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跨音压气机叶栅的激波结构模型及损失

北京航空航天大学　　张扬军3 3 　陶德平　周　盛

【摘要】　在分析讨论激波与附面层相互作用和栅后背压引起激波形状及强度变化的基础上,给出

了考虑激波ö附面层相互作用及栅后背压的跨音叶栅激波结构的物理数学模型。应用本文所提出

的模型分析了跨音叶栅的激波损失,其结果和实验结果一致。激波损失的精确得出,使得将激波与

附面层相互作用所引起的流动分离损失从流动总损失中分离出来成为可能,有助于了解激波与附

面层相互作用引起流动分离的机理。
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1　跨音叶栅的激波结构模型
　　槽道激波成为影响跨音叶栅的加功、效率及压比等极为关键的因素[1 ]。在跨音叶栅设计

中,通常是不考虑激波与粘性附面层的复杂的相互作用,假设激波从叶片的前缘发出,伸入叶

栅通道,并垂直于相对来流 (即单纯正激波假设)。按照此假设,激波的形状与来流马赫数和栅

后背压均无关,激波的强度也仅与来流马赫数有关,且随来流马赫数的升高按正激波的强度急

剧增强[2 ]。在实际的跨音叶栅流动中,随着来流马赫数的加大,附面层与激波的相互作用变强,

强的附面层与激波的相互作用使得激波的结构和形状发生很大的变化。栅后背压对激波的结

构和形状也有很大影响。实验及理论分析表明,单纯用正激波假设得出的计算结果与实验结果

有较大的差距。本文在分析二维激波ö附面层相互作用的物理图画及实验结果和栅后背压对激
波的影响的基础上,提出了考虑跨音压气机叶栅激波ö附面层相互作用及栅后背压的叶栅通道
激波结构模型。应用本文所提出的模型分析了跨音叶栅的激波损失。

在跨音叶栅中,激波所形成的逆压梯度会严重影响附面层的流动;附面层的流动发展和分

离又会引起激波条件的改变。同时,栅后背压对激波的结构和形状也有很大影响,改变栅后背

压,激波的强度和形状也会发生变化。跨音叶栅激波与附面层相互作用所形成的激波结构如图

1所示[3 ]。由图 1可见,在叶栅的前缘产生脱体的弓形激波,其中较强的一支伸向叶片通道的

内部。在主流区由于背压的作用使得由前缘发出的斜激波渐转成与来流近似垂直的拟正激波。

该拟正激波在接近叶背表面时将与附面层相互作用而发生分叉形成“Κ”形激波系,激波强度变

弱。激波与附面层相互作用所形成的“Κ”形激波的前支以一定的角度向前伸入叶片附面层;“Κ”
形激波的后支则以几乎和“Κ”形激波的前支的波后流动相垂直的方向离开分叉点,但在接近叶

背附面层表面时又转而与附面层表面相垂直。激波与附面层相互作用使得叶背附面层增厚,强

的激波与附面层相互作用还会使流动发生分离,增厚的附面层形成所谓的“压缩楔”,它决定了



分叉点的高度和“Κ”形激波的前支的前伸范围。

图 1　跨音叶栅激波结构 图 2　激波结构模型

跨音速叶栅的流动在很大程度上决定于跨音叶栅的激波结构及其强度。基于上述对激波

与附面层相互作用及栅后背压的分析,给出跨音叶栅的考虑激波与附面层相互作用及栅后背

压影响的激波结构物理模型如图 2所示。假设叶片前缘发出的弓形激波为附体激波,近似为一

直线激波A B (斜激波)延伸到通道内,斜激波A B 的角度和尺寸决定于来流马赫数和背压。在

B 点,斜激波由于背压的作用转成与来流垂直的正激波。该正激波B C 在接近叶背表面时将与

附面层相互作用而发生分叉形成“Κ”形激波系。激波与附面层相互作用所形成的“Κ”形激波的
前支和后支被分别简化为斜激波CD 和正激波CE。正激波CE 的激波强度要比正激波B C 的

强度小得多。“Κ”形激波的前支CD 的前伸范围决定于特征尺度上游影响距离。根据实验结果

分析[3, 4 ] ,斜激波CD 的激波角度相当于来流马赫数遇到一个“压缩楔”所产生的斜激波的激波

角度。激波前的马赫数将在下面进行讨论。

2　激波结构的数学模型、跨音叶栅的激波损失
　　图 2中的D 点为初始压升点,它到主激波的距离定义为上游影响距离 ld ,即为激波与附

面层的相互作用的影响范围,主要决定于激波处的R e、附面层位移位移厚度 ∆o和来流马赫数

M a1。对于层流和紊流,上游影响距离分别为 10倍和 5倍的附面层厚度的距离,当马赫数大于

113时,上述准则不再适用。根据实验数据,忽略形状因子的影响,上游影响距离 ld 有下面的经

验关系式[5 ]:

ld = 275 (M a1 - 1) ölog (R eõ ∆0) (1)　

　　斜激波A B 的倾斜角度由来流马赫数和背压共同决定:

ΒA B = arcco s 〔110ö(1108M a1)〕õ Πk + 011667 (2)　

式中的 Πk 为叶栅的级压比。根据前面的物理模型分析,斜激波CD 的激波角度相当于来流马

赫数M a1 遇到一个角度为 Α的“压缩楔”所产生的斜激波的激波角度。
tgΑ= 〔2ctgΒCD (M a21 sin2ΒCD - 1)〕ö〔M a2

1 (k + co s2ΒCD ) + 2〕 (3)　

根据实验结果[3 ] ,这里 Α≈ 81750 (M a
2
1- 1)。忽略激波后通道的扩压作用,激波A B、B C、CD、和

CE 的在垂直于主流方向上的宽度可表示为

( tA B õ ΠA B + tB C õ ΠB C + tCD õ ΠCD + tCE õ ΠCE ) öt = Πk (4)　

tB C + tA B + tCE + ∆ = t　,　tCD = tCE = ld tgΒCD (5)　

式中 t为槽道宽度在垂直于主流方向的投影, ΠA B、ΠB C、ΠCD、ΠCE分别表示过激波A B、B C、CD、和

D E 的压比, ∆为附面层厚度。认为叶片前缘的马赫数等于来流马赫数M a1,D 点的马赫数M aD

由膨胀波理论 P randt l- M eyer函数确定。设气流前缘点到D 点的膨胀角 (转折角)为 Η1,则

Η1 = Μ(M aD ) - Μ(M a1) (6)　
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假设马赫数在叶片通道内成线性分布,从而可以确定B 点和C 点的马赫数。分别取激波前的

平均马赫数作为激波A B、B C 和CD 的波前马赫数,“Κ”形激波的后支CE 的波前马赫数为“Κ”
形激波的前支CD 的波后马赫数。

压气机跨音叶栅的总压损失主要包括: 粘性引起的叶片附面层损失即低速流所对应的叶

型损失 Ξp ,气流穿越无粘激波所引起的激波损失Ξsh和激波与附面层相互作用所引起的流动分

离损失 Ξsep:

Ξto t = Ξp + Ξsh + Ξsep (7)　

　　在激波损失的计算中使用最为广泛的为建立在平面叶栅基础上的M iller- L ew is- H art2
m ann 激波损失模型[2 ]。该模型不考虑激波与附面层的相互作用及栅后背压对激波的形状和强

度的影响,假设叶栅通道激波为正激波。在高的来流马赫数条件下,由上述模型计算的激波损

失大大高于实际的激波流动损失。根据本文所提出的模型可以计及激波与附面层的相互作用

及栅后背压所引起的激波结构和强度的变化,使激波损失的计算更加精确。

Ξsh = ( tA B ’ õ ΞA B + tB C õ ΞB C + tCE õ ΞCD + tCE õ ΞCE ) öt (8)　

图 3　激波损失

　　图 3 分别给出了由M L H 激波损失模型、本文的

激波结构模型以及实验得出的激波损失随来流马赫数

的变化情况 (设计背压运行)。随着来流马赫数的增高,

由于激波与附面层的相互作用及栅后背压的影响,激

波的强度并不是按照正激波假设而增强,因而激波的

损失不能按正激波假设进行计算。由图 3可见,在较高

的来流马赫数的情况下,考虑激波与附面层的相互作

用及栅后背压的激波结构模型所得出的激波损失大大

低于M L H 激波损失模型的结果,和实验结果一致[5 ]。

由式 (7)知,总的流动损失还包括一项由于激波与

附面层相互作用所引起的流动分离损失,它在总损失

中占有相当大的比例。由于总损失和叶型损失可以通

过实验和理论分析确定,激波损失也可以通过本文给出的激波结构的物理数学模型来比较精

确的得出,因此有可能将流动分离损失从流动总损失中分离出来。流动分离损失的确定将有助

于了解激波与附面层相互作用所引起的流动分离的机理。本文作者将在另一篇文章中对激波

与附面层相互作用所引起的流动分离损失进行详细讨论。现有的设计体系中未能对此项损失

进行有效的考虑。

3　结　论
　　 (1)所给出的跨音叶栅激波结构的物理数学模型,可以考虑激波ö附同层相互作用及栅后
背压所引起的跨音叶栅的激波形状及强度的变化。

(2)随着来流马赫数的增高,由于激波与附面层的相互作用及栅后背压的影响,激波的强

度并不是按照正激波假设而增强。在较高的来流马赫数的情况下,考虑激波与附面层的相互作

用及栅后背压的影响的激波结构模型所得出的激波损失大大低于M L H 激波损失模型的结

果,和实验结果符合的很好。

(3)强的激波ö附面层相互作用会导致流动分离,流动分离损失在总损失中占有相当大的
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比例。流动分离损失的确定将有助于了解激波与附面层相互作用所引起的流动分离的机理。
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