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摘　　　要 : 针对小型发动机任务及涡轮部件的工作环境 ,详细分析了小型发动机涡轮部件内部流动特点 ,

探讨了小型发动机涡轮的气动设计思路和方法 ,并在此基础上完成了某 1 000 daN推力量级的小型涡扇发动

机高/低压涡轮部件的气动方案设计 ,三维黏性数值模拟结果表明 ,所设计的高/低压涡轮均达到了发动机总

体方案的要求且具有较高的气动效率.
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Abstract : The characteristics of the flow through t he small t urbine component s were

analyzed in detail based on t he mission and operating conditions. It was shown that t he effect

of boundary layer and secondary flow , including passage vortex , t railing vortex and tip clear2
ance flow , etc , was remarkable. This was determined by t he small2scale and high rotating2
speed as t he basic feat ures of small t urbine. By investigating t he aerodynamic design ideas

and concrete met hods of small t urbine component , a new t urbine for a small t urbofan engine

wit h t he t hrust of 1 000 daN was designed. The result s of 32D viscous numerical simulation

show t hat , t he turbine meet s the design requirement s wit h high efficiency.
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　　小型发动机尚无明确定义 ,一般将轴功率小

于 2 200 kW的涡轴、涡桨发动机和推力在几百到

2 000 daN的涡喷、涡扇发动机称为小型发动机.

国外对小型发动机的研究起步早较 ,且在最近 30

年里取得了较快发展 ,多个系列的产品已投入使

用[1 ] ,如 J T15D ,PW500 ,FJ 44等.然而 ,小型发动

机的设计和制造不能完全移植大型发动机的经

验 ,进一步发展更高性能的小型发动机存在不小

的难度.从 70 年代开始 ,美国就针对小型发动机

的发展趋势[223 ]和应用前景[4 ]进行了一系列的研

究.美国 1988年开始实施的 IH P TET (integrated

high2performance t urbine engine technology) 计
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划对无人机/短寿命用途的小发动机提出了具体

的发展目标[ 526 ] ,而后的 VAA TE ( versatile af2
fordable advanced t urbine engines)计划对小型涡

扇/涡喷发动机提出的目标是将其能力费用指数

(CCI)到 2010年和 2017年分别提高到 2000年水

平的 5倍和 8倍[ 7 ] .国内方面 ,崔济亚对国外小型

发动机的研究现状和发展趋势进行了总结[8 ] ,施

发树、刘兴洲等研究了一体化小型涡扇发动机系

统含黏性力项的准三维欧拉流动模型[ 9 ] .北京航

空航天大学、中国燃气涡轮研究院、中国航空动力

机械研究所和北京动力机械研究所等单位进行过

小型发动机整机的研发.由于小型航空发动机的

应用越来越广泛 ,针对高效先进的小型航空发动

机部件设计技术的研究具有重要意义.

1　小型发动机涡轮特点分析

尺寸小、转速高是小型发动机涡轮 (简称小涡

轮)的基本特点.小涡轮平均半径仅为大发动机涡

轮 (以下简称大涡轮)的 1/ 3 左右 ,叶高为大涡轮

的 1/ 5到 1/ 2[ 10 ] ,为了满足出功对切线速度的要

求 ,其转速已经达到40 000～70 000 r/ min ,微型发

动机的转速甚至超过100 000 r/ min.这决定了小

型发动机涡轮在气动性能方面与大涡轮部件存在

明显差别 ,并给小涡轮的气动设计带来很多棘手

的问题 ,大致可归结于以下几个方面.

首先 ,尺寸小决定了小涡轮将工作于很低的

雷诺数条件下 ,对小涡轮内部流动产生巨大影

响[11 ] ,而小型发动机一般成本较低 ,难以采用较

复杂的弯、扭、掠等叶片造型技术来控制涡轮通道

内的流动 ,这将导致小涡轮内部流动极易发生严

重分离 ,使流动堵塞 ,影响各级涡轮之间以及发动

机各部件之间的匹配 ,还可能出现涡轮前温度升

高 ,喘振裕度降低等问题 ,最终可能导致整台发动

机不能正常工作[ 12 ] .

其次 ,转速高导致通道内径向压力梯度较大 ,

有利于二次流的形成 ,同时小发动机涡轮叶片的

展弦比一般较小 ,而二次流损失近似与展弦比成

反比 ,这些原因导致在小涡轮中二次流损失所占

比重显著增加 ,某些情况下通道涡可能会发展至

整个叶高 ,导致效率明显下降.另外 ,叶片展弦比

小使得叶片表面和端壁摩擦损失增加[13 ] ,边界层

对通道内部流动的影响增强.

再次 ,受限于成本和当前的制造技术 ,小涡轮

动叶与机匣的间隙难以与通道高度成比例地减

小 ,导致叶尖泄漏明显 ,直接影响涡轮效率 ,而较

强的泄漏涡使通道内部流动的复杂性进一步增

强.类似的 ,小涡轮叶片尾缘厚度受强度及加工技

术的限制不能做得太小 ,因而尾迹损失相对增大.

最后 ,对于气冷涡轮 ,由于叶片很短 ,相对外

表面积较大 ,而其内部冷却孔型很难布置 ,且冷气

流程较短 ,因而冷却效果较差 ,这使得小涡轮的冷

气量相对较大 ,冷气与主流掺混带来的损失也就

增大 ,主流流动更加复杂.

2　小型涡扇发动机涡轮气动设计
方法探讨

211　气动设计流程

本文依照准三维设计思想 ,首先进行 S2 反问

题计算 ,初步确定叶片数、子午流道形式以及各叶

排不同叶高截面的速度三角形和气动热力参数

等.然后根据 S2 流面的计算结果进行叶栅造型并

进行 S1 流面的计算 ,得到叶型负荷分布 ,重复该

步 ,以得到理想的负荷分布 ,之后进行叶型积叠 ,

得到三维叶片 ,并进行初步的应力校验.而后进行

S2 流面正问题计算 ,得到各级膨胀比、流量、功率

和效率 ,以及 S2 流场中载荷和各气动热力参数等

的径向分布.最后进行全三维黏性数值模拟 ,以验

证设计结果.在上述过程中 ,若在 S2 正问题或全

三维验证阶段发现设计不符合要求 ,则需返回 ,重

新设计.图 1为设计流程示意图.

图 1　设计流程示意图

Fig. 1　Design cycle

212　涡轮实例详细设计过程及具体措施

基于前文的分析 ,本文针对某1 000 daN推力

量级涡扇发动机的高、低压涡轮进行了气动设计.

表 1给出了发动机总体设计方案对涡轮在设计点

(巡航状态)提出的参数要求.作为初步的研究 ,本
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文未引入叶片冷却问题.考虑到该高、低压涡轮的

做功能力和总体设计对输出功的要求 ,并依据一

维估算确定采用一级高压、两级低压的方案实现

该涡轮设计.

表 1　涡轮部件总体设计参数

Table 1　Design requirements of the turbine

换算转速/
( r/ min)

出口流量/
(kg/ s)

效率 膨胀比

高压 33 000 3135 01875 3106

低压 14 000 3150 01890 2188

子午流道的设计直接影响到涡轮流量系数和

载荷系数的大小 ,从而对气动性能产生决定性的

影响.本文考虑承力方案、油路方案、燃烧室出口

尺寸以及涡轮质量方面的限制 ,根据 S2 流面计算

的结果设计子午流道形式 ,使得各级涡轮尽量获

得较小的流量系数和载荷系数[14 ] .子午流道形式

如图 2所示.高压涡轮和两级低压涡轮中径位置

的流量系数依次为 0151 ,0169 和 0171 ,载荷系数

依次为 1137 ,1173和 1125.如此设计可以增大叶

片的展弦比 ,降低边界层和二次流的不利影响 ,同

时可以提高切线速度 ,在做功能力一定的前提下

可以降低对转速的要求.流道出口位置的尺寸还

应使涡轮的排气马赫数较小 ,降低排气损失.在子

午流道确定之后 ,根据最佳稠度原则以及折合频

率对涡轮性能的影响 ,本实例选取各排叶片数如

下 :高压导叶和动叶分别为 25和 51 ,低压涡轮依

次为 39 ,57 ,47和 61.

图 2　子午流道示意图

Fig. 2　Meridional channel

叶型设计是获得高性能涡轮的关键步骤.本

文涡轮平面叶栅造型采用参数曲线成型方法 ,吸

力面和压力面型线分别由多段曲线构成.设计中 ,

通过反复调整吸/压力面曲线类型及段数、叶型安

装角、叶型弯折角、前/尾缘小圆半径、前/尾缘楔

形角等参数控制反力度的大小和负荷沿弦向、沿

叶高的分布.本设计中各级涡轮的反力度取值均

较大 ,高/低压涡轮中径位置反力度依次为 0143 ,

0138和 0136.这样可以降低气流在导叶中的马赫

数以减少摩擦损失 ,避免导叶通道内出现激波或

降低激波强度 ,大反力度设计同时能够使动叶进

口马赫数降低 ,避免进口前缘激波的不利影响 ,使

动叶进、出口气流角差加大 ,气流转折角减小 ,气

流加速性加强 ,从而能够明显地减小动叶的损失.

在负荷沿弦向的分布方面 ,本文尽量采用后加载

形式 ,叶型前段较长的顺压梯度能有效地控制边

界层的发展[15 ] ,这对低雷诺数条件下工作的涡轮

部件意义重大 ,后加载的分布形式同时减小了叶

排前部的横向压力梯度 ,能够抑制通道内二次流

的发展.在叶尖间隙量难以降低的前提下 ,合理分

配轮缘工沿叶高的分配是控制叶尖泄漏的主要方

法 ,因而本文尽量减降低叶尖的加工量 ,同时降低

叶根的加工量 ,这对通道涡的形成也有一定的抑

制作用.图 3 给出了各叶排根/中/尖三个造型截

面的原始叶型和 S1 流面计算得到的等熵马赫数

分布 ,等熵马赫数图中横轴为相对轴向弦长.

在平面叶栅造型之后 ,按照抛物线规律沿叶

高进行积叠 ,其中导叶的积叠中心选在尾缘圆心 ,

动叶积叠中心取在重心.本实例中 ,由于高低压涡

轮之间的过渡段较长且为扩张通道 ,流体减速增

压 ,容易形成较强二次流 ,所以支板和低压涡轮第

一级导叶采取了倾斜设计 ,保证前尾缘与流道具

有较好的正交性以增强对流动的控制能力 ,如图

2所示. S2 正问题 (通流计算)结果显示高低压涡轮

的流量、效率和膨胀比都达到了设计要求 ,参见

表 2.

213　全三维数值模拟验证

数值模拟采用 Numeca 商用软件 ,求解三维

定常雷诺平均 Navier2Stokes (N2S)方程 ,数值方

法采用时间追赶的有限体积法 ,空间离散采用中

心差分 ,时间离散应用四阶龙格2库塔方法 ,并采

用多重网格技术加速收敛.本文首先对高、低压涡

轮单独进行数值模拟 ,满足设计要求之后进行高

低压涡轮的联算 ,联算时按照总体设计方案引入

冷却气和封严气 ,并连同支板一起计算.限于篇

幅 ,本文仅对联算结果进行分析 ,下文中提到的数

值模拟均指高低压涡轮联算.计算中 ,进口给定来

流总压、总温和气流角 ,出口按径向平衡方程给定

静压.图 4给出了数值模拟使用的网格 ,网格总数

约 210万 ,其中各排叶片通道采用 O 型网格 ,进

出口通道和过渡段流道采用 H型网格 ,各导叶通

道、进/出口及过渡段网格块沿叶高方向为 41个
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图 3　叶型及其表面等熵马赫数分布

Fig. 3　Blade profiles and isent ropic Mach number dist ribution

表 2　数值模拟结果与设计要求对比

Table 2　Numerical simulation results and the design requirements

高压涡轮
低压涡轮

第一级 第二级 整级
涡轮总体参数

效率

设计要求 01875 01890

通流计算 01888 01897 01862 01890

三维模拟 01894 01894 01869 01903 01908

膨胀比

设计要求 3106 2188 81813

通流计算 3108 11724 11678 21893

三维模拟 3109 11717 11684 21891 81935

流量/ (kg/ s)

设计要求 3135 3150

通流计算 31386 3160

三维模拟 31398 3161
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图 4　数值模拟网格

Fig. 4　Computational mesh

节点 ,动叶通道内设置 45 个节点.高压动叶叶尖

带有 2 %叶高的叶尖间隙 ,低压动叶带有 1 %叶高

的叶尖间隙 ,所有间隙内网格采用蝶型网格 ,沿径

向设置 9个网格节点.保证叶片表面第一层网格

的 y +基本在 5以内.

表 2给出了数值模拟结果与设计要求的对

比.可以看到该涡轮流量比设计要求略微偏大 ,这

主要是在考虑到实际加工时叶片与轮毂连接处倒

角等会对喉道面积产生一定影响 ,在设计时流量

留出了一定的裕度.在流量和膨胀比满足要求的

前提下 ,涡轮的效率明显高于设计要求 ,其中高压

涡轮高出 2135 % ,低压涡轮高出 1 % ,说明该涡轮

能满足总体方案的气动参数要求.

　　图 5给出了高压涡轮导叶和动叶叶片表面的

极限流线分布和静压云图 ,其中左侧为压力面 ,右

侧为吸力面.可以看出导叶压力面附近二次流较

弱 ,流动状态较好 ,导叶吸力面中后部靠近叶尖处

叶片表面极限流线明显拐向通道中部 ,说明此处

机匣通道涡较强 ,而轮毂附近的极限流线没出明

显的转向通道中部 ,说明轮毂通道涡发展较弱.动

叶压力面和吸力面的极限流线表明 ,在动叶通道

中轮毂通道涡很强 ,在出口处发展到了约 40 %叶

高处 ,对吸力面附近的流动产生了显著的影响.在

动叶叶尖附近相对较大的间隙使得叶尖泄漏非常

明显.

图 6给出了高压涡轮根、中、尖三个截面上的

流线分布和马赫数云图 ,其中根、中、尖截面分别

取在 10 % ,50 %和 90 %叶高位置.比较三幅图可

以看出 ,在导叶通道中 ,叶根附近的马赫数要高于

叶尖附近 ,在叶根和叶中附近的通道内出现了激

波 ,对照图 5可知该激波对流动产生了一定影响 ,

但并未引起叶片附面层的分离 ,说明本实例对此

处流动的控制取得了一定效果.在动叶通道内 ,叶

根和叶中截面的流动较为理想 ,流线沿着叶型光

滑流过 ,而叶尖截面受到叶尖间隙泄漏流的影响

流动较为复杂 ,尤其在吸力面附近 ,流线因较强的

泄漏而发生明显弯折.

图 5　高压涡轮叶片表面极限流线分布和静压云图

Fig. 5　Limiting st reamlines and pressure dist ribution on the high pressure turbine blade surfaces
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　　图 7给出了低压涡轮各排叶片表面的极限流

线分布和静压云图 ,左侧为压力面 ,右侧为吸力

面.可以看到低压第一级导叶压力面极限流线整

体向叶尖方向发展 ,而吸力面叶尖附近的极限流

线明显偏向通道中部 ,说明此处机匣通道涡发展

很强 ,这主要是由于第一级导叶流道具有一定的

扩张角 ,且机匣壁面的倾角交轮毂壁面要大.同样

的情况也出现在了第一级动叶流道中 ,而且该处

轮毂通道涡也有较强的发展.相比第一级涡轮 ,低

压第二级通道内的二次流明显减弱 ,这一方面是

由于流道扩张角的减小 ,另一方面是第二级涡轮

的负荷明显小于第一级.同时可以看到 ,在低压涡

轮动叶叶尖同样存在明显的泄漏流.

图 8给出了两级低压涡轮根、中、尖三个截面

上的流线分布和马赫数云图.与高压涡轮类似 ,由

于马赫数较高 ,低压第一级导叶根部出现了激波 ,

但未引起分离.对比图 6所示结果 ,低压涡轮叶尖

截面的流线并未出现很明显的弯折 ,说明叶尖泄

漏涡对主流的影响有限 ,其原因主要是低压涡轮

单级负荷远小于高压涡轮以及动叶叶尖间隙相对

较小.
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　　图 9为高、低压涡轮出口周向平均的马赫数

和周向气流角沿叶高的分布.高压涡轮出口平均

气流角为 9211°,且分布较为理想 ,在 20 %叶高以

上的位置其值都在 90°～93°之间 ,仅在叶根附近

气流角偏离轴向较远 ,这主要是由于存在较强的

轮毂通道涡.高压涡轮出口平均马赫数为 01465 ,

分布也较为均匀 ,同样是在轮毂通道涡区域出现

了明显的低速区. 低压涡轮出口平均气流角为

8918°,大部分区域在 85°～95°之间且沿叶高基本

呈线性分布 ,出口平均马赫数为 01446 ,在叶高方

向同样呈线性分布.图 9 所示结果同样说明了低

压涡轮中二次流强度明显小于高压涡轮.本文在

设计过程中尽量降低高、低压涡轮出口马赫数并

保证出口气流接近轴向 ,这主要是考虑到高压涡

轮之后是较长的扩压段和相对厚度很大的支板 ,

接近轴向的气流角和较低的马赫数有利于降低过

渡段和支板的气动损失 ,而对于低压涡轮 ,上述设

计则有利于降低发动机的排气损失.
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3　结　论

在充分理解小涡轮内部流动特点的基础上 ,

本文成功完成了某小型涡轮风扇发动机涡轮部件

气动设计 ,并对小型发动机涡轮部件气动设计方

法进行了探讨 ,主要结论如下 :

1) 采用较大反力度的设计 ,能有效控制导叶

通道内的摩擦损失和激波损失 ,也有助于改善动

叶通道内的流动 ;

2) 采用较小的流量系数和载荷系数的设计

能增大叶片高度 ,从一定程度上削弱“尺寸小、转

速高”所带来的二次流、叶尖泄漏等方面的不利

影响 ;

3) 对工作于低雷诺数条件下的小涡轮而言 ,

负荷沿弦向和叶高的合理分布对边界层、二次流

和泄漏流等的控制具有重大意义.
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