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Research on High Efficiency Design Technology of High-Pressure 
Turbine with Single-Stage Expansion Ratio in 4.0 Class

单级膨胀比4.0级高压涡轮高效率设计技术研究

高
压涡轮作为航空发动机核

心机三大部件之一，需要

承受整机热力循环带来的

高温环境并驱动压气机实现高速旋

转。从整机推重比、经济性和成本

出发，采用单级高膨胀比高压涡轮

可有效地降低涡轮质量、尺寸与全

生命周期成本，实现紧凑化和轻量

化设计，从而助力整机性能提升。

然而由于此类涡轮载荷系数一般在

2.0以上，涡轮叶栅内流动从亚声

速流动转为跨声速流动，激波与膨

胀波组成的复杂波系结构及其与边

界层相互作用带来显著增强的流动

损失，同时激波在叶片不同高度流

向位置改变了通道内静压的径向分

布，形成激波诱导下二次流损失；

同时，高载荷系数导致叶片盆背侧

极大的压力梯度，由其主导的通道

涡、泄漏涡均显著加强。因此，涡

轮膨胀比的提升对高效率涡轮设计

带来极大挑战，特别是单级膨胀比

4.0级高压涡轮。

高压涡轮高效率设计技术
的发展
为提升单级高膨胀比高压涡轮的效

率，包括 GE 航空航天公司、普惠公

司、罗罗公司、阿尔斯通公司和俄

高压涡轮是航空发动机核心机的重要组成部分，开发单级膨胀比4.0级高压涡轮高效率设计方法可为航空发动机
提高推重比、降低成本、实现轻量化等提供良好的技术支撑，从而助力整机性能提升。
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等在内的主要航空发动机 / 燃气轮机

公司和研究机构均开展了这方面的

研究。

CFM 国际公司于 1998 年专门实

施了 TECH56 技术计划 [1]。在该计划

支持下，CFM 国际公司研制了 1 台

单级膨胀比 4.5 的单级高压涡轮。其

转子采用收敛 - 扩散式叶片，静子采

用三维气动设计的叶片。与 CFM56

系列发动机高压涡轮相比，该高压

涡轮的叶片数减少了 10%、效率提

高近 1%、级负荷增加 15%，叶片所

需的冷却空气流量减少了 22%，前

缘激波强度减弱了 50%。在此基础

上，GE 航空航天公司在超高效发动

机 技 术（UEET） 计 划 [2] 的 支 持 下，

提出了单级膨胀比达到 5.5、效率相

比 CFM56、F110 等在役发动机提升

2% 的超高负荷设计概念，相应建立

一种高负荷涡轮叶栅设计的方法，

并开展了部件试验验证。

普 惠 公 司 在 高 效 节 能 发 动 机

（E3）计划中完成单级膨胀比 4.0 的

高压涡轮设计，并开展了部件性能

试验验证，部件试验效率达到 0.885。

其中采用了提升高压涡轮反力度的

技术思路，并通过部件试验进行了

对比验证。

罗罗公司在德国政府的德国航

空研究 -3（LUFO-3）计划支撑下，

开展了单级高负荷涡轮技术研究，

提出以叶栅激波损失控制为主的设

计理念，并开展了不同叶尖间隙下

涡轮仿真分析和部件性能试验 [3]。

阿尔斯通公司设计了 1 台负荷

系 数 2.0、 膨 胀 比 4.0 的 高 压 涡 轮，

设计时采用了一种新型流动控制理

论 ：新叶片在原直叶片基础上，将

喉部流道截面中径部分区域的流道

宽度变大、两端壁区域的流道宽度

变小，从而保持喉部流道截面积以

及反动度不变。由于减小了端壁区

与高速主流区接触的面积，从而降

低了端区的横向二次流损失。

CIAM 对 膨 胀 比 4.5 ～ 5.0 的 单

级高压涡轮进行了设计研究与尝试，

针对跨声速叶栅的设计方法进行了

改进与研究，并在 2009 年完成了部

件设计与制造。部件试验结果表明，

在膨胀比 4.6 的涡轮设计点，考虑实

际工作条件下叶尖间隙的影响，涡

轮效率可达到 0.88[4]。

相对于国外各主要发动机研究

机构在单级膨胀比 4.0 级高压涡轮研

究工作广泛开展的情况，国内仅中

国航发沈阳发动机研究所的黄忠湖

等设计了一台膨胀比为 3.71、负荷
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系数为 2.02 的单级跨声速涡轮，试

验研究表明此涡轮具有较好的级效

率和变工况性能。对单级膨胀比 4.0

级高压涡轮高效率设计技术研究显

著缺乏，因此针对单级膨胀比 4.0 级

（载荷系数 2.0 以上）高压涡轮高效

率设计技术进行研究，在实现技术

深入研究的同时，降低排气温度提

升整机寿命，增强发动机抗性能衰

减的能力，可为未来高性能高压涡

轮部件设计提供技术支撑。

膨胀比4.0级高压涡轮设计
关键技术研究

叶栅设计技术
叶栅是涡轮流动控制的基础单

元，叶栅的流动特征决定了涡轮的

流动状态进而影响部件效率。典型

的单级膨胀比 4.0 级高压涡轮叶栅流

动结构如图 1 所示。将叶栅通道内

进口至声速线之间称为前部区域（A

区）；将声速线至反射波之间称为喉

部区域（B 区）；将反射波至外尾波

之间称为扩散区域（C 区）。在 A 区

中流动是从亚声速加速到声速的过

程。当流速达到声速后，在 B 区域

膨胀波作用下进一步加速，受到通

道影响，加速后的气流以内尾波的

形式进行气流偏转，进一步在反射

膨胀波作用下加速以反射波形式压

缩并偏转。减速后的气流在扩散区

域内沿叶片扰流加速后，最终通过

外尾波完成在整个叶栅通道内的偏

转。

从流动结构和特征不难看出，

涡轮叶栅流动组织复杂在从喉部区

域到扩散区域中由激波、膨胀波组

成的波系结构，并且波系间具有一

定相关性，其中内尾波及其反射波和

外尾波这三道激波是叶栅中主要损失

源，是叶栅设计要解决的主要问题。

激波的存在改变了亚声速叶栅

中摩擦损失为主的损失格局，从激波

损失系数及激波前后压力变化关系式

中可以发现激波压缩过程的损失系数

与来流马赫数的4次方成正比 [5]。因

此，控制激波损失的关键是降低激波

前马赫数水平。

基于上述激波损失控制核心思

想，可以采用以下方法针对跨声速

高压叶栅开展设计 [5-6]。

对于来流马赫数较低的涡轮导

向叶片，可以从以下 4 个方面开展设

计，如图 2 所示。首先可以采用低稠

图 1   跨声速叶栅内流动结构示意
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图 2   跨声速涡轮导向叶片叶栅设计方法示意（ 来流马赫数较低 ）
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数，直接降低内尾波强度进而降低

其反射波的强度。此外也可以采用

波系平衡设计。通过对前缘楔角、

叶型安装角、尾缘弯折角的试验设

计调整压缩波强度，实现压缩波损

失与内尾波及其反射波损失的平衡，

实现损失最小的目的。最后还可以

采 用“ 切 背 ” 式（CutBack） 设 计。

在 C 区，采用“切背”式设计，减

小内尾波后叶背型线曲率，在没有

类似导向叶片中长扩散段的情况下

抑制反射波后气流的膨胀，控制外

尾波前马赫数，控制外尾波损失。

将上述方法应用于高压涡轮改

进设计，图 4 给出了改进前后叶栅通

道内马赫数分布云图。改进前导向

叶片内尾波前有一道强膨胀波，致

使内尾波极强，反射波后又有膨胀

波加速过程，致使外尾波也较强。

改进后内尾波、外尾波前马赫数显

著降低，内激波前只有弱膨胀波加

速，扩散区域内气流通过压缩波减

速。通过对比可以发现，改进方案

导向叶片设计基本实现了设计预期。

导向叶片增加了叶片前部的气动载

荷，将内尾波前等熵马赫数由 1.6 降

低至 1.4，直接降低了内尾波及其反

射波的流动损失。反射波后叶栅实

现了可控膨胀设计，降低外尾波损

失。通过改进设计，实现叶栅载荷

增加的同时降低了叶栅损失。通过

改进设计，导向叶片的总压恢复系

数由原型的 0.93 提高至 0.96，能量

损失系数由 4.43％降低至 2.46％，叶

片损失大幅度降低。

对于转子叶片，改进前内尾波

前气流在膨胀波前连续膨胀加速，

内尾波较强 ；反射波与外尾波有融

合成正激波趋势。改进后内尾波前

气流通过压缩波减速，内尾波及反图 3   跨声速涡轮导向叶片叶栅设计方法示意（ 来流马赫数较高 ）
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度后加载设计。在 A 区因叶栅来流

马赫数低，沿用后加载设计可以降

低叶栅进口至通道内声速线对应区

域的摩擦损失。通过降低叶栅稠度，

分流叶栅喉部前载荷，避免喉部区

（声速线至内尾波前）形成强加速

导致的内尾波前马赫数升高。其次

可以采用短弦大厚度设计。在 A 区，

通过缩短叶栅轴向弦长、增大前缘

楔角、调整局部型线实现叶背曲率

的增加，增加叶栅该区域的载荷，

降低内尾波前马赫数。在大前缘楔

角的基础上，通过调整对应区域的

叶盆型线曲率进一步调整叶栅槽道

收敛度控制气流在该区域的加速程

度，同时实现了叶型厚度增加以方

便叶型冷却设计。这种设计可以直

接增加 B、C 区域长度，为波系结构

组织提供条件。此外也可以采用弱

加速设计。在 B 区，通过控制叶背

型线曲率、调整尾缘弯折角，弱化

喉部处的膨胀波，减弱超声速气流

的膨胀加速。进一步降低叶栅内尾

波前马赫数，减小内尾波及其反射

激波强度。最后可以采用可控膨胀

设计。在 C 区域，通过优化出口构

造角、尾缘楔角及尾缘弯折角，在

相对较长的扩散段内实现超声速气

体的平缓膨胀加速，并通过叶型曲

率在外尾波前构造压缩波进行减速，

降低外尾波前马赫数，抑制外尾波

损失。

对于来流马赫数相对较高的涡

轮转子叶片，可以从以下 4 个方面开

展设计，如图 3 所示。首先可以采用

前缘增载设计。在 A 区，通过叶型

曲率的增加，分流喉部附近的叶栅

载荷，降低内尾波前马赫数。其次

可以采用预压缩设计。在 B 区，通

过尾缘弯折角、尾缘楔角、尾缘构

造角控制叶栅局部曲率，在内尾波

前构造压缩波，显著减弱气流马赫
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射波有所减弱 ；外尾波前马赫数较

低。从中可以发现，改进方案高压

涡轮采用预压缩设计后，在叶型喉

部处构造出的一组压缩波与尾缘膨

胀波相互作用，减弱了膨胀波的强

度，使得反射膨胀波强度减弱，进

一步降低了内尾波前马赫数，降低

了内尾波强度，同时外尾波也明显

减弱。转子叶片的总压恢复系数由

原 型 的 0.927 提 高 至 0.948， 能 量 损

失系数由 6.90％降低至 5.03％，叶片

损失显著降低。

涡轮级负荷匹配设计技术
作为功率输出机械，涡轮级间

负荷分配是涡轮流动匹配的重要因

素，该分配值可用涡轮能量反力度

表征，其定义为涡轮转子叶片静焓

降与总焓降的比值。反力度的大小

直接决定了燃气在高压涡轮导向叶

片和转子叶片内的膨胀程度。通过

转子叶片流通能力调节的方式可以

进行涡轮反力度大小的调节，进而

影响涡轮内流动及涡轮效率。转子

叶片安装角开关 1°，涡轮反力度径

向变化较为均匀，反力度变化幅度

在 0.04 左右，涡轮效率变化幅度在

0.4 个百分点左右。

图 5 为不同叶高下涡轮导向叶

片叶栅等熵马赫数分布。从图中可

以看到随着涡轮反力度的提高（即

转子叶片关角度），导向叶片喉部

前的载荷分布保持不变，只是导向

叶 片 喉 部 后 载 荷 有 一 定 程 度 的 降

低。从叶栅损失的角度分析，这种

变化有助于降低导向叶片喉部后扩

散段的流动损失。但从导向叶片径

向能量损失系数径向变化来看，扩

散段压力的变化导致叶背二次流流

动的变化，转子叶片反力度变化后

在 50% 叶高下流动损失相比原始反

力度条件，损失有不同程度的增大。

按照导向叶片径向平均能量损失系

数来看，转子叶片关 1°条件下导向

叶片损失增大约 8.7%，转子叶片开

1°条件下导向叶片损失降低 6.2%。

对于转子叶片，从图 5 中可以看

到随着涡轮反力度的提高（即转子

叶片关角度），受到导向叶片出口马

赫数的降低导致出口气流角的降低，

转子叶片载荷分布中喉部前的载荷

分布显著降低，由于该区域流动为

亚声速，这种变化有助于降低流动

损失。与此同时，反力度提高后叶

栅喉部后载荷有相当幅度的增加。

从转子叶片能量损失系数径向变化

来看，除叶高 80% 以上区域由于更

高反力度下导致更强的间隙泄漏损

失外，其余叶高流动损失均显著降

低，最终表现为转子叶片关 1°条件

下转子叶片平均能量损失系数降低

5.9%、转子叶片开 1°条件下转子叶

片平均能量损失系数增大 9.3%。

技术应用与验证
结合上文技术研究形成的改进高压

涡轮完成了部件性能对比试验以及

整机验证平台叶片原位换装对比试

车，试车结果表明，涡轮效率达到

国际先进技术水平，效率提升达到 2

个百分点（见表 1），整机排气温度

降低 20℃以上。该技术应用于一型

大功率间冷循环燃气轮机，经整机

试车验证，高压涡轮效率提升 1.7 个

百分点，有力支撑整机设计。

结束语
本文针对单级膨胀比4.0级高压涡轮

高效率设计这一技术难点与技术关键

点，在建立跨声速涡轮叶栅流动模型

并构建跨声速高压涡轮导向叶片、转

子叶片激波损失控制方法的基础上，

图 4   叶栅通道内马赫数分布云图

（a）导向叶片原始方案
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结合高反力度涡轮设计方法完成了技

术验证平台高压涡轮叶片的改进。通

过部件试验与整机对比试车验证，实

现部件效率提升2个百分点，初步形

成一种单级膨胀比4.0级高压涡轮高

效率设计方法，可为未来高性能高压

涡轮部件设计提供技术支撑。

（李鑫，太行实验室，高级工程

师，主要从事航空发动机涡轮气动

设计）
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图 5   不同反力度下涡轮导向叶片及转子叶片载荷分布

（a）导向叶片载荷分布
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