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【摘要】　针对在多级涡轮流道中沿流动方向燃气温度变化较大这一特点,为了准确反映出温度变

化对气动热力计算结果的影响, 提出了一种考虑变比热影响的 S2 流面的气动热力计算方法。该方

法摒弃了传统的定比热气动热力计算公式和由温度、密度确定压力的求解顺序, 而是根据导出的

变比热计算压力的关系式求解压力,然后用温度和压力计算密度。计算结果显示出本文的算法较

传统的未能充分考虑变比热影响的气动热力计算方法可以改善多级涡轮联算时的计算准确度。
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由于多级涡轮的进、出口温度相差很大, 而比热又是温度的函数, 所以从涡轮进口到出口

之间比热的变化也很大。若想得到准确的计算结果,必须考虑比热变化的影响。正是基于这个

目的,推导了考虑比热变化影响的气动热力计算关系式,提出了一种 S2流面的变比热气动热

力计算方法。

1　变比热气动热力计算方法

1. 1　气动热力关系式

　　在变比热条件下推导了求解压力的计算关系式。沿流线上的二点( 1点和 2点)间积分吉

伯斯恒等式 dp /�= CpdT - T ds 得到

p 2 = p 1 �f ( T 1 , T 2) �g( s1, s2 ) ( 1)
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是温度的函数, ( 1)式是在变比热条件下推出的。可见,如果已知某一流线上两点处的温度、熵

值及一点处的压力,则可以通过( 1)式计算出另一点处的压力。另外,如果已知某点处的静压、

静温和总温, 则可以通过积分吉伯斯恒等式得到总压:

p
*
= p �f ( T , T * ) ( 2)

　　温度和熵以及速度的计算方法与文献[ 1]是一样的, 而密度则是通过状态方程计算。

1. 2　计算方法

　　同传统的 S2 流面气动热力计算方法
[ 1- 3]
不同的是在求出温度后本文先根据变比热计算



式( 1)求解压力,而后由状态方程求解密度。

在应用( 1)式时,须事先求出函数 f ( T 1 , T 2)。本文的作法是:先给定一个足够大的温度区

间[ T s , T e] ,使涡轮内各处的燃气温度均不超出这个区间,即 T∈[ T s , T e]。将这个区间分为 N

等分, 在等分点上的温度可表示为: T = T s+ n·△T ,其中△T 是温度间隔,取△T = 1K , n 是

一个正整数, n∈[ 1, N ]。通过数值积分的方法可以求出函数:
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式中比热比 �可根据温度和其他热力参数由燃气热力性质表或热力性质的经验计算式求出。
根据( 3)式,对于沿流线上任意二点,函数 f ( T 1, T 2 )可以表示为 f ( T 1, T 2 ) = F( T 2 ) - F( T 1 ) ,

式中F ( T 1)、F( T 2)可根据事先已求得的 F ( T ) - T 数值表通过插值求出。在温度和压力求出

后,由状态方程计算密度,由( 2)式计算总压。其余各参数的计算方法同文献[ 1]。

2　计算结果和分析

　　给出了一个某型双级燃气涡轮的计算实例。图 1示出了该涡轮进口处的总温、总压和环量

(相对值)沿叶高的分布规律,可见该涡轮的进口参数沿径向的分布很不均匀, 流场计算较困

难。应用上述算法,对该双级涡轮的 S2流面半反问题进行了计算。文献[ 1]中的气动热力计算

方法类似于文献[ 2, 3] ,这种计算方法简称为传统方法。将传统方法的计算结果和变比热方法

的计算结果进行了对比。两种方法计算时使用了同一个损失模型,详见文献[ 4]。

图 1　总温、总压和环量(相对值)沿叶高的分布 图 2　静压(相对值)沿叶高的分布

图 2绘出了两种算法得到的涡轮末级出口静压沿叶高的分布(曲线Ⅱ—本文变比热算法

的计算结果, 曲线Ⅰ—传统方法的计算结果,下同)。曲线Ⅱ表示的静压沿叶高按流量平均而得

到的平均值与总体性能计算结果和考虑变比热影响的流线曲率法的计算结果是吻合的,而曲

线Ⅰ的平均值要偏高些。另外,曲线Ⅰ在20%叶高附近的形状明显与实验情况不符。图2说明

本文的变比热计算方法较传统方法的计算准确度提高了。

图 3示出的是子午面上涡轮的等温线分布。可以看出图 3(Ⅱ)的温度下降梯度较图 3

(Ⅰ)的要大一些, 二者之间的差别主要表现在第二级导叶进口以后。但总的说来,图 3(Ⅰ)和

图 3(Ⅱ)上的等值线差别并不太大。主要是由于这两种算法都要为满足能量守恒而用总焓(导

叶)或转焓(工作叶片)沿流线不变的条件来确定温度的。图 4示出的子午面压力的等值线则显

示出这两个算法的显著差异。图4(Ⅱ)显示出压力变化比均匀、合理, 而图 4(Ⅰ)表示的第 2级
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导叶内存在着扩压区和等压区, 这显然是不合理的。究其原因是由于传统方法在计算密度时没

能充分考虑比热变化的影响,因而造成了压力求解的显著误差。从图 4还可以看到在第2级涡

轮内两种算法的计算结果差异不大。这主要是由于多级涡轮联算时下 1级涡轮的进口参数是

按其上一级涡轮的出口参数得来的,而按此 2种算法求得的第 1级涡轮出口参数已有明显的

差异(如图 5所示) ,因而不同的进口条件和未能充分考虑比热变化的影响造成了传统方法在

第 2级涡轮内的计算结果与本文算法的计算结果存在着明显的差异。

图 3　子午面上的温度(相对值)的等值线分布

图 4　子午面上的压力(相对值)的等值线分布

图 5　第 1级工作叶片( a)出口相对气流角( b )相对M a数沿叶高的分布

图 6、图 7示出第 2级导叶出口 Ma数和第 2级工作叶片出口气流角沿叶高的分布,可见

两种算法的计算结果存在着很大差异。而两种算法在第 1级涡轮的计算中具有相同的进口条
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件(如图 1所示) ,所以这 2种算法在第 1级涡轮内的计算结果没有象第 2级那样有显著的差

异。图 8示出了第 1级导叶出口 Ma数沿叶高的分布上,可见两种算法的计算结果相差不大。

图 6　第 2级导叶出口M a数沿叶高的分布 图 7　第 2级工作叶片出口相对气流角沿叶高的分布

图 8　第 1级导叶出口 Ma数沿叶高的分布 图 9　子午面上的流线

图 9绘出了子午面上流线的分布情况。可见由本文算法得到的流线的形状变化比较平缓,

两种算法的计算结果在第 1级工作叶片出口以后有较大的差别。

3　结　论

　　( 1)本文的气动热力计算方法充分合理地考虑了变比热的影响,因而其计算准确度较传统

方法有显著提高, 而且气动热力参数的分布也更加合理。( 2)在多级涡轮联算时,传统的未能充

分考虑变比热影响的计算方法在第 1级工作叶片以后将会产生较大的计算误差,因而对多级

涡轮联算必须要充分合理地考虑比热变化的影响,尤其是对进口非均匀的流场计算更应如此。
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