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跨音速离心压气机的现状和发展

中科院“科能”　　华耀南3 3 　饶　江　张国庆　李京平

【摘要】　叙述了国内外跨音离心压气机的发展概况以及内部流场的计算方法和气动设计方法的

现状和发展,提出了作者自己的看法。
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1　概　况

　　离心压气机从亚音转向跨音的发展迟后于轴流压气机。美国宇航局 (NA SA )从 70年代才

开始对跨音离心压气机进行研究。NA SA 与C reare公司签订了研究发展跨音离心压气机的合

同, 1975年 8月完成了压比为 8∶1的跨音离心压气机的设计[1 ]。这个离心叶轮于 1979年完成

试验测量,结果不太理想,没有达到设计指标[2 ]。西德从 80年代开始研究发展跨音离心压气

机, 西德宇航院 (D FVL R ) H. KRA IN 等设计了一个压比为 415∶1 (级压比)的离心叶轮[3、4 ] ,

叶尖最高相对M a 数接近音速。主要性能指标见表 1。实验测得的性能基本上达到表 1所列的

指标。

表 1　西德D FVL R 跨音压气机主要指标

介质

空气

进口温度

28812Ο

进口压力

110336kgföcm 2

级总压比

415∶1

级效率 (等熵)

0184

流量

410kgös

转速

22363röm in

叶轮效率

0195

叶轮总压比

417∶1

后弯

60°(周向)

D 2

400mm

b2

1417mm

b2öD 2

0103675

总的说来,国外对跨音离心压气机的研究设计报导很少,但离心压气机从亚音到跨音正在

迅速发展,这主要表现在以下 3个方面: (1)中小型飞机和直升机,要求离心压气机向高负荷、

高压比方向发展,以减小体积和重量,这样,必须研究发展跨音离心压气机。 (2)地面车辆增压

器的应用可增加功率 40◊ 和提高效率,增加压比又是增压器发展的主要努力方向,因此,研究

发展小型跨音离心压气机势在必行。(3)石油化工企业用的特种气体压缩机的要求。在石油化

工行业内,一些工作介质虽然其相对流动速度不大,但是其气体常数大,比热比 k 值较小,因而

音速值小,很容易产生超、跨音流动。

从制造成本来看,如果有性能稳定可靠的跨音速离心压气机,则可以减少压缩机的级数从

而减少体积,降低制造成本,在经济上带来巨大效益。
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　　在国内,虽然有关跨音离心压气机的研究、设计、制造的公开报导很少,但可以断言,随着

我国的工业和科技发展,离心压缩机向高负荷、高压比发展,亦即向跨音速发展已成为一个肯

定的方向。

2　流场的计算方法的现状和发展

　　跨音速叶轮机械流场的计算方法从有粘、无粘的角度来考虑有 (1)完全无粘解 (如 Eu ler

方程求解法,不考虑熵增和粘性的 S1 流面流函数、势函数和流线曲率解法等) ; (2)无粘解法+

适当的损失模型 (如 S2 流面计算计及熵增,而熵增由估计出口效率得到) ; (3)无粘计算+ 边界

层计算; (4)简化的N - S方程解法 (如薄层近似方法) ; (5)完全N - S方程解法。

从目前情况看来,第 (1)～ (3)种类型已相当完善,并且在工程实践中已获应用。但是这些

计算方法只适合于无分离流动的情况,在设计点计算还勉强可以,一遇有分离流动的情况,理

论计算与实验值相差甚大。例如,文献[ 5 ]用无粘 S1 流面流函数方法计算文献[ 6 ]中A 型离心

压缩机叶片表面静压分布,A 型离心压缩机已有严重分离。文献 [ 7 ]的计算也得到同样的结

果,虽然用的“全三元”S1öS2 迭代方法。第 3种方法虽然考虑了粘性 (边界层) ,但一般边界层的

概念也只适用于无分离情况,虽然文献[ 8 ]的边界层方法可以计算分离情况,但也仅是小分离

而言 (所谓“逆方法”)。第 4、5种方法在理论上说可以计算有分离情况,数学模型严格,接近真

实情况,但是由于湍流模型在理论上没有得到很好解决,另外,为了要得到比较精确的结果,网

格就要求很密,计算机时要求长,因此尽管计算机的高速发展,这些方法尚未在工程实践中应

用。实际计算已表明,对轴流叶栅的三维跨音粘性流动的计算,一般而言,流向需要 60站,周向

50站,叶高方向 50站,这样需 60×50×50= 150000个计算网格点。计算机的内存至少要 16M

以上。所需CPU 时间大致作一估计:如用M acCo rm ark 显式格式[9 ] ,在运算速度每秒百万次这

一数量级的计算机上,每一计算网格点每推进一个时间步大约需要 01001秒,而达到收敛精度

大约需要 10000步,这样,计算一个工况需要CPU 时间 416小时。即使在国外,采用超级巨型

计算机也需要CPU 时间 4个多小时,这样的巨额耗费,很难在工程上采用。因此用N - S方程

求解叶轮机械三维粘性跨音流动,在国外也尚未在工程上广泛应用。当然,随着计算方法的改

进,可缩短计算时间。此外,湍流模型的选择也是一个尚未解决的难题。

除从有粘、无粘角度划分以上 5种类型的计算方法以外,还可以从另外的角度来划分,即

全三维直接解法和 S1öS2 两类流面迭代解法两大类型。计算机的速度和内存近几年发展得越

来越高,叶轮机械全三元直接解法取得了很大的成就,在美国,以D en ton J. D 为代表做了不少

工作,取得了很大成绩[10, 11 ]。C. H ah 在全三维、跨音N - S方程计算叶轮机械内部流场方面做

了大量工作,典型的如文献[ 12, 13 ]。此外,英国剑桥大学W. N. D aw es,美国联合技术公司的

R. L. D avis及科学研究联合公司的B. C. W einbery 等都发表了不少文章[14～ 16 ]。但总的说来,

由于前述耗费机时的原因,全三维直接解法还没有取得工程实用的意义。国际学术界中一些专

家,例如NA SA L ew is中心主任 J. M. K lineberg 等人认为[17 ]: S1 流面和 S2 流面的准三元迭代

解法仍是目前叶轮机械的设计和计算中普遍采用的方法。

吴仲华教授在 50年代提出的利用 S1 和 S2 两类流面迭代解求得叶轮 机械内部三元流动

解的理论[18 ] ,经过几十年的不断发展和完善,已经成功地解决了轴流压气机内部亚音速、高亚

音速和跨音速流动的计算和设计问题[19～ 27 ],并且对轴流压气机已得到了准三元和全三元收敛

解[24, 25 ]。所谓准三元迭代收敛解指用一个中心 S2 流面和沿叶高若干个 S1 回转面 (通常是 5～

11个)迭代得到的三元流场解,所谓全三元解是用沿周向若干个 S2 流面、沿叶高若干个 S1 翘
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曲流面迭代得到的三元流场解。在某些情况下,全三元和准三元解的差别很小,对轴流压气机

已经证实这一点,对离心压气机,文献[ 5, 7 ]的计算结果也说明准三元和全三元解的差别不大。

我们应抓住离心压气机主要矛盾,理论计算与实验结果的差别主要原因是由粘性引起的分离

流动,可能不在于准三元和全三元的差别,这些结论有待今后工作验证。

在 S1 流面和 S2 流面的计算方法中,又分成几种类型的计算方法,其中常用的已经充分发

展的就有 3种方法: (1)流线曲率法,该法已在工程上获广泛应用。(2)势函数方法,这种方法在

非等熵流场特别是跨音速流场存在激波的情况下,无旋假定不成立,只有当M a 数较低时近似

假定无旋才可应用此方法[28 ]。(3)流函数方法[19～ 23 ],这种方法无需要求流场等熵无旋。但是计

算跨音流场时存在所谓“密度双值问题”。文献[ 21～ 23 ]应用文献[ 29 ]提出的人工密度方法,在

流场中首先积分运动方程求得速度场,再用能量方程求得密度场,进行迭代直至收敛,避开用

流函数求密度存在的双值问题。文献[ 21 ]就是用此方法,并应用矩阵直接分解法求解离散后得

到的代数方程组,直接求得网格点上的流函数值。文献[ 21 ]的方法适用于亚音流场、跨音流场。

对轴流压气机和涡轮的跨音流场的大量计算表明: 用文献[ 21 ]编制的程序计算结果是相当符

合实验结果的。但是人工密度流函数方法不能计算M a 数太高的跨音流场,一般说来,进口M a

数不要大于 112,槽道内M a 数低于 115的情况下,用该方法是相当有效的。

然而, S1 和 S2 流面及其迭代的计算工作,过去主要集中在轴流压气机,而对离心压气机的

工作做的较少,特别是跨音离心压气机的流场计算。离心压气机比之于轴流压气机而言,无论

在性能上还是在结构上都有重大区别,用轴流压气机跨音流场的计算程序去计算离心压气机,

实践证明行不通。近几年,对过去计算轴流压气机的 S1 和 S2 流面的程序作了重大改进,在此

基础上完成了离心压气机的 S1öS2 准三元迭代的工作,其中包括计算了一个高压比跨音离心

压气机的例子[30 ]。

文献[ 31 ]在国内第一次发展了具有分流叶片的离心压气机 S1 流场的计算方法,并考察了

分流叶片的长短、位置对流场的影响,这个计算方法具有很大的工程实用意义。

关于 S2 流面的计算,比之于 S1 流面而言是比较简单,因为 S2 流面计算中求解流函数先求

出子午面上速度分量,而后可求全速度,一般而 言,子午分速不会超音,所以过去发展的亚音

S2 程序可以适用于跨音情况。在 S2 流面的计算中,考虑损失的一个模型是加熵,估计出口效率

沿叶高的分布,可以换算成熵沿叶高的分布,从而可以假设从进口到出口沿流线的熵分布,这

样把损失考虑进去。

比之于全三元直接解法, S1 和 S2 两类流面迭代求得三元解的方法的确具有优越性,这已

为国内外所公认。这种方法具有物理概念清晰,对反问题设计尤为适合,且计算速度较快,计算

机容量要求也较小,因此在一般微机上也可进行,特别适合于工程计算。因此,尽管在国外的计

算机速度发展越来越快,全三元直接解法也得到很大进展,但是,在工程实用的计算方法的建

立方面以及近年来迅速发展的计算机辅助设计 (CAD )方面,在国外都广泛采用 S1 和 S2 两类

流面准三元迭代的方法[32, 33 ]。

叶轮机械边界层计算方法 (主要是计算叶片表面和轮毂和轮盖所谓端壁上的边界层)是直

接引自外流的计算方法。关于外流中二维边界层的计算方法,无论是用积分方程或是微分方程

方法,都已达到相当完善的程度。一般说来,对叶轮机械中的静止部件上的边界层可以直接引

用外流方法,但是对于旋转部件,如以每分钟几万转的高速旋转的叶轮,其边界层的计算应考

虑离心力和科氏力的影响,这是叶轮机械边界层的计算与外流不同的特点。文献[ 8 ]在S1 流面

上考虑了离心力和流片厚度的影响,用积分方程方法计算了一个跨音轴流压气机叶片上的层
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流、湍流边界层,考察了旋转、流片厚度的影响,这是轴流压气机的结果,对离心压气机,离心力

的影响要大得多。文献[ 34 ]用微分方程方法考虑旋转效应对层流与湍流边界层进行了计算,旋

转的影响不仅在边界层的控制方程中多了两项 (离心力科氏力项) ,而且在湍流的计算中还必

须对湍流模型进行修正。计算结果表明:旋转对湍流结构产生明显影响,湍流模型中考虑旋转

修正后,计算结果明显靠近实验值。这个结论对工程应用具有很大意义,因为高压比跨音离心

压气机的旋转速度一般是很高的,我们在边界层的计算中必须要考虑高速旋转的影响。

3　跨音离心压气机的设计

　　高压比要求必然导致跨音,但是压比越高,级效率越低。跨音离心压气机比之于亚音离心

压气机而言,主要是跨音流动产生激波,由激波产生的损失约占整个流动损失的 30%。因此,

千方百计减少激波损失,是跨音离心压气机设计的主要出发点。

关于跨音离心压气机的设计,报导较少,从现在掌握的资料来看,有一种方法是直接按跨

音轴流压气机叶片的设计方法来设计跨音离心压气机的轴流部分 (也称导流器—

INDU CER ) ,例如文献[ 1 ]所做的那样。对跨音轴流压气机的叶片设计,比之于亚音情况,至少

有 3点不同:

(1)采用的叶型完全不同。对亚音流动,一般采用流线型的机翼型叶片,例如NA CA 65系

列、C4 系列等; 对跨音速流动,在来流M a 数在 110～ 111 时, 采用双圆弧叶型 (DCA 系列叶

型) ,或采用多圆弧叶型 (M CA 叶型)。这些叶型头缘较薄,形成的激波为斜激波,这样削弱了

激波强度,减少了激波损失。如果来流M a 数在 112左右时,可以采用 J 型叶型 (例如CW 1叶

型)。当进口气流M a 数大于 113或 114时,不再希望气流在叶背部分继续膨胀加速,而是希望

气流压缩减速使叶片槽道内形成的激波前的M a 尽可能小。因为激波前M a 数大于 114时激

波损失大幅度地增加。所以此时通常采用“S”叶型,使超音速气流压缩减速。

(2)对进口超音速气流应按唯一攻角的原则进行设计。当来流超音 (但轴向亚音)时,气流

进入叶片进口区,在叶背上会产生一系列的压缩波和膨胀波,但总可以在叶背上找到一点其波

上气流方向与无限远处来流方向一致,这一点称为中心点,该点的气流攻角叫做唯一攻角。考

虑到叶片厚度及附面层的堵塞作用,在设计中一般使中性点处型线的切线方向 (亦即该点的气

流方向)与无限远来流方向之间有 115°左右的角度。

(3)叶片区槽道喉部面积与临界面积之比一般应有一个裕度,即A m inöA
3 = 1103,这是考

虑了附面层因素。对亚音流动,槽道喉部面积A m in与A
3 之比一般等于 1103倍的 (A öA

3 )M a1即

A m inöA
3 = 1103 (A öA

3 )M a1 ,其中 (A öA
3 )M a1是相对于进口M a 数M a1 而言的A öA

3。

文献[ 1 ]在设计高压比的跨音离心压气机时,导流器部分完全按照文献[ 35 ]中所述的以上

3个原则设计,而对激波以后亚音流动部分,即导流器以后的部分则是按通常亚音流动的设计

方法,主要考虑叶片载荷分布是否合理,如正问题分析得出的载荷分布不合理,则修改叶型。

西德H. K rain 设计的跨音离心压气机[3、4 ]则按照积累的一套经验来设计,用正问题分析,

载荷分布不合理则再修改设计。最重要的是,他们主要立足于试验。

总之,跨音离心压气机的反问题设计,在尽量利用跨音轴流压气机的设计经验上,主要是

通过正问题分析,修改叶型或子午流道。最重要是通过试验取得设计经验。

4　结论和看法

　　 (1)从工程实际需要来看,未来的 10年之内,跨音离心压气机必将取得极大进展。主要用
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在中小型飞机、车辆涡轮增压器、石油化工特种压缩机等方面。
(2)跨音速离心压气机流场正问题分析方法,从工程实用角度来看,主要是无粘计算加损

失模型或边界层计算。N - S粘性流的计算方法目前尚未在工程上广泛采用,但未来 10年有

可能投入实用。
(3) S1 和 S2 流面理论用来分析跨音离心压气机流场是目前我国比较实际的方法,对设计

点而言可以应用,但对有严重分离情况不适用。用流函数人工密度方法对计算来流M a 数小于

112,槽道内M a 数低于 114～ 115时是相当准确的。
(4)边界层的计算方法应考虑存在小分离,并考虑旋转的影响。
(5)跨音离心压气机反问题设计,应尽量利用跨音轴流压气机的经验。通过正问题分析修

改叶型和子午流道。但是最后必须由试验来决定,通过试验修改设计,得到可靠经验。
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gle2stage disk configurat ion. T he w ays of auto2shape descrip t ion, st rength calcu lat ion of single2
stage disk w ith fin ite2elem ent m ethod, op t im izat ion and coo rdinat ion compo sit ion of m ult istage disk

and configurat ion op t im izat ion of all disks, are taken to develop the softw are SODM ROD. T he cal2
culat ion examp les are p rovided. T h is paper also in troduces the p rincip les of shape descrip t ion of

disk sect ion as w ell as deduct ion of som e fo rm ulas and the fo rm ulas w hich are used in the defo rm a2
t ion calcu lat ion betw een disk and drum.

Key words　M ult istage disk　Structural design　Op tim izat ion　F in ite elem ent m ethods

STATE- OF- ART AND PROSPECTS OF TRANSON IC
CENTR IFUGAL COM PRESSOR D EVELOPM ENT

Hua Yaonan , Rao J ian , Zhang Guoqing, L i J ingping
(A cadem ia Energetics R&D Cen ter , Chinese A cademy of Sciences, B eij ing　100080)

ABSTRACT　　　　A review on the m ethods fo r p redict ing in ternal flow field and designing
aerodynam ic shape of transonic centrifugal comp resso r is given in th is paper. In general, the devel2
opm ent of the transonic centrifugal comp resso r lags beh ind that of t ransonic axial comp resso r.

How ever, the transonic centrifugal comp resso r w ill be w idely app lied to pow erp lan t of helicop ters,

the turbochargers of veh icles and comp resso rs of petro leum 2chem ical industry etc. T hanks to an
urgent need of engineering p ract ice, it can be p rophesied that t ransonic centrifugal comp resso r w ill
m ake great p rogress w ith in the com ing several decades. A t p resent, inviscid calcu lat ion m ethod
w ith a dist ribu ted lo ss model (o r boundary layer calcu lat ion) is a m ain too l to p redict o r design the
transonic centrifugal comp resso r. How ever, along w ith developm ent of computer, 3D N avier2Stokes
so lver m ay be app lied in engineering p ract ice w ith in the com ing decade. In the inviscid calcu lat ion
m ethod, the S1 and S2 stream surface caulcu lat ion m ethod is the mo st imp ro tan t m ethod at p re2
sen t. W hen the S1 and S2 m ethod is used, the computer m emo ry required is sm aller and the CPU
tim e consum ed is sho rter than 3D N avier2Stokes So lver. O f course, the S1 and S2 m ethod is su it2
able only fo r non2separated flow condit ion at design po in t. A s fo r design m ethods of the transonic
centrifugal comp resso r, it is necessary to m ake fu ll use of experience of axial comp resso r design2
ing.

Key words　T ransonic comp resso rs　Centrifugal comp resso rs　T ransonic flow

EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION
ON SURFACE STAT IC PRESSURE D ISTR IBUT IONS

IN CURVED - BLAD E COM PRESSOR CASCAD E
Zhong J ingjum , Su J iex ian , Wang Zhongqi, Chen Y ing

(D ep t. of Power, H a rbin Ins titu te of Technology, H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　T he stat ic p ressure dist ribu t ions on endw alls and blade surfaces and the
co rresponding out let flow fo r st raigh t、leaned and curved blades of p lane axial comp resso r cascades
at 0°incidence w ere m easured in detail. T he experim ental resu lts show that C- shape stat ic p res2
sure dist ribu t ion can be obtained on the blade surface of the curved blades along blade heigh t. B lade
leaning and curving can elim inate p iling up of low energy flu id in the blade co rner, cu t dow n the
endw all lo sses, retard co rner stalling, and imp rove cascade aerodynam ic characterist ics.

Key words　B lades　Cascade tests　P ressure dist ribu t ion　Stat ie p ressure
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