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端壁收缩对微型跨音轴流涡轮导叶性能的影响研究
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摘　 要:采用数值模拟的方法ꎬ研究端壁收缩技术对微型跨音轴流涡轮导叶性能的影响规律ꎬ在气驱涡轮动力试验台

上ꎬ完成部件冷态性能试验验证ꎮ 结果表明:稠度减小后的微型跨音涡轮物理喉道出现缺失ꎬ导叶吸力面侧气流更易产

生强分离ꎬ叶型损失增大ꎮ 端壁收缩型线可以降低气流在喉道处的马赫数ꎬ在上端壁形成局部高压区ꎬ迫使气流向吸力

面侧偏转ꎬ抑制吸力面气流分离ꎮ 当相对高度收缩比值处于 ０.４~０.６之间ꎬ相对收缩圆半径比值处于 ２~ ３之间时ꎬ所研

究的微型跨音涡轮具有较好的性能表现ꎮ 试验测得试验涡轮在落压比值 ２.２８时ꎬ折合流量 ０.５１２ ｋｇ / ｓꎬ折合热态功率达

到２２４ ｋＷꎬ与仿真结果趋于一致ꎬ满足某微型涡扇发动机的设计需求ꎮ
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０　 引言

目前ꎬ微型涡轮发动机因结构紧凑、高功率 /
能量密度、高推重比等优势ꎬ已被广泛运用于大型

飞机辅助动力、无人机动力、分布式能源发电系

统[１－２]等新兴领域ꎮ
随着高性能微型涡轮发动机的发展ꎬ微型涡

轮的级负荷也随之提高ꎬ微型涡轮的流道内出现

跨音流动ꎮ 考虑到微型涡轮在尺寸、结构等方面

的限制ꎬ常规轴流涡轮采用的主动控制手段难以

直接应用ꎮ 微型化后的涡轮黏性效应增强ꎬ级负

荷的提高使得其波系结构更加复杂ꎬ气动损失进

一步增大[３]ꎮ

端壁造型技术是一种常用的降低端区二次流

损失的流道改进技术ꎬ通常分为轴对称和非轴对

称两类ꎮ 相较于周向不均匀的非轴对称造型ꎬ轴
对称的端壁收缩结构在叶轮机械中相对较易实

现ꎬ应用更加广泛[４]ꎮ
端壁收缩最早由 Ｄｅｉｃｈ 等[５]于 ２０ 世纪 ６０ 年

代提出ꎬ石靖等[６]在固定端壁收缩型线出口角度

的前提下对收缩型线内外圆半径、收缩段起始位

置的选取进行了数值研究ꎬ得到了适用于低展弦

比涡轮的参数组合ꎮ Ｄｕａｎ 等[７]对端壁造型在流

道中的位置开展了高负荷低压叶栅试验研究ꎬ发
现流道中的端壁轮廓越大ꎬ端壁收缩对二次流的

抑制越明显ꎮ 蒋筑宇等[８]研究了 Ｓ型内外端壁对
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涡轮性能的影响ꎬ发现端壁型线从静叶吸力面最

大曲率附近开始收缩ꎬ对损失控制的效果最好ꎮ
并非所有的研究者都取得了相同的结论ꎬ王

喜华等[９]分析了不同相对叶高下汽轮机调节级喷

嘴采用端壁收缩的效果ꎬ发现静叶相对叶高大于

１.０时ꎬ采用端壁子午收缩调节级反而使级效率略

有下降ꎻ张远森[１０]将端壁收缩应用到 Ｊ 型弯曲静

叶上ꎬ发现端壁收缩 Ｊ 型静叶较原型总压恢复系

数降低了 ０.０４％ꎬ性能未得到预计的改善ꎮ
上述学者的研究表明ꎬ端壁收缩在常规尺寸

涡轮上已经有了较为成熟的设计方法与应用ꎮ 但

涡轮微型化后ꎬ损失结构与气动性能均发生了一

定的变化ꎬ这些结论无法直接应用到微型涡轮中ꎮ
本文深入研究了端壁收缩技术对微型跨音轴流涡

轮性能的影响ꎬ探讨参数选取规律对微型涡轮流

场及性能的影响机制ꎮ

１　 数值仿真方法

１.１　 数值仿真方法简介

本文以普惠 Ｅ３高压涡轮作为原型涡轮ꎬ基于

转子外径尺寸等比例缩小至 １ / ７得到微型叶轮基

础叶型ꎮ 因微型化后附面层对叶根处的流动影响

增大ꎬ导致其通流能力下降ꎬ本文通过减小稠度来

增大叶片间距ꎬ保证微型涡轮的通流能力ꎮ 采用

ＮＵＭＥＣＡ对全三维可压缩 ＲＡＮＳ方程进行定常求

解ꎬ选用 Ｓ－Ａ 湍流模型ꎬ时间推进采用的是显式

四阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ 法ꎬ转静子交界面采用完全非

匹配混合面传递数据ꎬ使转静子两侧质量、动量、
能量严格守恒ꎻ同时使用 ＣＰＵ ｂｏｏｓｔｅｒ 以及全多重

网格循环技术加快计算收敛速度ꎮ 表 １ 给出了微

型涡轮和原型涡轮部分几何参数对比ꎮ

表 １　 叶轮参数

叶轮参数 原型涡轮 微型涡轮

叶尖半径 / ｍｍ ４１０.１９ ６３.６０

叶根半径 / ｍｍ ３４７.４２ ４０.００

静子稠度 １.１９ ０.９０

转子稠度 １.４０ １.３５

中径弦长 / ｍｍ ８４ １２

１.２　 网格无关性验证

本文基于所研究的原型涡轮进行网格无关性

验证ꎬ使用 Ａｕｔｏｇｒｉｄ５模块进行六面体结构化网格

划分ꎬ计算域选取单通道ꎮ 涡轮级采用 Ｈ－Ｏ－Ｈ

型网格ꎬ转子叶尖间隙区域采用蝶形网格ꎬ共生成

５套不同网格节点数的网格ꎬ网格结构如图 １ 所

示ꎮ 进口边界条件给定总温总压ꎬ出口边界条件

给定静压ꎮ

图 １　 涡轮叶片计算网格示意图

流量、效率及出口总压分布规律如图 ２ 所示ꎮ
可以看出ꎬ在网格量大于 １２０ 万以后ꎬ涡轮的流

量、效率趋于稳定ꎬ沿通道高度的出口总压分布基

本保持不变ꎮ 综合考虑计算准确性与计算量ꎬ本
文选用节点数为 １７０万的网格方案对微型涡轮展

开仿真ꎮ
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图 ２　 网格密度对数值仿真结果的影响

２　 微型跨音轴流涡轮流动特征分析

２.１　 涡轮微型化影响

微型化后的涡轮导向器流场恶化ꎬ总压恢复

系数降低ꎮ 为了更好地分析微型化对涡轮产生的
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影响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 本文采用 ＣＦＤ损失分离方法ꎬ将原型涡轮和

微型化后的涡轮流动损失分别剥离出来ꎬ其涡轮

各项损失如表 ２所示ꎮ
由表 ２可以看出ꎬ随着涡轮尺寸的减小ꎬ微型

涡轮相较于原型整级效率降低了 ６.９ 个百分点ꎬ
二次流损失值上升了 ０.５ 个百分点ꎬ叶尖泄漏损

失值与原型相比上升了 １.０ 个百分点ꎬꎻ叶型损失

占比相较于原型涡轮大幅增加ꎬ由原型的占比

５８.６０％上升到了 ６６.４７％ꎮ 叶型损失值为最大损

失项ꎬ占比超过了总损失的 ５０％ꎮ

表 ２　 涡轮各项损失

分类 总损失
叶型损失 二次流损失 叶尖泄漏损失

损失值 占总损失比值％ 损失值 占总损失比值％ 损失值 占总损失比值％

原型 ０.１１８ ０ ０.０６９ ２ ５８.６０ ０.０３０ ６ ２５.９０ ０.０１８ ２ １５.４０

微型 ０.１８７ ６ ０.１２４ ７ ６６.４７ ０.０３５ ３ １８.８２ ０.０２７ ６ １４.７１

　 　 图 ３所示的叶尖绝对马赫数分布显示了微型

化前后气流在导向器叶尖流道处的膨胀程度及波

系变化 (本刊为黑白印刷ꎬ如有疑问请咨询作

者)ꎮ 经分析发现ꎬ原型涡轮叶尖物理喉道较为明

显ꎬ气流在流道中均匀加速ꎬ不存在明显的分离

涡ꎬ整体流动较好ꎻ微型涡轮导向器叶片数的减少

使得叶尖处流道间距进一步拓宽ꎬ物理喉道出现

缺失ꎬ流道对气流的束缚能力大幅减弱ꎮ 微型化

后的涡轮导向器绝对尺寸变小ꎬ气流在导向器流

道内的偏转距离变短ꎬ转折更为剧烈ꎬ高负荷的叶

型设计使气流在大角度偏转的流道中出现分离

涡ꎬ气流落后角增大ꎬ叶片吸力面出现低压区ꎬ横
向静压梯度增大ꎬ流动损失急剧增加ꎮ 而微型化

后的导向器因为尺寸的限制ꎬ无法通过持续增大

流道轴向长度来缓解流动分离ꎬ需要采用其他技

术来抑制ꎮ
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图 ３　 涡轮导向器叶尖马赫数云图对比

２.２　 端壁收缩对分离的影响

同平直端壁相比ꎬ外端壁收缩型线已作为改

善顶部区域气动性能的措施被广泛运用ꎮ 本文将

端壁收缩型线应用到微型涡轮上ꎬ与平直端壁进

行对比ꎮ
图 ４为平直端壁与收缩端壁的熵图与三维流

线ꎬ可以看出平直端壁的导叶在沿叶高 ６０％~９０％区

域叶片表面产生了明显的旋涡结构ꎬ产生了严重

的气流分离现象ꎬ静子吸力面沿流向熵增范围急

剧扩大ꎮ 将外端壁型线改为收缩端壁后ꎬ端壁型

线的收缩使得气流在喉道处的分离减弱ꎬ分离涡

范围减小ꎮ 端壁处的流线受到端壁收缩型线的限

制ꎬ呈现沿径向略微向下的趋势ꎮ 这说明收缩端

壁增大了流道对气流的束缚能力ꎬ抑制了导向器

吸力面叶尖的气流分离ꎮ
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图 ４　 收缩端壁调整前后对比

气流在经过导向器喉道截面时ꎬ因静子叶片

几何气流角超过了 ７０°ꎬ所以当端壁沿轴向向下
收缩时ꎬ喉道截面的压力面侧先开始收缩ꎬ如图 ５
所示ꎬ形成了吸力面侧高、压力面侧低的截面造

型ꎮ 此时气流在喉道处进行偏转的过程中ꎬ压力

面侧向下收缩ꎬ在上端壁产生局部高压区ꎬ迫使导

向器叶尖进口气流向吸力面侧偏转ꎮ
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图 ５　 喉道收缩示意图

３　 端壁收缩参数化研究

３.１　 端壁型线参数化

端壁收缩型线一般是由直线段(长度 Ｌ１)、收
缩段(长度 Ｌ２)、收缩圆内圆段(半径 Ｒ ｉ)、外圆段

(半径 Ｒｏ)组成ꎬ图 ６为端壁收缩型线的参数示意

图ꎮ 本文将设计参数无量纲化ꎬ收缩起始段设为

静叶吸力面曲率最大处ꎬ 定义收缩高度与收缩段

轴向长度的比值 Δｈ / Ｌ２ 为相对高度收缩比 Ｃꎬ定
义收缩段长度与直线段长度的比值为相对长度收

缩比 Ｄꎬ定义收缩圆的内外圆半径比值为收缩圆

半径比 φꎮ 通过修改收缩段高度 Δｈ 与收缩段长

度 Ｌ２ 来实现相对高度收缩比 Ｃ 与相对长度收缩

比 Ｄ 的变化ꎬ对其选取规律进行研究ꎮ 固定收缩

圆半径比 φ 为 １ꎬ选取 Ｄ 分别为 ２.５０、３.００、３.８５ꎬＣ
分别为０.２８８、０.４８０、０.６７２、０.８６４ꎬ组合生成 １２ 组

外端壁收缩型线方案进行研究ꎮ

Ｃ＝
(ｈ１－ｈ２)

Ｌ２
(１)

Ｄ＝
Ｌ２
Ｌ１

(２)

φ＝
Ｒ ｉ
ＲＯ

(３)

L� L�

h �

h �

RP
RJΔh

图 ６　 端壁收缩型线参数化示意图

３.２　 不同相对收缩比对导向器性能的影响

本文保持涡轮出口通道高度 ｈ２ 不变ꎬ通过改

变上端壁进口型线高度 ｈ１ 来控制相对高度收缩

比 Ｃ 的变化ꎮ 因此 Ｃ 的增大会抬高喉道处的通

道高度ꎬ在一定程度上扩大喉道处的通道面积ꎮ
图 ７给出了不同相对高度收缩比的导向器叶尖马

赫数云图ꎬ由图可知ꎬ相对高度收缩比的增大使得

气流在吸力面喉道处的最大马赫数降低ꎬ由 １.２２
降低至 ０.７２ꎬ气流速度的降低使得喉道处的静压

提高ꎬ且减缓了气流在喉道处的转折速度ꎬ对气流

分离也起到了一定程度的抑制ꎮ 对比不同相对高

度收缩比的流场可以看出ꎬＣ 在 ０.４８０以上时已可

对吸力面产生的分离涡产生较好的抑制效果ꎬ当
Ｃ 大于 ０.６７２时ꎬ型线在叶尖处的收缩幅度进一步

增大ꎬ气流在径向上的转折过于剧烈ꎬ在经过内外

收缩圆的衔接处时ꎬ端壁型线对气流的影响陡然

由局部正压梯度变为逆压梯度ꎬ使气流产生径向

上的流动分离ꎮ
"CTPMVUF�.BDI�/VNCFS
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图 ７　 不同相对高度收缩比叶尖马赫数云图

图 ８给出了不同相对高度收缩比 Ｃ 下导向器

喉道处的静压分布云图ꎬ可以看出随着相对高度

收缩比 Ｃ 的增大ꎬ喉道处压力面侧开始向下收缩ꎬ
喉道截面的吸力面侧与压力面侧的通道高度差逐

渐增大ꎬ形成明显的收缩段ꎮ 当 Ｃ 大于 ０.６７２ 时ꎬ
收缩段的上凸段形成了局部高压区ꎬ增大了其与

静叶吸力面之间的横向压差ꎬ使得气流在喉道处

的偏转幅度进一步提高ꎮ
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图 ８　 不同相对高度收缩比 Ｃ 的喉道静压分布
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图 ９给出了不同相对高度收缩比与相对长度

收缩比下导向器的总压恢复系数ꎮ 分析发现ꎬ微
型涡轮导向器的性能对端壁型线的变化敏感程度

较高ꎬ细微的型线调整都会对其性能造成影响ꎮ
可以看出在型线的相对高度收缩比 Ｃ 相近时ꎬ相
对长度收缩比 Ｄ 越大ꎬ导向器流道中收缩段的占

比越大ꎬ端壁收缩型线对导向器叶尖气流分离的

损失抑制范围越广ꎬ导向器的总压恢复系数越高ꎮ
在相对高度收缩比小于 ０.４ 时ꎬ随着 Ｃ 的增大ꎬ导
向器的总压恢复系数逐渐增大ꎻ在相对高度收缩

比大于 ０.６时ꎬ随着 Ｃ 的增大ꎬ导向器的性能呈下

降趋势ꎮ 在相对高度收缩比 Ｃ 处于 ０.４~０.６ 范围

内时ꎬ采用不同收缩段长度的导向器都有一个较

好的性能表现ꎮ
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图 ９　 不同相对收缩比导向器性能

３.３　 不同收缩圆半径比对导向器性能的影响

上文确定了相对高度收缩比 Ｃ 与相对长度收

缩比 Ｄ 的较佳取值范围ꎬ因此本节在固定相对高

度收缩比 Ｃ 为 ０.６７２ꎬ相对长度收缩比 Ｄ 为 ３.８５ꎬ
对收缩圆半径比 φ 的取值范围进行进一步的研

究ꎮ 图 １０给出了不同收缩圆半径比方案的导向

器叶尖马赫数云图ꎬφ 依次为 ０.５、１、２、３ꎮ 可以看

出随着 φ 比值的增大ꎬ上凸型端壁在收缩段中的

占比提高ꎬ对导向器吸力面的气流分离抑制范围

变广ꎮ 当 φ 比值大于 ２ 时ꎬ端壁收缩圆弧的衔接

处超过了导向器尾缘ꎬ此时导向器吸力面尾缘产

生小范围分离ꎬ流场发生恶化ꎮ
图 １１给出了不同收缩圆半径比方案的喉道

静压云图ꎬφ 依次为 ０.５、１、２、３ꎬ由图可知 φ 的变

化对于导向器喉道处通道截面形状有着较大影

响ꎮ 对比图 １１( ａ)、图 １１( ｂ)发现ꎬ当 φ 值较小

时ꎬ喉道处端壁由上凸段型线与下凹段型线组成ꎬ
气流在上凸段型线处受到局部正压梯度ꎬ形成高

压区ꎮ 随着 φ 的增大ꎬ上凸段型线占比逐渐增大ꎬ
高压区的位置向压力面侧移动ꎬ增大了横向压力

梯度ꎬ增强气流向吸力面侧的流动ꎬ分离现象

减弱ꎮ

UDUφ��� UEUφ���

UBUφ���� UCUφ���
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图 １０　 叶尖马赫数云图
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图 １１　 不同收缩圆半径比喉道静压云图

表 ３给出了不同收缩圆半径比 φ 方案下的涡

轮级性能参数ꎮ 由表可知ꎬ收缩圆半径比值变化
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对涡轮级性能的影响较为明显ꎮ 随着 φ 的增大ꎬ
涡轮流量先明显增大ꎬ然后增长逐渐平缓ꎬ这是因

为当 φ 值较小时ꎬ端壁型线在涡轮喉道前大幅度

收缩ꎬ使涡轮喉道面积减小ꎬ当 φ 比值大于 ２ 之

后ꎬ喉道位于端壁型线曲率大幅变化之前ꎬ收缩圆

半径比值变化对涡轮通流能力影响减弱ꎮ 当 φ 比

值增大时ꎬ上凸型端壁占比逐渐增大ꎬ涡轮级性能

呈现先增大后减小的趋势ꎮ 当 φ 比值为 １.０ 时ꎬ
涡轮级效率最高ꎬ随着 φ 比值继续增大ꎬ涡轮的落

压比逐渐减小ꎬ整级性能开始下降ꎮ 综合来看ꎬ方
案 ２的综合性能要优于方案 １和方案 ３ꎬ可以作为

微型跨音轴流涡轮的首选方案ꎮ

表 ３　 不同收缩圆半径比涡轮性能对比

参数 方案 １ 方案 ２ 方案 ３ 方案 ４

φ ０.５ １.０ ２.０ ３.０

流量 / (ｋｇ / ｓ) １.１３０ １.１５０ １.１８２ １.１９２

落压比 ２.９３２ ２.８３０ ２.８３０ ２.８１７

静子总压
恢复系数 / ％ ９７.８１ ９８.１３ ９８.２４ ９８.２５

转子效率 / ％ ８４.５４ ８４.３６ ８３.９３ ８３.６５

涡轮效率 / ％ ８２.７０ ８２.７９ ８２.４６ ８２.１９

４　 涡轮部件冷态性能试验

４.１　 试验方案

本课题组在此前搭建了气驱涡轮动力风扇试

验台[１１]ꎬ本文基于该试验台为基础ꎬ结合上文设

计的微型高负荷轴流涡轮ꎬ进行涡轮部件冷态性

能试验ꎬ验证高负荷微型轴流涡轮的实际性能ꎮ
如图 １２所示ꎬ气驱涡轮动力风扇试验台主要

由驱动涡轮、负载风扇、进排气蜗壳、滑油系统和

轴系组成ꎮ 高压气源通过涡轮进气蜗壳到达涡轮

进口ꎬ气流冲击涡轮转子做功ꎬ涡轮通过轴系带动

负载风扇旋转ꎬ气流从经过风扇增压后进入风扇

排气蜗壳ꎮ
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图 １２　 气驱涡轮动力风扇试验台结构

涡轮的等熵效率通过测量涡轮进出口截面总

温总压ꎬ经计算得出ꎮ 本文测试的涡轮应用在微

型涡扇发动机中ꎬ涡轮级出口余速对应的动能可

在下游尾喷管中得到利用ꎬ因此选用不计余速损

失的效率公式进行效率计算

η∗ｔ ＝
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Ｔ∗２
Ｔ∗１

æ

è
ç

ö
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÷

１－
Ｐ∗２
Ｐ∗１
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è
ç

ö

ø
÷

ｋ－１
ｋ

(４)

式中:Ｔ∗１ 、Ｐ∗１ 分别为涡轮进口总温、总压ꎻＴ∗２ 、Ｐ∗２
分别为涡轮出口总温、总压ꎮ

４.２　 试验结果与分析

由图 １３(ａ)可知ꎬ当涡轮落压比在 ２.３时ꎬ试验

测得涡轮效率约为 ０.８１２ꎬ仿真数据与试验数据误差

约为 ２％ꎬ在涡轮特性线 ２.０~２.３落压比范围内ꎬ随着

落压比的增大ꎬ涡轮效率略微减小ꎬ仿真效率的变化

趋势与试验数据相近ꎮ 本试验所用负载风扇在设计

转速下增压比为 １.３７ꎬ设计流量为 ２.５８ ｋｇ / ｓꎬ根据风

扇设计点参数求得负载风扇功率为 ７８ ｋＷꎬ而涡

轮设计点冷态折合功率为 １２２ ｋＷꎬ负载功率较

小ꎬ且风扇的稳定工作范围要小于涡轮ꎬ因而试验

涡轮的工况变化范围只为仿真等转速特性线的一

部分ꎮ 从图 １３(ｂ)数据对比可以看出ꎬ试验与数

值模拟所获得的流量特性曲线趋势基本一致ꎬ但
结果有一定偏差ꎬ偏差幅度达到了 ４％左右ꎮ 这是

因为涡轮处在非设计点工况ꎬ涡轮出口气流与轴

向具有一定夹角ꎬ总温探针测得实际总温偏低ꎬ使
得流量计算出现一定程度偏高ꎮ 图 １３(ｃ)为试验

涡轮功率数据与仿真涡轮冷态功率对比ꎬ可以看

出该试验台的负载风扇功率处于涡轮设计转速的

小落压比工况侧ꎮ
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图 １３　 涡轮特性曲线

　 　 图 １４为涡轮出口沿径向总压分布的对比情

况ꎮ 由图可知ꎬ仿真涡轮出口总压的数值与试验

结果有一定偏差ꎬ但沿叶高方向的总体分布与试

验测量结果基本一致ꎮ
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图 １４　 转子出口叶高总压分布对比

５　 结语

本文通过数值模拟的方法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对其损失特性进行分析并分析

端壁收缩型线对其性能影响ꎬ结论如下:
１)跨音涡轮导叶微型化后ꎬ流道绝对尺寸减

小ꎬ黏性效应增强ꎬ其叶根通流能力需通过减小叶

片稠度来保证ꎬ由此造成叶尖喉道变宽甚至缺失ꎬ
叶片对叶尖气流的束缚减弱且气流在大曲率下转

折更加急剧ꎬ叶尖吸力面侧气流更易发生强分离ꎬ
性能显著下降ꎮ

２)微型跨音涡轮导叶子午流道外端壁采用收

缩型线可增大通道高度、减小喉道处流速ꎬ降低叶

尖吸力面侧气流分离的风险ꎬ同时在上端壁处形

成局部高压区ꎬ驱使气流向吸力面侧偏转ꎬ有效抑

制了叶尖气流因低稠度、大曲率转折造成的强

分离ꎮ
３)Ｃ 和 φ 是影响端壁收缩流道型线的两个关

键因素ꎮ Ｃ 影响着喉道马赫数ꎬ随着 Ｃ 增大ꎬ喉道

处气流马赫数逐渐降低ꎬ分离现象减弱ꎮ 但当 Ｃ
进一步增大时ꎬ气流在径向上的剧烈转折使其在

下凹段端壁型线处产生分离ꎬ因此 Ｃ 取 ０.４ ~ ０.６
之间时具有较好的流场结构ꎮ φ 决定了喉道截面

高压区的位置ꎬ随着 φ 值的增大可以使端壁处的

高压区向压力面侧偏移ꎬ增强气流向吸力面侧的

流动ꎻ但过大的 φ 值会降低转子的做功能力ꎬ使涡

轮整级性能下降ꎻ当 φ 在 ２~３ 之间时微型跨音轴

流涡轮具有较好的性能表现ꎮ
４)本文通过涡轮冷态性能试验测得试验涡轮

在落压比 ２.２８时ꎬ折合流量 ０.５１２ ｋｇ / ｓꎬ折合热态

功率达到 ２２４ ｋＷꎬ与仿真结果趋于一致ꎬ满足了

某微型涡扇发动机的设计需求ꎮ
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从仿真结果可以看出ꎬ随着所使用的润滑油

的黏度增大ꎬ爬行现象也在逐渐消失ꎮ 若润滑油

黏度较小ꎬ导致过盈配合面之间动静摩擦力的差

值较大ꎬ反而会出现爬行现象ꎻ若是选用润滑油的

黏度较大(黏度为 ４０ ｃＳｔ 的润滑油)ꎬ虽然动静摩

擦力的差值较前者减小了ꎬ但是同条件下的压装

力增大了约 １０％ꎬ并且黏度较高的润滑油在涂覆

的时候很难保证均匀程度ꎬ这也会影响压装过程ꎮ
综上所述ꎬ选用黏度为 ３０ ｃＳｔ的润滑油较为合适ꎮ

４　 结语

本文基于研制的精密自动压装设备ꎬ对压装过

程中实时采集的压力－位移曲线进行了分析ꎮ 经过

实验验证ꎬ为提高衔铁组件联接质量的可靠性ꎬ选
用 ０.８ｍｍ / ｓ的压装速度以及黏度为 ３０~４０ ｃＳｔ 的
航空润滑油ꎬ有效避免了爬行现象ꎮ 此后随机抽

取了实验台上多套衔铁组件进行了压装实验ꎬ其
压力－位移曲线均在合理预测范围内ꎬ表明组件的

装配质量良好ꎮ
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