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超跨音对转涡轮大转折角叶片
的高次多项式解析造型研究
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(北京航空航天大学 动力系,北京 100083)

摘要: 超跨音对转涡轮高气流转折角特点对叶片解析造型提出了苛刻要求,本文探讨高次多项式解析造型方

法设计超跨音对转涡轮大转折角叶型。在保证表征叶片气动特性的主要特征参数,如栅距 t、尾缘转折角 ∆和

叶栅喉道宽度 bth等不变的情况下,通过调整和优化选择叶型辅助参数,采取控制叶背与叶盆型线曲率大小和

叶栅槽道收敛性的方法,达到控制燃气速度在超音速大转折角叶栅内流场合理分布及抑制激波的生成与强

度的目的。数值模拟实例表明,高次多项式解析造型方法能快速、高效、可靠地设计出高性能的超音速大转折

初始叶型。
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Geom etr ic D esign w ith Polynom ia l M ethod

for Large D ef lection Angle Blades

of Tran son ic Con tra-Rota ting Turbine
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(Beijing U n iversity of A eronau t ics and A stronau t ics,Beijing 100083, Ch ina)

Abstract: It’s very diff icu lt to design tran son ic con tra2ro ta t ing tu rb ine b lades becau se of

its large flow deflect ion angle character. T he paper m ain ly discu sses how to design con tra2ro2
ta t ing tu rb ine large deflect ion angle b lades w ith h igh o rder po lynom ial m ethod. T h is m ethod

keep s the m ain dynam ic perfo rm ance design param eters unchanged, such as p itch, ungu ided

tu rn ing and th roat. Bu t the aim s of con tro lling the dist ribu t ion of gas velocity in the super2
son ic large deflect ion angle cascade and rest ra in ing the shock p roduced and its in ten sity can

be ach ieved by adju st ing and op t im izing the o ther sub sid iary param eters, and con tro ling the

cu rvatu re of bo th p ressu re side and suct ion side and the passage convergence of cascade. T he

num erica l experim en ts show that the h igh o rder po lynom ial analyt ic m ethod can qu ick ly, eff i2
cien t ly and reliab ly design h igh perfo rm ance superson ic large deflect ion angle p relim inary

p rofiles.

Key words: aero space p ropu lsion; con tra2ro ta t ing tu rb ine; large deflect ion angle;

po lynom ial; p rofiles design



1　前　言

　　对转涡轮,由于取消了对转转子之间的导叶,

不仅消除了与导叶相关的泄露、冷却以及不可逆

流动损失,而且可以提高涡轮的级载荷系数和级

效率,减少发动机零部件,减轻重量,减小发动机

轴向尺寸,在高性能的航空发动机、空间动力系统

以及低速工业燃气轮机等领域,具有不可估量的

发展潜力。美国“综合高性能涡轮发动机技术 ( IH 2
PT ET )计划”及我国拟发展的“先进涡轮发动机

关键技术 (A T EKT )计划”均将其列为重要研究

方向。

但是,对转涡轮为提高低压对转转子载荷系

数,前排动叶常具有非常高的转折角[1 ]。日本国家

航空实验室NAL [2 ]与美国NA SA L ew is研究中

心[3 ]设计的亚音速叶型转折角均高达 160°。

由于其非常苛刻的气动参数和复杂的三维可

压缩粘性流动,超跨音对转涡轮大转折角叶型设

计,关键不仅在于控制避免激波与附面层的干涉

引起的气流分离损失,避免强尾缘激波损失和尾

缘激波导致的转子与转子干涉损失; 而且还要避

免大转折角叶型在叶栅通道亚音区由于叶背型线

曲率过大,使得气流膨胀过快而形成比较大的超

音速凸包,使其具有高的气动效率以及在非设计

工况下损失最低,效率的变化值最小。

2　超跨音对转涡轮大转折角叶片
　　　　　解析造型要求

　　叶栅内燃气物理流动过程非常复杂,涉及到

附面层状况、气流的分离与重新附着、激波与附面

层的干挠、尾缘区流动和冷气与主流燃气掺混等

问题。这些物理现象与速度在叶型表面上分布紧

密相关。为控制速度沿叶型表面合理分布,气动特

性的第一个标准是叶栅槽道必须连续光滑,第二

个标准是在叶栅局部要有最小的逆向速度梯度。

对于超音速叶型,叶型最大损失并不在于激波损

失,而来源于激波与附面层干扰损失。研究表明,

在槽道音速区域保证均匀的光滑流动是非常重要

的。而大转折角特点要求叶型在非设计工况下,能

适应来流攻角的变化,损失最小。

对转涡轮叶型的超跨音和大转折角特点使解

析造型设计在满足气流进出口角和流量等基本设

计条件下,要求:

首先,为使大转折角对转涡轮叶型有良好的

变工况特性,叶型中弧线几何进口角和前缘应满

足来流在一定的工作范围内变化,前缘相对“钝”

一些,且前缘进口段无超音速区,尾缘在满足强度

和工艺的条件下应尽量“尖”。

其次,大转折角特征要求型线曲率特别是叶

背曲率分布应该合理,以控制叶背上“入”激波形

成或者减弱其强度。为控制超音速凸包,型线曲率

最大值应尽可能小,在气流通过喉道后,尾缘转折

角取值应避免尾缘气流扩张过快引起的强尾缘激

波。

再次,叶栅通道应当是收敛的,并且前部收敛

度大,后部 敛度小,使气流在中前部快速加速到

亚临界状态,光滑平稳地通过喉道。大转折角叶型

喉部一定应处于后部,可防止气流扩散和保证气

流出口角。

另外,叶型型线光滑可导,沿型线曲率平方的

线积分应尽可能的小,并且二阶导数连续不变号,

避免出现拐点使气流过度膨胀或压缩。

最后,叶型最大厚度在中前部,且前厚后薄,

前弯后直,避免在局部应力恶化。

3　叶片高次多项式解析造型
　　　　　数学原理

　　一般来说,叶型的特征参数基本上决定了其

气动力品质。叶型最重要的独立设计参数有:栅距

t (或叶片数N ) ,叶片轴向弦长B ,叶栅中弧线几

何构造角 Β1g , Β2g , (或 Α1g , Α2g ) , 叶型截面面积 f

(或叶型最大厚度 Cm ax ) , 叶栅槽道喉道尺寸 bth ,

叶栅安装角 Χ等。这些参数分别满足气流进出口
角、流量和强度要求。满足这些参数的型线不是唯

一的,合理地控制型线,获得高气动品质是解析造

型的目的。超跨音对转涡轮的大转折角特点和叶

片优异的气动力品质对解析造型提出了苛刻的要

求。

高次多项式光滑可导,任意阶导数连续,其多

系数特点使型线设计的自由度增加。控制型线的

形状和曲率及槽道收敛度的自由变量越多,越有

利于叶型获得高气动品质。

叶栅压力面或吸力面型线用多项式方程表示

为:

y = 6
n

i= 0

a ix
i　　 (n ≥ 3) (1)

其中, x 轴平行于涡轮轴, y 轴与尾缘叶栅的额线

重合,坐标原点位于压力面出口点 (图 1) , n 为多

项式最高幂次, a i为多项式系数。以叶背型线为研
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究对象,以B 为特征长度无量纲化, 型线在两端

点满足如下 4个边界条件:

x = 0时:

y 0s = 2R 2　;　y′0s = tg (90°- Β2s) (2)

x = 1 时:

y 1s = tg (Χ) + 2R 2　;　y′0s = tg (Β1s - 90°)

(3)

Β1s, Β2s为叶背型线前后缘几何构造角, R 2 尾缘半

径。为减少尾缘损失,一般情况取尾缘的相对厚度

(d 2öbth)小于 10◊ 。且:

x = 0时:　　y 0 = a0

y
( j )
0 = 1 ⋯ ( j - 1) j a j

x = 1时:　　y 1 = 6
n

i= 0

a i

y
( j )
1 = 6

n

i= 0
i ( i - 1) ⋯ ( i - j + 1) a i

( j = 1, 2,⋯, n )

(4)

共 2n+ 2个方程,未知变量为 a0, a1,⋯, an; y
′
0, y
″
0,

⋯, y
(n)
0 ; y
′
1, y
″
1, ⋯, y

(n)
1 共 3n - 1 个, 即需补充 (3n

- 1) - (2n+ 2) = n- 3个附加条件。

图 1　叶型几何参数与坐标图

F ig. 1　P rofiles geom etrical param eters and coo rdinate

可证明,关系式:

2y ′0 + y′1
3
≤ y 1 - y 0 ≥ (y′0 + 2y′1)

x ∈ [ 0, 1 ] (5)

满足时,曲线二阶导数不变号,即 y
″< 0,型线是光

滑的无拐点的向下凹曲线。

如果选择二阶导数 y
″
0 时,从下列条件出发:

∫
s

0
k 2ds→最小值 (6)

d2Θöd2x ≤ 0 (7)

则能得到较好的曲率沿叶型的变化。其中:

k = y″ö(1 + y′2) 3ö2　;　Θ= 1ök (8)

s为曲线长度。

式 (6)保证了低水平的叶型绕流速度,式 (7)

保证速度从前缘向尾缘平稳地变化。此条件给出

曲线的最小曲率半径的最大值,并且保证了沿叶

型曲率半径分布图上没有拐点。

设函数:

8 =∫
s

0
k 2ds = f (a0, a1,⋯, an , y

(2)
0 ,

y
(3)
0 ,⋯, y

(n)
0 , y

(2)
1 , y

(3)
1 ,⋯, y

(n)
1 )

其中 (n > 3) (9)

　　因此,可根据拉格朗日乘数法则,求 3n- 1元

函数 8 = f (a0, a1,⋯, an , y
″
0, y

Ê
0,⋯, y

(n)
0 ; y
″
1, y

Ê
1,⋯,

y
(n)
1 )在 2n+ 2个附加条件式 (4)下的极值点。

将式 (4)表示为 Υ函数:

Υm = Υm (a0, a1,⋯, an , y
(2)
0 , y

(3)
0 ,⋯, y

(n)
0 ,

y
(2)
1 , y

(3)
1 ,⋯, y

(n)
1 )

m = 1, 2,⋯, 2n + 2 (10)

　　由拉格朗日乘数法则, 用常数 1, Κ1, Κ2, ⋯,

Κ2n+ 2顺次乘 f , Υ1, Υ2,⋯, Υ2n+ 2,依次相加得函数:

F (a0, a1,⋯, an , y
(2)
0 , y

(3)
0 ,⋯, y

(n)
0 , y

(2)
1 ,

y
(3)
1 ,⋯, y

(n)
1 ) = f + 6

2n+ 2

i= 1
ΚiΥi (11)

　　新增 2n+ 2个未知数 Κ1, Κ2,⋯, Κ2n+ 2。

函数 F 无附加条件时具有极值的必要条件:

5 F
5 Ν =

5 f
5 Ν+ 6

2n+ 2

i= 1

Κi
5 Υi

5 Ν = 0 (12)

其中:

Ν= a0,⋯, an , y
(2)
0 ,⋯, y

(n)
0 , y

(2)
1 ,⋯, y

(n)
1

　　式 (4)和式 (12)共有 (2n+ 2) + (3n - 1) = 5n

+ 1个方程,有 a0, a1,⋯, an; y
″
0, y

Ê
0,⋯, y

(n)
0 ; y
″
1, y

Ê
1,

⋯, y
(n)
1 ; Κ1, Κ2,⋯, Κ2n+ 2共 5n+ 1 个未知数,即方程

组耦合,求解 a0, a1,⋯, an ,即可求得最佳型线方程。

如果在式 (6)和式 (7)条件下,叶盆和叶背型

线不能满足喉道 bth和叶型最大厚度Cm ax要求,适

当调整前后缘半径 R 1 和 R 2,叶型安装角 Χ,尾缘

转折角 ∆,前后缘尖角等辅助参数取值,并且可适

当放大叶盆 8 值, 根据优化原则, 可在给定约束

条件下调整型线。

高次多项式参数 n 越大,控制型线曲率的自

由空间越多。对于叶型吸力面,型线曲率变化大,
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8 值较大,为增加控制型线的自由度, n 可选取 6

或 7。对于叶型压力面, 8 值相对较小, n 可选取

4、5或 6。当 n 大于 7后,对型线的改善不明显,又

大大增加了计算量,没有实际意义。

4　算例与分析

　　本文设计了两个算例 (图 2) ,为北航对转涡

轮实验台高压涡轮导叶与动叶实验件。实验件载

荷系数为 2104,叶尖出口无因次速度 111,设计取

叶根、叶中、叶尖三个截面。超跨音导叶进口气流

角大,出口气流角小,收敛度大,采取相对栅距较

大的低稠度设计方案。动叶进口气流角小,出口气

流角小,燃气气动参数决定了叶型转折角很大 (一

般小于 120°) ,收敛度小,特别是动叶根部气流转

折角达到 14215°, 收敛度仅为 1116, 必然在叶栅

前部转折角过大,叶背型线曲率大,叶栅通道前段

图 2　动叶与导叶叶型径向积叠图

F ig. 2　T he radial superpo sit ion figure of sta to r

and ro to r p rofiles

图 3　导叶叶栅槽道宽度变化图

F ig. 3　T he passage w idth convergence distribu tion

of sta to r cascade

出现扩张现象。为减轻涡轮重量和降低尾缘堵塞

度, 同样采取了低稠度设计方案。详细参数见表

1。

高压导叶大的收敛度 sinΒ1ösinΒ2 保证了它良

好的通道收敛性 (图 3) , 但是由于动叶比较小 (图

4) ,特别是叶根截面,收敛度只有 1116,通道保持

图 4　动叶叶栅槽道宽度变化图

F ig. 4　T he passage w idth convergence distribu tion

of ro to r cascade

图 5　导叶吸力面曲率分布图

F ig. 5　Stato r suction side curvatu re distribu tions

图 6　动叶吸力面曲率分布图

F ig. 6　Ro to r suction side curvatu re distribu tions

一致收敛比较困难,气流在局部不可避免出现扩
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表 1　叶型解析设计参数

Table 1　Prof iles geom etr ica l design param eters

高压导叶 高压动叶

叶根 2◊ 叶中 叶尖 2◊ 叶根 2◊ 叶中 叶尖 2◊

叶片数目N

弦长 lömm

栅距 tömm

气流转折角 Ηö(°)

气流收敛度 K = sinΒ1ösinΒ2

几何进口角 Β1g ö(°)

几何出口角 Β2g ö(°)

有效出口角 Β2tö(°)

后缘转折角 ∆ö(°)

喉部宽度 bthömm

出口无因次速度 Κ2

前缘半径 R 1ömm

后缘半径 R 2ömm

后缘相对厚度 d 2öbth

前缘尖角 Ξ1ö(°)

后缘尖角 Ξ2ö(°)

最大厚度Cm ax

4114

3513

7910

5125

9111

1219

1018

9146

6161

1104

1134

0136

0111

3215

6103

5127

13

4619

4118

7810

4180

9218

1317

1118

1112

8156

0189

1149

0139

0109

4117

6129

5163

5213

4813

7619

4142

9714

1413

1218

1211

1017

0178

1180

0142

0107

3314

5189

5175

2517

2018

14215

1116

2511

1617

1511

1015

5144

0194

1182

0140

0114

3183

2101

6117

22

2813

2417

12819

1161

4417

1717

1715

1011

7144

0197

1167

0136

0109

3118

1174

5156

3311

2815

9911

2162

7814

1913

1818

9165

9122

11014

1163

0134

0107

5106

2145

5113

压现象,较强的逆压梯度可导致分离涡出现引起

高的气动损失。但一般只要通道的扩张度小于

5◊ ,并且扩张段处于叶型前部 20◊～ 30◊ 区域,

是可以接受的。对叶型吸力面的曲率控制是为了

使气流速度合理的分布,避免叶背出现强激波 (图

5, 6)。在前缘段,来流速度低,可以有高的加速

图 7　导叶表面马赫数分布图

F ig. 7　Stato r p rofiles surface M ach distribu tions

度,曲率大;在叶型中段,气流加速到亚临界,如果

曲率过大,气流在未通过喉道时就在叶背局部出

现超音速状态,并发出一道激波延伸到压力面后,

与附面层干挠后反射,引起损失。因此在气流加速

到亚临界后,曲率应减小使气流平稳加速到音速

通过喉道后,进入斜切口继续膨胀。

图 8　动叶表面马赫数分布图

F ig. 8　Ro to r p rofiles surface M ach distribu tions
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从马赫数分布图图 7 (采用Baldw in2L om ax

模型数值模拟)可以看出,速度沿导叶型线分布相

当“丰满”。在动叶叶根处 (图 8) ,速度分布不如叶

中和叶尖理想,这是叶根气流转折角太高,收敛度

图 9　导叶中径截面马赫数等值线分布图

F ig. 9　Stato r m idspan M ach con tours distrib tu ions

图 10　动叶中径截面马赫数等值线分布图

F ig. 10　Ro to r m idspan M ach con tours distrib tu ions

太低,气动设计参数太苛刻,在叶背前缘段出现了

曲率较高,气流局部加速后减速所致。马赫数等值

线分布图表明尽管动叶前缘速度出现局部减速扩

压 (图 9, 10) , 但考虑到非设计工况,特别是负攻

角来流,速度的分布是相当令人满意的。计算结果

动叶压力系数 Ρ= P
3
2 öP

3
1 为 01978, 导叶压力系

数 Ρ为 01984也表明用高次多项式设计高载荷大

转折角初始叶型是可行的。

5　结　论

　　 (1) 高次多项式型线连续光滑无拐点且一阶

二阶导数也连续光滑的特点,可以很好地满足高

载荷大转折角叶型设计要求。

(2) 高次多项式解析造型法在保证主要叶片

气动特性参数的不变的条件下,采取控制曲率沿

型线的分布,及叶栅槽道收敛性,在曲线的最小曲

率的最大值的极值条件限制下,通过调整和优化

选择叶型辅助参数,使气流速度在叶栅流场内合

理分布,具有最小的逆压梯度。并控制或避免在亚

临界区域过度膨胀形成局部超音区生成激波与激

波和叶盆附面层干挠,避免和减弱气流分离等二

次流现象, 从而减小叶型损失, 提高叶片气动品

质,是可行的。

(3) 超跨音对转涡轮高压转子动静叶设计实

例的CFD 数值模拟表明,利用高次多项式解析造

型法多系数和多自由度特点,控制曲率和槽道变

化,是一种获得高气动品质初始叶型行之有效的

方法。
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