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多级轴流压气机二次流和落后角计算

清华大学　　李士明
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【摘要】　在含完全径向掺混作用多级轴流压气机子午二维流场计算基础上, 基于 Adkins- Smith

二次流模型, 发展了能计算各个叶片排出口截面上二次流以及相应的落后角计算方法。二次流包

括通道涡、尾涡、叶顶间隙漏泄涡、静叶端部带冠叶片间隙漏泄流和叶片边界层及其尾迹中的径

向位移速度。由于得出了二次流场的解析解, 使得实际计算简单而迅速。在离设计工况不远以及

无大分离泡出现情况下, 所得二次流场的几种大尺度涡场与试验大体一致, 落后角计算与试验相符。
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1　前　言

　　在多级轴流压气机二维子午计算体系下进行二次流和落后角计算, 有如下两方面的问题:

一是一般只考虑单个叶片排或单级情况, 而且只对单个二次流因素 (往往只对通道涡) 进行

模拟, 如 Papailiou教授的工作
[ 1] ; 另一是不同时考虑径向掺混和二次流的其它作用 (如对落

后角的作用) , 唯一的例外是 Adkins和 Smith [ 2]。Adkins和 Smith 的二次流模型基于的主流

场只考虑了二次流的掺混而忽略湍流的掺混, 后来的研究表明湍流与二次流对主流场的径向

掺混同样重要
[ 3]
。因此, 这种基于只考虑二次流掺混的主流场对二次流涡量的模拟无疑是有待

改进的; 另一方面, Adkins和 Sm ith 在求解二次流场的过程中, 沿用了叶片排出口是矩形的

假定, 这在大多数情况下可能会与实际差异较大。

本文改进了 Adkins- Sm ith 模型上述的两个方面, 在多级轴流压气机含二次流和湍流径

向掺混的子午二维主流场计算的基础上模拟二次涡, 并在叶片排出口的扇形域上求解二次流

场, 同时, 将其应用在计算叶片排的落后角中。

2　二次流模型和落后角计算方法

2. 1　二次流涡量模型

　　各叶片排出口的二次流涡量通过子午流场的参数模拟出来。这里的子午流场是按含湍流

和二次流等各个主要掺混因素作用的子午流场程序
[ 4]
得到的, 这一子午流场的模拟比 Adkins

和 Smith 的更符合实际。二次涡分成 5个因素一一进行模拟。5个因素是: 通道涡、尾涡、叶

尖间隙漏泄涡、静叶端部带冠叶片间隙漏泄流、叶片边界层及其尾迹中的径向移动。其中, 前

两因素以下统称主流二次涡。这 5个因素涡量的模拟方法及其径向分布规律同文献 [ 2] , 但

周向分布由原来的矩形域变成与实际更加接近的扇形域上, 周向涡量分布仍为均匀分布, 这

里没有作比 Adkins- Sm ith 模型更多的假设。叶片边界层及其尾迹的径向位移涡量是用速度
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分布直接表示的, 本文采用文献 [ 2] 中同样的周向分布于扇形域上。

2. 2　扇形域上二次流场的解析解

　　由于Adkins和Smith 只在矩形域上研究各个因素二次流场的解,在大多数实际情况中可

能导致较大的误差。下面仍然沿用 Adkins和 Smith的小扰动假定, 这一假定在离设计工况不

远和无大的分离泡出现的情况下是可用的, 后面的结果也证实了这一点。按照 Haw tho rne 和

Novak 的方法
[ 5]可以写出各涡量二次流流函数 �的 Poisson方程。在叶片排出口扇形域边界

上用无法向速度条件, 应用分离变量法, 得到了二次流流函数在扇形域上的解析解:
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别是机匣和轮毂半径; △ 0= 2!/ N , N 是叶片数; ∀s 是二次涡量; #2是叶片排出口相对气流
角。子午计算中引入这一解析式计算, 对总的计算机时影响较小, 通过子午流场与二次流场

的迭代计算, 可达到快速收敛。应该指出, Adkins- Smith二次流计算模型没有考虑相邻叶片

排二次流的作用, 本文对此不作修正。原因是, 二次流的模拟基础主流场是包含了相邻叶片

排主流场的相互作用的, 在以上二次流的小扰动假定下, 加上实际流场对二次流的粘性衰减

作用, 相邻叶片排的二次流的相互影响经初步估计很小。当然, 更直接的原因是在这种简单

的二次流模拟方法中包含相邻叶片排的影响而又不失其简单性目前还有困难。

2. 3　落后角的计算方法

　　由于在多级压气机的子午流场中算出了二次流场, 各叶片排的落后角也可随之算出, 即

∃o= ∃o2d+ ∃o3d。其中, ∃o 是落后角; ∃o2d是相应叶栅流动的落后角, 由文献 [ 6] 方法给出; ∃o3d是
二次流落后角。∃o3d= ∃oml+ ∃os。其中, ∃oml是除端部带冠叶片间隙流外各种二次流的落后角; ∃os 是
端部带冠叶片间隙流的落后角, 按文献 [ 2] 中同样方法计算。∃oml由 tan∃oml= W  ml /W m给出。其

中, W  ml是除端部带冠间隙作用外的各二次流周向速度的叠加; W m是子午速度。

3　数值结果及其与试验的比较

3. 1　四级低速试验压气机第 3级[ 7]

　　图 1是该级转子和静子叶片排出口截面上用本文方法计算得到的二次流场 (图中没有叠

图 1　出口二次流场计算结果 ( a、b分别为第 3级转子和静子)
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图 2　出口相对气流角比较 ( a、b 分别为第 3级转子和静子) 图 3　中间级转子落后角比较

图 4　单转子出口二次流场计算结果 图 5　单转子出口二次流场测量结果
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加进尾迹中径向压力梯度和旋转产生的径向位移结构因素)。显然在转子和静子出口, 都

存在着两个大尺度的旋涡, 这样的旋涡定性是正确的。试验没有测量出口三维流场分布。为

此, 将由二次流结果算出的落后角计算值加上叶片出口几何角值与试验测量的叶片排出口气

流角进行比较, 如图 2。从图看到, 只按Carter 法算出二维落后角而得到的气流角在叶展两个

端部与试验值相差很远, 进一步加入二次流落后角修正后, 便能与试验较好地吻合。

3. 2　中间级压气机转子[ 8]、单级转子[ 9]

　　图 3给出了计入二维落后角修正的气流角计算值和试验值, 两者在两个端部相差较大, 特

别是叶尖处。进一步加上二次流落后角的修正, 计算结果能与试验满意地吻合。

如图 4、图 5, 随着叶尖间隙增大, 漏泄涡渐渐增强, 计算结果和试验结果都如此, 而且,

各种间隙下二次流场在大小分布上两者也大体相符。
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　 A CALCULATION OF SECONDARY

FLOWS AND DEVIATION ANGLES

IN MULTISTAGE AXIAL- FLOW COMPRESSORS
Li Shiming ( Tsinghua University )

Chen Maozhang ( Beij ing Inst itute of Aeronaut ics and Astronautics)

ABSTRACT　　　　A secondary f low model and a method for calculat ing blade

deviat ion angle have been developed for mult istag e ax ial-f low compr essor s. This model is a

modificat ion of Adkins- Smith model. T he secondar y flow vor ticit ies are modeled based on

the calculated meridional flow including dif ferent kinds o f spanw ise mix ing ef fects. T he

secondary flows are obtained on the fanlike surface downstream the blade row s w ith a

standard separat ion-o f-variables approach which yields a complex series. The secondary f low

model includes effects of blade passage vortex, blade t railing edge vortex , blade end

clearances, blade end shrouding, blade boundar y layer and w ake centrifugat ion. The deviation

ang les are related to the calculated cro ss-passage secondary velocities and a modif ied Carter ' s

rule. Good agreement has been obtained betw een experimental data and the calculated results

in the cases of design - po int - type applications fo r w hich signif icant regions o f separated

flow are not present .

　 CALCULATION OF TWO- PHASE FUEL DISTRIBUTION

IN AFTERBURNER FLAMEHOLDER PLANE
Gu Shanjian, Wan Jian, Yang Maol in, Huang Yong

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　T he effects o f the air v elo city, the air temperatur e, the injector

pr essure drop and the f lameho lder po sit io n on the fuel dist ribut ion in the flameholder plane

w er e investig ated. It w as found that the penet ration and the dif fusion of the fuel v apor w ere

dif fered gr eat ly f rom the fuel droplets. T he geometry of the f lameholder has str ong inf luence

on the air f low f ield, and therefore, on the tw o-phase fuel dist ribut ion. There ar e tw o

dif ferent t rajectories in a hot air st ream. A semi-empirical method has been developed to

pr edict tw o-phase fuel dist ribut ion in the f lameho lder plane, based on the t rojector y-dif fusion

model considering above factor s.

SIMPLIFIED MATHEMATICAL MODEL AND DIGITAL

SIMULATION OF AEROENGINE
Zhao Ziyuan, Yao Hua, Li Weiye

(Nanj ing Aeronautical Institute)

ABSTRACT　 　 　 　 Tw o r eal-t ime、 larg e-deviat ion mathemat ical models of an

aer oeng ine are invest igated to develop an air bor ne simulator, Full-Authority Dig ital

Elect ronic Contr ol ( FADEC) system . T his study includes three parts: ( a) to derive tw o

mathemat ical models based on aerothermodynam ics; ( b) to estimate the engine performance
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