
第 6 卷　第 1 期 航空动力学报 Vol. 6 No. 1　

1991年 1 月 Journal of Aerospace Power Jan. 1991　

下游畸变对压气机性能影响的预测

南京航空学院　　胡　骏　汤国才　张惠民

【摘要】　高技术航空发动机因结构紧凑、气动耦合密切而面临着下游畸变问题, 影响压气机

的性能, 因而有必要研究下游畸变对压气机特性和喘振裕度的影响。本文提供了一种预测轴流压

气机出口流场畸变对其特性和喘振裕度影响的方法, 并具体分析了下游周向总压畸变对某单级轴

流压气机特性和喘振裕度的影响。结果表明临界失速的流量系数损失和压比损失均与畸变系数呈

线性变化关系, 间距对其也有较强烈的影响。

一、前　　言

现代高技术航空涡轮发动机由于尺寸紧凑, 连接紧密, 使得各部件之间气动力方面的相

互影响强烈。压气机下游畸变问题由于气动耦合的加剧已越来越受到重视。

虽然人们对于进口畸变问题已做了广泛而细致的工作, 但对于下游畸变问题却还没有做

过系统、深入的研究。最先对下游部件影响引起重视的应当首推美国麻省理工学院 Gr eitzer 教

授。在 1976年就研究了压气机后装扩压器会使压气机失速点提前而减少喘振裕度[ 1] , 但他并

没有研究下游部件产生的畸变对压气机工作的影响。日本 Kodama 对于小扰动情况研究过下

游不均匀时流场的计算方法, 但是没有对下游畸变对压气机工作的影响本身做过研究, 而且

方法也只适用于流场不均匀性很小的情况[ 2]。美国弗及尼亚大学 Ng 等最近对风扇后支板对

风扇性能的影响在低速压气机台上做过实验研究[ 3] ,但其测重点在通道内的动态压力响应。由

此看来, 迄今为止尚未对下游流场畸变问题做过详尽的研究。本文发展了一种预测下游流场

畸变对压气机稳定特性和喘振裕度影响的理论计算方法, 并计算分析了各种因素的影响。

二、物理模型、控制方程和数值求解方法

1. 物理模型　虽然下游畸变一般带有复杂的三元性质, 但由于周向畸变是主要因素,

因此将实际流动简化为二元流动, 即流动沿圆柱面进行。压气

机叶片的功能以叶排 “半激盘”来代替, 而下游产生畸变部件

的气动功能则以下游畸变激盘来代表。流动简化模型如图1所

示。其中R 和 S 分别表示动叶排和静叶排, D 为下游畸变部

件, 而L 为压气机出口与畸变部件进口之间的距离。此外还假

设各激盘前、后流场是无粘、可压缩和非定常的。

2. 激盘前后流场控制方程　二维非定常欧拉方程的守恒

型为:
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单位体积气体所具有的总能量, k 为气体的比热比。

3. 叶排激盘方程　对于动叶排有:
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下标 1、2分别表示叶排进、出口, r 表示相对参数, 上标* 表示总参数, w、T、i和 s分别

表示气体的相对速度、温度、焓和熵, Cax为叶片的轴向长度, R 为气体常数, 而 �和 v v 分别

为栅距和单位高度叶栅通道的体积。 *
R 和 !*

R 为动叶排的动态总压比和滞止绝热效率。

对于静止叶排除了相应的连续方程和能量方程外, 其特性为:
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其中 ∀~、#2为静叶排的动态总压损失系数和出气角。

为了获取以上各动态特性, 我们采用目前广泛引用的一阶动态修正模型:

�∀~�∀~/ �t + ∀~ = ∀~ss ( 7)　

�#�#2/ �t + #2 = #2ss ( 8)　
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其中 �∀~、�#、� 、�!均为时间滞后常数, 目前一般由实验获得; 下标 ss 表示准稳态值, 而 V o 为

动叶的线速度。

最后假设气体满足理想气体状态方程: p = R�T
4. 下游畸变激盘界面方程: 为了使研究的问题尽可能具有一般性, 但又不使问题过于复

杂化。本文主要研究一种绝热、无机械能输入、切向动量矩可以忽略的畸变。其界面条件可

表示为:
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其中上标- 表示沿周向取平均值; DK 为调正压力不均匀程度的系数, 称之为畸变系数; K L

是平均损失系数。由于是机械绝能流动, 故 DK≤1, 而 K L 仅影响压力损失的绝对水平, 这

里取K L= 1。

5. 边界条件
[ 4]

:

( 1) 周期性边界条件: (�, u, v , p ) AB = (�, u, v , p ) EF

( 2) 进口边界条件: 除给定进口气流的总温 T
*
o 、总压 p

*
o 和切向速度 v o外, 由于仅限研

究进口轴向速度亚音速的流动, 故还有一波特征相容方程。
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( 3) 出口边界条件: 除给定是 �p / �y= 0外, 由于出口轴向速度小于音速, 故另外还有三

个流特征和波特征相容方程。

6. 数值求解方法: 本文采用M acCor mack 两步有限差分格式求解方程组 ( 1) , 由两步完

成一个时间层的计算。第一步前差分, 可求出内点及激盘后界面上的参数分布, 再由激盘界

面条件求出激盘前界面上的参数分布; 第二步后差分, 可求出内点及激盘前界面上的参数分

布, 再由激盘界面条件确定激盘后界面上的参数分布。如此推进计算, 当前后两时间层四个

独立参数的最大相对误差均小于 1/ 100000时, 认为计算已收敛。

三、喘振边界的确定

图 2为某单级轴流压气机转子的轴对称特性线, A 点为喘振点。当下游流场存在畸变时,

其进口流量系数沿周向也不均匀, 可表示为:

Cx1 = Cx 1(∃, Cx0 , DK , L )

Cx = u/ V o 为流量系数, ∃为周向角; 下标0、1分别表示压气机上游管道进口和压气机进口。当

在某一参数 DK 和 L 下, 所得 Cx1mim= Cx A时, 定义此状态为在此下游畸变情况下压气机的临

界状态, 而该状态的工作点计为: (  *
R , C

-
x1) s c。

图 2　轴对称特性线 图 3　进入失速区的范围角 ∃的确定

由于我们所研究的是正弦波之类的连续畸变, 当 Cx 1mim一点达到 CxA时, 并不足以使整台

压气机进入喘振。本文类比方波畸变的情况, 利用方波畸变对压气机喘振裕度影响的结论, 确

定在此连续畸变情况下的喘振点 ( *
R , C

-
x 1) s。对于方波畸变的研究结果表明[ 5] : 当折合频率

K≤0. 1时, 平行压气机原理能较好地预测失速压比损失, 而当K > 0. 1时, 理论预测值过大。

本文取K = 0. 1, 由 K =  c /∃r 可得畸变扇形角 ∃= 45°。故而本文认为当 45°扇形区的 Cx 1进入

喘振边界时, 全台压气机才进入喘振, 而该边界点计为 ( *
R , C

-
x1 ) S。由图 3可得: C

-
x1s= C

-
x1sc

- %C-x· ( 1- cos22. 5°)。式中 %C
-

x= C
-

x1sc- CxA

四、计算结果和分析

本文把整个流场沿轴向分成 40个计算站, 下游畸变度的变化通过改变畸变系数DK 来实

现。本文计算了 DK 为 0. 4、0. 6、0. 8和 1. 0等四种情况。通过把畸变激盘放在不同的轴向

站上来考察间距变化的影响。文中计算 IK I= 19、20、21和 22等站时的情况。

1. 下游畸变对稳定特性的影响　表 1给出了 DK = 1和 I K I= 20、22的两组计算结果。
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表 1　计算结果

IKI= 22 IKI= 20

C-x  *
C  *

D (PR) % C-x  *
C  *

D ( PR) %

0. 5903 1. 4396 1. 4392 0. 0264 0. 5953 1. 4288 1. 4261 0. 1875

0. 5918 1. 4356 1. 4361 0. 0257 0. 5994 1. 4195 1. 4176 0. 1331

0. 5934 1. 4331 1. 4327 0. 0251 0. 6079 1. 3977 1. 3961 0. 1108

0. 5987 1. 4211 1. 4207 0. 0225 0. 6209 1. 3592 1. 3579 0. 0875

0. 6289 1. 3321 1. 3319 0. 0150

由表中可以看出, 由于该压气机的特性在各计算点附近关于工作点近似对称, 而且Cx1沿周向

的分布也近似对称, 使得沿周向平均的畸变压比 *
D 和相应的静压比  *

C 相差甚小, 亦即下游

畸变对特性线在工作点附近具有较好对称性的压气机的性能影响不大。

图 4　C- x1s随畸变系数的变化 图 5　流量系数沿周向的分布

图 6　失速压比损失变化曲线 图 7　%C
-

x 随 IK I 变化的曲线

2. 畸变系数变化对喘振边界的影响　图 4示出了分别对应于 I K I= 20、21和 22的三条
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C
-

x1s随DK 变化的曲线。由图4可以看出C
-

x 1s随 DK 线性变化。图 5绘出了对应于 IK I= 20的

临界 Cx 1 (∃) 分布。由图 5可以看出, 随着 DK 的增加, Cx 1的畸变度也不断增大, 而为满足

Cx1min= CxA的临界状态条件, C
-

x 1s势必要增大。但是, 对应不同的 I K I 值, C
-

x1s随 DK 变化的速

率不同。由于失速流量系数损失%C
-

x = C
-

x1s- C
-

xA , 所以%C
-

x 与 DK 也呈线性变化关系。图 6给

出了失速压比损失 ( %PRS ) N 随畸变系数DK 变化的曲线。由图6可以看出 ( %PRS ) N 正比于

DK。这与存在进口总压或总温畸变时, ( %PRS ) N 随总压畸变度

图 8　 ( %P RS ) N 随 I K I 变化的曲线

SM p
* 或总温畸变度 SM T

* 线性变化的结论一致。

3. 间距变化对喘振裕度的影响　由于间距L

(或 I K I ) 对各临界状态 Cx1的分布有着强烈的影

响。随着 L 的减小, Cx1分布的不均匀程度越来越

大, 故而L 对 %C
-

x (或 C
-

x1s ) 有强烈的影响。图 7

给出了 %C-x 随 I K I (即L , L∝I K I-18) 变化的曲

线。由图 7可以看出, 当 I K I≤21时, 随着 IK I

的减小, %C
-

x 迅速增大。%C-x 的迅速增大, 意味着

( %PRS) N 的迅速增大。图 8给出了 ( %PRS) N 随

& ∋ & 变化的曲线。由于进口的速度畸变度 SMu 随

L 按抛物线规律变化, 当 L 较小时, L 减小 SM u

增长较快
[ 6]
。故而当L 较小时, L 减小使得 %C

-
x 或

( %PRS) N 等增长较快。

五、结　　论

1. 本文发展了一种预测下游流场畸变对压气机性能和喘振裕度影响的方法。

2. %C-x 和 ( %PRS ) N 与 DK 呈线性变化。这与现有的进口畸变的结论一致。

3. L (或 I K I ) 对 %C-x 和 ( %PRS ) N 都有较大的影响, 当 L ≥ 1. 2R 时, %C
-

x 和

( %PRS) N 随L 变化缓慢。而当 L < 1. 2R 时, 随 L 的减小, %C-x 和 ( %PRS ) N 迅速增大, 此处

R 为压气机的平均半径。

4. 对于特性线在工作点附近具有较好对称性的压气机, 下游畸变对压比的影响都较小。
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t reatm ent is sim ilar to that of isolated r otor w ith casing t reatm ent . Acco rding to the analysis

of dow nf low , a new flow phenomanon is clarif ied: the dangenous stall locates at the blade hub

and near the pr essure surface. The m echanism to ex tend stability for a hub treatm ent w ith ci-

rcumferent ial g roove is also considered.

CALCULATION OF THREE-DIMENSIONAL LAMINAR

BOUNDARY LAYERS ON ROTATING BODIES
Zu Guojun and Chen Maozhang

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　T he thr ee-dimensional boundary layer equat ions w ith r otation ter ms are

fo rmulated in general tensor fo rm. The ef fects of rotation including �p/ �y≠ 0 and its

consequence have been invest igated. T he r esults show that in some cases it is essent ial to ta-

ke �p/ �y≠0 into account to obtain accurate boundary lay er param eters. A new method to

so lve this equation sy stem is proposed. The m ethod has been verified through several

examples, show ing its ef fect iv eness and applicability.

INFLUENCE OF DOWNSTREAM DISTORTION

ON PERFORMANCE OF AXIAL COMPRESSOR
Hu Jun, Tang Guocai, Zhang Huimin

( Nanj ing Aeronautical Institute)

ABSTRACT　　　　The developm ent of a new method to predict the unstalled ch-

aracter ist ics and the onset o f f low instability is described for an ax ial com pr essor operat ing in

a circumferentially distorted dow nf low . T his method adopts the “semi-actuato r disk”to

replace the blade row s of the compresso r and the dow nst ream distor ting com ponent , and a-

ssum es the f low f ields outside the disks to be tw o-dim ensional, ideal , com pressible and

unsteady . The effects of total pr essure disto rt ion coef ficient and spacing betw een the

compr essor and the disto rting component on the performance of a com pressor have been in-

vest igated in detail by means o f this m ethod. It is found that the losses o f both pressure rise

and axial flow coeff icient at instabil ity increase linearly with the distor tion coef ficient , this

conclusion is similar to that for the inlet f low disto rt ion. And the spacing has crucial ef fect on

the losses o f bo th pressure rise and axial flow coef ficient too .

AERODYNAMICAL DESIGN FOR SMALL GASTURBINES
Shi Jing and Han Jianyuan

( Nanhua Powerplant Inst itute)

ABSTRACT　　　　The advanced small g asturbines feature small m ass flow rat io , sh-

ort vanes and blades w ith low aspect , high second flow and blade t ip leakage losses, and low

eff iciency. According to the detail invest igat ion on the advanced small gas turbines, some te-

chnical design approaches for improving the eff iciency of a small g asturbine, such as vanes

w ith meridional-plane contract ion contour, compounded leaned vanes and blades, small blade

shroud and so on.
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