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摘　　　要 : 采用二维 (轴对称)数学模型 ,应用流线曲率法求解多级轴流压气机特性.各种不同因素对落后

角和损失的影响以分量的形式表示.该方法通过了大量试验数据的校核 ,具有较高的准确度.对一台多级轴流

压气机的计算结果与试验数据的对比分析表明 ,该方法能较好地预测多级轴流压气机的特性和非设计工况

下级间参数的分布.
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Abstract : The multi2stage axial compressor performance was measured using a st ream2
line curvat ure met hod based on two2dimension (axisymmet ric) mat hematical model . The in2
fluence of various factors on the deviation angle and loss was rep resented by component s. Af2
ter being verified t hrough a number of experiment data ,t his met hod offers an ext remely high

accuracy. By comparing t he calculated result s and test data for a multi2stage axial compres2
sor ,t his met hod demonst rates that it could assist in p redicting t he characteristics of multi2
stage axial compressor and spanwise parameter dist ribution under off2design working condi2
tions.
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　　航空发动机在不同工况下工作 ,要求压气机

在设计状态和非设计状态均具有良好的性能.在

压气机气动设计中 ,需要对非设计工况下压气机

的性能进行较准确的预估 ,以便对设计参数进行

调整和优化 ,确保全工况性能达到预定要求.压气

机特性计算的作用有 : (1)在设计过程中评估压气

机特性 ,使设计者能对压气机性能进行综合优化 ;

(2)计算各种工况下压气机流场参数 ,作为设计参

数调整的依据 ; (3)初步确定静叶调节规律 ,可以

指导压气机性能试验 ,减少试验时间 ,节省经费 ;

(4)给发动机总体提供压气机特性 ,以对发动机性

能进行分析和评估.

由于压气机内部流动的复杂性 ,要准确预估

压气机的特性 ,是很困难的.目前用于压气机设计

的工程方法主要有统计法、一维计算方法和二维

轴对称方法.统计法是根据转速变化时压气机的

参数在最佳工作状态曲线上变化的一般规律与压

气机的特性之间相似性得到的 ,是以对轴流压气

机的试验特性数据分析为依据而建立的一种近似

计算方法.一维计算方法是按照给定的平均半径

上的叶排参数计算压气机特性 ,该方法没有考虑

径向参数的变化 ,当径向参数变化比较显著时 ,应

用该方法的预估结果不能反映这种趋势.近年来

全三维方法开始用于计算压气机特性 ,并取得较

好进展.但由于压气机内部流动的复杂性 ,特别是

非设计状态易于出现的气流分离 ,难以准确模拟 ,

稳定边界的判断也很困难 ,全三维方法还难以用

于预估压气机全工况性能.世界各大发动机公司

在压气机工程设计中 ,均较多地采用二维轴对称

计算方法预估压气机特性 ,这种方法与一维计算

相比 ,能够全面反映设计参数径向分布和叶片造

型参数对压气机特性的影响 ,同时 ,在落后角和损

失模型中反映各大公司多年积累的试验结果 ,计

算准确度较高 ,是设计过程中预估压气机特性的

主要方法 ,由于涉及各公司的关键技术 ,这种方法

和程序被作为各公司的核心秘密[1 ] .国内在多级

轴流压气机设计中的一大制约因素是不能较准确

地预估特性 ,造成设计中各级之间匹配难以全面

考虑 ,设计状态和非设计状态的性能难以做到综

合平衡 ,针对这一技术瓶颈 ,本文研究一种工程实

用的轴流压气机特性二维预估方法 ,以流线曲率

法求解完全径向平衡方程得到压气机内部流场.

计算站设在叶片排轴向间隙中 ,用堵塞系数来考

虑环壁附面层的堵塞影响 ,通过以试验数据为基

础的经验关系式来计算气流经过叶片排的损失和

落后角.该方法能较全面真实地反映各种工况下

压气机的特性和内部流场 ,并且计算时间短 ,可以

在压气机设计时 ,预估设计性能 ,分析设计方案存

在的问题 ,并为优化设计提供依据 ,已经在多个压

气机设计中得到应用 ,取得了较好的效果.

1　多级轴流压气机特性二维数值
计算方法

1. 1　基本方程

计算是在叶片排轴向间隙中进行的 ,考虑的

假设条件有 : (1)无粘性气体流动假设.粘性的影

响用附面层造成流通面积的减少和它引起的流动

损失来考虑. (2)定常流动假设.用绝对坐标系来

考察通过静止叶片排的流动 ,用相对坐标系来考

察通过旋转叶片排的流动.在这种条件下 ,如果把

叶片出口的气流参数取平均值并作为下一叶片排

的进口条件 (即相当于消除了气流参数的周向梯

度) ,则可以认为静子叶片排中的绝对流动和旋转

叶片排中的相对流动都是定常的. (3)轴对称流动

假设.由绝热、无粘、定常、轴对称假设 ,可得到叶

片轴向间隙中气体流动的控制方程

5V 2
m

5 l
= ΨV 2

m +Φ (1)

其中

Ψ = - 2 Acos2β

Φ = 2Bco s2β

A =
sin (φ+γ)
1 - Ma2

m

sinφ
r

(1 + Ma2
θ) +

tan (φ+γ)
Rm

+
1

cos (φ+γ)
5φ
5 l

+
cos (φ+γ)

Rm
+

tan2φ
r

cosγ+ tanβ5tanβ
5 l

+
2ωtanβ

V m
cosγ+

k - 1
2 kσcos2β

5σ
5 l

B =
5 I
5 l

+
k - 1

kσ
I

5σ
5 l

+
k - 1
2 kσ
ω2 r2 5σ

5 l

G =∫
rtip

rhub

2πrρV m cosφ(1 - tanγtanφ) d r (2)

659



　第 6期 程荣辉等 :一种工程实用的多级轴流压气机特性二维数值计算方法

　　公式中的角度定义见图 1.

图 1　角度定义

Fig. 1　Defining angle

定义熵函数

σ=
p 3 / p 3

0

( T 3 / T 3
0 )

k
k - 1

(3)

其中下标 0表示某个起始状态 ,该处气流的熵是

均匀的.

定义转焓 I

I = h +
W 2

2
-

U2

2
(4)

1. 2　落后角和损失模型

为了得到叶片排出口的气流参数总温 T 3 、

总压 p 3 、气流角β2 ,需要根据由试验数据为基础

建立的经验关系式来计算气流落后角和损失.在

本文中将落后角和损失分为不同的分量 ,每个分

量对应不同的影响因素 ,这样处理的合理性已得

到广泛验证[227 ] .

1. 2. 1　落后角的计算

δ=δmin +δi +δVA +δM +δk +δn (5)

式中δmin为最小损失落后角.

δmin = ( kδ) sh ( kδ) t (δ0 ) 10 +

m + 0105 ( �a - 015)
(τ) n θ (6)

式中 ( kδ) sh是叶片形状与标准叶型不同时的修正系

数 (亚声速叶型取 0. 7～1. 0 ,超声速叶型取 110～

111) ; ( kδ) t 是叶片最大相对厚度不等于 10 %时

的修正系数 ; (δ0 ) 10是 10 %厚度分布的标准叶型

零弯度落后角.

(5)式中 ,δi 为由于攻角变化而引起的落后角.

δi = 015 5δ
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iref = ( ki ) shape ( ki ) th ( i0 ) 10 - nθ (13)

(5)式中 ,δVA为流管面积变化时对落后角的影响.

δVA = 1010 × 1 . 0 -
V m2

V m1
(14)

(5)式中 ,δM 为马赫数对落后角的影响.

δM = (β2s - β1s ) ×(110 - fλ) (15)

(5)式中δk 为径向间隙对落后角的影响.

对悬臂静子

δk = 011arctan 0103τ
110 +

Δr

0114Δr
0115b c y

Δr

(110 - 313 h) 3 (16)

　　对转子

δk = 012arctan 0103τ
110 +

Δr

0114Δr
0115b c y

Δr

0185 210 h -
110

h

3

(17)

式中δn 为叶型过扭对落后角的影响.

δn =
- 015 ×(δmin +δi +δVA +δm ) ×( n - 0185)

0 . 15
(18)
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1 . 2 . 2　损失的计算

ω = (ωmin +ωM +ωt ) 110 +
i - iM

W

3

+ωk (19)

其中ωmin为叶型损失 ,由 D因子与损失参数的关联关系式计算.

ωM 为激波损失.

ωM =

Ma2
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Ma s =
Maw1 + MaB

210

式中 M aB 是叶栅吸力面上由进口到激波入射点

B 经 Prandtl2Meyer 膨胀后的马赫数 ;ωt 为端区

损失.

当 h≤015时

ωt = 015ωmin ( - 210 h + 110) 3 KL (21)

　　当 h≥015时

ωt =ωmin (210 h - 110) 3 KL (22)

(19)式中ωk 为径向间隙造成的损失.

对转子

ωk = 014
013θc2

yΔr

rtip - rhub

sin2β2 n

sin3βncp

210 h -
110

h

3

(23)

　　对悬臂静子

ωk = 012
013θc2

yΔr

rtip - rhub

sin2β2 n

sin3βncp
(110 - 313 h) 3

(24)

1. 3　稳定工作边界的预测方法

在本文中计算特性时 ,稳定工作边界处的状

态是基于以下 3个准则决定的 ,即 : (1)达到最大

压升点 ; (2)在任意叶片排 (或任意叶片排组)中达

到扩散因子的临界值 ; (3)流场中出现倒流情况.

2　多级轴流压气机特性计算与
试验结果对比分析

　　本文利用一台多级轴流压气机的试验结果 ,

对预测的压气机特性和级间参数的分布进行对比

分析.该压气机的试验是在中国燃气涡轮研究院

单/多级压气机试验台上进行的.多级轴流压气机

的特性计算是在已知压气机流路及其叶排间隙站

上叶片的几何参数 ,给定相对换算转速和对应的

流量 ,进口总温、总压分布以及第一站和最后一站

流线曲率为零的条件下进行的.采用堵塞系数来

考虑端壁附面层对通道面积的影响.为了加速收

敛 ,引入了子午速度松弛因子和流线松弛因子.

2. 1　总特性对比分析

在特性计算中 ,各计算站堵塞系数参考通流

计算给出.图 2是该多级轴流压气机的计算特性

与试验结果的对比.从特性比较图中可以看出 ,计

算值与试验结果达到较好的一致性.从流量来看 ,

除相对转速 1. 0 时计算流量偏大外 ,其他转速流

量较为一致 ,尤其是在低转速下流量计算值和试

验结果非常吻合 ,这对于压气机设计时 ,这些工况

的性能优化具有很好的作用.从效率来看 ,效率随

转速变化的包络线计算值与试验结果趋势一致 ,

达到了较高的工程精度.计算效率在数值上与试

验结果还有一定误差.从稳定工作边界看 ,低转速

下计算结果与试验结果吻合较好 ,高转速低于试

验结果.

2. 2　级间参数对比分析

级间试验数据是由安装在各级静子前缘的总

温、总压受感部来测取转子叶排后参数.为了便于

和试验数据进行比较 ,特性预估时采用单点计算 ,

即每次只计算一个状态点 ,计算中进口条件和转

速与试验时的测量值保持一致 ,以总压比相同作

为比较的基础.图 3～图 5 分别给出了相对转速

1. 0时对应的近堵点、最高效率点和近喘点级间

总温、总压的计算值与试验结果的对比.图中比较

的参数为各级转子和静子叶排之间的总温和总

压 ,标记的数字为对应的级数顺序号 ,如“1”为第

1级转子和静子叶排间参数 ,虚线为试验结果 ,实

线为计算值.由图中可以看出 ,计算结果能够较准

确地捕捉级间参数沿径向的分布趋势 ,即根尖的
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图 2　一台多级轴流压气机计算特性与试验结果比较

Fig. 2　Overall performance comparison of a multistage axial2compressor

图 3　100 %相对换算转速近堵点各级转子后绝对总温、总压比较

Fig. 3　Radial comparison on total temperature and total p ressure at 100 %NC ,near choke

总温比叶中的高 ,总压径向分布比较均匀.级间总

压的计算值与试验结果吻合较好 ,在 3 个工作状

态均能准确预估各级总压沿径向分布 ,6 级计算

的累计误差小于 4 % ,每一级的计算误差小于

2 % ,这在工程设计中可认为是很高的精度 ,可作

为修改设计的重要依据 ;总压分布的计算结果在

近堵点和最高效率点比在近失速点计算准确度

高 ,说明大正攻角下落后角模型还需进一步改进.

总温的计算值比试验值低 ,并且从前面级到后面

级差别逐步增大 ,这是导致在总特性图上 1. 0 转

速效率偏高的原因.在总温的比较图中可以看出 ,

叶排根部和尖部的计算值与试验值的差异更大 ,

这与模型考虑端壁影响以及三维效应不足有关.
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图 4　100 %相对换算转速最高效率点各级转子后绝对总温、总压比较

Fig. 4　Radial comparison on total temperature and total p ressure at 100 %NC ,peak efficiency

图 5　100 %相对换算转速近喘点各级转子后绝对总温、总压比较

Fig. 5　Radial comparison on total temperature and total p ressure at 100 %NC ,near stall

3　结　论

本文采用基于二维 (轴对称)数学模型的流线

曲率法计算多级轴流压气机特性.通过对计算结

果与试验结果的对比分析 ,可以得出 :

(1) 通过对落后角和损失影响因素进行基于

物理本质的分析 ,以叶栅试验数据和全台压气机试

验数据为基础建立的落后角和损失数学模型 ,能够

比较真实地反映多级轴流压气机内部的流动 ;

(2) 本文的二维多级轴流压气机特性计算方

法 ,由于能较好地预估多级轴流压气机特性 ,以及

级间参数的分布 ,可为压气机的设计提供一个有

力的分析工具.
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