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【摘要】　从“流型”的角度,对比飞行器空气动力学和叶轮机械气体动力学的发展历程,认为叶轮

机械内的流动仍在追求定常附体流型,由于其流动及结构特性,使得“有害”分离问题难以避免。本

文提出应探索将外流领域内的定常脱体涡流型或下一代非定常脱体涡流型引入到叶轮机械的可

能性与技术途径。。本文并综述了上述探索性研究的有关背景和现状,以及所设想的基本途径和影

响因素。
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1　引　言

　　纵观百年来外流的研究进程,流型可以说始终贯穿其中。随着流型问题从附体流型到目前

广泛采用的定常脱体涡流型以及正在研究发展中的下一代非定常脱体涡流型,飞行器也经历

了几次飞跃。但是与外流相对应的另一分支,叶轮机气动力学在流型方面的工作却相对平淡

些,至今仍徘徊在实现第一代附体流型的阶段,就航空发动机来说,要想大幅度的提高风扇ö压
气机性能尚存在不少困扰并相当艰巨,困惑究竟在哪里?本文拟针对作者所从事的叶轮机械气

动力学这一分支的研究概况,从“流型”的角度做一思考与综述。

2　飞行器空气动力学中的几代流型

　　流型的概念是普朗特教授首先推出的。具体是指飞机机翼的一类稳定而易于控制的流动。

随着航空科技的发展,已出现了几代流型,人们对于流动分离的认识深化和对旋涡的利用,构

成了区分几代航空流型的重要标志。

众所周知自然界中存在着很多钝体。在钝体之后将形成大尺度分离区和非定常涡。为了

描述这种具有大尺度分离区的钝体绕流,过去多使用柯希霍夫死水区模型。与之对应,在叶轮

机中如平面叶栅分离流这种大尺度分离流可以说是百害而无一利。

第一代定常附体流型针对有害的大尺度分离现象开创了历史性的变革。从二维翼型的升

力与环量之间的关系开始,由于附面层理论的提出而揭开了达朗贝佯谬的迷雾,再加上稍后些

时候的三维有限翼展理论,上述诸观点相互结合导致了空气动力学理论的第一次飞跃,意味着

第一代定常附体流型的诞生。从流动分离的角度来看,就是力求避免诸如钝体绕流那种有害的

大尺度分离流,所以针对翼型尖后缘提出的库塔- 儒柯夫斯基条件意味着尖后缘处上下翼表



面近壁涡层的汇合。从旋涡角度来看,第一代定常附体型也就被称为附着涡流型。这种第一代

航空流型的诞生,为人类乘载重航空器提供了理论依据,与由柯希霍夫死水区模型所描述的自

然界广泛存在的钝体绕流相比,当然是巨大的飞跃!

在飞行器设计中,对于这类“附着涡流型”、弱旋涡的运动问题,通过大量的研究与实践,已

基本上趋于解决, 60、70年代发展起来的适用于跨音流范畴的超临界翼型技术使这代流型在

理论和实践方面都取得了很大进展。

定常脱体涡ö混合流型虽然突破了第一代定常附体流型关于分离流必然有害的过时观念
的禁区,藉助三维前缘分离涡实现了高非线性升力和扩大了可用迎角,但绝非发展到顶峰了。

从基本模型和基本假设角度来推敲,突破原一代流型中的定常流基本假设应当是逻辑上合理

的延伸。自然界中很多种昆虫都天赋具有在极大可用迎角条件下利用与控制非定常脱体涡升

力的能力[1 ] ,这就表明,人利用和控制非定常分离流并不是不可能的。吴建民教授曾多次阐述

过这一设想与可能的途径,并将非定常脱体涡流型定义为新一代流型,认为这将导致空气动力

学的又一次飞跃[2 ]。进入 70年代以后,非定常分离与旋涡主动控制的研究,在国际上引起广泛

注意。利用弱非定常扰动对流动的激发作用和旋涡的非线性效应,可以达到增升、减阻、获得更

高气动效益的目的,它向人们展示了旋涡的巨大潜力[3 ]。

“定常脱体涡流型”与“非定常脱体涡流型”之间存在着关联与共性。笔者认为它们的共性

在于都要利用前缘分离涡。前缘分离涡主要是由于上、下面压差和速度不同而形成薄的分离涡

层。在涡层卷绕过程中,从分离涡层演化观点来看,在短波扰动之下,涡层将很不稳定,光滑涡

层会变成波浪形,并进一步卷成一个个离散涡,向下游发展,随着汇合涡量越来越大,反过来影

响上游涡层的演化。

对于非定常脱体涡流型说来,由于非定常激发极弱,其振幅大约仅是主流速度的 10- 3～

10- 4数量级,能量仅为主流能量的 10- 6～ 10- 8数量级,所以探索的主要目的是希望找到合适的

外界非定常激发频率,探索涡层对外界激发的感受性[4 ] ,包括最敏感的位置和对应的外激励频

率,以期实现涡层演化过程对于特定的外界非定常激发作出最优响应,也就是希望弱的外界非

定常激发强制波与涡层自身所固有的不稳定涡波之间发生最强作用。如果能在以定常脱体涡

流型为基础的三维机翼前缘分离涡层结构中加以适当的激发,并使得二者之间发生某种“共

振”,则可以期望三维机翼脱体涡流的强度与抗破碎能力大大提高。当然,这时应精心选择非定

常弱激发波的频率与波数,分析各流动参量之间的相位关系,探讨不同波形的效果,特别是采

用怎样的局部结构才有更强的感受性或者可能是自适应性等等[5 ]。

非定常流动和旋涡的控制和利用,是当前非常活跃的研究领域,其中蕴藏着巨大的潜力。

让我们从外流回过头来看叶轮机械气动力学的发展,是否会有类似的发展过程,以及目前处在

什么阶段?

3　叶轮机械内部流动的流型

以跨音压气机转子中的流动为例[6 ] ,由于端壁、叶片表面附面层、叶尖漏流、二次流、角涡

和三维激波的存在,以及它们之间的相互作用,并且在多级或有进口导向叶片的情况下,还要

受到上游尾迹区影响。从已有的转子内流动数据可知,转子出口处分离区占出口面积的很大一

部分,如何控制分离,或减小损失是几代叶轮机气动力学研究人员长期共同追求的目标。如果

我们把叶轮机械气动力学同飞行器空气动力学相联系,对比其发展中的气动布局? 不难看出,
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当代战斗机的气动布局百花齐放,没有雷同的[7 ]。然而,如果将世界各国涡轮风扇与涡轮喷气

发动机的跨音风扇ö压气机进口级加以对照,除尺寸大小不同外,起码是从目测的叶片三维外

观形状上很难明确指出从 50年代到 80年代在气动布局上的重大改变。从目前的情况来看,显

然叶轮机械内的流动仍属于由外流空气动力学中引进移植过来的第一代定常附体流型。这就

意味着分离一直被认为是应当力图予以消除的有害因素,也就是没有考虑对于叶轮机内的旋

涡流动如何有效利用,于是不同尺度的旋涡随机脱落并相互作用,直至破碎,引起损失剧增。也

就是柯希霍夫死水区型分离流动,一直从不同侧面困扰着人们[8 ]。然而,从另外角度来看,在叶

片表面是难以全面维持第一代定常附体流型的,特别对于风扇和压气机。

由流型的角度来看,如何将新一代流型引入到叶轮机械中去,例如特别是采用怎样的方式

才能在叶轮机械中较为自如地实现定常脱体涡ö混合流型,或实现下一代非定常脱体涡流型?

这是值得关注的问题。

4　叶轮机械中的新一代流型探索雏议

尽管机翼绕流问题中前缘脱体涡的存在与利用已有较长时间,并且相当成功,但关于叶轮

图 1　旋转桨扇上的脱体涡油流显示

机中的前缘脱体涡现象在迟至 1985 年的一个船用

螺旋桨叶片实验中才被证实存。在这个实验是在水

洞中螺桨静止,并且其叶片是直叶的情况下观察到

的。真正公开报道在旋转叶片上发现前缘脱体涡的

存在是在 1987年[9 ] ,它是在一个对旋桨扇的叶片表

面油流显示实验中观测到的 (图 1 示) ,实验研究了

不同负荷工况下前缘脱体涡的存在、位置和大小等,

同时也观测到前缘脱体涡的发展情况和它与叶尖涡

的归并现象。并且还发现了由于前缘涡的存在,前缘

负荷增高。这是首次在叶轮机中发现定常脱体涡ö混
合流型的存在,此项发现受到相当重视,在美国已被

列入 1987年航空科学进展中。

在闭式叶轮机械旋转叶片上是否观测到与第一

代定常附体流型所不相同的新流型,迄今为止未见文献公开报道。但叶轮机械中的新流型的研

究属于国防关键技术,在近 3年美国国防部呈送美国国会的“关键技术计划”报告中[10 ] ,每次

在 20项左右的关键技术中都含有“吸气式推进”这一项,而其中“后掠空气动力学”研究处于相

当醒目的位置。后掠空气动力学与新一代脱体涡ö混合流型密切相关的可能性是难以排除的。
美国国防部正在主要针对航空发动机执行一项耗资数十亿美元的“一体化高性能涡轮发动机

技术 ( IH PT ET 计划)”[10 ] ,在此项庞大计划中,针对风扇和压气机的“后掠空气动力学”占有明

显的重要性。美国人期待用单级风扇加 3级高压气机来实现今天 3级风扇加 11级高压压气机

所实现的 25左右的总压缩比。不仅如此,在 1990年就有文献[11, 12 ]报道了一个后掠的跨音风扇

级设计,其转子叶片高度后掠,尽管最初大后掠的概念来自于机翼理论中的亚音前缘概念,将

它移植到叶轮机中来,原本是为了达到无槽道激波的设计。但时至今日,“后掠空气动力学”的

内涵可能就不仅仅是为了它最初提出时的目的了。新一代流型在叶轮机中的作用很可能隐含

在许多无意的工程举措中,例如美国的一个低展弦比,高叶尖切线速度的高通流、大负荷跨音
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压气机级,静子叶根做了比较大的前掠,并要求其静子前缘法向马赫数不大于 014,这个静子

的设计是相当成功的,气流经过静子后级平均效率只比转子效率下降了 2个百分点,这比通常

要低得多。尽管十多年前设计者并没有把它同流型相关联,也没有对其内部流场做进一步的测

试分析,但从笔者们的研究观点看,其中不无可能隐含着新流型的萌芽,以及由它而获得的收

益。由此可见,当今叶轮机跨音级设计趋势——小展弦比、大后掠的设计特点有可能与新流型

的思想相关联。

当今空气动力学不可逾越的障碍,简而言之,就是非定常分离流,可以说所有利用升力的

空气动力学设计都尽可能地设法避免有害的分离。可是最新的一些研究表明,非定常分离流中

不仅蕴藏着极大的能量,而且这些能量还可能转化为升力,使将来飞机的机动性和可用升力是

现代飞机的好几倍,并称之为“空气动力学的新曙光”。与机翼绕流相比较,叶轮机械重要的特

征就是高速旋转。由于转ö静子交互排列,存在转ö静两套座标系,在叶轮机流场中存在着的周

期性非定常因素要显著和复杂得多,这也就意味着在非定常流方面它的潜力与机遇也就更多。

然而在叶轮机械领域内部却尚未见到有关新一代非定常脱体涡流型研究的公开报道。

在飞行器领域中,当前对于新一代非定常脱体涡流型探讨的主流并不是直接探索飞鸟或

者昆虫翅膀那种高度灵活的非定常流型,而是仍以现有的固定式机翼和相应的定常脱体涡ö混
合流型为基础,进一步探索弱的非定常激发措施,来大大加强固定式机翼的前缘脱体涡强度和

抗破碎能力。然而在叶轮机械领域内,至今仍为经典的第一代定常附体流型所统治,定常脱体

涡流型能否取得大的进展还未知。叶轮机中流动的三维性,加之径向掺混,前、后流场的条件也

比机翼情况复杂得多,能否象上述飞行器领域中一样,在定常脱体涡ö混合流型的基础上来发
展进一步的非定常脱体涡流型,还需要验证。很可能针对叶轮机固有的非定常流动特性,非定

常脱体涡流型将直接是叶轮机械研究领域的一个新机遇。而这项探索可以从外界弱的非定常

激发做起。

这里需要一提的是,目前文献中关于主动控制技术的报道相当多[13- 15 ]。主动控制技术作

为一种技术手段来说,它不涉及压气机叶片的几何形状与流动情况,也就是从传统意义上并没

有使流型更新换代,它的目标更多的是集中在使用什么手段来增加压气机系统的气动稳定性。

但主动控制技术在新流型的探索中也有一定的借鉴和启发作用。特别是在它的进一步发展中,

渐渐也成为揭示流动本质的一种手段[16, 17 ]。将主动控制的概念与流动感受性、稳定性研究相

结合,也取得了不少进展。尽管它们的对象还显得抽象和简单,但它对内流问题基本模型的建

立有可能将会有很大帮助。

将新一代流型概念引进到叶轮机械中来,将意味着更高的效率、更少的级数、更快的叶尖

切线速度、更宽广的稳定运行范围以及更良好的机组运行可靠性和结构完整性。原苏联战斗机

苏- 27能够做出与前飞方向呈 110°～ 120°夹角的普加乔夫眼镜蛇高难度飞行动作,这种战斗

机就是以定常脱体涡ö混合流型为基础来进行气动布局的[18 ]。如果将类似思路引入到叶轮机

械中来,对于防止失速、扩展压缩系统稳定工作范围将有可能带来巨大的裨益。

5　结束语

在摆脱原始的第一代定常附体流型束缚和探索适用于叶轮机械的新一代流型时,既要充

分借鉴目前外流领域新流型方面的已有成果,还需要考虑到开式与闭式各类叶轮机械的具体

结构与流动特点,例如: 旋转效应、转ö静子交叉排列引起的非定常性、同一叶片排间的干扰作
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用、闭式机匣以及跨音级内三维激波、二次流、叶尖漏流的存在和交互作用。考虑在这些具体结

构特点下建立新模型,利用外界弱的非定常激发来研究分离、旋涡等对激发的感受性、稳定性

和相应的控制手段。看来是很有吸引力的.
感谢自然科学基金会和光华基金会,他们从不同方面对本项研究提供了有力资助。感谢童

秉纲、崔尔玺、李素循、吴介文诸位教授所给予的指教和启发[19, 20 ]。
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SURVEY PAPER

PREL IM INARY SEARCH FOR NEW FLOW - TY PES
IN TURBOM ACH INERY

L iu J ingm e i and Zhou Sheng
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A s view ed from flow - types, the develop ing p rocess of a ircraf t
aerodyn sm ics is compared w ith that of tu rbom ach ine gasdynam ics. Fo r the b ranch of tu rbo2
m ach ine′s gasdynam ics, it is found that the steady body- fit ted flow - type is st ill the search2
ing ob ject. How ever, the en t ire body- fit ted flow - type is impo ssib le. It m ean s that the unex2
pected separa t ion s in tu rbom ach inery can no t be elim inated. A nd ou r comparison has show n
that, as fo r the developm en t of f low - types, the b ranch of tu rbom ach ine′s gasdynam ics lags
con siderab ly beh ind the b ranch of a ircraf t aerodynam ics. Som e of the suggest ion s, w ith re2
gard to the po ssib le w ays of in troducing new ideas of f low - types from aircraft aerodynam ics
in to tu rbom ach ine gasdynam ics, are p resen ted in th is paper.

Key words　T u rbom ach ines　V o rtex flow　N on- steady flow　Separa ted flow

FULL - L ENGTH PAPERS

AEROACOUST IC SOL UT ION OF TURBOM ACH INERY
IN FREQUENCY DOM A IN

Ju Hongb in
(D ep t. of Eng iner ing M echan ics, Ts inghua U n ivers ity , B eij ing　100084)

Zhong Fangyuan
(Shangha i U n ivers ity , Shangha i　20003)

ABSTRACT　　　　A cco rding to the sound radia t ion so lu t ion of ro ta t ing sou rce in fre2
quency dom ain, fo rm u lae of no ise sou rces in tu rbom ach ine have been derived. T hen the de2
ta iled aeroacou st ic so lu t ion s of the sound field in the tu rbom ach ine, the b lades of w h ich are
th in and ben t sligh t in the m id- cho rd alignm en t w ere ob ta ined. T he resu lt is su itab le fo r
near sound field analysis. M o reover the influence of geom etric param eters and opera t ion con2
dit ion s are exp licit ly exp ressed in the frequency dom ain so lu t ion s.

Key words　T u rbom ach ines　F requency dom ain analysis　A erodynam ic no ise

EFFECT OF SM ALL RAD IAL D ISTORT ION OF INL ET FLOW
ON STALL FL UTTER IN AX IAL FLOW COM PRESSOR

Feng Y ucheng, Zhao X iuhua , Hu Zongan , J i Tu, W ang Y unwe i
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he effect of sm all rad ia l stagnat ion p ressu re disto rt ion of in let


