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有关对转涡轮基本设计与应用的进一步思考

蔡睿贤
(中国科学院 工程热物理研究所,北京 100080)

摘要: 根据本文作者以前发表的对转涡轮全面基础分析,进一步提出了几点以前尚少注意的气动热力设计问

题:基于高、低压轴压气机 (含风扇)各自需要的负荷与转速、压比匹配的实用可能,来选择基元级与叶栅,提出

比较适合对转涡轮使用的发动机系统; 以及特大折转角叶栅与基本切向特小折转角叶栅的需要可能性与设

计等。综合发动机系统与叶轮机械气动设计的要求而对这些问题进行的考虑,会有助于发展即将实用的对转

涡轮。
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1　前　言

　　对转涡轮以其轻、小、低造价 (零件数少)、低

进动影响与可能效率高等而即将在各种燃气涡轮

发动机,尤其是航空与军用发动机中获得广泛应

用。国际上各先进工业国家的科研计划与实用机

型设计,都包含了对转涡轮。但公开发表的有关文

献不多,尤其是联系到整个系统全面设计的文献

更少,因此,对之进行相应的研究与考虑,是有益

的。

也许由于牵涉到国防秘密,正如上述,公开发

表的文献很少,比较全面的基本分析已知的只有

作者近十年前发表的文献[ 1 ]。为便于后面叙述,

在本节先将文献[ 1 ]中的最主要结论摘录如下:

由于一个对转涡轮基元级的叶栅数不一定

(两列对转动叶栅或者还加上其前的静叶栅) ,所

以评价对转涡轮基元级的作功能力或与常规涡轮

级比较时,应以平均单位叶栅作功系数h
3 ′= h

3 ö

m 代替常用的级作功系数h
3 为宜 (m 为级的叶栅

数)。

可以用 4个字母 I , R , A 及D 中 3 个的按流

向顺序排列来定义好各种典型的对转涡轮基元

级,所有实用的对转涡轮基元级只会是这些级或

者它们之间的中间情况: 对每排动叶进气, I 相当

于冲击式,即该排动叶栅有W ui= W ue (W u 是相对

切向速度, i, e分别是进、出气) ; R 相当于反击式,

即该排动叶栅W ui= 0; A 相当于轴向进气, 即该

排叶栅有 C ui= 0 (C u 是绝对切向速度) ; 对级的排

气,A 是轴向排气,即C ue= 0, D 是重复级,即该对

转基元级的进、排气角度一样。后者主要适用于多

级对转涡轮;但由于结构关系,目前多级对转涡轮

的实用可能不大。这样定义的典型对转涡轮基元

级及其速度三角形与叶型的示意图有图 1所示的

11种。一个对转涡轮基元级的运动学有 8个独立

自变数,当用 3个符号代表一种典型级后,还剩 5

个自变数。如选用两排动叶的圆周速度 uA , uB =

uB

uA
,及动叶前后的相对轴向速度c1z =

c1z

uA
, c2z =

c2z

uA
与

c3z =
c3z

uA
为自变量。则各典型级的功率特性都可以

很简单地表达为仅是高低压轴转速比uB的函数,

其曲线图示如图 2及图 3。图中 h
3
A 与 h

3
B 分别是

高、低压轴的负荷。

各种对转级及常规级的大致效率对比可见图

4。

有了这些基本概念,下面就可以对一些基本



图 1　典型对转涡轮基元示意图

设计作进一步的探讨。

2　高低压轴负荷与转速、压比
　匹配的要求

　　如图 3所示,各种典型基元级在不同的低、高

压轴转速成比uB下会相当于一定的高、低压轴负

荷分配 h
3
A öh

3
B。而对于一定的双轴涡喷或涡扇发

动机以及地面燃气轮机, uB与 h
3
A öh

3
B 值只会在不

大的范围内变化,首先取决于发动机系统的设计。

如涵道比很大的民用或运输机用涡扇发动机,

h
3
A öh

3
B 比数值不会太大,甚至会小于 1。涡喷发动

机 (相当于涵道比为 0)则此值会大于 1 (由于高压

气体温度较高,压缩功要较大;或者从系统性能上

看,压比分配在高压轴较多) ,但也不会大得太多。

低涵道比涡扇发动机的 h
3
A öh

3
B 值则大致在上述

两种情况之间。对于涡桨、涡轴发动机及地面燃气

轮机常用的分轴式,当涡轮进气温度 T
3
3 不太高

时, h
3
A öh

3
B 值约为 2, 但当 T

3
3 较高时, 此值会降

低,但目前仍远大于 1。对于平行双轴、高压轴出

功的燃气轮机, 则 h
3
A öh

3
B 值会较大, 甚至会到 2
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以上 (这种燃气轮机用对转涡轮会使轴系布置比

较特殊)。

至于低、高压轴转速比uB的选用,总是不会大

于 1。这首先是因为高压部分容积流量要比低压

部分小得多,而一般的气动设计总是容积流量较

大的叶轮机械用较低的转速来匹配。

以上的分析是针对常用的航空涡轮发动机或

燃气轮机,高、低压压气机分别由高、低压涡轮驱

动,或者压气机由高压涡轮驱动,低压涡轮出功。

对于非常规发动机或者其它对转涡轮特殊应用场

合,数据会不一样。

图 2　基元级功率特性曲线图

综上所述,对于常规航空涡轮发动机: uB值一

般不会大于 1,通常略小于 1,比较多在 017～ 018

左右; h
3
A öh

3
B 值的可能变化范围略大,通常在 2以

下,特高涵道比涡扇发动机则还会小于 1。这相当

于图 3中的左下角区域。

由图可见,在uB≤1时,不可能有可用的对转

基元级的 h
3
A öh

3
B ≤1。所以,对通常的特高涵道比

涡扇发动机不太可能利用对转涡轮,除非它的高

压压气机的压比占了总压比的绝大部分。所以,看

来对转涡轮只比较适合用在战斗型军机以及地面

的分轴、双轴燃气轮机上。

图 3　高低压叶栅功率分配特性曲线图

图 4　对转涡轮级与常规涡轮级的典型效率数据

在上述数据区域uB < 1, h
3
A öh

3
B < 2内,可用的

对转涡轮基元级只有A IA , A RA , R IA 及 R RA 几

种典型级以及在它们之间的中间情况; 第一个字

母为 I 的典型级, h
3
A öh

3
B 太大,不适宜用于常规的

航空涡轮发动机及燃气轮机 (图 3中标示D 的是

重复级,只宜用在多级情况下;目前还未有合适的

多级轴流对转涡轮结构型式,故不予讨论)。但为

了能得到较大对转涡轮级作功系数h
3 ,以得到较

大的总压比,根据图 2,对军用航空发动机以选用

R IA 及A IA 或其中间情况较为合适。何况按图 4

还可见,这两种典型级的效率也较高。对于地面无
回热燃气轮机,也可同样考虑。但对有回热燃气轮

机,按近来分析,压比可以很低[2 ] ,则 R RA 或它与

R IA 的中间情况也可以选用。至于A RA ,则由图

2及图 4可见,其作功能力与效率都没有优点,可

先不必考虑。

另外还要考虑对转涡轮级能输出多少功,发

动机能有多少压比。对于双轴涡喷机组,涡轮输出

的功就相当于压气机的压比。如果按目前中国的
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材料与冷却技术水平,选取 uA = 400 m ös,则上述

4种可用典型基元级中nB = 017～ 018时最大可能

达到h
3≈ 4 (图 2 的 IRA ) , 其单位流量的功率为

640 kJ ökg2。考虑了涡轮与压气机的效率后,能得

到的压比也就是 30左右。对于涡扇发动机,涡轮

一部分功率要用于驱动风扇,随涵道比的增加,同

样的涡轮单位流量的功率所能达到的压气机压比

也就更小。如果为要得到更小的 h
3
A öh

3
B ,用近于

A IA 的典型级,则在nB = 017～ 018时最大可能的

h
3 还要小些,约为 3 (图 2) ,纯喷气时压比也就只

能将近到 20,考虑大涵道比涡扇时就更小。因此,

除了从高、低压涡轮功比 h
3
A öh

3
B 上考虑, 对转涡

轮不适于大涵道比涡扇发动机外,从能得到的压

比看,对转涡轮目前也不太合适用于大涵道比涡

扇发动机。当然,如果材料与冷却技术有较大突

破,涡轮圆周速度可以大大增加,则上述约束应予

重新考虑。

3　对转涡轮所需特殊叶栅及其设计

　　由于对转涡轮的特殊性,其叶栅几何与流动

情况也会有其特点,因此,已有一些文献对这种涡

轮所需的特别叶型进行理论与实验研究,例如前

苏联的ЦИАМ[3 ] ,日本的NAL [4 ]及中国的工程热

物理研究所[5 ]等。考虑到对转的特大负荷情况 (相

当于上述的 I IA 或 IRA 等典型级) ,及无进口喷

嘴静叶使得动叶进口与出口角方向差别不大情况

(相当于上述的A IA 或A RA 等典型级) ,上述文

献研究的分别是特大负荷、叶片气流折转角高达

160°的叶栅[4 ]或叶型 折转很小、近于翼型且接近

切向按装的叶栅[3, 5 ] (后面简称“躺倒叶型”)。

当然,上述这些叶栅是可能应用在对转涡轮

中的。但正如上节所分析的那样,需要重视的是:

常用的喷气发动机或燃气轮机的对转涡轮会用什

么叶栅?如上节所述,实际在常用喷气发动机及燃

气轮机中只会用到 R IA , A IA 及 R RA 等 3 种对

转涡轮典型基本级或它们之间的情况。所以,首先

可从图 1大致了解常用的对转涡轮叶栅型线。看

来与常见喷气发动机不同的主要是“躺倒叶型”。

为更准确地探讨对转涡轮叶型的特点及其设

计参考, 下面对 R IA 及A IA 两种典型基元级的

叶栅基本数据作一探讨。R RA 典型基元级的叶型

难度不会超出R IA 与A IA 之外 (可参见图 1) ,故

不必特别探讨。

如按目前一般可能,设高压涡轮叶栅的圆周

速度为 uA = 400 m ös,低、高压转速比为uB = 0175,

轴向分速 cz = 300 m ös,首排动叶栅进气处声速约

为 800 m ös (大致相当涡轮前最高温度为 1800

K) ,则 R IA 与A IA 两种典型基元级的具体速度

三角型可见图 5与图 6。

由图 5可见,对R IA 典型基元级在上述数据

下,进口静叶是个轴向进气,气流转折 5311°的亚

声速叶栅,第二排动叶是进、排气均为 45°的亚声

速叶栅,都是常规且很易设计的,比较特别的是第

一排动叶。它是轴向进气,折转角 7313°,出气角

1617°(以切向为准)的超声速叶栅。其实马赫数并

不高,也就 113 左右,主要是出气角太小,在航空

发动机与燃气轮机中很少见。但此出气角及马赫

数在蒸汽轮机中不是罕见的。所以,对此叶栅的设

计可以参考蒸汽轮机中的成功经验。

对A IA 典型基元级在上述数据下,第二排动

叶与 R IA 一样,区别在于没有了进口静叶, 另外

首排动叶变成了“躺倒叶型”,出气角与马赫数仍

与上例一样, 只是气流折转角大大减少, 降为

2012°。对于这种超声速的叶栅,在蒸汽轮机中已

有很多成功经验,完全可以学习借鉴。至于亚声速

的类似叶栅,只要不是太“躺下”,文献[ 5 ]所介绍

图 5　R IA 典型级速度三角形示例
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图 6　A IA 典型级速度三角形示例

的方法可以作为初解,得出初步叶型后再用详细

的办法优化。

至于文献[ 4 ]所研究的 160°大折转超高负荷

叶栅,按上面分析在目前的常规喷气发动机与燃

气轮机中的对转涡轮是不会用到的。但对于特殊

情况及常规的大负荷涡轮级还是有用的。文献

[ 4 ]作者山本孝正博士对他所实验的 160°大折转

叶栅其实并不满意:流动损失很大;在作者近日赴

NAL 进行合作访问时, 他提出此问题请作者咨

询。经考察,得知该叶栅型线是用几何造型法生

成。当然,几何造型法难以得出最佳的叶栅,何况

早年流行几何造型时还从未有人研究如何造如此

大负荷的涡轮叶栅型线。实际上该实验叶栅的表

面曲率是不连续的。当时作者向山本博士建议可

改用吴仲华教授早年创建[6 ]并经作者改进[7 ]的中

心流线法作初步造型,肯定可以做到叶型型线绝

对光滑,而且性能不会太差。当然,中心流线也从

未考虑过如此大负荷的叶栅造型。为此可以将原

来中心流线法的沿叶栅额线向展开改为沿中心流

线法向展向。且将造型时的中心流线适当伸长到

额线外一段;这样任意伸长当然在进、出口处有些

误差,但该法本来就不能算准叶片前、后缘处,是

其固有缺点,而且大折转角叶栅这个误差范围也

局限在额线附近不大区域内。设计自变参数可取

中心流线为悬链线与等 Β变角线的加权平均,中

心流线上速度分布可取为常数。法向展开公式可

自文献[ 7 ]中的公式令 Β= 0而得到。其它的则只

是一些法向展开与原直角坐标一些简单几何变

换, 没有任何困难与麻烦之处。作者曾用此法在

1966 年设计过一台特殊回流涡轮中气流将近折

转 160°的回流通道, 初步试运转性能是满意的。

但可惜由于非技术原因,这台机器后来没有长期

实际运行。

中心流线法不能用于较高超声速流道内。为

此建议可参考早年超声流科学家所建议的超声冲

击式涡轮叶栅[8 ]。当然,此叶栅未继续发展及实

用。至少叶栅性能比较敏感及其变工况性能会有

不少要探讨的问题。但它会是进行研究发展的一

个出发点。

4　结束语

　　本文首先从整个发动机系统要求的高度来分

析目前常用的喷气发动机和燃气轮机会用到那些

型式的对转涡轮和它的叶型。从发动机的高、低压

轴压气机 (含风扇)负荷的分配及转速的匹配,论

证了比较合用的对转涡轮典型基元级是文献 [ 1 ]

中的R IA , A IA 及R RA 以及它们的中间情况,说

明了对转涡轮较适用于低涵道比的双轴涡扇发动

机和涡喷、涡桨、涡轴发动机以及地面上的分轴、

双轴高压轴出功燃气轮机。目前对转涡轮常会用

到的特殊叶栅不是超高负荷大气流折转叶栅,而

是气流折转较小、叶型较平且接近平行于额线的

叶栅。指出设计后一种叶栅可借鉴于蒸汽轮机的

成熟经验。建议了可用改进的中心流线法来设计

超高负荷大气流折转叶栅。
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Con sidera tion on the Basic D esign and Appl ica tion

of Coun ter-Rota ting Turbines
CA I R ui2x ian

( Institute of Engineering T hermophysics, Ch inese A cadem y of Sciences,Beijing 100080, Ch ina)

Abstract: A ccording to the comp rehensive basic analysis of coun ter2ro tating turbines given by the

author ten years ago, som e aero2thermodynam ic design p roblem s, w h ich have no t yet attracted enough

atten tion of turbine designers, are raised and discussed. T he possibilities fo r app lication of various coun ter2
ro tating elem en tary stages and their cascades are elaborated from the viewpo in t of the required m atch ings

of the loads, ro tating speeds and p ressure ratio s betw een the h igh p ressure and low p ressure coun ter2
ro tating shafts, and then the turboengine system s suitable fo r utilization of the coun ter2ro tating turbines are

p roposed. F inally the possibility and necessity fo r design ing the ultra h igh turn ing angle cascades and the

ultra h igh in let and outlet angle ( related to ax ial direction ) low turn ing angle cascades are considered.

T herefo re the consideration on in tegration of the requirem en ts fo r bo th the engine system s and

turbom ach inery gasdynam ic designs w ill be beneficial to the developm en t of the coun ter2ro tating turbines.

Key words: coun ter2ro tating turbine; elem en tary stage; cascade design; m ean stream bine m ethod

(T he Ch inese tex t of the fo llow ing abstract is p rin ted in PP199- 204)

[18 ]　Belik L. Secondary Losses in Turbine Cascade w ith Low

A spect Ratio and L arge Deflection [C ]. P roc. 6th conf. on Stream

Turbines of L argepow er O utput, Czechoslovak ia, Sep t. 1975.

[ 19 ]　M oore J. F low T rajecto riesM ixing and Entropy F luxes in a

Turbine Cascade V iscous Effects in Turbom ach ines [ J ]. A GARD

CP351, 1983.

[ 20 ]　Sharm a O P, Butler T L. P redictions of End W all Losses and

Secondary F low s in A xial F low Turbine Cascades [ J ]. Journal of

Turbom ach inery, 1987, 109: 229- 236.

[ 21 ]　Goldstein R J , Spores R A. Turbulent T ransport on the End

W all in the Region betw een A djacent Turbine B lades[J ]. Journal of

Heat T ransfer, 1988, 110: 862- 896.

[ 22 ]　W ang Haip ing, Steven J D lson, R ichard J Goldstein, et al.

F low V isualization in a L inear Turbine Cascade of H igh Perfo rm ance

Turbine B lades[R ]. A SM E Paper No. 95- GT - 7.

[ 23 ]　Sonoda T. Experim ental Investigation on SpatialDevelopm ent

of Streamw ise Vortices in a Turbine Inlet Guide V ane Cascade[R ].

A SM E Paper No. 85- GT - 20.

[ 24 ]　Jabbari M Y, et al. Three D im ensional F low w ith in L arge

Scale Turbine Cascades [ J ]. W arm e U nd2Stoffubertragung, 1992,

27: 51- 59.

[ 25 ]　Goldstein R J , et al. The Influence of Secondary F low s nears

the Endw all and Boundary L ayer D isturbance on Convective

T ransport from a Turbine B lade[R ]. A SM E Paper No. 94- GT -

165.

(责任编辑　杨再荣)

A Rev iew of Vortex M odel D evelopmen t for Rectangular Turbine Cascades
ZHOU Xun, HAN W an2jin

(Schoo l of Energy Science & Engineering, H arbin Institute of T echno logy, H arbin 150001, Ch ina)

Abstract: Six valuable vortex models fo r the rectangular turbine cascades are considered and the

m echan ism s of their evo lution are discussed. T he review com es to a conclusion that the substance of the

vortex con tro lling techno logy in aerodynam ic field is an attemp t to construct o r reconstruct the vortex

structure. T herefo re the future imp rovem en t in the flow efficiency of the turbine cascades is the op tim um

m atch ing betw een cutting and expansion of the gas curved flow by con tro lling the strength, length and

location of the passage vortex at outlet p lane.

Key words: turbine; rectangular cascade; vo rtex model
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