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摘　 要:本文以某燃气涡轮起动机的离心叶轮为研究对象ꎬ首先采用试验方法研究了加工导致的圆钝型叶片前缘

(圆弧过度的钝头前缘)形状对燃气涡轮起动机整机性能的影响ꎬ进一步采用 ＣＦＤ 数值仿真方法对原模型(Ⅰ型)
及两种圆钝型前缘(Ⅱ型、Ⅲ型)离心压气机部件的性能进行了对比研究ꎮ 研究结果表明:离心叶轮叶片的圆钝型

前缘使起动机整机的正常起动时间增加 １１. ６％ ꎬ失效起动输出轴脱开转速降低 １０. ７％ ꎬ最大输出功率减小

１６􀆰 ８％ ꎬ起动机性能显著下降ꎻ圆钝型叶片前缘导致压气机的堵塞流量下降ꎬ最高压比下降ꎬ峰值效率下降ꎬ主要归

因于离心叶轮叶片附面层损失及尾缘流动损失增大ꎮ
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引　 言

离心压气机是燃气涡轮起动机的核心部件之

一ꎮ 受加工设备、加工工艺及加工成本限制ꎬ实际加

工制造的离心压气机叶片前缘与设计要求存在不可

避免的几何偏差ꎬ由此导致燃气涡轮起动机输出功

率分散性大ꎬ影响了起动机性能ꎮ

压气机叶片前缘形状一直是国内外流体机械领

域科研工作者聚焦的重点ꎮ 国外ꎬＷａｌｒａｅｖｅｎｓ 等

人[１]对比了圆弧形叶片前缘和椭圆形叶片前缘对

流场的影响ꎬ发现椭圆形前缘可以抑制附面层发展ꎬ

扩大了叶片攻角范围、降低流动损失ꎮ Ｓｕｄｅｒ 等

人[２]通过实验方法研究了高速轴流压气机动叶的

叶片表面粗糙度和厚度对叶片气动性能的影响ꎬ结

果表明ꎬ相对于叶片其他部位ꎬ叶片前缘的局部表面

形状变化能直接影响附面层发展ꎬ对叶片的性能有

决定性的作用ꎮ Ｇｏｏｄｈａｎｄ 等人[３] 引入 １１ 个叶片优

化参数并对椭圆形前缘进行了优化ꎬ优化设计后ꎬ前

缘吸力峰消除ꎬ叶型攻角范围扩大ꎮ 在国内ꎬ初雷哲

等人[４]ꎬ刘火星等人[５]ꎬ董雷等人[６] 的研究也表明

椭圆形前缘能够改善叶片前缘流动ꎬ提升压气机性

能ꎮ 在圆弧和椭圆叶片前缘的基础上ꎬ陆宏志等

人[７ － ８] 提出了一种带平台的圆弧形前缘ꎬ宋寅等

人[９ － １０]提出了一种曲率连续的叶片前缘ꎬ改善了压

气机的性能ꎮ

然而ꎬ以上研究在对压气机部件的性能影响因

素进行探讨时并未结合压气机工程实际中由于加工

精度、道具磨损、残余应力等因素造成的加工的误

差[１１ － １２]ꎮ Ｇａｒｚｏｎ[１３] 对大量压气机叶片进行测量ꎬ

结果表明ꎬ加工误差客观存在且大小及位置表现出

高度的随机性ꎬ而这样的偏差会导致叶片性能无法

满足设计要求ꎮ Ｒｏｂｅｒｔｓ[１４]的研究指出ꎬ压气机叶片

前缘加工误差会导致单位推力燃油消耗率增加

３％ ꎬ甚至更多ꎬ由此可见叶片前缘加工质量的重要

性ꎮ Ｌａｎｇｅ 等人[１５]对高压压气机进行研究时发现ꎬ

与叶片最大厚度误差、弦长误差等几何参数比ꎬ前缘

半径误差对等熵效率的影响最为显著ꎮ Ｇｏｏｄｈａｎｄ

等人[１６]的数值研究表明ꎬ叶片前缘加工误差会导致

叶片稳定工作范围减少 １０％ ꎮ Ｅｌｍｓｔｒｏｍ 等人[１７] 数

值方法分析了涂层厚度非均匀分布的前缘形状对叶

型损失的影响ꎬ得出非均匀涂层的厚度参数在 ０. ２５

以下或偏差值在 ０. ００５ ｍｍ 时对压气机性能的影响

较小ꎬ但实际加工很难实现ꎮ 近几年国内学者开始

关注叶片前缘加工误差对压气机叶片气动性能的影

响ꎮ 文献[１８]对 ５０ 个发动机叶片前缘和尾缘轮廓

的三坐标测量结果进行统计分析ꎬ发现前缘圆弧形

状占 ７５％ ꎬ而前 /尾缘削边、平头等加工缺陷占比达

２５％ ꎮ 高丽敏等人[１９]ꎬ刘佳鑫等人[２０] 的研究结果

表明ꎬ叶型前缘的半径、形状误差是影响性能的主要

因素ꎮ 程超等人[２１]的研究表明ꎬ叶片前缘加工误差

对压气机叶片的效率、压比均有显著影响ꎮ 吴东等

人[２２]利用试验方法研究了叶片加工中常见的几种

特殊前缘ꎬ平头前缘和尖头前缘的叶型将会放大本

来的叶型损失ꎮ 李乐等人[２３] 和王浩浩等人[２４] 重点

研究了加工误差导致的钝头前缘ꎬ结果表明钝头前

缘会使叶片的气动性能恶化ꎮ

对于批量加工的离心压气机叶片ꎬ工程实际中

采用 １００％外观检测 ＋ 叶型抽检的方式ꎮ 尖边、削

边、平头形态的前缘在过程控制阶段可以识别ꎬ而呈

圆弧过度的钝头前缘(圆钝前缘)及轻微偏头的前

缘无法识别ꎮ 本文对 ３０ 件即将安装于燃气涡轮起

动机的离心叶轮进行叶型的三坐标计量ꎬ结果表明ꎬ

８ 件叶轮叶片前缘呈圆钝型ꎮ 虽然众多学者研究了

叶片前缘形状对压气机性能的影响ꎬ但前缘形状对

整机性能影响的研究较少ꎮ

本文将不同前缘形状的离心叶轮装于同一台起

动机进行对比试验ꎬ揭示由于加工导致的圆钝型前

缘对燃气涡轮起动机整机性能的影响ꎬ并利用数值

方法深入分析圆钝型前缘对离心压气机气动性能的

影响机理ꎮ

１　 试验研究

１. １　 研究对象

本文试验所用的燃气涡轮起动机结构如图 １ 所

示ꎮ 该起动机由起动电机、伞齿轮箱、燃气发生器、

􀅰７７􀅰



热 能 动 力 工 程 ２０２４ 年　

后端齿轮箱组件、燃油调节与控制系统、滑油系统、

点火系统及电气系统组成ꎮ 结构和工作原理类同于

１ 台小型燃气轮机ꎮ 图 ２ 为起动机结构简图ꎬ核心

零件由 １ 级离心压气机(包括离心叶轮、径向扩压

气器及轴向扩压器)、环形回流燃烧室、１ 级燃气涡

轮、１ 级动力涡轮组成ꎬ燃气涡轮与离心压气机同

轴ꎬ动力涡轮为自由涡轮ꎮ

图 １　 燃气涡轮起动机结构

Ｆｉｇ. １ Ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ ｓｔａｒｔｅｒ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ２　 起动机结构简图

Ｆｉｇ. ２ Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｔａｒｔｅｒ

燃气涡轮起动机在飞机上的工作方式为地面起

动主发动机及冷运转发动机ꎮ 地面起动发动机的起

动过程为:电机带动燃气涡轮轴转动ꎬ同时供油点

火ꎬ燃气涡轮转速在 １０ ｓ 内加速至 ６３ ０００ ~ ６５ ０００

ｒ / ｍｉｎ的稳定转速ꎮ 动力涡轮通过传动比为 １１∶ １的

减速器与输出轴连接ꎬ输出轴与主发动机连接ꎬ当

输出轴带动主发动机从零转速加速到一定转速时ꎬ

发动机点火工作ꎬ此后在发动机涡轮提供的部分功

及起动机动力涡轮输出轴功的共同作用下带动发

动机加速ꎮ 当发动机转速带转到 ５ ７２０ ± １００ ｒ / ｍｉｎ

时ꎬ在离合器的作用下ꎬ起动机输出轴与发动机

脱开ꎮ冷运转发动机的起动过程为:发动机不点火ꎬ

起动机带转发动机运转 ６００
－ ２ ｓ 后ꎬ起动机停止

工作ꎮ

本文的研究对象为图 ３ 所示的离心叶轮ꎬ叶轮

直径为 １２９. ５４ ｍｍꎬ１３ 个叶片沿圆周均匀分布ꎬ采

用三坐标计量ꎮ 图 ３ 中叶片 Ｂ、Ｃ、Ｄ、Ｅ 截面的空间

点坐标ꎬ生成叶片截面的离散点轮廓ꎮ 三坐标的计

量精度与测量对象的特征长度有关ꎮ 本文研究的叶

轮叶型最远点的计量误差为 ± ２. ５ μｍꎮ

图 ３　 离心叶轮

Ｆｉｇ. ３ Ｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌ ｉｍｐｅｌｌｅｒ

在 ３０ 件计量样本中选取两件叶片前缘差异较

大的离心叶轮ꎬ编号为 １ 号、２ 号ꎮ 图 ４ 为两叶轮叶

型计量结果与理论叶型轮廓的对比图ꎮ １ 号为与理

论叶型符合较好的样本ꎬ２ 号为 ８ 件圆钝形前缘叶

轮中最典型的样本ꎮ 两叶片除前缘外的其他位置与

理论叶型位置重合度较好ꎮ

图 ４　 叶型计量结果与理论叶型轮廓对比图

Ｆｉｇ. ４ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔｓ

ａｎｄ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｂｌａｄｅ ｐｒｏｆｉｌｅ

１. ２　 试验方案及过程

性能对比试验在同一台燃气涡轮起动机上进

行ꎬ分两次装配 １ 号和 ２ 号叶轮ꎬ并保证两次装配参

数一致ꎬ分别进行两组试验ꎮ 下文将装配 １ 号、２ 号

压气机的燃气涡轮起动机简称为 １ 号、２ 号起动机ꎮ
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图 ５ 为燃气涡轮起动机试验台示意图ꎬ试验设

备主要包括试验台台架、扭矩传感器、脱开装置、惯

性飞轮、飞轮刹车系统、滑油系统、燃油系统和测控

系统ꎮ

图 ５　 燃气涡轮起动机试验台示意图

Ｆｉｇ. ５ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｇａｓ ｔｕｒｂｉｎｅ

ｓｔａｒｔｅｒ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｂｅｎｃｈ

为模拟燃气涡轮起动机工作时的真实状态ꎬ试
验台在起动机输出轴连接两级飞轮(运转起动飞轮

和失效起动飞轮)作为负载ꎬ飞轮结构如图 ６ 所示ꎮ
试验开始时ꎬ按下起动按钮ꎬ起动机由小型电机带转ꎬ
由外部供油、供电ꎬ起动机点火后开始工作ꎮ 每组试

验进行 ３ 次正常起动和 １ 次失效起动ꎬ分别模拟起动

主发动机工况和带转主发动机冷运转工况ꎮ 正常起

动为起动机输出轴带动转动惯量为 ４. ３８３ ｋｇ􀅰ｍ２的运

转起动飞轮ꎬ使之从静态到 ５ ７２０ ± １００ ｒ / ｍｉｎ 转速ꎬ

并由切断装置控制断电ꎬ停止供油ꎬ起动机停止工作

并与飞轮脱开ꎮ 失效起动为起动机输出轴带动转动

惯量为 ２１. ７８６ ｋｇ􀅰ｍ２的飞轮(运转起动飞轮 ＋ 失效

起动飞轮)从静态开始加速转动ꎬ在 ６００
－２ ｓ 之后由起

动控制箱的计时开关断电ꎬ停止供油ꎬ起动机停止工

作并与飞轮脱开ꎮ

每次起动试验均记录进气温度 Ｔ 和绝压 ｐ１ꎬ离

心压气机出口气流表压 ｐ２ꎬ离心叶轮转速 Ｎ１及输出

轴的脱开转速ꎬ相应参数均由相应位置处的温度、压
力、转速传感器测得ꎮ 由扭矩、转速传感器可得输出

轴扭矩 Ｍ 随输出轴转速 Ｎ２的变化曲线ꎮ 由试验台

的计时器记录起动机开始工作到停止工作的时间ꎮ

其中ꎬ进气温度的测量误差为 ± １ ℃ꎬ进气压力的测

量误差为 ± ２％ ꎬ压气机出口压力测量误差为 ± １％ ꎬ

离心叶轮转速的测量误差为 ± ０. １％ ꎬ输出轴转速的

测量误差为 ± ０. ５％ ꎬ输出轴扭矩测量误差为 ± １％ ꎬ

时间采集误差为 ± １％ ꎮ

图 ６　 飞轮结构

Ｆｉｇ. ６ Ｆｌｙｗｈｅｅｌ ｓｔｒｕｔｕｒｅ

１. ３　 试验结果及分析

每次起动试验以每秒 ２０ 次的频率对输出轴扭

矩Ｍ 与输出轴转速 Ｎ２进行采集ꎬ最终得到输出轴扭

矩 Ｍ 随输出轴转速 Ｎ２ 的变化曲线ꎮ 输出功率公

式为:

Ｐ ＝ Ｍ􀅰Ｎ２ / ９５５ １ (１)

由公式(１)可计算出一定的输出轴转速下对应

的输出功率ꎮ 起动机整机性能数据实测值见表 １ꎮ

本文以每组试验的第一次正常起动进行对比分析ꎮ

由于进气温度、进气压力、供油差异导致的燃气涡轮

转速差异对燃气涡轮起动机输出性能存在影响ꎬ而

这两次正常起动的进气温度差异明显ꎬ见表 １ꎬ故试

验实测值只可作定性分析ꎮ

图 ７(ａ)为试验测得的 １ 号、２ 号起动机第一次

正常起动时ꎬ输出轴转速大于 １ ５００ ｒ / ｍｉｎ 后的输

出轴转速 － 扭矩曲线对比图ꎮ 输出轴扭矩近似于

输出轴转速的一次函数ꎬ随着转速升高扭矩下降ꎬ１

号起动机输出轴扭矩大于 ２ 号起动机输出轴扭矩ꎮ

由式(１)可计算得出图 ７(ｂ)的输出轴转速 － 功率

曲线ꎬ由图 ７(ｂ)可知ꎬ随着输出轴转速增加ꎬ功率

先增加后减小ꎬ存在一个最大的输出功率值ꎬ１ 号

起动机的最大输出功率大于 ２ 号起动机的最大输

出功率ꎮ

每次起动试验均记录输出轴转速 －输出轴扭矩

关系ꎬ按上述方法可得每次起动的最大输出功率ꎮ

试验实测数据及通过测量转速 －扭矩关系计算的最

大输出功率如表 １ 所示ꎮ
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图 ７　 起动机第一次正常起动输出性能

Ｆｉｇ. ７ Ｏｕｔｐｕｔ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ｎｏｒｍａｌ ｓｔａｒｔ ｏｆ ｓｔａｒｔｅｒ

表 １　 整机性能数据及修正值

Ｔａｂ. １ Ｏｖｅｒａｌｌ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｄａｔａ ａｎｄ ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ ｖａｌｕｅ

起动机 次数
起动

类型

大气

压力 /

ｋＰａ

大气

温度 /

℃

起动工作

时间 / ｓ

离心叶轮转速 /

ｒ􀅰ｍｉｎ － １

压气机出口

压力 / ＭＰａ

输出轴脱开

转速 / ｒ􀅰ｍｉｎ － １

最大输出

功率 / ｋＷ

实测 修正 实测 修正 实测 修正 实测 修正 实测 修正

１ 号 １ 正常起动 １０３ １６. １ ２５. ３ ２４. ９ ６４ ４２４ ６４ ４２９ ０. ２３０ ０. ２３１ ５ ６６６ － ５５. ３ －

２ 正常起动 １０３ １５. ９ ２４. ５ ２４. ２ ６４ ８０６ ６４ ８１０ ０. ２３５ ０. ２３６ ５ ６５７ － ５６. ６ －

３ 失效起动 １０３ １８. ６ ５９. ０ － ６４ ５１２ ６４ ５２７ ０. ２３２ ０. ２３５ ３ ６９０ ３ ６９５ ５４. ２ ５５. ３

４ 正常起动 １０２. ９ １９. １ ２４. ５ ２３. ５ ６４ ３６５ ６４ ３８５ ０. ２３０ ０. ２３４ ５ ６８１ － ５４. ９ －

２ 号 １ 正常起动 １０２. ５ ２４. ９ ２８. ５ ２６. ９ ６４ ６０１ ６４ ６５１ ０. ２０５ ０. ２１４ ５ ６５６ － ４４. ３ －

２ 正常起动 １０２. ９ ２６. ０ ２８. ７ ２７. ０ ６４ ８３６ ６４ ８９１ ０. ２０４ ０. ２１４ ５ ７０１ － ４４. ８ －

３ 失效起动 １０３ ２７. １ ５８. ９ － ６４ ５５２ ６４ ５８７ ０. ２０１ ０. ２１２ ３ １７３ ３ ３０１ ４２. ３ ４６

４ 正常起动 １０３. １ ２７. ７ ２８. ８ ２６. ９ ６４ ６０１ ６４ ６６８ ０. ２０２ ０. ２１３ ５ ６４４ － ４３. ４ －

注:“ － ”表示无数据ꎮ

　 　 对于结构确定的起动机ꎬ动力涡轮的输出性能

随转速变化的规律一定ꎬ正常起动与失效起动的输

出轴转速 －扭矩差异在于ꎬ动力涡轮在向输出轴传

递转速时减速齿轮系搅油损失和机械损失的差异ꎬ
同时存在燃气涡轮转速差异(供油差异)ꎬ试验台测

量差异ꎬ以及环境温度、压力差异ꎮ 故如表 １ 所示ꎬ
对于同一台起动机正常起动与失效起动的最大输出

功率相差不大ꎬ主要区别在于负载不同时阻力矩不

同ꎬ输出轴带动负载的转速加速度不同ꎮ 而当不同

结构 １ 号、２ 号叶轮的起动机带转同一负载时ꎬ输出

特性存在差异ꎬ输出轴扭矩越大ꎬ克服负载阻力矩带

动负载加速转动的加速度越大ꎬ起动机带转负载变

快ꎮ 因此ꎬ对于正常起动ꎬ２ 号起动机较 １ 号起动机

动力涡轮带转负载到特定转速的时间变短ꎻ对于失

效起动ꎬ动力涡轮从零转速加速一定时间后ꎬ２ 号起

动机较 １ 号起动机ꎬ负载达到的转速更大ꎮ
对采集的数据修正到 １５ ℃、大气压 １０１. ３ ｋＰａ

的统一状态ꎬ修正数据同见表 １ꎬ修正数据可实现更

准确的量化比较ꎮ 其中ꎬ最大功率修正值是失效起

动输出轴脱开转速修正值的函数ꎬ故表 １ 中没有正

常起动最大输出功率修正值的记录ꎮ
对表 １ 的数据进行整理ꎬ得到表 ２ 的试验研究

结果ꎮ 由表 ２ 可知ꎬ对于失效起动工况ꎬ２ 号起动机

较 １ 号起动机输出轴脱开转速降低 １０. ７％ ꎮ 对于

正常起动工况ꎬ选取第二次起动进行对比(修正后

离心压气机转速最接近)ꎬ２ 号起动机较 １ 号起动机

正常起动时间变慢 １１. ６％ ꎻ这两次正常起动ꎬ２＃起
动机较 １＃起动机离心压气机工作压比下降 ６. ６％ ꎻ
比较起动机的最大输出功率ꎬ功率下降 １６. ８％ ꎮ
试验结果表明:离心压气机叶片由于加工引起叶片
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前缘钝化ꎬ会导致燃气涡轮起动机整机性能显著

下降ꎮ

表 ２　 试验结果对比

Ｔａｂ. ２ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ

试验参数
１ 号叶轮

起动机

２ 号叶轮

起动机

变化量 /

％

失效起动脱开转速 / ｒ􀅰ｍｉｎ － １ ３ ６９５ ３ ３０１ － １０. ７

正常起动时间 / ｓ ２４. ２ ２７ １１. ６

离心压气机压比 ３. ３３ ３. １１ － ６. ６

最大输出功率 / ｋＷ ５５. ３ ４６ － １６. ８

２　 数值计算及分析

２. １　 模型建立

为进一步揭示离心叶轮叶片圆钝型前缘形状对

压气机部件气动性能的影响机理ꎬ本文依据计量结

果建立Ⅱ型和Ⅲ型圆钝型叶片前缘的离心叶轮模

型ꎬ并与原Ⅰ型模型的离心叶轮一同开展数值研究ꎮ
图 ８ 为 ３ 种计算模型叶片前缘示意图ꎬ３ 种计算模

型保持叶片各个截面前缘厚度不变ꎮ Ⅰ模型 Ｂ、Ｃ、
Ｄ、Ｅ 各截面叶片前缘厚度分别为 ０. ９１ꎬ１. ２２ꎬ１. ４９
和 １. ７８ｍｍꎮ Ⅱ、Ⅲ模型叶片前缘为椭圆形ꎬ椭圆长

径为叶片厚度ꎬ椭圆形状与叶片压力面、吸力面圆滑

过渡ꎮ Ⅱ模型前缘椭圆形状长短径比为 ４∶ ３ꎬⅢ模型前

缘椭圆形状长短径比为 ２∶ １ꎮ

图 ８　 ３ 种叶片前缘数值计算模型

Ｆｉｇ. ８ Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｔｈｒｅｅ ｂｌａｄｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅｓ

本文针对 ８ 件圆钝型前缘叶轮的叶型计量结果

进行了统计分析ꎮ 所有圆钝型叶片前缘半径变化较

小ꎬ试验的典型 ２ 号叶轮较接近于计算模型Ⅲꎬ其余

计量结果基本处于模型Ⅰ ~Ⅲ范围内ꎮ 数值计算模

型一定程度上可代表实际加工的圆钝头前缘ꎮ

２. ２　 数值模拟方法

数值计算模型为离心叶轮、径向扩压器、轴向扩

压器(叶片数分别为 １３ꎬ１５ꎬ３０)组成的离心压气机ꎬ
计算域由单个叶片的流域通道以及进出口通道组

成ꎮ 网格划分采用 ＡｕｔｏＧｒｉｄ５ 默认的 Ｏ４Ｈ 拓扑形式

生成结构化网格ꎬ叶轮叶顶间隙为 ０. ３５ ｍｍꎬ叶顶间

隙采用蝶形网格ꎮ 本文对不同规模的网格进行无关

性验证ꎬ结果如表 ３ 所示ꎮ 在网格数达到 １８５ 万后

计算结果已无明显差异ꎬ考虑到计算量ꎬ最终选择的

计算网格数为 １８５ 万ꎮ 近壁面及叶片前缘进行加密

处理ꎬ壁面第一层网格的厚度为 ０. ００２ ｍｍꎬ单通道

计算网格如图 ９ 所示ꎮ

表 ３　 Ⅰ模型不同网格数计算结果

Ｔａｂ. ３ Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｍｏｄｅｌ Ⅰ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｇｒｉｄ ｎｕｍｂｅｒｓ

序号 网格数 / 万 压气机压比计算值

１ １３４. ３ ３. ０５０

２ １５３. ９ ３. １６０

３ １８５. １ ３. ２３５

４ ２１０. ５ ３. ２３７

图 ９　 单通道计算网格

Ｆｉｇ. ９ Ｓｉｎｇｌｅ ｃｈａｎｎｅｌ ｇｒｉｄ

数值计算软件选用 ＮＵＭＥＣＡ ＦＩＮＥ / Ｔｕｒｂｏ 平

台ꎬ采用三维 ＲＡＮＳ 流动控制方程 Ｓｐａｌａｒｔ￣Ａｌｌｍａｒａｓ
湍流模型ꎬ工质为真实空气ꎮ 进口给定边界为总温

２８８ Ｋ 和总压 １０１ ３２５ Ｐａꎬ进气方向为轴向进气ꎬ出
口给定平均静压ꎬ叶轮转速设置为 ６４ ０００ ｒ / ｍｉｎꎮ
所有壁面均设置为无滑移绝热壁面ꎬ动静交界面采

用混合平面模型ꎬ质量、动量及能量严格守恒ꎮ 通过

逐步增加出口静压直至计算发散得到 ３ 种压气机模

型(Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ)完整的气动特性ꎮ
２. ３　 计算结果及分析

图 １０ 为 ３ 种模型的流量 － 压比和流量 － 效率

特性曲线ꎮ 从图中可以看出ꎬⅠ型、Ⅱ型、Ⅲ型压气
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机的特性曲线逐渐向左下方偏移ꎮ ３ 种压气机的堵

塞流量为 ０. ６８３ꎬ０. ６６８ 和 ０. ６４４ ｋｇ / ｓꎬ呈逐渐下降

趋势ꎬⅢ型较Ⅰ型减小了 ５. ７％ ꎮ ３ 种压气机最大压

比分别为 ３. ２４ꎬ３. １３ 和 ３. ０９ꎬ依次下降ꎬⅢ型较Ⅰ
型下降约 ４. ６％ ꎬ在最高压比点对应的工作流量明

显降低ꎮ 流量 － 效率曲线可以看出ꎬ３ 种压气机的

峰值效率分别是 ０. ７２３ꎬ０. ７０４ 和 ０. ６９３ꎬⅢ型较Ⅰ
型减小了 ４. １５％ ꎬ峰值效率点对应的流量明显下

降ꎬ但 ３ 种压气机的稳定工作范围逐渐变宽ꎮ

图 １０　 压气机特性曲线

Ｆｉｇ. １０ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

本文取最大压比附近的流动状态进行分析ꎮ 同

一工况下ꎬ叶轮中不同叶片高度的流动状态受空间

位置、离心力等因素影响而不同ꎮ 其中ꎬ靠近轮毂的

流道受轮毂壁面摩擦、叶片根部过渡角影响ꎬ而靠近

叶顶区域受机匣壁面摩擦、间隙泄漏及离心力影响ꎬ
流动呈现非定常状态ꎮ 本文取 ５０％ 叶高处压气机

流道截面对其流动参数进行分析ꎮ
图 １１ 为 ５０％ 叶高处叶片前缘流线图ꎬ并同时

标识了流线上各点的相对速度值ꎮ

图 １１　 ５０％叶高处叶片前缘流线图

Ｆｉｇ. １１ Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ｏｆ ｂｌａｄｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ａｔ

５０％ ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ

来流到达前缘滞止点流速迅速下降ꎬ从前缘滞

止点环绕前缘曲面是一个迅速膨胀加速的过程ꎬ由
式(２)所示[７]:

ｄｐ / ｄｒ ＝ ρｕ２
τ / ｒ (２)

式中:ｄｐ / ｄｒ—法向压力梯度ꎻρ—密度ꎻｕτ—切向速

度ꎻｒ—曲率半径ꎮ
可见ꎬ前缘表面流动环绕前缘曲面所需的法向

压力梯度与前缘曲率半径 ｒ 成反比ꎬ与切向流动速

度 ｕτ的平方成正比ꎮ 由于远方主流区的压力变化

较小ꎬ在主流区与前缘表面之间存在一定的法向压

力梯度ꎬ导致前缘表面的压力低于主流区的压力ꎮ
前缘表面压力下降ꎬ促使表面流动膨胀、加速ꎬ使前

缘表面的法向压力梯度更强ꎬ进一步降低前缘表面
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的压力ꎬ加速前缘表面流动ꎮ
环绕前缘后的流动过度膨胀ꎬ前缘附近压力远

低于叶片主流区的压力ꎮ 叶片叶身段曲率半径较

大ꎬ叶片表面压力与叶片主流区的压力相近ꎬ所以在

叶片前缘与叶身相切的切点附近存在较大的沿叶片

方向的逆压梯度ꎬ并在此切点附近发生流动分离ꎬ形
成分离泡ꎮ Ⅰ型圆弧前缘曲率半径为圆弧半径ꎬⅡ
型、Ⅲ型的钝头椭圆形前缘随流线方向曲率半径减

小ꎬ在接近切点处曲率半径快速减小ꎬⅢ型较Ⅱ型、
Ⅱ型较Ⅰ型更容易发生流动分离ꎮ 由图 １１ 可知ꎬ３
种前缘形状的叶片均在吸力面靠近切点处产生了分

离泡ꎬ由Ⅰ型至Ⅲ型分离泡尺寸逐渐增大ꎮ 流动分

离沿着吸力面往下游发展并最终附着于叶片表面ꎮ
Ⅰ型、Ⅱ型、Ⅲ型叶片吸力面分离区长度和厚度逐渐

增大ꎬ流动损失逐渐增大ꎮ 同时在叶片的压力面也

出现了流动分离ꎬ且Ⅰ型、Ⅱ型、Ⅲ型叶片压力面的

附面层逐渐增厚ꎮ 由此可见ꎬ前缘形状改变了叶片

攻角特性ꎬ进而影响了下游流场ꎮ
图 １２ 为 ３ 种叶片在 ５０％ 叶高处的压气机流道

截面相对马赫数分布云图ꎮ

图 １２　 ５０％叶高处相对马赫数分布云图

Ｆｉｇ. １２ Ｃｏｕｌｄ ｍａｐ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｖｅ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ

ｄｉｓｔｕｒｂｕｔｉｏｎ ａｔ ５０％ ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ

由图可知ꎬⅠ型、Ⅱ型、Ⅲ型叶片前缘高速区面

积逐渐减小ꎮ 叶片压力面存在的低速区沿叶身先逐

渐增大再慢慢变小并最终附着于叶片表面ꎬ低速区

一直延续至下游甚至叶片尾缘ꎮ 靠近叶片尾缘的吸

力面侧出现面积较大的低速区ꎬⅠ型、Ⅱ型、Ⅲ型叶

片尾缘低速区面积逐渐增大ꎬ这会导致压气机叶片

通道的流通能力下降ꎬ流量下降ꎮ 综上ꎬ在压气机流

道内ꎬ流动损失主要受叶片前缘、叶片附面层、叶轮

出口尾迹影响ꎬ而叶片附面层损失及尾缘损失占主

导因素ꎬ最终导致压气机性能下降ꎮ
图 １３ 为 ３ 种前缘叶型在 ５０％ 叶高处叶片表面

静压分布ꎮ 从前缘滞止点沿流线方向ꎬ压力面和吸

力面压力均下降ꎬ在前缘与叶身的切点处达到最小

值ꎬ越过切点后ꎬ压力迅速上升一小段ꎬ即为上文所

述沿叶片方向的逆压梯度ꎮ 随后ꎬ沿叶展方向叶片

表面载荷逐渐提高ꎬ叶展前 １ / ３ 段ꎬ载荷变化不大ꎬ
叶片表面载荷大部分从叶展 １ / ３ 位置往后增加ꎮ 随

着圆钝型前缘偏离理论前缘位置ꎬ叶片压力面载荷

整体明显下降ꎻ吸力面除局部载荷分布相对一致ꎬ其
余部分载荷呈整体下降趋势ꎮ Ⅲ型较Ⅱ型、Ⅱ型较

Ⅰ型做功能力下降ꎬ压比降低ꎮ

图 １３　 ５０％叶高处叶片表面静压分布

Ｆｉｇ. １３ Ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｂｌａｄｅ ｓｕｒｆａｃｅ

ａｔ ５０％ ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ

综上分析可推断ꎬ燃气涡轮起动机离心压气机

叶片由于加工导致的圆钝型前缘会使压气机压比降

低、流量下降、效率降低ꎬ起动机工作状态匹配至压

比更低、流量更低、压气机效率更低的点ꎬ导致动力

涡轮入口气流压力下降、流量降低、温度下降ꎬ动力

涡轮的做功能力下降ꎮ 最终ꎬ起动机的输出功率下

降ꎬ带转负载到特定转速的时间变长ꎬ在特定时间内

带转负载到达的转速下降ꎮ
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３　 结　 论

(１) 离心叶轮圆钝型前缘使燃气涡轮起动机整

机的正常起动时间变长 １１. ６％ ꎬ失效起动输出轴脱

开转速下降 １０. ７％ ꎬ压气机工作压比下降 ６. ６％ ꎬ最
大输出功率下降 １６. ８％ ꎮ

(２) 圆钝型前缘导致离心压气机性能下降ꎬⅢ
型压气机较Ⅰ型压气机堵塞流量减小 ５. ７％ ꎬ最高

压比下降 ４. ６％ ꎬ峰值效率下降 ４. １５％ ꎬ但稳定工作

范围变宽ꎮ 压气机性能下降的主要原因为叶片附面

层损失及尾缘损失变大ꎮ
(３) 离心叶轮叶片的圆钝前缘对燃气涡轮起动

机性能有较大影响ꎮ 起动机工作参数匹配至压比更

低、流量更低、压气机效率更低的点ꎬ动力涡轮进口

气流压力下降、流量降低、温度下降ꎬ动力涡轮做功

能力下降ꎬ起动机性能下降ꎮ
本文的研究为改进离心叶轮叶片加工工艺及制

定更加严格的过程控制提供了依据ꎬ为实际解决燃

气涡轮起动机性能分散性及提高起动机的整体性能

提供了解决思路ꎮ
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􀦡􀦡 简　 讯

在德克萨斯州开展地热能源储存项目

３ ＭＷ 的 ＥａｒｔｈＳｔｏｒｅ 系统将位于德克萨斯州的克里斯汀ꎬ靠近 ＳＭＥＣＩ 褐煤发电厂ꎮ Ｓａｇｅ Ｇｅｏｓｙｓｔｅｍｓ 是一

家地热基本负荷和储能公司ꎬ向 ＥＲＣＯＴ 电网买卖电力ꎮ

Ｓａｇｅ 首席执行官 Ｃｉｎｄｙ Ｔａｆｆ 表示:“一旦投入运营ꎬ我们在克里斯汀的 ＥａｒｔｈＳｔｏｒｅ 设施将成为第一个将潜

在能量储存在地下深处并向电网提供电力的地热能源储存系统ꎮ 地热能储存是长期储存的可行解决方案ꎬ

也是短期锂离子电池的替代品ꎮ 像 ＳＭＥＣＩ 这样的电力公司和合作社将能够使用我们的技术来补充风能和

太阳能ꎬ并稳定电网ꎮ”

Ｓａｇｅ 将在德克萨斯州申请两份钻探许可ꎮ 地热能源储存过程通过注入井和生产井等钻具组来完成ꎮ

冷水被泵入注入井ꎬ然后通过地热储层流入生产井ꎮ 水以足够高的温度返回地表ꎬ以便在地表捕获能量并进

入发电循环ꎮ

(孙嘉忆摘译自 ｈｔｔｐｓ: / / ｗｗｗ. ｐｏｗｅｒｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｉｎｔ. ｃｏｍ)
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