损失比值 / ％

二次流损失

损失值 占总损失比值 / ％

叶尖泄漏损失

损失值 占总损失比值 / ％

常规 ０.１３４ ０ ０.０９１ ２ ６８.１ ０.０３２ ８ ２４.５ ０.０１０ ０ ７.５

高负荷 ０.１９０ ０ ０.１３４ ７ ７０.９ ０.０２５ ３ １３.３ ０.０３０ ０ １５.８

　 　 由表 ３可以看出ꎬ高负荷微型跨音轴流涡轮总损失值大

于常规微型轴流涡轮ꎬ其中叶型损失高负荷微型轴流涡轮相

比常规微型轴流涡轮差距最大ꎬ达到 ０.０４３５ꎬ高负荷微型轴流

涡轮二次流损失略小于常规微型轴流涡轮ꎬ泄漏损失比常规

微型轴流涡轮大 ０.０２ꎬ其中叶型损失为最大损失项ꎮ
从图 ５－图 ６ 涡轮级沿程熵图可以看出ꎬ高负荷微型

跨音轴流涡轮损失区域与强度均明显大于常规微型轴流

涡轮ꎬ其主要集中于导向器叶根出口、转子叶根、转子叶尖

处ꎮ 结合图 ４及其流场分析可以看出ꎬ主要是导向器叶根

分离、转子叶根正攻角引起的分离、叶尖泄漏增强、较强的

激波损失等原因所造成的ꎮ 而常规微型轴流涡轮无明显

高熵区ꎬ其流动损失区域主要集中在静子叶背、转子叶背

和转子叶尖处ꎬ整体流动状况良好ꎮ
综上所述ꎬ高负荷微型跨音轴流涡轮气流膨胀加速较

快ꎬ气流分离加剧ꎬ激波干扰增强ꎬ流动损失较大ꎬ需要进

一步研究叶型参数对其性能的规律性影响ꎮ
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图 ５　 高负荷微型跨音轴流涡轮沿程熵图
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图 ６　 常规微型轴流涡轮沿程熵图

３　 弯度比对高负荷微型跨音轴流涡
轮性能影响

３.１　 弯度比控制规律介绍

叶片的加载形式主要有前加载、均匀加载、后加载三

种形式ꎮ 研究表明前加载形式有利于减弱气流分离ꎬ后加

载可以降低激波干扰ꎮ 在高负荷微型跨音轴流涡轮中ꎬ加
载形式的影响值得做进一步的研究ꎮ 修改叶片的加载形

式一般通过修改其中弧线布置形式来实现ꎬ但对于在不同

工况下、不同偏转角的叶型ꎬ其影响难以做规律性研究ꎬ因
此本文通过定义弯度比参数来进行涡轮叶型的修改ꎬ并研

究其对涡轮性能的影响ꎮ
图 ７为叶型弯度比参数化示意图ꎬ其中 α 为转子叶型

几何偏转角ꎬβ 为转子叶型安装角ꎬ弯度比定义为:τ ＝
β / αꎮ 将安转角和偏转角统一成无量纲参数弯度比ꎬ可有

效避免不同工况对涡轮性能的影响ꎬ进而做规律性研究ꎮ

α

β

图 ７　 叶型弯度比参数化示意图

本文在保证转子轴向长度以及叶型其他参数不变的

前提下ꎬ通过修改叶型安装角来实现弯度比 τ 变化ꎮ 所研

究基础叶型叶中的安装角 β 为 ２０.３°ꎬ所有叶型叶中的几

何偏转角 α 均为 ５８°ꎬ即基础叶型的弯度比 τ 为 ０.３５ꎮ 故

本文选取弯度比 τ 在 ０.００７ ８~０.５５１ ７之间开展研究ꎮ

３.２　 弯度比对涡轮性能的影响

图 ８为不同弯度比转子叶中截面相对马赫数图ꎮ 从

图 ８可以看出ꎬ当弯度比 τ 较低时ꎬ如图 ８(ａ)和图 ８(ｂ)ꎬ
转子前缘气流有较大的正攻角ꎬ叶背产生分离ꎬ并一直影

响至转子出口ꎻ随着弯度比 τ 增加ꎬ如图 ８(ｃ)和图 ８(ｄ)
正攻角逐渐削弱ꎬ叶背分离减弱ꎬ喉道后移ꎬ气流沿程加速

比较均匀ꎬ流动状况较好ꎻ随着弯度比进一步增加ꎬ如
图 ８(ｅ)和图 ８(ｆ)ꎬ转子前缘产生负攻角ꎬ对叶背气流分离

产生一定抑制作用ꎬ叶型曲率变化较大ꎬ造成流通面积下

降ꎬ“缩扩”特点明显ꎬ气流后半段膨胀加速快ꎬ尾缘叶背

附近产生斜激波ꎬ造成尾缘处气流分离加剧ꎮ
图 ９为不同弯度比下转子叶中的载荷分布图ꎮ 由

图 ９可以看出ꎬ随着弯度比的增加ꎬ叶型加载能力逐渐后

移ꎬ在弯度比 τ＝ ０~０.２时ꎬ转子前缘至 ２０％轴向弦长处产

生较大的负载荷ꎮ 这主要是由于当转子处于低弯度比下

时ꎬ转子前缘造型下移ꎬ使得气流冲击转子滞止点在前缘
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􀅰机械制造􀅰 李俊ꎬ等􀅰弯度比对高负荷微型跨音轴流涡轮性能的影响分析

点靠下方ꎬ造成气流在吸力面和压力面加速不均匀ꎬ从而

造成叶背处静压大于叶盆ꎬ产生负载荷ꎮ 随着弯度比的增

加ꎬ转子前缘滞止点上移ꎬ叶盆与叶背静压差降低ꎬ负载荷

范围减小并消失ꎮ 当转子弯度比 τ＝ ０.４５~ ０.５４时ꎬ转子尾

缘附近产生较大的负载荷ꎮ 这主要是由于尾缘气流速度较

高ꎬ产生较强的斜激波ꎬ气流经斜激波后减速且产生分离ꎬ
造成叶背处速度低于叶盆ꎬ从而在尾缘处产生负载荷ꎮ
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图 ８　 不同弯度比转子叶中截面相对马赫数图

�������
�������
�������
�������
�������

�������

�������

�������

�������

�������

�������

������

�
� � ��

D	C.�NN

L
�
�1
B

�� �� ��

图 ９　 不同弯度比下转子叶中载荷分布

从图 １０中的弯度比－流量曲线可以看出ꎬ随着弯度比

的增加ꎬ流量先略微增加然后快速下降ꎮ 这主要是由于

在低弯度比下时ꎬ叶背分离严重ꎬ对主流道形成一定阻

碍ꎬ随着弯度比的增加ꎬ叶背分离现象减弱ꎬ流量略微增

加ꎮ 但是ꎬ当弯度比进一步增加后ꎬ叶型曲率变化过大造

成流通面积快速下降ꎬ流量急剧下降ꎮ 从弯度比－落压比

和效率曲线可以看出ꎬ落压比随弯度比的增加先增加后降

低ꎮ 这主要是由于在低弯度比下正攻角和在高弯度比下

尾缘斜激波均造成气流叶背分离ꎬ气流偏转不足ꎬ效率和

做工能力均比较低ꎮ 但由于在高弯度比时气流分离位置

接近出口ꎬ对转子整体影响较小ꎬ效率降低较小ꎮ 图 １１为
弯度对作功能力的影响ꎮ 从图 １１ 可以看出ꎬ随着弯度比

的增加ꎬ其做功能力先增加后减小ꎬ这是流量、落压比、效
率共同作用的结果ꎮ
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图 １０　 弯度比对总体性能的影响
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图 １１　 弯度比对做功能力的影响

当弯度比 τ＝ ０.４２时效率最高ꎬ选取其与基础叶型进

行流动损失对比ꎬ可以分析弯度比对高负荷微型跨音轴流

涡轮流动损失上的提升ꎮ 如表 ４ 所示ꎬ相较于基础叶型ꎬ
弯度比 τ＝ ０.４２ 时总损失略有降低ꎬ其中叶型损失增加ꎬ
主要是由于喉道缩小ꎬ使得尾缘附近流速加快ꎬ激波增强

导致叶型损失增加ꎻ二次流损失和叶尖泄漏损失降低ꎬ主
要是由于喉道后移ꎬ转子大部分流道中气流流速降低ꎬ环
面附面层对主流阻碍降低从而降低二次流损失ꎬ叶尖泄漏

量减少从而降低叶尖泄漏损失ꎮ

表 ４　 不同弯度比下各项损失

弯度比 总损失
叶型损失

损失值 占总损失比值 / ％

二次流损失

损失值 占总损失比值 / ％

叶尖泄漏损失

损失值 占总损失比值 / ％

０.３５(ｂａｓｉｃ) ０.１９０ ０ ０.１３４ ７ ７０.９ ０.０２５ ０ １３.３ ０.０３０ ０ １５.８

０.４２ ０.１８４ ０ ０.１３６ ９ ７４.４ ０.０１９ ６ １０.７ ０.０２８ ０ １５.２

(下转第 ８４页)
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􀅰机械制造􀅰 吴胜平ꎬ等􀅰磁滞无损评估技术在电站高温管道劣化评估上的应用研究

上ꎬ说明蠕变寿命已经进入到中后期(蠕变寿命损耗已超

过 ６０％左右)ꎬ需要引起使用单位的注意ꎮ
３)在试验过程中ꎬ发现试样发生蠕变断裂后(１００％蠕

变寿命)ꎬ矫顽力会出现增大现象ꎮ 这主要是由于断裂时

材料发生了显著的塑性变形所致ꎮ 但是在实际服役过程

中ꎬ在发生蠕变断裂时ꎬ矫顽力如何变化ꎬ尚未得到相关数

据ꎬ有待后续继续研究ꎮ
４)通过对 Ｐ２２ 材料的试验研究和现场测量验证表

明ꎬ磁滞无损评估技术是一种有效的检验电站高温管道蠕

变劣化的无损检测手段ꎬ本文只对 Ｐ２２ 材料进行了初步

研究ꎬ线性关系中的 Ａ、Ｂ 两位常数仍需大量试验去修正ꎬ
其他材料的磁滞参数与蠕变损伤的关系ꎬ有待进一步

研究ꎮ
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(上接第 ５１页)
　 　 从综合性能和做功能力来看ꎬ弯度比在 ０.３０~ ０.３５之
间时ꎬ该高负荷微型跨音轴流涡轮表现较好ꎬ能有效避免

叶背分离、强激波、负载荷、流通面积变小等不利影响ꎮ

４　 结语

本文通过数值模拟方法ꎬ根据高负荷微型涡轮发动机

性能要求ꎬ设计出一款高负荷微型跨音轴流涡轮部件ꎬ对
其流场特点、损失特性进行分析并研究弯度比对其性能影

响ꎬ结论如下:
１)高负荷微型跨音轴流涡轮相比于常规微型轴流涡

轮ꎬ其气流加速膨胀能力变强ꎬ导向器叶根叶背出口附近

容易产生分离ꎬ转子进口叶根有较大正攻角及较强叶背分

离ꎬ叶尖处间隙泄漏影响较强ꎮ
２)高负荷微型跨音轴流涡轮的总损失高于常规微型

轴流涡轮ꎬ其叶型损失远高于常规微型轴流涡轮ꎬ占总损

失的 ７０.９％ꎻ二次流损失略小ꎬ叶尖泄漏损失较大ꎮ 无论

在哪种涡轮叶型中ꎬ叶型损失占比均超过一半ꎮ 在高负荷

微型跨音轴流涡轮中ꎬ损失主要集中于导向器叶根出口附

近ꎬ转子叶根和叶尖后半段ꎮ
３)高负荷微型轴流涡轮随着弯度比的增加ꎬ前缘正

攻角及叶背分离现象减弱、负载荷逐渐消失ꎬ在弯度比 τ＝
０.３５左右时具有良好的流场结构和加载表现ꎬ当弯度比进

一步增加ꎬ尾缘受出口强激波影响形成叶背分离ꎬ尾缘出

现负载荷ꎮ
４)随着弯度比的增加ꎬ流量、落压比、效率、做功能力

均呈现先增大再减小的特点ꎮ 但在低弯度比下ꎬ流量变化

微弱ꎬ合适的弯度比可以降低其流动损失ꎬ提高效率ꎮ 当

弯度比在 ０.３０~０.３５之间时ꎬ该高负荷微型跨音轴流涡轮

具有较好的性能表现和做功能力ꎮ
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