
0 引言

目前，涡轮设计技术已越来越广泛地应用于航

空、航天领域，如军、民用航空发动机，地面燃气轮机，

飞机空气涡轮起动机和冲压发动机飞行器涡轮发电

系统。相应地，涡轮设计技术也在不断地改进完善、开

拓创新，表现为不同领域的设计思路相互借鉴、设计

技术不断融合等。对涡轮而言，在保证强度条件下力

求结构紧凑、质量轻[1]是各种应用情况下的共同目标，

因此发展级数更少的高负荷、高效率超 /跨声速涡轮

是当今涡轮设计技术的大势所趋。

对于超声速涡轮，国外 Emanuel Boxer [2]、Louis J.

G.[3]等人在 20世纪 50～60年代开展了基于特征线理

论的叶片设计方法研究。文献[2]提出了 1种基于 2维

特征线理论的超声速涡轮叶栅设计方法，该方法在国

外多种专业文献中被广泛引用而具有较大影响。国内

对特征线法设计超声速叶片的研究则很少，文献[4]曾

做过初步研究并据此设计了叶栅，但未对其流动进行

更详细地分析。

本文通过 C++编程，基于文献[2]所述方法开发

了超声速涡轮转子叶栅设计软件，可应用于冲压发

动机飞行器涡轮发电系统涡轮设计，也可经工程化

改进后用于燃气轮机低压涡轮设计。在对转子叶栅

进行设计研究时，考虑到叶栅进口气流为超声速气

流，将前缘几何参数设定为很小，以排除前缘激波

对流场的影响。

1 设计方法

1.1 理论分析

当超声速流体经过凸面时，因通道面积增大而产

生膨胀波，并发生等熵膨胀（加速），如图 1（a）所示；

同理，当超声速气流流过凹面时，则会产生压缩波，并

发生等熵压缩（减速），如图 1（b）所示。在普朗特·迈

耶流动中，膨胀波和压缩波束中每道波都是马赫波，
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当气流穿过这些波时气动参数连续变化且为等熵过

程，均可利用特征线理论对流场中气动参数进行计

算。基于特征线的超声速涡轮叶栅设计方法即利用上

述特征线理论设计壁面型线，使气流在流经壁面时马

赫数能够按照设计参数而变化。

此方法设计的涡轮叶栅如图 2（a）所示，包括进

口过渡段（GH、BC）、圆弧段（HI、CD）、出口过渡段
（IJ、DE）以及进出、口直线段（AB、EF）；壁面马赫数变
化如图 2（b）所示。图中 HI和 CD为圆弧段，AB、DF
为直线段，主要任务是设计速度发生变化的过渡段曲

线 BC、DE、GH与 IJ。

1.2 型线设计

由上可知，叶栅设计的主要任务是过渡段。通道

马赫波分布如图 3（a）所示 HR l,CRu圆弧 GH 压力面
进口过渡段 BC吸力面进口过渡段 OH 膨胀波 OC压
缩波；以进口压力面过渡段 GH 为例对设计方法进行
简要分析，如图 3（b）所示。在直角坐标系中，H 点坐
标为（0，1），即 R l=1，设计完后将 GH 坐标旋转 琢l,i=茁i-

（v i-v l）即到实际位置，其中 茁i为进口气流角，v i 为进

口马赫数对应的普朗特·迈耶角， v l过渡段出口马

赫数对应的普朗特·迈耶角。

设计时将 OH 及壁面 GH 分为 k+1段，计算 OH
上 k+1个离散点坐标，联立公式

f（R）= 酌+1
酌-1

arcsin（酌+1
R2 -酌）+arcsin[（酌+1）R2-酌]（1）

f（R）=2v i-
仔
2（

酌+1
酌-1

-1）-2（k-1）驻v （2）

得到 OH线上的 k 点的半径值为 Rk

x=-Rk（OH）sin渍k （3）

y=Rk（OH）cos渍k （4）

可求得 k 点的坐标，其中 渍k=v i-v l-（k-1）驻v，
驻v=（v i-v l）/（k+1）。

根据角度 滋与 k+1点坐标求得马赫线直线表达

式；由各段壁面线段与 x轴夹角 渍与起始点（0，R l），

可求得 GH 上第 k+1段直线表达式，2直线交点即为

壁面点 k+1点的坐标。依次求出壁面点 k，k-1……

2，1的坐标，过渡段曲线 GH 即设计完成。依此方法
可设计出叶栅进、出口的其余 3段过渡段，分别旋转

角度到实际位置后可通过圆弧连接即组成完整叶型。

2 程序开发及验证

2.1 程序介绍

利用特征线方法，采用 C++语言编写程序。输入

参数分别为进、出口马赫数，进口气流角和过渡段马

赫数。通过改变过渡段马赫数可设计出不同形状的涡

轮叶栅。该程序使用方便、生成数据坐标快；可直接导

入 Gambit等商业软件，形成网格进行计算。程序流程

如图 4所示。

（a）膨胀过程 （b）压缩过程

图 1 普朗特·迈耶流动

（a）叶栅组成 （b）壁面马赫数变化

图 2 超声速涡轮动叶及其表面马赫数变化

（a） （b）

图 3 进口过渡弧设计 图 4 程序流程
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2.2 程序验证

通过无黏计算分析叶栅通道流动并对比设计和

计算的叶栅表面马赫数分布，以验证设计程序的正确

性，如图 5（a）所示。该模型通道马赫数及流线分布如

图 5（b）所示，可以看出流场分布合理，马赫数变化均

匀，通道内不存在激波。

表 1对比给出了主要设计和计算参数，可以看出

模型进、出口马赫数与设

计预期的一致。图 6对比

给出了模型壁面计算与

设计马赫数分布，可以看

出模型计算数据与设计

参数几乎一致。

上述设计预期参数与 CFD计算参数验证结果表

明，基于特征线的涡轮叶栅设计方法合理可行，所开

发的设计程序正确可靠。

3 叶栅计算

3.1 计算模型

图 7（a）为转子叶栅模型，FLUENT模拟时将叶片

进口前及出口后的流体区域划分为静止区域。将涡轮

中心流道划分为周期边界，将叶片周围的流体划分为

移动区域，平移速度为 314.16 m/s，设计功率为

398855.43 J/kg。

3.2 无黏计算结果

图 7（b）为转子无黏计算的相对马赫数分布。从

图中可见，其分布均匀、流场合理、通道内无激波。表

2对比给出了计算结果与设计参数。可以看出流场进

口参数与设计值基本一致，但出口参数与设计值略有

偏差。为真实地模拟叶栅运动，在进、出口各有 1个静

止区域，进、出口参数与设计参数位置不同，可能会导

致出现差别。

从模拟结果得出理想涡轮功为 401949.22 J/kg，

轮缘功为 398433.84 J/kg，模型作功能力能达到设计

（a）设计模型

0.8

0.6

0.4

0.2

X
0.50-0.5

（b）马赫数与流线分布

0.08

0.06

0.04

0.02

X
0.050-0.05

马赫数

2.2
2.0
1.8
1.6
1.4

图 5 模型及流场分布

图 6 叶片表面马赫数变化

2.4

2.2

2.0

1.8

1.6

1.4

X
0.050-0.05

设计值
计算值

（a）设计模型

0.05

0

-0.05

X
0.050-0.05

（b）相对马赫数分布
X

0.050-0.05

相对马赫数

2.80000
2.66667
2.53333
2.40000
2.26667
2.13333
2.00000
1.86667
1.73333
1.60000

图 7 涡轮转子模型与流场分布

0.05

0

-0.05

参数

进口马赫数

出口马赫数

进口气流角 /(毅)

设计值

1.7000

2.000

45

计算值

1.6985

2.000

45

表 1 计算结果与设计参数比较
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要求；效率为 0.99，表明涡轮叶栅流动均匀、无激波、

无堵塞；载荷系数为 4.04，表明超声速涡轮具有高负

荷、大功率的特点。

3.3 黏性计算结果

考虑到超声速叶型损失主要来源于激波及其激

波 /附面层干扰[5-6]，特征线法设计的超声速涡轮叶栅

尽管在理想条件下通道内未产生激波，但在实际黏性

流动中尚需验证。

黏性转子理想涡轮功为 414488.99 J/kg，涡轮轮

缘功为 381075.17 J/kg；涡轮效率为 0.92，与理想条件

下的 0.99的相比有所下降；基元级载荷系数 3.85。主

要计算结果与设计值的比较见表 3。以上数据表明，

在黏性流动且未进行附面层修正下，此方法设计的涡

轮叶栅也能在高载荷下具有较高效率及功率。

叶片周期边界无黏与黏性模型的主要参数对比

如图 8（a）～（c）所示，叶片表面压力分布如图 8（d）所

示。从图 8（a）中可见，在黏性条件下，流场通道周期

边界总压变化不大，总温变化趋势与之类似；从图 8

（b）～（d）中可见，黏性对静压、相对速度系数及叶片

表面静压有较大影响。黏性与无黏参数分布在进口段

较为接近，二者差别主要在叶中及尾缘段，且越向后

差别越大，这主要是黏性附面层在壁面发展逐渐增厚

影响流道面积所致。以上结果说明，黏性对超声速涡

轮叶栅流动有较明显的影响，有必要在本文设计方法

基础上研究附面层修正技术，以保证实际流动更准确

地符合设计预期。

参数

总压/Pa

总温 /K

静压 /Pa

绝对马赫数

相对马赫数

绝对速度 /(m/s)

相对速度 /(m/s)

绝对切向速度 /(m/s)

设计

122295

764.00

2137.30

3.300

2.393

1025.70

743.82

951.04

计算

122204

763.99

2153.70

3.293

2.389

1026.13

744.35

951.42

设计

9389.209

365.88

2059.77

1.647

2.423

508.50

748.14

322.20

计算

9109.474

378.16

2187.80

1.583

2.334

503.52

742.64

315.75

转子进口 转子出口

表 2 涡轮转子无黏计算结果

参数

总压/Pa

总温 /K

静压 /Pa

绝对马赫数

相对马赫数

绝对速度 /(m/s)

相对速度 /(m/s)

绝对切向速度 /(m/s)

设计

122295.0

764.00

2137.30

3.300

2.393

1025.70

743.82

951.04

计算

122294.7

764.00

2137.00

3.299

2.393

1026.13

744.35

951.42

设计

9389.209

365.88

2059.77

1.647

2.423

508.50

748.14

322.20

计算

8071.140

390.32

2251.86

1.454

2.120

480.64

703.05

256.67

转子进口 转子出口

表 3 涡轮转子黏性计算结果

（c）相对速度系数

（b）静压

（a）绝对总压

120000

100000

80000

60000

40000

20000

0.050-0.05
X

4200

3900

3600

3300

3000

2700

2400

2100

无黏性
黏性

无黏性
黏性

0.10.05-0.05
X
0-0.1

无黏性
黏性

1.80

1.75

1.70

1.65

0.050-0.05
X
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图 9～11分别给出了黏性影响较大的叶片吸力

面中部、压力面中部及尾缘处的黏性流场与理想流场

的相对马赫数对比，以进一步分析黏性影响。

从图 9中可见，吸力面（叶背）附近黏性与无黏流

场的马赫数相差较大，在壁面处无黏流动马赫数约为

2.7，接近设计马赫数，黏性流动壁面马赫数很小，但

越接近周期边界马赫数差别越小。

（d）叶片表面静压

图 8 无黏与黏性流场参数比较

7000

6000

5000

4000

3000

2000

1000

0.050-0.05
X

无黏性
黏性

（a）黏性流场

（b）无黏流场

图 10 压力面黏性流场与理想流场相对马赫数对比
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（a）黏性流场

（b）无黏流场

图 9 吸力面黏性流场与理想流场相对马赫数对比
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从图 10中可见，在壁面附近（压力面）马赫数相

差较大，在壁面处无黏流动马赫数约为 1.6，接近设计

马赫数，黏性流动仅为 0.7左右，但越接近周期边界

马赫数差别越小。从图 11中可见，越靠近尾缘马赫数

相差越大，离尾缘越远马赫数越接近。

通过分析可知，在通道中黏性流动在壁面产生附

面层使得流通面积减小，因而速度膨胀不够充分导致

平均马赫数减小。同样由于黏性的影响，在尾缘处越

靠近壁面马赫数越小，离尾缘越远壁面对流场影的黏

性影响越小。

通过图中数据可以分析出，黏性影响不可避免地

影响到壁面附近流场参数，但是在周期边界附近黏性

已与无黏流场马赫数相差很小，通过附面层修正稍微

扩大流通面积即可达到设计要求。因此，此设计方法

是准确、合理的。

4 结论

根据 2维等熵特征线理论，研究了 1种根据壁面

速度生成超声速涡轮叶栅的设计方法，采用该方法设

计的超声速涡轮叶栅通道无激波且在高负荷下具有

较高效率。对设计的超声速涡轮叶栅进行了 CFD模

拟及性能分析，可得出如下结论：

（1）特征线法能根据马赫数分布精确地设计出需

要的型线，可为超声速型面和超声速涡轮叶栅设计提

供高效、有力的设计工具；

（2）在无黏条件下，本文方法设计的涡轮叶栅通道

流动均匀、无激波、效率高，各项参数均符合设计要求；

（3）在黏性条件下，本文方法设计的涡轮转子在

动坐标系下流动均匀、无激波、无堵塞，且在较高的负

荷（载荷系数为 3.85）下具有较高的效率（0.92）。
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