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高负荷正预旋子午较大后掠转子
的一种尖部气动失稳

单　鹏
(北京航空航天大学 407教研室,北京　100083)

摘要: 在高通流高负荷风扇预研中,遇到了设计常规轴流压气机时并不显现的新现象: 在级增压比为 2. 33,转

子叶尖半径 014414 m ,切线速度 490 m ös的单级实验后掠风扇A TS- 2有预旋方案的通流设计中,转子叶尖

流动滞止并且不收敛,或非正常地收敛。本文依据基本理论分析该问题的本质和解决方法,发现现象与过分

追求后掠等因素有关。
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1　控制方程分析

　　流线曲率通流法将所假设的三维定常无粘周

向平均轴流压气机的 S 2m 流面流场求解问题[1 ] ,

最终简化为沿某准径向曲线计算站施行的一个形

式为一维的积分问题
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其中被积函数满足叶轮机最基本的径向平衡原

理。流线曲率暂固定后准确积分出w z 即可获得流

场全部气动参数。径向平衡方程可简写为:
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其中: w u = cu - Ξr (6)

H = i3 - U cu = i3 - Ξcu r (7)

曲线计算站 Γ和径向平衡方程中的符号参见图
1。式中符号: D öd z 为 S 2流面上某气动参数的定

常随流导数, 即沿流线的全导数; w z , w u , cu 分别

为相对速度轴向分量、周向分量和绝对速度周向

分量; H , S , i
3 , T 分别为气流的转焓和熵,绝对坐

标系中的总焓和静温; Γ, Η, Χ分别为曲线计算站
弧长坐标,曲线计算站倾角和径向流面角; r 和 z

为曲线计算站与流线交点处的半径坐标和轴向坐

标; rm 和 Ρ为流线曲率和流线倾角; Ξ和U 为压

气机旋转角速度和 r处切线速度。

图 1　曲线计算站和径向平衡方程中的符号



由能量方程和欧拉公式得转子某流线上 1, 2

两点间的加功量: L u = i
3
2 - i

3
1 , L u = U 2cu2 - U 1cu1。

联立两式并移项有: i
3
2 - U 2cu2= i

3
1 - U 1cu1= i

3
i U icui

= H ,即沿流线贯穿转子存在某不变量H。其不

变值可在转子前缘站 i= 1 处显见为 H = i
3
1 -

U 1cu1。H 的性质: (1)若来流的 i
3 展向均匀,例如

第一级转子情形, 当无预旋即 cu1 = 0, 则转焓 H

是沿流线 i向和叶展 j 向的二元不变量, 其值就

是来流绝对总焓值; (2)当有预旋即 cu1≠0,则 H

仅是沿流线的一元不变量而不同流线的H 值不

等。因 cu1沿展向通常取为变化的,则H 值就等于

来流绝对总焓减去U 1cu1。当预旋方向与压气机旋

转方向相同即用正预旋 cu1 > 0, 则任意流线 j 上

有H < i
3
1。

2　子午较大后掠转子的尖部
　　　气动失稳

　　式 (4)中转焓的梯度 (方向沿展向)可由展开

式 (7)得出为:

5H
5Γ =
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5Γ - Ξ 5cu r
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若来流 i
3 展向均匀,当无预旋则上式给出 5H ö5Γ

= 0。有预旋则得:
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5Γ = - Ξ 5cu r

5Γ = -
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r
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因此,注意到于压气机转子中通常取环量梯度沿

准径向和沿流线的分量为:

5cu r
5Γ > 0　,　

D cu r
d z

> 0 (10)

再当以下 3个条件同时出现于尖部: (1)有较大的

切线速度U ,但压气机级外径小转速高,即前式的

展向转焓梯度ν 0; (2)尖部损失大,使熵梯度展向

分量µ 0; (3)子午面上前缘计算站后掠较多,即 Η
ν 0,则由式 (4)括号中各因子的符号可知 (各因子

符号按式中顺序为- + - + - + - ) , 必有尖部

F x 2ν 0,数值实验表明这致使出现式 (4)右端ν 0,

于是式 (1)积分得出转子尖部在 i= 2, 甚至 i= 1

站处出现w z→0 (转子共设置了 6个计算站 i= 1,

⋯, 6) ,即尖部若干流管气流滞止,转子流线严重

扭曲,转子通道实际上严重收缩。这时流场迭代或

不收敛,或非正常地收敛。

3　解决方法

　　转子内部环量 cu r在尖部的合理展向分布可

以某种限度解除这种危险状态。观察式 (4) ,首项

要求 5cu rö5Γ增,第二项要求其减,并可为负值。计

算实践替代进一步分析而给出减是合理的选择。

于是,例如在 i= 1 站处,对预旋的展向分布有如

图 2的改进。同样,在其它站 i+ 1处,尖部附近的

加功量 Ξ[ (cu r) i+ 1 - (cu r) i ]随半径增大需要相对

地减小,也是对此类高负荷后掠级加功量展向分

布规律的客观要求。

图 2　使转子尖部流场稳定的预旋分布

另一方面,叶片前缘子午掠角 (以及子午面上

任一曲线计算站的掠角)实际上综合反映了叶片

前缘沿气流相对速度方向掠和叶片向压力面或吸

力面弯曲这两种气动布局的总效果[2 ]。那么转子

叶片型面上各点的径向流面角 Χ做为一个几何要
素反映着叶片的弯曲程度。在径向平衡方程的式

(5)中,向压力面的弯曲给出趋于负值的 Χ角,使

F x 3抵消了 F x 2ν 0,而导致正常的尖部w z 数值。

转子其余计算站处也会出现上述w z→0 现

象,也可用上述各方法解决。

4　问题的径向不平衡本质及
　与子午大后掠设计的关系

　　在此认为w z→0的计算现象有物理的而不仅

是数学的根源。其物理本质是径向不平衡现象。由

式 (4)和式 (9)表明,当: (1)尖部进口附近 cu 已较

大,例如前缘处选用了较大正预旋 cu1的情形, 此

时气流尚未被加入足够的总能量 i
3 ,相应地静压

较低; (2)级外径小而旋转角速度 Ξ高,即大的切

线速度U 主要靠旋转获得,此时尖部需要较大静

压梯度来维持对应于 cu 的径向平衡; (3)尖部流

场损失较大,进一步损失了静压,则即使气流仅具

有极小的轴向速度w z≈ 0仍不能提供出足够的静

压以满足径向平衡所需压力梯度,尖部流场因此

失稳。由该两式又可见,当: (1)减小展向熵增加梯
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度; (2)减小展向转焓下降梯度,即减小正预旋 cu

或环量 cu r展向增加梯度; (3)有足够的展向掺混

量以协助熵、转焓展向变化的梯度的减小; (4)减

小过大的前缘子午后掠角,直至使用前缘子午前

掠角 Η> 0, 则这些措施都可使径向平衡趋于恢

复,尖部流量趋于正常分布值。

以 p , Θ表示静压和密度, F 和 n 表示体积力

分量和流面法矢分量, r, u, z 表示径向、周向和轴

向, Υ表示周向角坐标, 按所述通流法的坐标系,

气流压力梯度的周向分量施加在 S 2 流面上的体

积力 F 的定义为:

F = (F r, F u , F z ) T = 　　　　　　

-
1
nu

1
Θ

5p
r5Υ (nr, nu , nz ) T (11)

又按径向流面角 Χ的定义 tanΧ= nrönu ,其中由压

力面指向吸力面时 Χ角为负,则得体积力的径向

分量 F r= - (1öΘ) (5p ör5Υ)·tanΧ。于是负值 Χ角
给出负值 F r, 即气流受到沿半径向内的体积力,

这就是在通流计算模型中负值 Χ角有助于径向平
衡的机理。

由于实际压气机中无预旋转子进口气流的预

旋不会是绝对的 0值,即使绝对为 0,较大后掠时

式 (4)最后一项的量值也将起主要控制作用,所以

认为上述结论也适用于对无预旋转子工作稳定性

的估计, 例如可估计大后掠 (或复合后掠,

Compound Sw ep t)设计[3 ]在原理上不易保持足够

的径向平衡而稳定地工作于设计点,和进一步提

供大于 0的失速裕度。
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Tip Aerodynam ic In stabil ity of H igh-L oad Rotor w ith Presw irl

and ExcessM er id iona l Backswept
Shan Peng

(4th D ep t. Beijing U niversity of A eronautics and A stronautics,Beijing　100083, Ch ina)

Abstract: 　A n unusual aerodynam ic phenom enon is encoun tered in design ing a h igh th rough flow ,

h igh2load single stage back sw ep t fan. T he fan is one of the two base schem es of the model fan A T S22 w ith

p resw irl incom ing flow and stage p ressure ratio 2133, tip radius 014414 m , tip velocity 490 m ös. In the flow

calculation of S 2m stream 2surface stream line curvature, the flow near the ro to r tip stagnates unavo idably and

the iteration does no t converge or converges irregularly. It is found out from the analysis that the

phenom enon is m ain ly associated w ith the excess back sw ep t of the ro to r leading edge.

Key words:　comp resso rs; ro to rs; gasdynam ics
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