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【摘要】　现有设计体系中对于损失系数主要是由实验和经验来确定。通流气动设计需计入叶片槽

道内的附面层堵塞,反映附面层堵塞影响的堵塞系数也是依经验给定。本文对多台风扇设计进行

分析后,发现现有的设计体系中损失系数和附面层堵塞系数之间彼此孤立, 且不够协调, 而事实

上,两者是紧密相关的,体现在物理上就是损失和开式分离流之间的关系。本文在分析现有设计体

系模型的基础上,提出了一个新的工程模型,把两者关联了起来,并给出了算例分析,且从算例结

果中可以看到现有设计体系中单转子效率远大于级效率的原因之一。
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1　引　言

　　在早期的跨音风扇气动设计方法中,使用流线曲率管流法,也就是只考虑叶片槽道之外的

流场如何组织。反映流动损失的参数是损失系数Ξθ,是通过多个转子与静子进出口大量实验数

据整理成经验曲线[1 ] ,至今仍得到广泛推广及引用[2 ]。

然而,以H T FC [3 ]为例,其气动设计不是使用管流模型,而是发展为子午面 r- z 投影面内

的通流气动设计。通流设计需计入转子与静子叶片槽道内部的流动,因而必须计入金属叶片的

堵塞效应,除此之外,由于转子和静子叶片表面都是减速流动,在逆压力梯度作用下,叶片表面

特别是吸力面的大尺度开式分离流几乎是难以避免的,因此还应计入叶片表面附面层与开式

分离区的堵塞效应。由于叶片槽道内分离流场测量的困难,目前多采用近似估算的方法。如

W ennerst rom 在H T FC 的设计中[3 ] ,堵塞的绝对值是按照紊流附面层或者平板流动的简化公

式来估算的,用子午面速度和长度代替绝对速度和流道长度。文献[ 2 ]在设计中采用更为粗略

的工程估算方法,堵塞被认为是由于端壁附面层、叶片厚度、叶片的尾迹和二次流造成的,堵塞

系数是用当地环面面积的百分比来表示,并平均分配给轮毂到叶尖整个流道。

现有设计体系中,对损失系数和堵塞的处理,这些处理方式很具代表性。但存在缺陷,就是

损失系数和堵塞系数之间彼此孤立,没有反映出损失系数和堵塞之间的关联,且经验性与近似

性较强。而实际上,堵塞和损失系数之间是紧密相关的,体现在物理上,就是开式分离流和损失



系数及堵塞系数之间的关系。由于损失系数和堵塞系数都是经验性系数,所以需对其可信性进

行分析和对比。对应于当代的通流气动设计体系来说,需考虑在 r- z 投影面内每一节点处的

流动堵塞效应,而不是只考虑叶片槽道之外的情况。要想在跨音叶片排内部测量开式分离流并

整理出经验性的堵塞系数,将比损失系数 Ξθ 的经验曲线的整理复杂得多,所以至今不存在建

立在实验基础上的堵塞系数经验曲线。损失系数的测量是在槽道外进行的,而且几十年来已经

积累了大量实验数据,因而可信度相当高。

作者把文献[ 3 ]估算的堵塞系数数值化为开式分离流尺度,然后与文献所使用的损失系数

数值进行对比后,发现二者之间存在较明显的差异。究其原因,在于当使用紊流边界层平板流

动近似时未能考虑逆压力梯度导致的开式分离。由此可见,对于当代应用的通流气动设计与任

意叶型几何造型设计体系来讲, r- z 投影面上各节点处堵塞估算与损失系数 Ξθ 之间存在着数
值上的矛盾,主要原因是对于堵塞的工程估算方法未能与叶片表面开式分离流的本质特征建

立直接联系。为此,本文给出了一种试图消除上述矛盾现象的新模型,以及相应的计算结果。

2　模型分析
2. 1　新模型的描述

　　由于叶片机械进出口边界条件的不对称性,对于风扇转子或静子叶片排来说,减速扩压流

动构成了本质性特征。特别是对于跨音风扇,开式分离流几乎是不可避免的。现有设计体系中

用的堵塞系数经验性较强,对于超跨音风扇、压气机的适用性较差,这是本文建立将损失系数

与堵塞系数二者相关联的工程模型的物理基础。因此,本文在尝试建立改进的物理模型过程

中,其核心是如何通过基元流动中的开式分离流来把损失系数和堵塞系数二者之间关联起来。

2. 2　损失系数与分离流尺度之间的关联

　　现由平面叶栅损失系数的定义出发,来探讨 Ξθ与开式分离流尺度之间的关联。损失系数

图 1　叶栅附面层和尾迹示意图
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式中: △s表示平面叶栅的栅距, p
3
2 (y )则为沿叶栅栅距

方向各点的实测值。将图 2所示的栅后总压 p
3
2 实测分

布简化为图 3,由图 3可得:

p 3
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2m õ△sm + p 2 õ△ssep ) ö△s (3)

式中:△s为平面叶栅的栅距,且△s= △sm + △ssep (4)

式中: △sm 栅距中主流区对应的距离; △ssep栅距中分离

区所对应的距离; 由式 (3)可见,△sm 对应的主流区的总

压 p
3
2m ,△ssep对应于分离区,在分离区中动能完全被损耗掉,于是 p

3
2sep (y ) = p 2= 常数,虽然整

个叶栅通道包括主流区和尾流区,而尾流区除了分离区还有过渡区[4 ] ,在工程范围内的初步计

算中可以认为 (4)式成立,因此式 (3)可表达为:
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图 2　平面叶栅后实测分布图 图 3　平面叶栅后分布简化图

将式 (5)代入 (1) ,并设分离尺度　　　　s. p. = △ssep ö△s (6)

则可得关联分离尺度s. p. 与损失系数 Ξθ之间的表达式:
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　　由于叶轮机转子中有关的参数均使用相对坐标值,而且需考虑转子基元进出口半径变化

等因素,所以使用相对总压表达的转子基元损失系数 Ξθ r 应定义为:

Ξθ r = (p 3
w ex ( id ) - pθ3

w ex ) ö(p 3
w in - p in) (8)

其中,下标w 表示相对坐标系下的参数, in 表示进口截面参数, ex 表示出口截面参数, id 绝热

过程得到的参数。如果把 (10)式表达为s. p. = f (Ξθ)的形式,则得:
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　　对于超音流及跨音流,由于主流区存在激波,有激波存在,就必然存在由激波引起的总压

损失。激波引起的损失主要是激波对主流区的影响,以及激波和附面层的相互作用以及由此引

起的分离损失,因此,有激波的超跨音流动时采用把损失系数 Ξθ中除去激波损失的方法。而激
波和附面层的相互作用引起的大尺度分离损失,则可以考虑到本文所要求的分离尺度中。

跨音风扇气动设计中,通流计算中所用的堵塞系数应包括叶片的金属堵塞效应和附面层

以及开式分离流的堵塞效应。因此堵塞系数可以表示为:　　B t= B t金属+ s. p. (10)

式中: B t通流设计中的堵塞系数,B t金属叶片的金属堵塞系数,均以叶栅的栅距为参考尺度。

3　算例分析
3. 1　计算中的假设

　　本文采用上文提出的模型,计算中附面层和分离尺度的分布采用只分布在吸力面上的办

法,因为真实的附面层分布是在叶片的吸力面和压力面上都有的,但压力面的附面层非常薄,

可以忽略,而吸力面上的附面层在有激波和附面层相互作用下引起的大尺度分离,在尺度上其

数值远远大于附面层厚度。附面层和分离流沿叶片弦长方向的分布,采用一个经验的分布规

律,设激波前没有分离,附面层是贴近叶片的薄层,薄层的厚度按平板附面层计算;分离点假定

在激波的驻点处,分离区按抛物线的规律分布。抛物线的顶点为激波在叶背上的驻点,叶片的

叶背为抛物线的对称轴,抛物线在尾缘处经过沿额线从叶背经叶栅通道向叶盆方向走过距离

等于分离区对应的距离时的点。由于沿叶高的损失不同,因此沿叶高的抛物线的形状也不同,
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每个叶高上的抛物线是根据此叶高上激波的驻点和叶片尾缘处的分离尺度求得的。这种分布

规律有其近似性,但起主要作用的是尾缘处根据损失系数算出的堵塞系数,在工程范围内分布

规律上的近似是可以接受的。

3. 2　计算结果分析

　　本文以A T S- 2[5 ]为算例进行了计算。对于采用文献[ 2 ]所述的用平板紊流附面层计算流

动堵塞效应的模型称之为旧模型;对于在通流气动设计中使用方程 (1)～ (10)所描述的方法考

虑分离流影响则称之为新模型。如上文所述,新模型是根据损失系数来计算堵塞系数的,因而,

在 Ξθ和堵塞系数存在对应关系,而不再出现无法相互换算的矛盾。对于A T S- 2的转子,图 4

给出了新旧模型通流设计用的堵塞系数,新模型的堵塞系数是根据 Ξθ 计算得到的,图中横坐

标表示半径,纵坐标通流气动设计用堵塞系数,为无量纲参数,基准参数为叶栅栅距。图 5中的

6条曲线表示转子槽道内部 6个计算站 (即除前、后缘两个计算站之外,槽道内沿流向安排了 4

个计算站)。使用新旧两个模型进行通流气动设计时得到的转子相对气流角Β沿径向的变化,

纵坐标为转子相对气流角 Β,横坐标为半径。

图 4　新旧模型设计用的堵塞系数

由对单转子的计算结果可以看出,把新模型计算出的堵塞系数用于通流气动设计时,计算

得到的转子的相对气流角 Β在转子的前四站基本没变化,后两站变化较大,且靠叶尖部分尤

为突出,叶尖相对气流角 Β比原来的相对气流角 Β减小了 12124°。针对设计状态进行的通流

气动设计应保证转子出口气流绝对速度以最佳攻角进入静子。但由上述结果可知,利用旧模型

计算出的气流是不可能实现这一要求的。于是必将影响静子叶片排的流场。由此我们还可以

解释困扰叶轮机设计界多年的另一个现象,即单转子效率远大于单级效率。

鉴于通流设计结果中气流角的变化,作者们认为现有设计体系中损失系数和堵塞系数之

间的不协调对静子的影响非常大,所以着重考察了静子的流场情况,重新调整了堵塞系数并按

照新模型进行了通流气动设计。本文对新旧设计结果进行了计算对比,计算采用解Eu ler方程

的方法,程序为本组的季路成博士发展的。图 6给出了A T S- 2用通流和任意造型方法设计的

静子叶片表面压力系数分布;图 7给出了几何形状采用A T S- 2原型情况下,边界条件用新模

型进行通流气动设计给定时,静子叶片表面压力系数分布; 图 8给出了叶根、叶中和叶尖截面
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用新模型进行通流气动设计给定气动边界时,对静子重新造型后,静子叶片表面压力系数分

图 5　新旧模型通流设计得到的转子各站相对气流角

图 6　A T S- 2的静子三维 Euler解叶片表面压力系数分布

图 7　叶片几何不变用新模型给定边界条件时三维Euler解静子表面压力系数分布
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布。从图中可以看出,几何不变时,气流偏离静子的最佳攻角很远,解Eu ler方程组的三维CFD

程序无法收敛,叶片表面压力系数分布很不合理,流场进口压力比出口压力还高,静子无法实

现减速加压; 原设计由于静子没有对准转子出口气流角,使得静子叶背正攻角太大,气流绕前

缘在叶背上加速段过长,使得叶背流速过高,叶背前半段出现靠激波减速,扩压任务过重,后半

段减速扩压任务过轻,而叶盆后半段加速过多,容易造成静子出口流速过高;重新造型后,很大

程度上削弱了叶根和叶中截面叶背上的激波强度,消除了叶尖截面叶背上的激波,平衡了静子

叶栅前后段的减速扩压任务,而且叶盆后半段加速程度大大减小,设计的静子流场比较合理,

解 Eu ler方程组的三维CFD 程序收敛迅速,收敛的结果静子的总压恢复系数为 Ρ= 019807;由

此可见,在实现相同的减速扩压任务的前提下,后者明显比前者显得轻松。这进一步说明由于

现有设计体系中通流气动设计中采用了与损失系数不协调的堵塞系数,导致旧模型通流气动

设计出的静子与转子出口流场不匹配,而按新模型进行通流气动设计出的静子不存在这一问

题。

图 8　叶片重新造型后三维 Euler解静子叶片表面压力分布

虽然粘性在静子流场中起很大作用,而本文的计算是用无粘程序进行的,但仍可以清晰地

看出现有气动设计体系中损失系数和堵塞系数之间的不协调性以及由此造成的不良后果。

4　结　论

　　现有通流气动设计体系中,损失系数和堵塞系数的彼此孤立且不协调,而实际上两者是紧

密相关的。比较起来,损失系数的测量更方便更准确,试验数据丰富,且可信度高;而堵塞系数

主要采用经验数据,这是由试验条件和测量难度所决定的。因此本文以损失系数为基础,建立

了联系两者的工程模型,对设计体系的完善将起到一定的作用;本文从单排叶片的数值计算结

果发现,转子出口气流角变化较大,使得静子处于非设计工作状况,解释了现有设计体系中,转

子效率高于级效率的一个原因,提供了实验中对静子角度调整的方向。

目前,本组正在对A T S- 2进行实验,作者将对计算结果和实验结果进行对比。

参　考　文　献

1　Johnson I A. A erodynam ic D esign of A xial- F low Comp resso r. NA SA SP- 36, 1965

2　Steinke R J. D esign of 91271 Ratio F ive Stages Co re Comp resso r and all over Perfo rm ance fo r F irst T h ree Stages. NA SA

T P- 2597, 1985

3　W ennerstrom A J , F ro st G R. D esign of a 1500ftösec T ranson ic H igh T h rough F low Single Stage A xial F low Comp resso r

w ith L ow H uböT ip Ratio. A FA RL TR 76 59 (ADB016386) , O ct, 1976

4　L ieb lein S, Roudebush W H. L ow SpeedW ake Characterist ics of Two D im ensional Cascade and Iso lated A irfo il Sections.

NA CA - TN - 3771

(责任编辑　杨再荣)

6 航 空 动 力 学 报 第　14　卷



第 14 卷　第 1 期 航空动力学报　 V o l114 N o11

1999 年 1 月 Journa l of Aerospace Power Jan. 1999

FULL - L ENGTH PAPERS

CONNECT ION BETW EEN LOSS COEFF IC IENT
AND BLOCK COEFF IC IENT USED

IN TRANSON IC FAN D ESIGN
X ing X iuq ing and Zhou Sheng

(N a tiona l L abora tory of A eroeng ine A erodynam ics & Therm odynam ics, BUAA , B eij ing　100083)

Zhang J ian
(Gas Turbine Es tablishm en t J iangyou S ichuan　621703)

ABSTRACT　　　　L o ss coeff icien t and b lock coeff icien t are in terrela ted in fact and the

rela t ion betw een them rep resen ts the rela t ion betw een lo ss and separa t ion. A n engineering

model is estab lished to connect them , based on an analysis of m any fan design s. T he model

determ ines the b lock coeff icien t from the lo ss coeff icien t, becau se the b lock coeff icien t derived

from test lo ss coeff icien t is mo re believab le than that from experience. A t the sam e t im e, a

compu ta t ion test of a t ran son ic fan is g iven as an examp le to verify the feasib ility of the mod2
el. A conclu sion has been draw n from the compu ta t ion resu lts tha t th is model can est im ate

exact ly the b lock coeff icien t and flow direct ion at the tra il edge of ro to r so as to imp rove the

situa t ion of the sta to r. It a lso exp la in s w hy the ro to r eff iciency is superio r to the stage eff i2
ciency.
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M UL T IOBJECT IVE OPT IM IZAT ION D ESIGN
FOR TRANSON IC TURB INE CASCAD ES

Tong Tong and Feng Zhenp ing
( Ins titu te of Turbom ach inery , X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710049)

ABSTRACT　　　　T h is paper p resen ts a m u lt iob ject ive op t im izat ion design m ethod

fo r t ran son ic cascades w ith m ixed variab les and con stra in ts. O n the basis of the compu ta t ion

m ethod of tw o - dim en sional Eu ler equat ion s coup led w ith boundary equat ion s fo r t ran son ic

viscou s flow , the cascade aerodynam ic lo sses and w o rk po ten t ia l are con sidered as the tw o ob2
ject ive funct ion s, and a un ited ob ject ive funct ion is fo rm u la ted u sing dim en sion less m in im um

- devia t ion m ethod, by w h ich the tw o - ob ject ive op t im izat ion p rob lem is divided in to tw o

single- ob ject ive op t im izat ion p rob lem s. T hen, the eff icien t op t im al so lu t ion is ob ta ined w ith

the op t im izat ion algo rithm of flex ib le to lerance m ethod.
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