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　　摘　要：基于ＳＳＴ湍流模型，通过求解雷诺平均的ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组，对某亚声速、部分进气
形式涡轮全流场进行三维粘性定常仿真计算。共计算了４种模型，分别包含不同的损失通道，获取
了涡轮部件各通道的具体损失量值。计算结果表明：原涡轮叶片通道损失、泄漏损失、部分进气损

失基本处于较低水平。涡轮进排气结构性能差，内部流动混乱，存在大量分离涡，对涡轮效率影响

很大，具有较大提升空间。通过涡轮进气和排气结构的优化改进，采用切向进气和切向排气的变

截面蜗壳形式结构，三维仿真结果表明：优化后涡轮部件效率从 ０６７５提高至 ０７０６，增加了
４５９％，且涡轮轴向尺寸大幅度缩减。
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０　引言

相比较于开式循环发动机，补燃循环发动机涡

轮压比小、比功小，提高涡轮功率主要依靠大流量

和高效率。根据某型发动机系统调整计算可知，涡

轮效率提高一个点，发生器温度则可降１０Ｋ，发生
器温度的降低对发动机可靠性的提升极为重要。

因此，补燃循环发动机涡轮部件设计时，提高涡轮

效率非常关键。

对于小推力补燃循环发动机，其涡轮一般采用

单级亚声速、部分进气形式，提高涡轮效率应从其

损失分布着手，主要由以下几部分构成：叶片通道

损失、叶顶泄漏损失、部分进气损失及进气和排气

结构损失。其中叶栅通道损失主要为叶型损失、二

次流损失、激波损失等，关于此部分损失的降低研

究方面，目前已发展出较多的先进设计技术，如叶

片复合弯扭设计［１－２］、后加载叶型设计［３］、可控涡设

计［４］及非轴对称端壁造型［５］等。为了降低动叶顶

部泄漏量，相关技术研究也较多，一方面通过对叶

片及子午面的三维优化设计，降低叶顶压力，另一

方面从结构上进行设计，如采用蜂窝密封结构［６］和

迷宫密封结构［７］。部分进气是涡轮设计过程中不

得已采用的一种形式，对涡轮效率影响较大，控制

措施相对较为单一，主要通过降低叶片高度、喉部

面积等方式提高部分进气度，以及采用进气区集中

布置方式来降低部分进气损失［８］。目前提高叶片

通道效率以及降低泄漏损失相关研究非常多，技术

手段也较为成熟，进一步提高则比较困难。因此，

设计性能优良的进气和排气管则显得尤为重要［９］，

黄恩德等对此进行了相关研究［１０－１１］，研究表明涡轮

气动性能与排气蜗壳内流场的均匀程度密切相关。

１　研究对象

研究对象为某小展弦比、亚声速、部分进气形

式涡轮，其涡轮主要参数如表１所示。
为提高涡轮效率，本涡轮采用了大 ｕ／ｃ、小气流

角、静子端弯设计及应用后加载叶型等技术。为了

减小泄漏损失，动叶顶部设置了围带和迷宫密封结

构。为了降低部分进气损失，采用了一弧段进气的

方式，静子通道流体域如图１所示。

表１　涡轮设计参数
Ｔａｂ１　Ｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｕｒｂｉｎｅ

参数 数值

ｕ／ｃ ０４５３

设计流量／（ｋｇ·ｓ－１） ４５

部分进气度 ０５１７

压比 １８

静子高度／ｍｍ ６

静叶展弦比 ０５４

动叶展弦比 １０

静叶数 １３

动叶数 ４７

径向相对间隙／％ ７１

图１　静子通道流体域

Ｆｉｇ１　Ｆｌｕｉｄａｒｅａｏｆｖａｎｅｐａｓｓａｇｅ

如图２所示，涡轮采用径向进气、径向排气的方
式，进口和出口均为单个。入口处采用９０°弯管将
径向气流转为轴向，再经导流锥导入至涡轮静子通

道，由涡轮出口管收集后沿径向排出。涡轮出口管

内设置导向叶片，一方面对气流起导向作用，另一

方面增加涡轮出口管刚度。

图２　进排气结构图

Ｆｉｇ２　Ｉｎｔａｋｅａｎｄｅｘｈａｕｓｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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２　数值求解方法

叶片通道和叶顶间隙采用六面体网格，进气和

排气结构通道采用四面体网格。叶片表面进行加

密处理。叶片通道网格和叶顶间隙网格如图 ３所

示。单通道计算网格总数约２００万，叶顶间隙网格

５５万，带进排气结构后总的网格数约１０００万。

图３　叶片通道及叶顶间隙网格划分

Ｆｉｇ３　Ｍｅｓｈｏｆｂｌａｄｅａｎｄｍａｚｅｃｌｅａｒａｎｃｅ

数值计算采用ＣＦＸ软件，基于有限体积格式对

相对坐标系下的三维雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程

进行求解，方程的离散采用二阶格式。选用 ＳＳＴ剪

应力输运湍流模型，采用近壁函数修正。静止域和

旋转域之间采用“ｆｒｏｚｅｎｒｏｔｏｒ”模型。计算工质采用

理想气体，按发生器出口燃气参数给定。边界条件

给定进口总温、总压，出口给定静压。

３　计算结果及分析

共计算了４个模型，计算通道依次增加，考虑叶

片通道、泄漏通道、部分进气形式、进排气通道等结

构。计算区域和涡轮总体性能计算结果如表 １所

示。文中涡轮效率均为扭矩效率，计算式为：

η＝ Ｔω

ｍ·ＴＴ１Ｃｐ（１－（
ｐ２
ｐ１
）
ｋ－１
ｋ ）

（１）

式中：Ｔ为轮毂和叶片扭矩；ω为角速度；ｍ·Ｔ为涡轮

流量；Ｔ１ 和ｐ１ 为涡轮进口总温和总压；Ｃｐ为定压

比热容；ｐ２为涡轮排气管出口静压；ｋ为比热比。
表２　涡轮总体性能

Ｔａｂ２　Ｏｖｅｒａｌｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｕｒｂｉｎｅ

计算模型 计算区域
流量／

（ｋｇ·ｓ－１）
效率 备注

模型１ 叶片通道 ８７ ０８３０

模型２ 叶片通道＋
叶顶间隙

８７ ０８０１
全周进气

模型３ 叶片通道＋叶顶
间隙＋部分进气 ４５ ０７４８

模型４
叶片通道＋叶顶
间隙＋部分进气＋
进排气结构

４５ ０６７５

部分进气

图４列出了不同类型损失的相对大小，从大到
小依次为叶片通道损失、进排气结构 ＋盘腔摩擦损
失、部分进气损失及泄漏损失。

图４　涡轮损失量值

Ｆｉｇ４　Ｔｕｒｂｉｎｅｌｏｓｓｖａｌｕｅ

根据模型１对叶片通道流动情况进行分析，图
５给出了静叶出口总压和熵分布云图。从图５中可
以看出，主流区的流动几乎没有损失，由于涡轮尺

寸较小的原因，尾迹影响区较大，而且受叶片正弯
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的影响，叶中区域损失较两端大。图６给出了动叶
不同展向位置马赫数分布，整个通道内均无低速漩

涡区。该型涡轮载荷系数为２４４，展弦比为０５４，
静子叶片高度仅为６ｍｍ，对于此种高负荷小展弦比
涡轮来说，端壁二次流损失较大，本文计算的涡轮

轮周效率为０８３０，提升空间较小。

图５　静叶出口总压和熵分布云图

Ｆｉｇ５　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｅｎｔｒｏｐｙｃｏｎｔｏｕｒａｔ

ｏｕｔｌｅｔｏｆｖａｎｅ

工作于富氧燃气中的涡轮叶顶间隙一般都比

较大［１２］，本文涡轮叶顶相对间隙设计为 ７１％，由
于涡轮设计时采用了子午面型线优化设计、导叶端

弯设计以及零反力度设计等方法，对静子出口压力

分布已进行过优化设计，而且采用较复杂的迷宫结

构，因此，本涡轮叶顶泄漏损失较小。根据模型２计
算得到的叶顶泄漏损失仅为３５％，属于较低水平。

模型３考虑部分进气造成鼓风损失和驱气损
失，计算表明：单弧段的部分进气形式使得涡轮效

率降低００５３，损失较大。降低部分进气损失较为
有效的方法即为提高部分进气度，但本涡轮受流量

和叶片高度限制，部分进气度基本无法再提升。

模型４考虑涡轮进排气结构，涡轮效率降低了
００７３，影响非常大。图７（ａ）给出了涡轮静子入口
马赫数和流线图，受非进气扇区影响，静子通道两

端气流速度低，产生大量漩涡。而且，由于进口管

子午型线是沿径向逐渐收缩结构，静子入口气流沿

径向流动趋势明显。图７（ｂ）给出了涡轮出口管截
面流线分布，由于动叶叶片通道也是只有部分通道

有气流排出，由于动叶出口气流基本沿轴向，气流

直接冲击至出口管壁面上，并与非进气扇区气流强

烈掺混，整体流线混乱，损失很大。而且，从图７（ｂ）
中看出，出口管内叶片对气流整流效果差，叶片表

面存在大量分离涡。

图６　动叶不同展向位置马赫数

Ｆｉｇ６　Ｍａｃｈｃｏｎｔｏｕｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐａｎｏｆｂｌａｄｅ

４　进气和排气结构优化设计

根据部分进气特点，将涡轮进气方式改为切向

进气。为适应流量变化，进口管设计为变截面蜗壳

形式，静子叶片设置在离隔舌一定距离之后。进气
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２９　　　

结构如图８（ａ）所示。另外，采用切向进气结构后，涡轮
轴向长度大幅度缩减，对发动机布局具有较大优势。

图７　原进排气结构内部流线

Ｆｉｇ７　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｏｆｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｉｎｔａｋｅａｎｄｅｘｈａｕｓｔ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

根据涡轮总体布局要求，出口管同样设计为变

截面蜗壳切向排气形式。动叶出口绝对气流角基

本沿轴向，为了防止气流直接冲击至出口管壁上，

在动叶出口处增加一排导向叶片，改变气流角度，

使气流顺利排出。排气结构如图８（ｂ）所示。

图８　优化后进排气结构

Ｆｉｇ８　Ｉｎｔａｋｅａｎｄｅｘｈａｕｓｔ３Ｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

三维仿真计算表明：采用优化后进气和排气结

构，涡轮流通能力无变化，涡轮效率从０６７５提高至
０７０６，提升４５９％，增幅明显，如表３所示。

图９（ａ）给出了优化结构涡轮静子入口流线图，
对比图７（ａ）可以发现，采用切向进气结构后，气流
基本无径向流动趋势。由于气流存在较大的切向

分速度，气流出现沿周向流动的趋势。而且在首个

静子叶片附近，气流产生低速分离区，这是由于气

流从蜗壳进口处至第一个静子叶片距离较短，气流

存在较大的转折角。图９（ｂ）给出了优化结构涡轮
动叶出口流线图，对比图７（ａ）发现，采用带导向叶
片的切向排气结构后，涡轮出口截面流线整齐，基

本消除了原出口管结构内部大量的漩涡流动。这

是由于导向叶片的存在给气流增加预旋角度，使其

绕蜗壳旋向流动，顺利从出口排出。

表３　优化前后涡轮总体性能

Ｔａｂ３　Ｔｕｒｂｉｎｅｏｖｅｒａｌｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂｅｆｏｒｅａｎｄ

ａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

参数 优化前 优化后 变化

流量／（ｋｇ·ｓ－１） ４５ ４５ ０

效率 ０６７５ ０７０６ ＋４５９％

图９　优化后进排气结构内部流线

Ｆｉｇ９　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｏｆｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｉｎｔａｋｅａｎｄ

ｅｘｈａｕｓｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图１０给出了优化前后静子表面极限流线对比，
从图１０中可以看出，原进气结构采用轴向进气的方
式，涡轮静子入口气流为零攻角状态，静子通道流

动状态较好，表面流线整齐，基本平行于上下端壁。

采用切向进气的结构后，由于气流存在切向角度，

涡轮静子入口为较大的负攻角状态，鞍点从叶片前

缘向吸力面挪动。从图１０（ｂ）中可以看出，流线仍
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３０　　　

基本整齐，这是由于静子叶片为钝头设计，前缘半

径较大，对带切向角度的气流适应性较强。但从图

１０（ｂ）中可以发现，入口附近的个别静子叶片根部
出现分离涡。

总体上来说，采用切向进气结构后，静子通道

流动状态轻微变差，但其轴向尺寸缩减较大。

图１０　静子表面极限流线

Ｆｉｇ１０　Ｅｘｔｒａｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｏｆｖａｎｅ

５　结论

通过对某型小展弦比、亚声速部分进气涡轮三

维仿真计算及优化设计，得到以下结论：

１）原涡轮叶片通道损失、泄漏损失、部分进气
损失基本处于较低水平。

２）原涡轮进排气结构性能差，内部流动混乱，
存在大量分离涡，对涡轮效率影响很大，具有较大

提升空间。

３）采用切向进气结构后，涡轮轴向尺寸大幅度
缩减，且基本消除了静子入口的径向流动。但由于

切向进气的原因致使个别静子叶片吸力面叶根附

近产生分离涡。

４）采用切向排气结构后，整个涡轮出口管流动
情况明显改善，流线整齐，损失降低。

　　５）进排气结构优化后，涡轮效率从０６７５提升
至０７０６，增幅为４５９％。
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