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摘 � � � 要: 基于 99 mm 叶轮实验, 分析了变几何径向透平静叶的各种损失以及不同的损失模型. 给出了变

几何透平静叶冲角损失的定量分析.通过计算对比不同静叶喉部宽度下叶道边界层摩擦损失, 验证了 Glass�

man 模型在计算叶片流道损失时, 与试验结果是相符的.基于 NASA 损失模型分析了径向透平静叶的尾缘损

失,损失随着出口边厚度呈线性增加, 减小出口边厚度是减小尾缘损失的有效方法.
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Abstract: Based on the experimental data of a 99 mm rotor, various losses and lo ss mod�
els of the stato r of variable geometry radial inflow turbine ( VGT ) w as analyzed. A lso, a

quant itat ive analy sis w as perfo rmed fo r the incidence loss in VGT 's stator. When calculat ing

the blade passage lo ss, Glassman loss model w as proved to match the test results by calculat�
ing comparat ively the boundar y layer f rict ion lo ss in blade row w ith differ ent stator throat

w idths. The t railing�edge loss of radial inflow turbine stator w as discussed based on the loss models
of NASA, show ing that the loss increases linearly with the trailing edge thickness. Thus, an ef ficient

method of reducing t railing�edge loss is to cut down the t railing edge thickness.

Key words: aero space propulsion sy stem; v ar iable geometry radial inflow tur bine; sta�
to r; lo ss model

� � 涡轮增压技术的应用在内燃机的发展历程中

发挥了重要的不可替代作用, 径向透平是增压器

最常见的一种形式. 常规的增压器存在着与发动

机协调性差、运行区间窄、动力不可调以及加速性

能差等问题,变几何径向透平可以有效得解决这

些问题,通过调节静叶安装角而改变喉部的通流

面积达到实时调节动力的目的, 从而使得发动机

可以运行在宽广的工况下.同时变几何透平技术

在航空发动机领域有着广泛的前景, 尤其是优秀

的军用战斗机需要在宽广的马赫数和高度下稳定

工作,现代先进的矢量发动机就是采用了变几何

喷嘴技术.国外在变几何径向透平上的研究已经

达到了很高的水平, 美国 GE公司早在 80年代就

将变几何喷嘴技术应用于先进战机的研制;日本
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三菱公司的 T D�02 型增压器, 转速高达 270 000

r/ min,叶轮直径 40 mm; 此外 ABB、Garret t以及

MAN B&W 等国际知名企业也纷纷投入大量的

人力物力进行变几何径向透平研究并取得了很大

成绩. NASA 的 Lew is 研究中心早在 50 年代就

开始了对径向透平的详尽研究. 但是公开发表的

实验是有限的, 50年代末期 Hiet t G F 和 Johns�
to n I H 在 Ricardo 进行了有关的实验研究

[ 1]
,

NASA的 Lew is研究中心从 60年代到70年代进

行了一系列高压比的径向透平试验, 以及近来

Spence S W T 和 Art t D W 基于 99mm 叶轮进行

的不同喷嘴截面的试验[ 2�4] .

各种关于径向透平的文献以及技术报告, 都

用大量的篇幅讨论了损失模型以及损失分析. 建

立精确的损失模型对径向透平的研究是至关重要

的,本文基于文献[ 2, 3]的实验数据, 用编制的程

序 ODPRIT 进行了损失模型的对比与各种损失

的分析,对分析径向透平内部的真实流动以及将

来的设计与优化提供了必要的基础.

1 � 径向透平试验模型

文献[ 2�3]试验中的径向透平为一个商业的
增压器,透平级的几何数据如表 1.实验中采用了

10种叶型相同但是具有不同喉部截面的喷嘴,喷

嘴喉部宽度范围为 4� 0~ 8� 5 mm.

表 1� 透平级几何参数

Table 1 � Turbine stage geometric parameters

几何参数 数值

喷嘴数目 16

喷嘴进口直径/ mm 152. 0

喷嘴叶型前缘半径/ mm 4. 0

喷嘴叶高/ mm 10. 2

喷嘴喉部宽度/ mm 4. 0~ 8. 5

喷嘴叶型后缘 PCD/ mm 111. 0

喷嘴叶型后缘半径/ mm 0. 5

叶轮进口半径/ mm 99. 06

叶轮进口宽度/ mm 10. 2

叶轮进口轴向间隙, 轮毂侧/ mm 0. 25

叶轮进口轴向间隙, 轮盖侧/ mm 0. 4

叶轮进口叶片角/ (�) 0

叶轮叶片数目 11

叶轮出口顶端半径/ mm 79. 0

叶轮出口轮毂半径/ mm 30. 0

叶轮出口叶片角/ (�) 50. 1

叶轮出口叶片厚度/ mm 1. 6

叶轮出口径向间隙/ mm 0. 4

透平的工质为空气, 所有试验都是在进口温

度 400 K,出口压力为大气压下进行的. Spence[ 2]

认为在试验过程中相对较低的温度有助于减少散

热损失,保证了温度测量的精确性.实验中透平与

一个离心压缩机直接相连,提供不同的载荷.

2 � 静叶损失模型以及分析

在变几何静叶的设计中, 主要的考虑的损失

有:冲角损失, 流道边界层损失以及尾缘损失.

2. 1 � 冲角损失

在透平的最初设计中, 可以按照气流方向与

叶片流道方向平行方式设定最佳进气角,将静叶

的冲击损失降低到最小,以至与总体损失相比可

以忽略.但是在变几何静叶的设计中,由于静叶的

冲角偏离了最佳冲角,冲击损失迅速增大,静叶的

冲角损失不可忽略.

早期的冲角损失模型由 Wallace
[ 5]
提出用来

分析径向透平的变工况特性, Wal lace 认为由于

进口冲击造成的动能损失可以用气流在进口处的

等压加热得到的热量来表示, 但是当进口阻塞的

时候这个模型不再适用.

NASA的 Lew is研究中心从 60 年代开始陆

续发表了一些损失模型并根据试验数据结果进行

了改进, 其中包括 Carro ll和 Futral 在一个分析

径向透平变工况特性的 FORT RAN 程序中使用

的模型[ 6] ,这个模型将进口的冲角损失简单地表

达为进口气流动能的一部分

hinc =
v
2sin2 i
2

(1)

� � Wasserbauer 和 Glassman[ 7] 沿用并且进一

步修正了这个损失模型,在新的模型中考虑了正

冲角与负冲角对损失的影响, 使之更加贴近真实

的进口冲击流动

hinc =
v
2
sin

n
i

2
(2)

其中,负冲角的时候指数 n 为 2, 正冲角的时候指

数 n为 3,与试验结果大致比较吻合.根据这个模

型,正冲角的时候静叶的进口损失小于负冲角的

情况.Meitner 和 Glassman
[ 8]
指出在负冲角的情

况下这个模型与文献[ 7]中的试验数据不是完全

一致,经过修正后为

hinc =
v
2
(1 - cos

n
i )

2
(3)

经过其与文献[ 9]中的未公开发表实验数据进行

对比,得出负冲角时 n为 2� 5,正冲角时 n为 1� 75

809



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 22 卷

并且结果与文献[ 7]也符合一致.

Conrad[ 10 ]的冲角损失模型为

h inc = f inc
v
2
u

2
(4)

类似于 NASA早期的损失模型,将冲击损失看作

气流动能的一部分, 不同的是此模型中使用了速

度的周向分量. 经验系数 f inc大概在 0� 5~ 0� 7之
间,对于不同的叶型 f inc的取值不同, 从而大大减

小了其实用性.

根据 Spence[ 2] 在此径向透平实验中的静叶

参数,本文计算对比了三个损失模型,计算结果如

图 1所示.

图 1� 冲角损失随 i变化图

Fig . 1 � Incidence loss ver sus angle i

其中 i= a- �为气流角与最佳冲角的差值,

Meitner 模型修正了 Wasserbauer 模型在正冲角

下与 NASA 未公开试验数据的不符合. 由图 1阴

影部分可见当 i为- 10�~ 10�对应的最佳冲角为
- 26�~ - 11�时, 冲击损失为最小,与 NA SA 给出

的- 23�~ - 14�范围相符, NASA 实验表明冲角

在此范围内可以得到很好的效率,但是 NASA 并

未公开实验数据,也没有给出定量的分析.

对于负冲角的损失大于正冲角损失的原因,

作者通过对文献[ 11]的气流流动图 2~ 图 6 分

析,认为主要是由于在径向透平中,负冲角流动形

成了大量的涡流,从而造成较大的耗散损失. 同时

冲角变化而带来的损失远远不止于流道进口的损

失,进口处的冲击会影响到下游流道中的气流流

动与进口处上游的气流流动, 造成流动扰乱, 引起

附加的损失.这也是负冲角时的损失大于正冲角

时的原因之一. 在变几何径向透平中,当冲角较远

偏离最佳冲角时,附加损失会更加显著,所以研究

这种附加效应便得更加有实际意义. 定量的附加

损失分析有待于进一步的实验研究. 不过目前还

没有任何人进行过这方面的专门实验, 造成了实

验数据的缺乏.

图 2� 叶道流线[ 11]

F ig. 2� Str eamline fo r flow in blade r ow [ 11]

在变几何径向透平中, 由于需要改变叶片的

安装角,为了减小进口冲击损失,一种办法就是减

小进口气流速度, 但是势必会造成流道边界层摩

擦损失的增加,可行的办法就是将叶片顶端的圆

弧半径增大,使得叶型的最佳冲角范围得以增大.

2. 2 � 叶片流道损失

静叶进口的冲击损失与静叶叶片流道中的边

界层损失是分开进行讨论的, 但是实际上两者是

不可分割的,如前所述进口冲击损失会影响到叶

片流道边界层损失, 但是可以归结为边界层的厚

度的增加.

本文叶片流道损失是基于边界层分析理论与

文献[ 2, 3]的实验数据进行的.透平中最主要的损

失是由于叶道与端壁的边界层造成的, 这些损失

主要是由于气体在流道与端壁表面的黏性流动造

成摩擦损失.

静叶的流动相对于复杂的叶轮中的流动来说

要简单很多,我们可以用现有的损失模型来分析

静叶流道中的损失, 可以将不同的几何参数与损

失联系起来,比如叶型参数以及气流角等,从而为

叶轮的损失分析积累经验.

早期的 NASA 损失模型, Fut ral和 Wasser�

ba�uer [ 12]在 1965 年一份分析径向透平变工况特

性报告中提出

hs = ks
v
2
0 + v

2
1

2
(5)

这个模型将静叶的损失简单的表示为静叶中气流

动能的一部分,其中经验系数 ks 由实验得出的关

联系数.这个模型优点就是简单明了,同时由于它

的简单使得其结果应用在不同的透平上得出的结

果差别很大,对于精确性的定量分析没有价值.

Rohlik
[ 13]
在 1968年提出了一个更复杂的叶

道边界层损失模型, 这个模型将损失与静叶的几

810



� 第 5 期 刘晓澜等: 变几何径向透平损失模型及其分析

何条件以及雷诺数联系在一起, 而不需要太多的

实验数值输入. 而且此模型很早就已经成功的应

用于轴流透平.

e = E

�tot
l

l
c

 

co s !1 - t
s
-

∀tot
s

1 +
cos !st
 a

(6)

其中

e: 动能损失系数;

E: 常数系数;

l: 叶片弧形长度;

c: 叶片弦长;

 :叶栅稠度;

t: 叶片后缘厚度;

s: 栅距;

a: 叶高弦长比;

�tot :总的动量层厚度;

∀tot : 总的位移厚度.

这个损失模型中, Rohlic假定了一些值为常

数,比如 E 为 1� 8, �tot / l对于静叶是 0� 003, l / c为
1� 0,  为 1� 4, t/ s 为 0� 017, ∀tot / s 为 0� 008, a 为
0� 5. 其中 �tot / l是由一个亚声速轴流透平在高雷

诺数实验下得出的, Rohlic 假定它同样适用于径

向透平,这也是这个模型的局限性所在. 1976年,

Glassman [ 14]在一篇论述径向透平设计的技术报

告中对上述模型进行了改进, 3D 的损失系数如

下:

e3D =
E

�tot
l ref

Re
Re ref

- 0. 2
l
s

A 3D

A 2D

cos!1 - t
s
- H

�tot
l ref

Re
Re ref

- 0. 2
l
s

(7)

其中

E, H :关联系数;

Re:雷诺数;

Reref :文献参数;

A 3D : 叶道面积与端壁面积之和;

A 2D : 叶道面积.

E, H 是由文献 [ 15]中边界层分析的式 ( 7�
14)与式( 7�13)得出,速比指数为 0� 2.

E =
2

1
1. 92

+
Q
3. 2

+
Q
2

4. 8
+

Q
2

6. 72
1

1. 68
+

Q
2. 88

+
Q
2

4. 4
+

Q
3

6. 25

(8)

H =

1
1. 2

+
3Q
1. 6

+
5Q2

2. 0
+
7Q3

2. 4
+
9Q 4

2. 8
1

1. 68
+

Q
2. 88

+
Q
2

4. 4
+

Q
3

6. 24

(9)

其中对于静叶

Q =
#- 1
#+ 1

V
V ct

2

(10)

对于动量层厚度以及雷诺数的文献参数,是经过

与静叶损失的未公开发表试验结果进行对比得出

的,文献[ 15]中径向透平的 e3D为 0� 064, 总效率
为 0� 88.

�tot
lRe

- 0 . 2
r ef

= 0. 037 34 (11)

� � Rodgers的静叶损失模型[ 4]同样也是将静叶的

损失表达为静叶出口动能损失,此损失模型同样将

损失系数与叶型几何数据以及雷诺数联系起来

h s = 0. 5Re- 0. 2∃sV 2
1 (12)

其中

∃s=
1
20

3sin!1
s/ c

+
o
b

;

s: 叶片出口栅距;

c:叶片弦长;

o: 静叶喉部宽度;

b:叶高.

雷诺数定义如下:

Re =
V 1 b
v

(13)

Rodgers认为此损失模型只可以用来计算叶片流

道的边界层摩擦损失.

本文基于 Spence[ 2�3] 99mm 叶轮实验参数,

计算了 Rodgers模型, Rohlik模型以及 Glassman

模型所描述的静叶流道损失, 为了与实验数据进

行更佳的比对, 叶轮损失模型一致采用 NA SA 的

边界层损失分析,模型如下式描述

e3D =
E

�tot
l ref

Re
Re ref

- 0. 2
l
s

A 3D

A 2D

cos%2 - t
s
- H

�tot
l ref

Re
Re ref

- 0. 2
l
s

(14)

式中, E 与H 与式( 8)、( 9)相同;

Q =
#- 1
#+ 1

W
W cr

2

(15)

�tot
lR e

- 0. 2
ref

= 0. 11595 (16)

同时计入动叶进口的冲击损失, 模型为上文所述

Meitner 模型.

图 3~ 图 5分别计算了三个损失模型在静叶

喉部宽度为 4� 0 mm 对应叶轮转速 45 000 r/ min

时的静叶效率,喉部宽度为 5� 5 mm 对应叶轮转
速 55 000 r/ min 时的静叶效率以及喉部宽度为

8� 0 mm 对应叶轮转速 40 000 r/ min时的静叶效
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率. 以及静叶叶片流道采用 Glassman 模型时得

到的透平总效率与透平静效率.

图 3� 损失模型对比( 4 mm 喷嘴) 45 000 r/ min

F ig . 3 � Compar ison of loss models for 4� 0 mm nozzle

图 4 � 损失模型对比( 5� 5 mm 喷嘴) 55 000 r/ min

F ig . 4 � Compar ison of loss models for 5� 5 mm nozzle

图 5� 损失模型对比( 8 mm 喷嘴) 40 000 r/ min

F ig . 5 � Compar ison of loss models for 8� 0 mm nozzle

由图 3~ 图 5可以看出, Rodgers损失模型得

出的静叶效率比其他两个明显偏大,如前所述,因

为 Rodgers模型只是描述了叶片流道的边界层摩

擦损失,并未考虑端壁摩擦损失以及尾缘损失.而

Rohlik和 Glassman 模型都是建立在边界层分析

的基础上, 不同的是 Glassman 修正了 Rohlik 模

型的一些与实验数值不匹配的问题. 两个都是将

静叶损失与叶型几何参数以及雷诺数联系起来,

而且避免了大量的实验数值输入. Rodger s模型

使用的时候必须配合专门的尾缘损失, 冲角损失,

以及出口边混和损失模型来全面描述静叶的损

失. Rodgers 认为当叶片尾缘厚度小于叶片弦长

的 2%时可以忽略叶片尾缘的混和损失.

在文献[ 4]中, Spence认为 Rohlik 模型已经

包含了进口冲击损失,流道边界层损失,尾缘损失

以及出口混和损失. 而这里认为基于边界层分析

的 Rohlik模型以及 Glassman模型均没有考虑进

口冲击损失与出口混和损失, 这两项在 Rohlik与

Glassman模型的公式描述中均没有出现. 在偏离

最佳冲角的时候, 考虑了进口冲击的静叶损失如

图 3~ 图 5所示, 与文献[ 2, 3]中的结果相比, 静

叶损失增加了一个百分点左右. 再一次说明了在

变几何径向透平中考虑静叶冲角损失是很必要

的,有重要的实际意义.

由图 3~ 图 5可以看出, 计入静叶冲角损失

后, Glassman模型配合给出的叶轮损失模型计算

得出的透平总效率与静效率在喷嘴喉部宽度为 4

mm 与 5� 5 mm 时均给出了很好的结果, 在 8 mm

时给出了较好的结果. 表明 Glassman 模型分析

变几何透平的叶片流道损失是比较精确可靠的.

2. 3 � 尾缘损失

尾缘损失是出口边气流膨胀引起的损失, 也

是边界层损失的一类, 气流流出出口边的时候会

导致边界层厚度的增加, P rust
[ 15]
详细论述了叶

片尾缘损失

ete =
∃te

1 - ∀te
(17)

在计算静叶损失时, 可以将尾缘损失加入到叶道

边界层损失之中. Rodgers 认为当叶片出口处的

无叶膨胀直径比小于 1� 05可以忽略尾缘损失.

图 6� 尾缘损失系数随厚度变化

Fig . 6 � T railing edge loss coefficient versus

tr ailing edge thickness
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当 E= 1� 8, H = 1� 3 时, 尾缘厚度与损失系
数有如图 6变化趋势.

可以看出, 尾缘厚度增加会导致损失呈线性

递增,减小尾缘厚度是一个减小损失的切实可行

办法.

3 � 结 � 论

本文详细论述了静叶的各种损失以及描述损

失的不同模型, 基于文献[ 2�3]的实验进行了损失
分析,得出如下结论:

( 1) 详细分析了 5种静叶进口的冲击损失模

型,指出 Meitner [ 8] 模型与 NASA 实验数据更加

相符. 基于 Spence 实验的几何模型对三组模型进

行了对比, 计算得出的最佳冲角范围- 26�- 11�

与 NASA给出的- 23�~ - 14�范围相符很好.
同时给出了静叶冲角损失的定量分析, 在喷

嘴喉部宽度分別为 4� 0 mm 和 8� 0 mm 时, 静叶
效率下降一个百分点左右,说明了冲角的变化对

透平性能的影响远远不止于静叶进口处,进口处

的冲击会影响到下游流道中的气流流动与进口处

上游的气流流动, 造成流动扰乱, 引起附加的损

失.在变几何透平中,当气流角偏离叶片最佳冲角

时附加损失会变得更加显著. 增大静叶叶片顶端

的圆弧半径是抑制冲角损失切实可行的办法.

( 2) 将叶片流道损失与进口冲角损失分开讨

论,分析了四组流道损失模型. 基于 Spence 实验

的几何模型对其中三组进行了对比, 基于边界层

分析的 Rohlic模型与 Glassman 模型均给出了比

较好的结果.

分析了大偏角时的静叶损失, 与文献[ 2�3]相
比静叶损失增加了约 1个百分点左右, 再一次表

明变几何透平中研究静叶的冲角损失是很有必要

的.

采用 Glassman损失模型以及给定的叶轮损

失模型, 分别计算了静叶喉部宽度为 4� 0 mm,
5� 5 mm 和 8 mm 的透平总效率与透平静效率,与

实验数据相符很好, 表明 Glassman 模型分析叶

片流道边界层损失具有精确性和可靠性.

( 3) 分析了静叶尾缘损失,分析了同样基于

边界层分析的 Prust 模型. 损失随着出口边厚度

成线性增加,减小出口边厚度是减小损失的切实

可行办法.
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