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摘 � � � 要: 基于公开发表的研究成果, 发展了一种适用于跨声速轴流压气机的新型损失和落后角模型, 并

进行了 3�D 的修正, 运用改进的流线曲率法对某两级跨声速轴流压气机进行了数值模拟, 得到了设计点和非

设计点的特性曲线.通过计算结果与实验值的比较, 验证了本模型和方法在设计点和非设计点均具较高的精

度,可用于工程计算.
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Abstract: A new loss and deviat ion model suitable for multi�stage t ransonic ax ial com�
pressor w as developed according to the resear ch findings publicly available. Along w ith 3�D

modif icat ion, num erical sim ulat ion w as perfo rmed for tw o�stage tr ansonic ax ial compressor u�
sing an improved st reamline curvature method, thus obtaining the characterist ic curv e of de�
sign point and of f�design point. By combining the calculated results w ith experimental value,

this model and method are suitable for engineering calculat ion w ith higher accur acy o f design

point and o ff�design point.
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� � 现代航空发动机的发展要求压气机具有: 跨

声速、大流量、高增压比和较高的效率, 而压气机

在非设计状态下的性能对于发动机的整体性能具

有重要影响,因此跨声速轴流压气机在非设计点

的性能预测十分重要. 然而由于跨声速轴流压气

机内部具有复杂的激波结构, 端壁损失,二次回流

损失和激波、附面层的干扰等因素,所以该问题一

直以来都是一个难点.全三维,非定常雷诺数平均

法( RANS)近年来得到了飞速发展, 并在跨声速

多级轴流压气机中得到了应用, 然而受湍流和转

捩模型的限制, 该方法在预测压气机非设计性能

时受到了限制 [ 1] . 流线曲率法至今仍然是叶轮机

械设计和分析中的主要工具, 并且发挥着重要作

用.只要能够准确的预测出损失,落后角和堵塞系

数,流线曲率法就能得到令人满意的解[ 2�3] . 国外

Cet in, Bloch和 Boyer 等人先后进行了大量的研

究,提出了适用于跨声速轴流压气机的损失和落

后角模型 [ 2�5] . 本文正是追踪国外同类研究的进

展,提出了一种改进的流线曲率法,对一台两级跨

声速轴流压气机进行了数值模拟, 得到了设计和

非设计点的性能,并与实验结果进行了比较.
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1 � 模型方程

1. 1 � 控制方程

由于叶轮机械内部流动的复杂性,运用该模

型时对其做出了绝热、定常、无粘、轴对称的假设.

控制方程如下所示
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式中 n, I vt , T , #, r 分别代表计算站上的任意长

度、滞止转焓、静温、密度、半径. Vm , C�, �, Mam,

Ma�分别代表子午速度、绝对周向速度、旋转角速

度、子午马赫数、周向马赫数.  , ∃,
  
 m分别代表

流线倾角、计算站与径向的夹角及流线的曲率.

本文从轮毂到机匣选定了 13条流线,沿轴向

位置设置了 15个计算站,叶片进口和出口分别设

置了计算站.首先初始化流线,给定轮毂处流线的

初始子午速度, 然后沿径向求解控制方程,得到机

匣处流线的子午速度,使其满足给定的质量流量.

在完成所有计算站的计算后, 按照给定的质量进

行插值,得到新的网格,新旧网格之间不断进行迭

代, 直到满足给定的误差范围. 在求解控制方程

时, 必须用到损失和落后角模型, 而选用的损失、

落后角模型也将直接决定程序是否收敛和计算结

果是否合理.

1. 2 � 参考攻角

参考攻角 i
* 是指在特定的相对入口马赫数

下,最小损失对应的攻角.参考攻角的值是通过对

Lieblein NACA 65叶型的公式和图表得到[ 6]
.公

式如下

i
*

= ( ksh) ( kt ) ( i0
10
) + n�- 1� 0

其中 i
* 是参考攻角, ( i0

10
)对应的是 10%厚的 65

系厚度分布的零弯度流入角, ( ksh )是指叶片形状

和 NACA 65系列厚度分布不同时的修正系数,

( kt )是叶片最大厚度不等于 10%时的修正系数,

n表示流入角随弯度变化的斜率, �是叶片的弯

角.公式中的- 1� 0 是考虑到实际流动是在等安

装角下进行了的,而 Lieblein的实验是在等入口

气流角的情况下[ 6�7]
.

1. 3 � 落后角模型

1. 3. 1参考落后角模型

参考状态下的落后角是攻角等于参考攻角下

的落后角.它通过一个修正的 Cater 公式给出[ 6]
,

公式如下

%* =
m�
&b

其中 %* 是设计状态下的落后角, m 为安装角的函

数,计算公式如下:

m= 0�216+ (9� 72∀ 10
- 4

) ∀ ∋y+ (2.38 ∀10
- 5
) ∀ ∋y 2

其中 ∋y 是叶片的安装角, &是叶片稠度, b 是稠度

指数, Cet in建议 b取 1/ 2
[ 4]

.

1. 3. 2 � 非设计落后角模型

非设计点的落后角是对设计点的落后角进行

修正后得到的,本文在参考了大量文献和资料的

基础上,对非设计点落后角模型进行了完善和改

进,采用如下的公式来计算非设计点的落后角[ 2]

%= %
*
+ %3D + %M + %VA + %i

其中 %是非设计状态下的落后角, %* 是设计状态

下的落后角. %3D是考虑 3�D的影响而对落后角所

做的修正,它是考虑端壁附面层和二次回流的影

响,它与来流相对的马赫数和展向位置有关
[ 2]

.

%M 是考虑了马赫数的增加所做的修正,一系

列文献证明它对落后角的影响很小, 可暂时不计

其影响[ 2�3]
.

%VA是考虑了流道子午速度变化的影响, 随着

子午速度的增加,落后角将会减小. 根据 Hearsey,

1994年提出了如下公式(限制在+ / - 5#之内)

%V A = 10 1 -
Vm2

Vm1

� � %i 是根据 Cr eveling 的模型,考虑了攻角变化

对落后角的影响而做的修正
[ 8]

,公式如下

%- %
*

(∋*
= f ( x ) � � x =

i - i
*

(∋*

� � 如果 x ∃0,则

f ( x) = - 0. 809 ∀ 10- 3
+ 0. 558 8x - 0. 292 8x 2

� � 如果 x % 0,则

f ( x ) = 0� 119 1 ∀ 10
- 3

+ 0. 480x + 0. 345 2x
2

其中 (∋
*
是参考状态下的气流转折角, 可由叶片

的弯角、参考攻角和参考落后角求出.

1. 4 � 损失模型

1. 4. 1 � 最小损失模型

最小损失模型采用了 Koch & Sm ith 的模
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型. Koch & Smith(1976)的模型至今仍然被认为

是最完善,最复杂的模型,它采用当量扩散因子来

计算叶型损失, 而且考虑了很多气动参数的影响,

比如:进口相对马赫数, 流道的收缩比, 叶片表面

的相对粗糙度等 [ 9�10]
.

�
c

= f (D
*
eq )

1. 4. 2 � 非设计损失模型

本文在参考 Boyer 等人的模型基础上对非设

计状态下的损失模型做了较大改进, 考虑了入口

马赫数,攻角,二次流动和附面层等对损失系数的

影响,提出了如下关系式
[ 2]

�= �*
+ �i + �M + �hub + �tip

其中 �是非设计状态下的损失系数, �* 是设计状

态下的损失系数; �i 是攻角偏离参考攻角时, 所

引起的附加总压损失,根据 Cet in( 1987)年的公式

计算[ 4]

�- �*
= Cm

 
( i- i

*
)

Cm 是入口相对马赫数的函数, 公式如下 (式中

Mav1表示进口相对马赫数)

对于多圆弧叶型

� � i- i
* > 0

Cm = 0� 028 45Mav1 - 0. 017 41

� � i- i
*

< 0

Cm = 0. 003 63Mav1 - 0. 000 65

� � �M 是考虑由于激波而引起的总压损失, 采用

经典的 Miller 正激波公式[ 11]
.

�tip和 �hub是考虑二次回流和附面层所引起

的损失[ 2, 8]
,公式如下

�hub = �
*
H loss 1- 2

r - rhub

r tip - r hub

3

�tip = �*
T loss 2

r - r hub

r tip - rhub
- 1

3

其中 H loss和 T loss是损失的调整系数.

2 � 计算结果及分析

本文对 NASA T P�1493 压气机进行了数值

模拟,该压气机为两级跨声速轴流压气机,设计状

态下的气动参数为: 质量流量为 33� 248 kg / s, 设

计转速为 16 042� 800 r/ min, 进口总温为 288� 2

K,进口总压大约为 10� 14 N/ cm
2
,叶型为多圆弧

叶型
[ 12]

.本文首先应用上述模型得到了设计点的

气动参数,并与设计值进行了比较.表 1为跨声速

轴流压气机在设计状况下各级气动性能和总性能

与设计值的比较,很明显,计算结果与设计值比较

图 1� 设计点时第 1级叶片的攻角沿径向分布

与实验值比较

F ig� 1� Radial distribution o f the first stag e incidence

including t est data at design po int

图 2� 设计点时第 2级叶片的攻角沿径向

分布与实验值比较

Fig� 2 � Radial distr ibution of the second stag e

incidenceincluding test data at design po int

图 3 � 设计点时第 1 级叶片的落后角沿径向分布与

实验值比较

Fig� 3 � Radial distr ibut ion of the fir st stage dev iation

including t est data at design po int

接近. 图 1和图 2 分别为第 1级转子和静子的攻

角、第 2级转子和静子的攻角与设计值的比较;图

3和图 4分别为第 1级转子和静子的落后角、第 2

级转子和静子的落后角与设计值的比较; 图 5和
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表 1 � 跨声速压气机在设计工况下各级气动性能和总性能与实验值的比较

Table 1 � Calculation Performance of transonic axial compressor including test data at design point

第 1级 第 2 级 总性能

总压比 总温比 绝热效率 总压比 总温比 绝热效率 总压比 总温比 绝热效率

计算值 1� 607 1� 169 0� 856 1� 440 1� 130 0� 845 2� 314 1� 321 0� 843

实验值 1� 590 1� 167 0� 848 1� 509 1� 143 0� 870 2� 399 1� 334 0� 866

图 4� 设计点时第 2级叶片的落后角沿径向分布

与实验值比较

F ig� 4 � Radial distr ibution of the second st age

dev iation including test data at design point

图 5� 设计点时第 1级叶片的损失系数沿径向分布

与实验值比较

Fig� 5 � Radial distr ibut ion of the fir st stage loss

coefficient including test data at design point

图 6分别为第 1级转子和静子的损失系数、第 2

级转子和静子的损失系数与设计值的比较. 很明

显,攻角的预测结果与设计值基本一致,但在第 2

级静子处出现了较大偏差,这是由于预测误差的

累计引起的;无论是计算值还是设计值,叶片中部

的落后角偏小, 而轮毂和叶尖处的落后角较大,计

算结果与设计值较为接近,但在叶尖部分,计算所

得的落后角小于实验值;观察设计点损失系数沿

径向的分布, 可以看出叶片中部较小, 而两端偏

图 6� 设计点时第 2级叶片的损失系数沿径向分布

与实验值比较

F ig� 6� Radial distribution o f the second stag e lo ss

coefficient including test data at design point

大,计算结果和设计值的变化规律一致,在叶片中

部和叶尖部分计算值和设计值较为接近,但在转

子的轮毂处,计算值大于设计值.

通过设计点时计算值与实验值的比较, 可以

看出:计算所得损失、落后角和攻角的变化趋势与

实验值一致,误差满足工程精度,可以用于工程运

用.同时为考察在偏离设计工况下总压损失及落

后角模型的有效性, 计算了该压气机在 70%设计

转速下,质量流量为 23. 894 kg/ s, 接近堵塞工况

下运用本模型计算所得的攻角、总压损失和落后

角的展向分别及其与实验结果的比较. 图 7~ 图 9

分别表示第 1级转子和第 2 级静子的攻角、落后

角和损失系数沿展向分布与实验值的比较.对于

第 1级转子, 无论攻角、落后角还是损失系数,计

算所得结果与实验值均基本一致; 在靠近堵塞边

界时,第 2级静子出现了较大的负攻角,计算结果

恰好反映了这一规律,与实验值很接近,在这种工

况下,损失系数明显增加,计算结果和实验值出现

了较大偏差,但总体趋势一致,落后角的变化规律

也与实验值基本一致. 这表明在严重偏离设计工

况时,模型也能比较准确地预测出攻角、损失和落

后角的变化规律,甚至在靠堵塞边界时,也能比较

准确地反映出变化规律,但预测精度有待于近一
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步提高.

图 7� 70%设计转速时攻角沿径向分布与

实验值比较

F ig. 7� Radial distribution o f the incidence including

test dat a at 70% design rotate speed

图 8 � 70%设计转速时落后角沿径向分布与

实验值比较

Fig� 8 � Radial distr ibut ion of the dev iation including

test dat a at 70% design rotate speed

图 9� 70%设计转速时损失系数沿径向分布与

实验值比较

F ig� 9� Radia l distribution o f the loss coefficient

including test data at 70% design ro tate speed

� � 压气机的特性图是评价一个压气机计算程序

图 10 � 两级跨声速轴流压气机绝热效率与

实验值比较

Fig� 10 � Tw o�stage tr ansonic ax ial compressor

adiabat ic efficiency including test data

图 11 � 两级跨声速轴流压气机增压比与实验值比较

Fig� 11 � Tw o�stage tr ansonic ax ial compressor

to tal pr essure r atio including t est data

图 12 � 两级跨声速轴流压气机增温比与实验值比较

Fig� 12 � Two�stage tr ansonic ax ial compressor to tal

temperature tatio including test data

是否具有通用性和计算结果的准确性重要标准之

一.本文利用以上的损失和落后角对两级跨声速
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轴流压气机的非设计点进行了数值模拟,分别计

算了 100% , 90%, 80% , 70%和 50%设计转速下

的绝热效率,总压比和总温比,并与实验值进行了

比较.比较图 10~ 图 12 中的计算值和实验值可

以看出:

( 1) 在全工况下, 计算结果均与实验值比较

接近,变化规律一致,但总增压比、总增温比和绝

热效率略小于实验值.

( 2) 在接近堵塞边界时,计算所得总增压比、

总增温比和绝热效率与实验值的误差很小;而在

接近喘振边界时,计算所得的总增压比、总增温比

和绝热效率小于实验值.

( 3) 在高转速时, 如 80% , 90%和 100%设计

转速时,随着质量流量的减小,总增压比和总增温

比与实验值相比增加不明显; 在低转速下, 如

50% , 70%设计转速时,总增压比和总增温比与实

验值很接近.

根据前面的分析, 由于在设计点处给出总增

压比和总增温比的设计值小于实验值, 所以在非

设计点数值模拟所得的总增压比和总增温比也小

于实验值.通过数值模拟得到的特性曲线在低转

速下与实验值更加相符.应用该模型能比较准确

地反映出压气机非设计点的工作特性.

3 � 结 � 论

综上所述, 本文应用新型损失和落后角模型

对一台两级均为跨声速轴流压气机设计点和非设

计点进行了详尽的数值模拟, 并与实验值进行了

对比,得出以下结论:

( 1) 在设计点时, 计算所得的压气机的落后

角、损失和攻角与设计点的数值变化趋势一致,所

得到的压气机总性能和设计值很符合.

( 2) 在靠近堵塞边界时,实验数据表明压气

机最后一级静子出现比较大的负攻角, 损失系数

明显系数增大, 总增压比和绝热效率下降很快,而

数值模拟结果恰好反映了这一趋势, 并且此时计

算所得的压气机总性能和实验值很接近.

( 3) 在全工况下, 计算所得压气机性能曲线

和实验值基本一致, 尤其在低转速时,计算得到的

性能曲线与实验值相符的更好.计算结果表明:本

文的模型和程序在多级跨声速轴流压气机非设计

状态下具有较好的收敛性和比较准确的计算结

果,可以用于工程计算当中.
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