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多叶排旋转失速起始的研究

西北工业大学　　朱俊强
* *　刘志伟

【摘要】　以小扰动理论为基础,应用非定常、二元、不可压流的流动模型,推导了任意级轴流压气

机的旋转失速起始判别准则通式。通过三个矢量方程组,系统地归纳了小扰动理论应用于多排叶

片时各待定系数的关联方程。利用所设计的计算机程序,完成了对多级轴流压气机旋转失速起始

边界的理论估算。与叶排特性的预估方法相结合,提出了一种较完整的理论估算失速边界的方法。

理论值和实验值的吻合, 证实了理论分析的可靠性。对比计算结果,讨论了失速团数目和级间轴向

间距这些待定参数对预估结果的影响。

　关键词: 　小扰动理论　轴流压气机　旋转失速　判别准则

1　前　言

　　在现代发动机设计中, 为了解决既要加大负荷, 又要保证足够的稳定工作裕度这一尖锐的

矛盾,迫切希望在设计阶段,就已确定的几何参数来估算压气机的失速边界, 而多级轴流压气

机失速起始边界的理论预估问题,至今缺少能够针对任意叶排数目的预估准则。文献[ 1、2]中

以小扰动线性稳定性分析为依据,导出了预估单、双叶排旋转失速起始边界的判别准则,利用

叶排稳态实验特性,成功地与实验数据进行了关联比较。在总结以往工作的基础上,对多级轴

流压气机的旋转失速起始问题进行了理论探讨,推出了能综合任意数目叶排的失速起始准则。

2　多叶排旋转失速起始准则

2. 1　流动模型

　　流过叶排的不可压流的二元稳定性理论
[ 1]
在压气机轮毂比较高、环面积为常数的情况下,

取转子及静子叶排的平均截面作为代表性截面,以叶排进、出口参数的平均值作为该截面叶栅

进出口流场参数, 以便综合考虑端部及尾迹流动的影响; 将该截面的叶栅视为一有限厚度的激

盘,气流流过该截面视为非定常、二元、不可压流的柱面流动;沿周向符合周期性条件,同时假

设在周向气流扰动的波长比栅距和弦长大得多,气流的各参数均认为由扰动量和稳态平均量

所构成,扰动量比它的平均量小得多, 即: V xi� v x i, V yi� v yi ( i= 1, 2,⋯, N + 1)。建立固定于叶

排的相对坐标系,由动量方程、流量连续方程及流函数的定义式,可得扰动流函数的含待定系

数的表达式:

�i ( x , y , �) =  iexp{ j〔C� + ( n/ r ) y〕} ( 1)　

 i= A iexp〔- ( n/ r) x〕+ B iexp〔( n/ r) x〕+ D iexp〔- j ( n/ r ) x ( !+ S i)〕。据此可推出扰动速度 v x i,

v yi的表达式。其中, A、B 和D为待定常数, �表示时间, n 为失速团数目, r 则是平均半径, S 为进口
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绝对气流角的正切, C 是一复数,为衰减因子, !为组合参数 Cr / nV x, j 则是虚数单位 - 1。

2. 2　旋转失速起始判别准则的建立

　　针对一个 N 排叶片的轴流压气机模型, 存在( N + 1)个不同的流动区域,每个区域的待定

常数A i、B i 和 D i ,整个流场共有 3( N + 1)个。关联它们有赖于边界条件和叶排前后参数间的

匹配关系,即流量连续条件,流动损失关系及转折关系。在第一个叶排的上游,扰动涡度为零,

可推出 D 1= 0, 再考虑到压气机远上游和远下游的扰动量有界这一条件,可知 A 1= B N + 1= 0。

关于叶排的连续方程、损失关系、流动转折关系为:

v xi = v xi- 1 ( 2)　

�
��( v yi+ 1 - v yi ) - bisec∀i

�2v xi

���y + V xi (#i+ 1 - #i) = 1
2
�
�y {X i〔( V xi + v xi) 2 + ( V yi + v yi) 2〕}

( 3)　

v yi+ 1 - si v xi+ 1 = G
′( s i) ( v yi - si v xi ) ( 4)　

这里, s 为相对气流角之正切, b 为叶片弦长, ∀是其安装角, G
′
为叶排出口 s值对叶排进口 s 值

的变化率, x 为叶排总压损失系数, #为扰动涡度。
应用上述三个方程于每一个叶排,具体代入扰动速度及其导数的表达式,整理可得关于余

下的 3N 个待定系数 B 1, A i , B i, D i( i= 2, ⋯, N ) , AN + 1 , DN + 1的线性齐次封闭方程组:

[ a ij ] 3N×3N [ B 1, A i, B i, D i ( i = 2, ⋯, N ) , AN + 1 , DN + 1 ] ′= 0 ( 5)　

　　非零的扰动流函数解只有在方程( 5)的系数行列式等于零时, 才有可能。

�aij � 3N×3N = 0 ( 6)　

　　这是一个关于 !的方程,据此确定稳态各点的衰减因子及失速团传播的角频率。令:

ZA M = [ a
�

M , a
�

M+ 3 , a
�

M + 6,⋯, a
�

M + 3(N - 2) , a
�

M + 3( N - 1) ]
′

ZL = [ o  k
�
1,⋯, exp( QJ 1) k

�
L+ 1 ,⋯, exp( QJ 6) k

�
L + 6 ,⋯, o  k

�
3N ]

′

其中: M = 1, 2, 3分别表示整理用于各叶排的流量连续条件、流动转折关系及流动损失关系; L

= I- M - 3。行列式中每一行的 4N 个元素构成a
�
的 4N 个分量, I 则是 a

�
的下标。整理可得:

ZAM =

A
M
J3 - A

M
J4 - A

M
J5 - A

M
J 6 0 ⋯ 0

0 A
M
J 1 A

M
J 2 A

M
J 3 - A

M
J 4 ⋯ 0

0 0 0 0 A
M
J1 ⋯ 0

0 0 0 0 0 0 - A
M
J 5

ZL ( 7)　

　　同一叶排, N×4N 的系数矩阵中非零元素位置相同; 叶排序数改变时,它们在矩阵中的位

置移动,参数意义变化。

由�#�= �#o�exp( - C I�)可知,当 C I< 0时,随时间的推进,扰动涡度的振幅越来越大, 也就

是说,各扰动量随时间是逐渐加强的,我们就说该系统是非稳定的。反之, 若 C I> 0,各扰动量

随时间是逐渐减弱的, 也说是说,系统本身具有使所加入的小扰动衰减的能力,我们就说该系

统是稳定的。而 C I= 0的临界状态,正是我们所要寻找的非稳定状态的起始点。

3　关联结果及其分析

3. 1　特征点拟合法估算压气机级特性

　　根据较近期发表的亚音和跨音级的实验数据,综合出了级的失速边界点,最大效率点和堵
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塞点三个特征点的进口气流角与几何参数的一套关联曲线。找出特征点所对应的进气角后,就

可确定该点所对应的进口相对马赫数, 依赖综合数据得到的压比和相对总压损失等参数随级

进口相对马赫数的变化规律,定出各点的流量、压比和效率值。然后用曲线拟合的方法给出级

等转速下的压比—流量和效率—流量特性。本文将以上述方法估算的特性为基础,代替实验特

性用以估算压气机的失速起始边界。

3. 2　关联结果及讨论

　　利用估算和实验录取的压气机各叶排的稳态特性,根据所推出的判别准则,进行了关于旋

转失速起始点的关联计算。用New ton-Raphson 方法求解方程,把弧立叶排的预估结果作为目

前估算多级轴流压气机的旋转失速起始边界的初值。因缺乏各算例实际团数资料,故对可能出

现的几个团数进行了试算, 以最接近实验值者作为合理估算结果, 所对应的团数 则认为是压

气机一旦失速后可能出现的团数。这种试算团数的方法,在单级轴流压气机上得到了证实。

表 1给出了来自于文献[ 3、4]的 3台 3级轴流压气机在几个不同的转速下( n-表示相对转

速) ,利用特征点拟合法估算的叶排稳态特性所得的进口相对气流角的预估结果。

表 1　三级轴流压气机的预估结果

算　例
NASA

TP2597

CR159714

3S1核心机 3S2核心机

n- 1. 00 0. 85 1. 00 1. 05 0. 85 1. 00 1. 05

实验测量值 64. 2 69. 1 68. 5 68. 6 67. 3 66. 9 66. 7

理论估算值 60. 5 68. 7 66. 6 66. 4 64. 2 67. 0 67. 3

相对差( % ) - 5. 76 - 0. 58 - 2. 77 - 3. 21 - 4. 61 0. 15 0. 90

V pa/ U 0. 76 0. 79 0. 65 0. 68 0. 74 0. 77 0. 69

可能的团数 3 1 1 1 1 1 2

表 2给出了文献[ 5]提供的一台在 5个不同的转速下工作的双级轴流压气机利用实验特

性和估算特性所得的进口相对气流角的预估结果。从表中看出, 利用对 3级轴流压气机所估算

的稳态特性参与计算时,相对误差小于6%。利用双级轴流压气机的实验特性及计算特性进行

估算时,相对误差能控制在 6. 5%以内。

表 2　双级轴流压气机的预估结果

算　例 n
- 实验

测量值

实验特性 估算特性

预估 相对差( % ) V pa/ U 预估 相对差( % )

可能

的团数

NASA

TM

X-3076

0. 50 68. 3 67. 0 - 1. 9 0. 62 66. 4 - 2. 8 1

0. 70 71. 4 70. 2 - 1. 7 0. 66 69. 1 - 3. 2 2

0. 85 66. 8 63. 4 - 5. 0 0. 67 62. 7 - 6. 1 1

0. 95 67. 2 67. 6 0. 59 0. 67 66. 8 - 0. 6 2

1. 00 65. 8 64. 7 - 1. 7 0. 61 64. 9 - 1. 4 1
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图 1( a)示出了 3级轴流压气机衰减因子的变化规律。曲线 1为文献[ 3]提供的算例在设

计转速下n= 3时的计算结果( �表示实验值) ,曲线 2为文献[ 4]中 3S1核心压气机当相对转速

为 0. 85, 失速团数目为 1 时的预估值( � 表示实验测量值) ,曲线 3则是 3S2 核心压气机在

1. 05的相对转速下,取双团失速结构的计算结果。(‖表示实验测量值)。图 1( b)表示双级轴

流压气机在相对转速为0. 85情况下的衰减因子变化规律。曲线1对应着失速团数目为1的情

况,各叶排的稳态特性取实验数据。曲线 2、3则分别是用估算特性在失速团数目为 1和3时所

得的预估结果。

图 1　( a)三级( b)双级轴流压气机衰减因子变化规律

由上述算例看出, 尽管各自的几何参数互不相同,但都获得了令人满意的结果。一则说明

以小扰动理论为基础, 应用二元、非定常、不可压流的流动模型所建立的多级轴流压气机失速

起始判别准则,可有效地应用于多级轴流压气机失速边界的预测。二则也表明用特征点拟合法

所估算的叶排稳态特性,用以估算压气机的失速起始边界,其结果是符合工程精度要求的。

3. 3　失数团数目的影响

　　在失速起始判别准则中,含有失速团数目这一变量, 由于团数影响着非定常量扰动波的周

期,故它必定影响着每一稳态点所对应的衰减因子。计算结果表明,团数的变化,虽然不能改变

衰减因子的变化趋势, 但影响衰减的快慢, 也就是说,它影响着旋转失速起始点。因缺乏各算例

实际团数的资料, 故对可能出现的几个团数进行了试算。对于某一固定的压气机特性,分别把

不同失速团数目下的预估结果与实验值作一比较,以最接近者作为合理估算结果,所对应的团

表 3　不同团数对应的预估结果

失速团数目 1 2 3 4 5

实验测量值 68. 52

理论估算值 66. 6 64. 4 65. 9 64. 1

相对差( % ) - 2. 8 - 6. 1 - 3. 8 - 6. 5

V pa/ U 0. 65 0. 88 0. 79 0. 81

数则认为是压气机一旦失速后可能出现

的团数。表 3给出了文献[ 4]中3S1核心

压气机在其设计转速下,针对不同的失

速团数目进行试算, 所预估的失速起始

点进口相对气流角及失速团传播速度。

当失速团数目等于 4时,衰减因子不能

得到收敛的结果。对比 4个失速团数目

下的计算值, 以失速团数目取 1时预估结果最佳,我们认为,这种状态下一旦发生失速,很可能

出现单团结构。仅在孤立叶排的情况下,失速起始判别准则与失速团数目无关。
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3. 4　叶排轴向间距的影响

　　对于相对转速为 0. 85的上述双级轴流压气机, 在级间轴向间距不影响叶排性能的假设

图 2　级间轴向间距对预估结果的影响

下,人为地加大级间的轴向间距,利用实验录取的

稳态特性进行了计算对比, 结果如图 2所示。当间

距 T = 0. 1、n= 1时,计算得出理想的衰减因子变

化规律。当间距加大到 0. 2时, 如图示,够得到合

理结果的最小团数是 4,低于这一团数, 衰减因子

对于每一稳态点都是负值。间距再增加到0. 3时,

最小团数则变为 8。三者的衰减因子变化规律各

异,所得的预估结果也不相同。这说明: ( 1)级间轴

向间距确实影响着失速团数目及所预估的失速边

界; ( 2)给定 T 值后,存在能得到有意义的预估结

果的最小团数,这里认为该值是失速发生后可能出现的团数。无限地增大间距后,双级变为两

个孤立的单级,可能出现的团数视 2个单级的预估结果而定。由文献[ 2]可知,由于静子叶排的

靠近,在相同的转速下比较时, 理论预估值和实验测量值都示出,级的失速起始进气角大于孤

立叶排的对应值。静子靠前,必然对转子叶排中的气体流动产生影响,其中也包括对失速起始

边界的影响。实验证实,随着动、静叶排轴向间距的变更,改变了失速发生前后的流场结构,包

括叶排稳态特性、失速团数目、传播速度及所占周向范围,据我们自己的实验得出,失速团数目

由孤立转子的两团合为单级的一团, 相对传播速度由 0. 62降为 0. 33。

4　结　论

　　( 1)以小扰动理论为基础, 用二元、非定常、不可压流的流动模型, 建立了任意多排叶片的

旋转失速起始判别准则,该准则可以有效地应用于多级轴流压气机失速边界的预测。

( 2)该准则以各叶排稳态特性为基础, 具有高度的概括性。不论是源于各截面平均参数整

理的实验特性,或是特征点拟合法所预测的估算特性,都获得了满意的结果。

( 3)动、静叶排间的轴向间距以及级间的轴向距离都影响着失速起始边界和失速团数目。

对于给定的轴向间距, 存在着能得到有意义的衰减因子估算结果的失速团数目的最小值。

( 4)失速团数目影响着多级轴流压气机的失速起始边界,通过试算,能初步推测出失速发

生后可能出现的失速团数目。
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INVESTIGATION OF STATIC PRESSURE FIELD

IN AN S- SHAPED AIR INTAKE
Weng Peif en and Guo Rongwei

(Nanj ing Aeronautical Institute)

ABSTRACT　　　　The static pressur e f ields in an s-shaped dif fuser w ith r ectangular

cr oss-section have been measured at dif ferent incidences. T he results show that the stat ic

pr essure f ield at the duct ex it is non-unifo rm. T he higher the angle of at tack is, the larger the

disto rt ion of the stat ic pressure f ield. The pressur e near the boundaries of the model is higher

than that near the core, w hich is mainly caused by both the distorted total pressur e f ield and

the distorted f low velocity field. Fur ther invest ig ation on whirling flow field demonst rates

that it is neccessary to take into ser ious consideration the deviat ion betw een the experimental

measurements and the w eighted aver ages by the use of the w all stat ic pressur es of the model

at high incidence.

RESEARCH OF ONSET OF ROTATING STALL

FOR MULTIPLE BLADE ROWS
Zhu Jiunqiang and Liu Zhiwei

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　An incept ion criterion of r otating stall in mul tistag e ax ial f low

compr essor s is derived for the unsteady , tw o-dimensional and incompressible flow model

according to the small distur bance stabil ity theory . By means of a three-vector equation

sy stem, the correlat ive equat ions of the undeterm ined parameter s are thus deduced when the

small disturbance theory is applied to mult iple blade row s. T he pr edict ion o f the ro tat ing stall

onset boundary in the multistag e ax ial f low compresso rs has been accomplished w ith the

computer prog ram designed by the authors. A theor et ical prediction appr oach is pr opo sed

w ith the aid of the predict ion method o f stable cascade characterist ics. A good agreement

betw een the analy tical and experimental results indicates that the theor et ical analy sis is

believable. As compared w ith the calculat ion results, the influences of the undeterm ined

parameters, such as stall cells and ax ial distance betw een two stages, on the prediction values

are discussed.

ESTIMATION OF FLOW LOSS AT DESIGN POINT

IN AN AXIAL-FLOW COMPRESSOR
Zhang Changsheng and Wang Xiaol i

(Northwastern Polytechnical University)

ABSTRACT　 　　 　 On the basis o f stat ist ical data and analysis o f ax ial-f low

compr essor s, the rat io of t rail ing-edge momentum thickness to chord leng th ∃/ c and trailing-

edge fo rm factor H are determined by the use of equivalent diffusion facto r D eq , and then the

pr ofile lo ss o f the blade is obtained af ter appr opriate corrections. Finally, the total loss

distr ibution along the blade span of the ax ial-f low compressor is est imated according to an

improved end-w all loss model and a shock loss model. An ex tensive comparison of the

est imated loss data w ith the orig inal design and test data show s that the lo ss model presented

here is feasible fo r normal blade pro file, double-circular -arc blade prof ile and mult i-circular-

arc blade pr ofile of ax ial-f low compressor, and the accuracy of the estimat ion is impr oved

gr eat ly. As a part o f S2 flow surface progr am , a computer subpr ogram has been w orked out
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