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摘　　　要 : 自主发展了径流及斜流涡轮的准三维流线曲率法通流设计程序 ,应用该程序给出了一项 500 N

推力级微型涡喷发动机斜流涡轮的气动设计和叶片造型.通过计算流体力学检验和整体叶轮强度检验 ,该微

型斜流涡轮超过了预定的设计指标.为实现径流涡轮和斜流涡轮设计反问题的统一 ,流线曲率法的 S2 ,m流面

准径向平衡方程是沿流线方向 m 和流线的准法线方向 q写出 ,该系统也可用于轴流涡轮的设计.采用了在所

有计算站上的“全可控涡法”进行气动设计.
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Abstract : A code of quasi23D st reamline curvat ure was developed t hrough flow method

for t he inverse design of radial and mixed2flow t urbines. This code was used to design a sin2
gle stage mixed2flow type t urbine which served as t he turbine of a micro2t urbojet engine wit h

a t hrust of 500 N. By comp utational fluid dynamics examination of t he t urbine stage and in2
tensity evaluation of t he blisk , it is p roved t hat t he micro2t urbine design has achieved all it s

design goals. To realize consolidation of design schemes for cent ripetal2 , cent rif ugal2and

mixed2flow t urbines ,S2 , m st reamline curvature equilibrium equation was writ ten along t he di2
rections of both the st reamline‘m’and t he st reamline’s quasi2normal2line‘q’. Thus t his

scheme can also be used in the design of axial2flow turbine. The t hrough flow design code u2
tilized t he‘whole cont rollable vortex’met hod in all comp utation stations.
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　　与轴流涡轮相比 ,径流式 (向心式、离心式)和

斜流式 (混流式)涡轮具有结构重量大、转动惯量

大和流量稍小的缺点 ,但在小型和微型机械中 ,由

于径流式和斜流式涡轮构造简单、级落压比高、且

小流量下效率较高 ,所以在早期的中小推力涡轮

发动机、以及近期的小微型机上得到应用.进而 ,

与径流式涡轮相比 ,斜流式涡轮在具有上述特点

的同时还具有更大的流量 ,更好的效率 ,因此近年

以来看到有愈加广泛的应用前景. 在国际上 ,

Glassman[1 ]等人自 70 年代以来展开轴流和径流
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涡轮的设计、应用等相关研究. Colin Rodgers[2 ]

在同一时期起步 ,进行了径流涡轮的设计反问题

编程和正问题计算等相关的研究.至目前尚未见

到高速斜流涡轮气动设计方面的国内文献.本文

所发展的通流及其配套的造型系统[3 ]适用于高速

径流和斜流涡轮的反问题设计.

1　通流反问题原理

叶轮机械的设计通常可分为正命题类方法和

逆命题类方法.本文采用逆命题类方法中的流线

曲率法.逆命题类方法则需要求解一个反问题 :叶

片表面的速度分布被预先给定 ,需要寻找一个能

产生这一分布的叶片 ,形状逆命题类方法则是通

过求解 ,逆命题直接得到叶片形状.因而可以避免

正命题类方法的“反复试验”过程.

50年代初 ,吴仲华提出了三元解法的通用理

论[4 ] ,但是由于该方法求解计算工作量太大 ,通常

被简化为二个二元流动 ,子午面与回转面.这样计

算结果的近似性当然增加了 ,但是可使计算工作

量大大减小 ,同时计算机容量相应地减小.

用流线曲率法作子午面计算时 ,第一步是先

假定某一平均相对流面的形状为已知.在平均相

对流面上 ,所求解的气流参数 ,自然代表了沿周向

的平均值.子午面上的气流计算 ,归结为一定数目

的子午流线所代表的气流参数的计算.在每一条

流线上 ,计算出足够的点后 ,这条流线的几何形状

就可以确定 ,而沿这条流线上的气流参数变化规

律也就确定了.之后 ,就在一定数目的回转面上 ,

沿节距方法计算气流参数的变化规律.进而在二

个面之间进行迭代 ,直到完全一致为止.

2　流线曲率法及全可控涡法

2 . 1　基本假设

(1) 相对运动定常 ;

(2) 气体与外界无热交换 ;

(3) 不计气体粘性力 ,但考虑损失引起的气

体熵等状态参数的变化梯度 ;

(4) 采用准三元流动模型 ,即 S1 流面为回转

面 ,平均 S2 流面流动参数作为叶轮周向平均值 ;

(5) 叶轮出口的“滑动系数”由外部输入 ,“分

离半径”按 Stanit s公式计算 ,自分离半径至叶轮

出口按三次曲线光滑连接 ;

(6) 随叶片类型的不同 ,在叶轮内若干特征

流线或全部流线上 ,由设计者选定气流的环量

( rCθ)分布 ,称为全可控涡方法[ 5 ] .

2 . 2　基本方程推导

流线曲率法基本方程是由能量方程、动量方

程和热力学关系式 ,沿相对 S2 流面任一准正交曲

线 �q建立的 ,并以 �q曲线在子午面上的投影 (准正

交线 q)为纪录长度.在这里用控制叶轮内气体速

度分布的 rCθ来取代未知的流面参数β角.

图 1　子午面几何关系图

Fig. 1　Meridional geometry definition of st ream

line curvature method

由无粘流体相对运动稳定且不计传热时 ,能

量方程为

D I
D t

= 0 (1)

即沿每根流线的转焓 I

I = h3 - ω( rCθ) = h3
in - ω( rCθ) in =

h +
W 2

2
-
ω2 r2

2
= 常数 (2)

其中 h为焓 ,上标 3表示总参数 ,下标 in 表示涡

轮进口处 ,W 为相对速度 ,ω为转速.由公式 (2)得

h3 - h3
in =ω[ ( rCθ) - ( rCθ) in ] (3)

因此可以得到叶轮内气体总焓沿任一平面曲线 q

的变化率方程 ,再利用总焓公式并将其代入变化

率方程 ,得到新变化率方程. 将热力学关系式

TdSe = d h -
1
ρd p代入新变化率方程并经适当演

算得

T
dSe

dq
+

1
ρ

d p
dq

+ Cm
d Cm

dq
+

(λ- ωr2 ) dλ
r2 dq

-
λ2

r3
d r
dq

=
d h3

in

dq
- ωdλin

dq
(4)

式中 Se 为熵 , T为温度 ,ρ为密度 , p为压力 ,下标

m表示该参数为子午流线上的参数 , C为绝对速

度 ,λ即是 rCθ.对于定常流动 ,由微分学基本关系

774



航　空　动　力　学　报 第 23卷

式可得压力沿任意平面曲线 q的变化率和柱坐标

系下相对运动欧拉方程得到

-
1
ρ

d p
dq

=
DW r

D t
-

(Wθ +ωr) 2

r
d r
dq

+

DWθ
D t

+
W r Wθ

r
+ 2ωW r

rdθ
dq

+
DW z

D t
d z
dq

(5)

式中下标 r表示径向参数 ,下标θ表示周向参数 ,

z表示轴向参数.将公式 (5)代入 (4)并用到以下

各方程式

W m = Cm

Cr = W r = - W m sinα

Cz = W z = W m cosα

以及 �q曲线在子午面上投影即准正交线 q与 r轴

夹角ψ的定义式

d r
dq

= cosψ,
d z
dq

= sinψ

　　用准正交线 q作 �q曲线的记录长度 ,则有

dW m

dq
= A W m + B +

C
W m

(6)

式中

A =
cos (α- ψ)

rc

B =
d( rCθ)

dm
dθ
dq

-
d(rCθ)

dq
(rCθ) -ωr2

r2 wm
-

dWm

dm
sin(α-ψ)

C =
d h3

in

dq
- ωd ( rCθ) in

dq
- T

dSe

dq

其中

θ=∫
m

mout

( rCθ) - ωr2

r2 W m
dm +θout

其中下标 out 表示涡轮出口处.

　　全可控涡设计方法不仅仅控制轴向间隙内沿

径向 rCθ分布 ,而是控制整个叶轮内沿流线和流

线准法向这二个方向上 rCθ的分布 ,设计任意空

间曲面叶型叶片时 ,可自由给定叶轮内全部流场

的气体涡 ( rCθ)的分布 ,它在气动上具有最大的灵

活性 ,从而达到控制整个叶道内跨叶片与盘盖方

向的速度分布.全可控涡方法对混流式和径流式

叶轮机械是一个很有效而且更重要的设计方法 ,

因为径流式和斜流式叶轮机械的叶栅稠度一般较

轴流式的大得多 ,且叶型厚度沿流向的变化小得

多 ,故而其叶轮机性能对于叶片中心流面形状的

依赖大得多.

以上即是流线曲率法中的全可控涡法的基本

原理.本文采用这个原理.限于篇幅某些公式的详

细推导及意义未列出.

3　斜流涡轮叶片设计

本文算例是 500 N推力微型发动机涡轮的气

动设计.涡轮的部分设计输入参数如表 1.

表 1　通流设计中部分参数

Table 1　Part parameters of through flow design

参 数 数值

流量/ (kg/ s)

转速/ ( r/ min)

0. 95

72 000

级进口总压/ Pa 327 990

级进口总温/ K 1 250

级总压比 ( p 3
2 / p 3

1 ) 0. 57

平均半径比 (静子进口/转子出口) 1. 878 3

转子出口轮毂比 0. 334 8

级出口单位面积流量/ ( (kg/ s) / m2 ) 148. 965 4

转子进口叶尖切线速度/ (m/ s) 415. 075 5

转子进口叶根切线速度/ (m/ s) 296. 085 8

图 2为 m2q方向流线曲率法的子午面几何设

计.如图所示 ,第 4计算站是静子进口 ,第 10站是

静子出口 ,第 13站是转子进口 ,第 24站是转子出

口.图 3是涡轮通流设计最终调整给定的全可控

涡加功量分布规律 ,它是重要的输入参数曲面之

一.其中第 10站到第 13站的环量值最大 ,涡轮级

进出口处的环量值为 0.

图 2　通流设计的收敛流线

Fig. 2　Convergence st reamlines of through flow design

　　图 2是通流收敛后的流线.各流线间流量相

等.各图的横轴 m = 0～1 是流线的无量纲长度.

图 4是通流得到的相对气流角分布.图 5 为总压

比分布 ,从图上可以清晰地看到级压比达到了设

计要求.图 6则显示了子午面内相对马赫数的分

布.图 7 ,图 8显示了子午面内静压、静温分布.图

9的横坐标为流线号 I = 1～11 ,其中 1 为叶根流

线.图 10是在通流气动设计的基础上由造型子程
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序得到的涡轮静子和转子叶片排.以上气动与造

型参数已满足发动机工程设计经验的要求.

图 3　全级内 ( rCθ)沿各流线的分布

Fig. 3　( rCθ) dist ribution in stage along st reamlines

图 4　通流设计的相对气流角β分布

Fig. 4　Relative flow angle dist ribution of through

flow design

图 5　通流设计的总压比 ( p 3
2 / p 3

1 )分布

Fig. 5　Total pressure ratio dist ribution of through

flow design

图 6　通流设计的相对马赫数 M aw 分布

Fig. 6　Relative Mach number dist ribution of through

flow design

图 7　通流设计的静压 p分布

Fig. 7　Static pressure dist ribution of through flow design

图 8　通流设计的静温 T分布

Fig. 8　Static temperature dist ribution of through

flow design

　　(1) 采用了采用加功量系数 ,即是在通
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图 9　各流线上负荷系数 HT 分布

Fig. 9　Loading coefficient dist ribution of st reamlines

图 10　斜流涡轮转子叶轮和静子叶环

Fig. 10　Mixed flow turbine vans and blades

流程序中在加功量计算式前乘以一个小于 1的正

数 ,以减小涡轮出口气流周向速度.这种方法会使

通流设计压比低于通流结果的压比 ,表 2 中级压

比即为通流给定设计压比 ;

(2) 采用跨声速静子喉道设计 ;

(3) 最大设计马赫数出现在与静子出口根部

相连的间隙区 ,最大值为 1. 1 ;

(4) 最大设计相对气流角出现在静子出口叶

尖 ,为 66. 87°.

4　计算流体力学检验

对所设计的涡轮在设计点做了 CFD 流场检

验.使用的是 NUM ECA 软件.进口总压 327 990

Pa ,进口总温 1 250 K.级设计结果与 CFD计算结

果的对比见表 2.计算得到的流场结果如图 11～

图 18.

表 2　设计反问题与 CFD正问题的对比

Table 2　Contrast between inverse design problem

and CFD positive problem

设计要求 通流设计 CFD结果

流量/ (kg/ s) 0. 92 0. 95 0. 946

级压比 0. 57 0. 57 0. 57

级绝热效率 0. 81 0. 88 0. 879

图 11　子午面相对马赫数分布

Fig. 11　Meridional relative Mach number dist ribution

图 12　子午面静压分布

Fig. 12　Meridional static p ressure dist ribution

从 CFD计算流场结果可以知道 :

(1) 涡轮总体参数已达到设计要求 ;

(2) 出口轴向速度和静压已达设计要求 ;

(3) 从图 14与图 16可以得到静子出口与转

子进口攻角匹配很好 ;

(4) 经调整 ,转子出口气流尚残留一些周向

速度.这说明该斜流涡轮可以提供超过设计指标
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度 ,故取用本设计.

5　结　论

将通流设计结果与 CFD检验结果相比较 ,两

者的压比一致 ,检验的效率有较大的提高.而由于

采用了工艺性更好 ,且内冷通道面积较大的较厚

静子叶片 ,使静子喉道面积减小 ,所以 CFD 检验

的流量有所降低.本例 500 N 推力发动机微型涡

轮已完成了结构设计和通过了强度检验 ,叶片根

部叶盆叶背的屈服安全系数均为 1. 2 ,但看到转

子前缘叶根部温度差所导致的 Mises压应力的屈

服安全系数为 1. 02.

以上反问题设计和正问题计算的结果说明 ,

本文的通流程序能够给出满足设计要求的涡轮总

参数和涡轮流场.表明该通流程序及所配造型程

序的系统具有实用性.
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