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叶轮机械全三维气动杂交问题

的数值求解方法*

中国科学院工程热物理研究所　　陈乃兴　董明　张家林

【摘要】　本文介绍了一种求解叶轮机械全三维气动杂交问题新的数值方法。本方法使用了非正交

曲线座标系和非正交速度分量的势函数方程 , 并构造了守恒形式的近似分解因式格式, 通过不断

修正叶片通道宽度, 使叶面上速度达到预先要求的速度分布。根据本方法使用 FORTRANTT 编

写了计算程序, 并对单转子压气机叶片进行了修正计算, 其结果十分令人满意。

一、前　　言

设计高性能、高效率的动力装置和发动机已成为工程师面临的重要任务之一, 而其最重

要的步骤是设计高效率的发动机叶片。到目前为止, 通常的叶片设计方法是根据经验和绘图,

或者把成型的叶片进行修正, 然后再对叶片进行实验校核, 如不符合气动要求, 必须再次修

正叶片, 如此反复, 直到达到要求为止。很明显这种方法不仅费时麻烦、耗资大, 而且往往

得不到较高的精度。

随着高速大容量电子计算机的发展, 使之使用计算机设计高效率叶片成为现实, 各种各

样的计算方法应运而生。叶片的计算机设计通常有几个步骤来完成, 它们包括: 正问题计算、

反问题或杂交问题的计算, 这种设计方法越来越被设计师们认为是得到具有优良气动性能叶

片形状的有用工具, 因而愈来愈多的科学家和工程师重视反问题和杂交问题计算。近年来, 一

些这方面的研究已在国内外发表
[ 1～10]

。到目前为止, 在这方面发表的大部分文章都集中于二

维流动[ 1～7、10 ] , 最近已有部分文章[ 8、9]开始三维计算。

基于数值求解三维势函数方程、通过修正部分叶片通道宽度以满足要求的叶面速度分布,

本文给出了一种新的求解杂交问题的方法。文中使用了全隐近似因式分解 ( AF) 方法求解非

正交曲线座标下的椭圆-双曲型三维势函数方程。该方法首先在文献 [ 11] 中提出并被用于计

算机翼及压气机叶型的二维和三维流动[ 12～13] , 所有的结果都表明近似因式分解方法是提高跨

音无旋流动计算收敛速度的一种可靠有效的工具。

如果所有网格点的子午座标 ( z , r) 在迭代修正过程中不变, 那么周向角距离变成了主要

控制变量并且大多数度量张量是它的函数, 根据速度与度量张量的关系, 可以推出速度与周

向角距离的关系式, 这样可以通过满足预先要求的叶面速度分布得到周向角距离的数值。本

文编写的计算杂交问题程序用来修正单转子压气机叶片, 该叶片在中国科学院工程热物理研

究所已经进行了实验和计算。
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二、数学模型的控制方程

本文假设叶栅通道中流动为理想的等熵无旋流动, 其各控制方程如下:

　　连续方程 � �(�W� ) = 0 ( 1)　

　　运动方程 � × V
 
= 0 ( 2)　

式中W
� 和 V

 分别为相对和绝对速度矢量, 它们之间关系为:

V
 = W

� + � × r! ( 3)　

根据等熵条件有:

dI / dt = 0　和　dS / dt = 0 ( 4)　

式中 I 为转焓, S 表示熵, � 表示旋转角速度。
对于理想气体等熵运动有:

�= { 1 - 〔(W ) 2 - � 2
r
2 / 2I〕} 1/ ( k- 1) ( 5)　

根据无旋条件有:

V
 
= �  = g

il
( � / �x l

) e∀i ( 6)　

由上式可以得到绝对速度矢量的逆变分量

v
l = g

li� / �x i　　( l = 1, 2, 3) ( 7)　

连续方程 ( 1) 可改写为:

�( g �w i
) / �x i

= 0 ( 8)　

方程 ( 7) 代入 ( 8) 式, 可得势函数方程:

�/ �x l( � g g
li� / �x i ) - �( g �� r/ g

22) / �x 2 = 0 ( 9)　

方程 ( 6～9) 根据爱因斯坦求和原则计算。

三、势函数方程的离散化

根据文献 [ 13] , 下面逐步给出差分方程, 首先引入人工密度 �~:

�~ = �- !( #W i# /W ��
 

/ �x i∀x i
) ( 10)　

式中��
 

/ �x i 代表根据下列准则得出的导数: 当 W
i> 0, 使用逆风差分, 即��

 

/ �x i; 当 W
i< 0时,

使用向前差分, 即��
 

/ �x i
。人工密度系数 !为:

! = min{max〔(Ma
2 - 1) D , 0〕, 1} ( 11)　

式中D 为常数, 规定 0. 3。

将式 ( 10)、( 11) 代入式 ( 9) , 可得到 ( 9) 的差分方程:
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式中 ∃、%、&分别为 x
1
、x

2
、x

3
座标值。∋

←

x i为逆风差分算子, ∋xi为中心差分算子。

本文使用了 AF2隐式格式 (由Ho lst 提出并在文献 [ 13] 经修正) 和多重网格技术计算

叶轮机械中的跨音速流动, 结果证明具有较好的稳定性和较高的收敛速度, 对于边界条件规
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定可参阅文献 [ 13]。

四、杂交问题的公式

本文使用了特殊的非正交曲线座标系 (贴体座标系)。通过使以下公式成立建立准流线方

向座标线 ( x
1
) :

((- (s) / ∋(= const ( 13)　

式中 (s为吸力面的角座标, ∋(是压力面和吸力面之间的角距离。
根据方程 ( 13) , 文中规定:

( x
2
- x

2
s ) / ∀x 2

= ( (- (s ) / ∋(
式中 x

2
s 为吸力面 x

2
座标值 (通常为零) , ∀x 2

为压力面和吸力面之间 x
2
差值 (为常数) , 由

此, 得到:

�z / �x 2
= 0　,　�(/ �x 2

= ∋(/ ∀x　,　�r / �x 2
= 0 ( 14)　

根据定义, 可以得到下列度量张量:

g ij = A ij ( r∋(/ ∀x 2 ) n

g =

g11 g12 g13

g21 g22 g23

g31 g32 g33

= C �( r∋(/ ∀x 2
)
2
　

g
ij = A

ij ( r∋(/ ∀x 2 ) m/ g　　

( 15)　

其中 n, m 为 0, 1, 或 2。各式中的系数 A 11、A 12、A 13、A 22、A 23、A 33、A
11、A

22、A
33、A

12、

A
13、A

23和 C都是 ( r, (, z ) 以及它们对 x
i ( i= 1, 2, 3) 的偏导数的函数。如果叶片形状

已知, 可求出各度量张量。由于 x
1
座标线取为准流线方向, 该方向的逆变速度物理分量 W

1
基

本上等于总速度W , 因而为方便起见, 本文规定了叶面上要求达到的速度为W
1以代替规定的

总速度 W。

从式 ( 7) 有:

(W 1 ) i = 〔 g11 ( g11�(/ �x 1 + g
12�(/ �x 2 + g

13�(/ �x 3 )〕 ( 17)　

式中下标 i 代表吸力面或压力面, 即 i= s 或 i= p。

将式 ( 15～16) 代入 ( 17) , 可得周向角距离如下:

∋()+ 1 = { ( A 11 �∀x 2/ C �r)〔A 11 ( � / �x 1 ) r �∋(/ ∀x 2 + A
12( � / �x 2)

+ A
13
( � / �x 3

) r �∋(/ ∀x 2
〕}

)
/W

1
G ( 18)　

式中上标)代表第)次迭代, W
1
G 代表要求达到 (目标) 的叶面速度的 x

1
方向逆变物理分量。

如果W
1
G 给定并且方括号中各值在迭代中得到, 那么就可以求出 ∋(。本文就是根据此方法, 通

过不断修正周向角距离 ∋(来得到符合要求的叶片。

五、算　　例

基于以上原理编写的计算程序已应用于修正压气机叶片, 该叶片在中国科学院工程热物

理所压气机试验台中经过实验测定, 叶片数为 26, 总流量40. 48kg / s, 转速 6699rpm , 计算是

在装有加速板的 IBM - PC计算机上进行, 时间 2小时 16分, 网格数为 50×11×11。

叶片通道及网格系统显示在图 1中。图 2显示了经过 71次修正 ∋(后的收敛情况, 可以看

到计算的 W
1
与要求速度 W

1
G 的最大差值已由 10m/ s左右降到 0. 8m/ s。图 3修正前后的叶片
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形状。

图 2　收敛曲线 图 3　修改前后的叶片形状

图 4　x 2-x3 座标面上的马赫数等值图 图 5　x 2-x3 座标面上的速度矢量图
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图 7　速度矢量图
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在本程序中, 整个数值计算由两套迭代环组成: 五次正问题计算修正一次 ∋(。图 4为 x
2
-

x
3
座标曲面的等值图, 图 5显示了修正前后在 x

2
-x

3
座标曲面上的速度矢量图。图 6给出了修

正前后不同的 x
1-x

2座标曲面上的马赫等值图, 图 7给出了四个截面 ( x
1-x

2) 座标曲面上压力

面和吸力面上的 x
1方向物理逆变速度分量的分布, 图中实线为要求达到的 W

1速度分布, 点

划线和虚线分别为修正前后的W
1
速度分布。由图中可以看到, 经修正后的叶片吸力面上的速

度分布更加光滑并且十分接近要求的速度分布。

六、结　　论

气动设计方法包括反问题和杂交问题将会得到越来越广泛的重视和发展, 这使我们更加

坚信高效率的叶轮机械叶片必然不断地能够设计出来。

本文提出的杂交问题求解方法通过对于单转子压气机叶片的数值修正计算, 其结果十分

令人满意, 这表明本方法及其计算程序不仅简单可靠, 而且精度高, 它将是叶片设计的一种

行之有效的工具。
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NUMERICAL SOLUTION OF 3-D HYBRID PROBLEM

IN TURBOMACHINERY
Chen Naixing, Dong Ming, Zhang Jialin

( Institute of Engineering Thermophysics, Chinese Academy of Sciences)

ABSTRACT　　　　A new numerical method for so lving aerodynamic hybrid problem

of fully three-dimensional ( 3-D) flow in turbomachinery is pr esented. T his method is based

on non-orthogonal coordinate sy stem and contr av ar iant velocity components and employs the

approx imate facto rizat ion-mult igr id scheme in conservat ive fo rm. It has been pr oved that this

scheme impr oves the numerical computat ion convergence speed and the computational preci-

sion.

In the present hybrid solution method, the meridional posit ions ( z, r ) at all g rid points

are kept unchanged in the pr oecss of iterat ions, but angular channel w idth ∋(varies. Since all
the metr ic tensors ar e the funit ion of ∋(, accor ding to the relat ionship of the physical relative

velocity component W′w ith the metric tensors and the derivat ives of potent ial funct ion, the

relationship of the angular channel w idth ∋(w ith W
′
is derived on the suct ion surface of the

blade, i. e. the angular channel w idth is the funct ion of physical relat ive velocity component

W
′
. Then the circumfer ent ial angular w idth could be obtained fr om the given target st ream-

like velocity component dist ribut ion through the successive

iterat ive correct ion. T he computer progr amm wr it ten by this method for numerical solution

of the 3-D hybrid problem has been applied to modify a single rotor compressor w ith sat isfac-

to ry results.

EXPERIMENTAL INVESTIGATION ON VORTICAL TYPE FLOW

IN COMPRESSOR CASCADES
Tang Yanping, Chen Fang, Chen Maozhang

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　A series o f experiments to invest igate the vort ical flow in compres-

sor cascades have been completed w ith a measuring and visualizing system. T he phenomena

observed include the gererat ion of corner vor tex es and the interaction betw een corner v ortex-

es and boundary layers on the blade suct ion surface in the compressor cascades. Based on

these expermental results, the flow

topo logy and vortex structure related to the flow pat tern have been deduced at moderate inci-

dences. However, at high incidences some important changes fo r the f low pat tern appear and

vor tex breakdown and reversed f low r epresent the main char acterist ics of the vort ical f low .

Furthermore, the dynamic ef fects in the compr essor cascade, such as the ef fects of the vort ical

flow on loading and losses, have been invest igated. T he results obtained are as fo llow s:

( 1) At moder ate incidences, a high loss region in the corner appears along w ith the for-

mat ion o f the co rner vortex system . T he principal loss mechanism comprises: ( a) the three-

dimensional seperat ion o f the corner vor tex and secondary vo rtex es; ( b) mix ing of fluids w ith


