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超音速复速级涡轮的气动设计改进
林奇燕，金志磊，王磊
(北京航天动力研究所，北京100076)

摘 要：采用数值模拟方法对某液体火箭发动机超音速复速级涡轮进行了流场分析。根

据分析结果对两列动叶的叶型进行了改进设计：第一列动叶栅的改进采用自由旋流法，通过

等通道的叶栅流道设计，减弱了激波对附面层的干扰，有效抑制了流道内的流动分离；第二

列动叶栅的改进采用参数化叶片造型法，型线用具有局部修改能力和保凸性较好的Bezier曲

线表示，通过减小入口攻角降低了分离损失。数值模拟结果表明，改进后的复速级涡轮内部

流动特性改善显著，分离损失明显减小，效率提高了5％以上。
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Aerodynamic redesign of supersonic Curtis·-stage turbine
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Abstract：3D flow field analysis of the supersonic Curtis-stage turbine in a liquid rocket engine

was conducted by mean of numerical simulation．On the base of analysis result，the blade profile of

two—row rotor was redesigned．The blade cascade of the first row rotor was redesigned with the

method of flee vortex flow，which weakened the interactive effect of shock wave on boundary layer

and restrained the flow separation inside the cascade with the constant flow channel design．The pa—

rameterized blade shape construction method was adopted in the redesign of the second row rotor

blade cascade，which was presented by Bezier curve．The separation loss was declined by reducing the

intake incidence．The results of the numerical simulation indicate that the characteristic of internal

flow in the redesigned Curtis-stage turbine is improved remarkably，the separation loss is reduced ob·

viously and the turbine efficiency is increased by more than 5％．
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0引言

超音速复速级涡轮具有单级焓降大、速比

小、比功高等特点，主要应用于液体火箭发动

机、水力推进系统和飞机应急电力系统中。在这

类涡轮中，燃气的加速膨胀几乎都集中在喷嘴叶

栅环内，出口高速气流对旋转的叶片进行冲击，

气流转折角大，且在流向上无降压膨胀的顺压梯

度，容易在附面层产生气流分离，造成流动损失

增大，加大了高效涡轮叶型的设计难度：另外，

在超音速涡轮中还普遍存在激波和源于激波干扰

的附面层分离现象，如何减小激波造成的损失也

是提高超音速复速级涡轮气动效率的关键。

在某型液体火箭发动机研制中，由于超音速

涡轮工作参数的变化(落压比约为15，速比约为

0．16)，带来了内部流动情况较差、气流分离严

重、效率偏低等一系列问题。本文通过数值模

拟，对该涡轮两列动叶栅进行了改进设计，降低

了流动损失，提高了涡轮效率。

1数值方法

涡轮改进前、后的内部流动数值模拟均采用

相同的数值方法。计算区域包括喷嘴、第一列动

叶(以下简称为R1)、导叶、第二列动叶(以下

简称为R2)和出口导叶，计算网格由NUMECA／

AutoGrid生成．采用HOH型网格，如图l所示，

在叶栅近壁面区采用O型网格．前缘、尾缘及壁

面附近进行了局部加密，涡轮进、出口段均采用

H型拓扑结构。前两列叶栅近壁面网格厚度为

0．001 mm，保证了壁面上的y+值在湍流模型要求

的范围内，总网格数逾200万=

流场采用三维定常计算，Spalart—Allmaras一

方程模型湍流模型；空间离散采用Jameson中心

差分的有限体积法；时间离散采用四阶显式

Runge—Kutta的时间推进方法：计算中还采用了

多重网格方法，结合局部时间步以及隐式残差光

顺法加速收敛。

边界条件为进口给定总压、总温、气流角及

湍流粘度，出口给定出口中部静压，在叶片内、

背弧和上下端壁给定无滑移条件，动静叶之间的

参数传递采用混合平面法。

图1计算网格示意图

Fig．1 Schematic diag衄d calculation岫h

2结果与分析

根据数值模拟结果得到的叶型表面压力分布

曲线，通过手动方法反复调整了两列动叶叶型的

内、背弧曲线分布，直至获得比较满意的叶型表

面压力分布曲线：

Rl由于丁作在超音速环境(朋0w．一1．7)下，

叶型的设计改进采用文献[8]推荐的自由旋流

法，叶型线分别由圆弧、直线和过渡线组成，叶

栅流道由扩张一收缩型改为等通道型。

R2由于r作在亚音速环境下，上述方法不

再适用，采用控制方便的Bezier曲线作为叶型

线，在不改变前、后缘小圆半径和叶型宽度的前

提下减小了叶型几何进气角，叶栅流道由收敛一

扩张型改为扩张一收敛型。

2．1静压分布对比

从表l的计算结果可以看出，改进后涡轮效

率明显提高，由0．51提高到0．562，提高了

5．2％，达到设计目标；同时由叶片部分产生的轴

向力也由改进前5 551 N减小到189 N，保持了

复速级涡轮轴向力小的特点。

图2给m了改进前、后涡轮叶展中部叶片表

面静压分布情况：R1叶片表面静压分布曲线所

包含的面积约为R2的3倍，也就是说涡轮功率

主要由Rl提供，叶片的负荷和相应的二次流损

失将主要集中在Rl内，因而R1内流动的好坏

对整个复速级的气动性能具有很大影响。
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表1总体性能结果

Tab．1 Total aerodynamic performances before

and after redesign

+涡轮效率定义为涡轮功与等熵膨胀功之比，等熵膨

胀功计算中的涡轮出【1压力取为出口导叶出口处静压

Axial chord

(a)R1

0．0 0 2 0 0．b 0．H 1．0

Axial cho rd

fhl R2

图2叶展中部叶片表面静压分布

Fig．2 Static pressure distribufion at midspan

ofRl＆R2blade su西址∞

从冈2(a)中可以看到．在R1前缘附近，受

激波影响，造成前缘附近局部静压突升，改进后

Rl前缘压力的升高值略有减小，表明激波强度

有所减弱一改进前的Rl和R2叶片表面静压分

布曲线均存在多处波动，且吸力面的最低压力比

较靠前，存在很长的一段逆压区，势必增加型面

损失，过大的逆压梯度也将造成附面层的脱流。

而改进后的R1和R2叶片表面静压分布型线则

比较光滑，均表现为均匀加载的载荷分布形式。

改进后的R2最低压力点提高，横向压差减小。

从图3给出的Rl和R2叶展中部截面静压

等值线分布可以看出，进入R1的超音速来流在

叶片前缘入口处形成两道激波，其中一道外伸直

接进入上一列喷嘴通道内，另一道打向相邻叶片

的吸力面上，并对吸力面附面层形成干扰。

卜≮乡饨三
臌j铴5e+00。
心≮乡7川⋯006
II ．j／ 500000

、≤j乡7

(a)改进前R1

黪
(P)改进前R2

m)改进后Rl

(d)改进后R2

图3叶展中黼面静压等值线分布
Fig．3 Distribution of static pressure contour at

midspan IMPOrt of blade

从图3(a)和3(b)对比可看出，改进前、后Rl

和R2叶展中部静压等值线分布情况均有较大变

化：改进前Rl在激波与吸力面附面的相互作用

下，在吸力面中后部形成逆压流动区，引发气流

分离(图4(a))，进而增加二次流损失；改进后R1

入口激波与吸力面附面层的这种干扰作用明显减

小(图3(b))．除在吸力面入口边有-4,范围的局

部扩压，在中间大部分流道内静压等值线基本上

与叶型线相平行，沿流向方向基本无压力梯度，

在由同心圆弧组成的等宽度叶栅通道内，气流实

现转向并保持着自由旋流；改进后R2中部吸力

面附近的扩压区也基本消失。对比图4 fcl和图4

(d)可以看到，改进后的R2中间流道靠后位置处

吸力面附面层的分离泡也消失了。
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(a)改进前Rl (b)改进后R1 (c)改进前R2 (d)改进后R2

图4叶展中部截面流线的对比

Fig．4 cI如|pd啪k蚋reen stream lines at mi&pm能幽

T T

(a)R1压力面(前) (I))R1吸力面(前) (c)R2压力面湔)

T T

(d)R2吸力面(前)

T L

(e)R1压力面(后) (f)R1吸力面(后) ／g) R2压力面(后)01)R2吸力面(后)

注：L表示前缘，T表示尾缘，S表示鞍点，N表示结点

图5 R1和R2叶片表面极限流线图谱

Fig．5 tamiting鲥te衄line8 in R1＆P,2 blade团田击艄

2．2二次流涡系结构对比

叶栅内的二次流十分复杂，其中有马蹄涡、

通道涡等涡流运动。这些旋涡的生成、发展过程

对气流在叶栅中的流动损失影响很大，因此研究

涡系结构的变化规律有助于揭示叶型的改变对叶

栅气动特性的影响机理。从图5所示R1和R2
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叶片表面极限流线图谱可以看出：Rl和R2压力

面的极限流线在上下端壁附近分别指向端面，压

力面的径向二次流不断向根部补充，并强化了根

部壁面的二次流；改进前、后压力面极限流线图

谱变化不大；而改进后的吸力面极限流动图谱则

由复杂变得更为简单。从图5(b)可以看到：由于

激波与附面层的干扰作用，在吸力面靠中间位置

形成了一个较大的分离泡，并在整个径向方向都

存在；在吸力面上约35％的轴向弦长位置处形成

了一条分离线，代表着分离泡的起始位置；在约

80％的轴向弦长位置又重新附着，形成了一条附

着线，意味着分离涡结束的位置。在上通道涡和

下通道涡与分离泡的相互作用下，分别在离上、

下端壁中部不远处形成结点N1和N2，两结点为

分离线的端点；在约30％[13L高靠近叶片出口处形

成一鞍点S1，位于附着线上。图5(d)所示的改进

前R2在吸力面中部靠后的位置也存在一分离线

和附着线，尺度范围较R1要小。图5(f)所示的

改进后的Rl吸力面极限流线图谱则变得更为简

单，仅在靠近叶片出口处存在一小分离泡，因尺

度较小，在径向的影响范围也较小，因而损失也

较小。从图5(h)可以看到，改进后的R2附面层

的分离泡已经完全消失，上、下通道涡的起始点

对应分离线的位置稍向前移，从通道涡的卷起在

吸力面上形成的分离线可以看出，上通道涡所占

据的展向尺度有所减小。另外，对比R1和R2

叶栅通道涡在吸力面形成的分离线位置可以看

到，R2分离线抬起高度要小于R1，意味着通道

涡的尺度要小一些。这是由于在复速级的R2中，

推动横向二次流发展的动力即压力面与吸力面间

的压差较R1小，横向二次流的强度也相对较小，

因而R2卷吸端壁和靠近根部吸力面的低能流体

的能力也减弱，这也表明R2内叶栅通道涡的二

次流损失要比R1小。

2．3相对总压损失对比

叶栅通道内的能量损失主要由通道涡、马蹄

涡、附面层等所造成。图6给出了R1和R2两

列动叶栅改进前后栅后节距平均相对总压损失系

数沿叶高的分布的对比。可看出，改进后两列动

叶栅总压损失系数比改进前明显减小。改进前

R1相对总压损失系数分布沿叶高变化不太剧烈

(见图6(a))。这是由于整个径向方向存在大面积

附面层分离，并与上下通道涡进行掺混，分离损

失占据总损失的主要部分，使得在整个径向方向

相对总压损失值均较大，改进后R1内由于附面

层分离范围均较小，损失也较小，相对总压损失

曲线特征主要表现为通道涡的影响，呈现典型的

“双驼峰”形状。改进后R2内的相对总压损失主

要体现为叶片表面和上下端壁的附面层损失，而

通道涡的影响作用不太明显，主要是由于R2叶

片负荷相对较小，推动通道涡发展的横向压力梯

度也较小，因而在整个叶高的影响范围也较小。
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3结论

采用数值模拟方法，对某型超音速复速级涡

轮进行了气动改进设计，并对改进前、后的涡轮

气动特性进行了对比分析，得到以下结论：

1)改进后的超音速涡轮的内部流动分离有

较大程度的改善，分离损失明显减小，涡轮效率

显著提高。

2)过大的逆压梯度造成了叶栅附面层的脱

流，导致效率急剧下降，在本文算例中，高超音

速动叶采用等通道型叶栅流道较扩张一收敛型叶

栅流道能有效减小激波与附面层的干扰强度，减

小流动分离。
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