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风扇与轴流离心压气机一体化通流设计方法
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摘　　　要 : 在叶轮机设计的流线曲率法反问题中 ,统一了基于圆柱坐标系下流面角γ,λ的和流线准法线上

流面角的两种叶片力分解方法 ,得到了适合于轴流、斜流和离心压气机的动量主控方程 .提出一种双涵道叶

轮机的一体化通流反问题方法 ,采用分流机匣变位或者涵道比变化这两种自动调整措施.将流线曲率法应用

于双涵道叶轮机加以组合压气机的一体化通流设计.设计了某双涵道、双转子、轴流离心组合的压缩系统 ,用

计算流体动力学 (CFD)方法检验了可行性和适应性.讨论了轴向速度比的物理意义及在通道自动调整的轴流

级通流设计中的应用 ,给出相应设计算例.
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Integrative design method of fan and axial2centrif ugal compressor

YAN G Xiao2he , S HAN Peng

(School of J et Prop ulsion ,

Beijing U niversity of Aeronautics and Ast ronautics , Beijing 100191 , China)

Abstract : Firstly ,for the S2 , m st reamline2curvat ure approach ,t he blade force decomposi2
tion met hod using two st ream surface angles in t he cylinder coordinates was associated wit h

t hat using one st ream surface angle of t he comp uting station quasi2ort hogonal to t he st ream2
line ;t hen a cont rol moment um equation suitable for axial2 ,radial2 and mixed2flow type com2
pressors was derived. Secondly ,an integrative bypass2t urbomachine through2flow inverse de2
sign met hod was proposed ,which employs either the convergence st rategy of automatically

re2positioning t he split ter or t hat of re2calculating t he bypass ratio . So an integrative design

method for the compression system of fan added by an axial2centrifugal compressor was presented.

This method has been applied to a two2channel two2shaft system consisting of a two2stage fan ,two2
stage booster and a centrifugal compressor. The flow fields of first fan stage and the centrifugal im2
peller were checked by computational fluid dynamics (CFD) ,demonstrating the operational feasibili2
ty and flexibility of this method. Thirdly ,the physical significance of the axial velocity ratio and its

application in an axial2flowpath self2adjusting inverse problem were discussed. The simpleness and

convenience of the axial velocity ratio as a design parameter are showed by another example.

Key words : t urbomachine design ; st reamline2curvature approach ; blade force ;

bypass t urbomachine ; axial2cent rif ugal compressor ; axial velocity ratio

　　在航空燃气涡轮类发动机中 ,随着压比的不

断提高 ,后面级的通道高度越来越小 ,如果整个压

气机都采用轴流级 ,后面级的效率将会很低.而轴

流离心组合压气机结合了轴流级流道平滑、效率
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高、适应大进口流量以及离心级适应小流量、稳定

工作范围宽广、零件少和可靠性高的优点 ,在中小

流量发动机中得到了广泛使用.此外 ,为了降低耗

油率 ,普遍使用涡扇发动机.又在叶轮机械设计领

域 ,由于流线曲率法物理概念清晰 ,编程相对简

单 ,计算迅速 ,自 60年代后期至今它一直是设计

反问题的重要手段.本文的工作就是将流线曲率

法应用到风扇加以轴流离心组合压气机的整体压

缩系统 ,进行一体化的通流设计.

一体化不仅是为缩短设计周期 ,更重要的是

为尽可能实现各压缩部件之间的流场匹配 ,以提

高效率和扩宽稳定性.国内有关资料表明 ,对于组

合压气机的 S2 , m准三维气动设计 ,如果轴流级和

离心级分开设计 ,则组合压气机实验中离心级的

效率会比离心级单独实验的效率低 2～3 个百分

点 ;而如果轴流级与离心级一体化设计 ,则离心级

的实验效率基本保持不变甚至更高. Novak 在

1967年论述使用流线曲率法设计风扇加高压压

气机的压缩系统时提出[1 ] ,带有分流锥和内涵的

计算表明 ,分流锥和内涵压气机靠近风扇时对风

扇性能有很大影响 ,并且得到了实验的验证 ;事实

上 ,这种影响也并非出乎意料 ,因为风扇下游的静

压梯度有很大改变.综上 ,对风扇与轴流离心压气

机进行一体化设计是非常必要的.

1　组合压气机一体化设计

在圆柱坐标系下 ,对欧拉方程组进行降维简

化 ,并引入定常假设和轴对称假设 ,可以得到式

(1)的流线曲率法动量主控方程

5W m

5η =
dW m

dm
sin (σ-θ) -

W m

rm
cos (σ-θ) -

W u

rW m

5cu r
5η +

1
W m

5 h
5η- T

5s
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1
W m

Fη (1)

为使主控方程同时适合于轴流和离心压气机 ,方

程中以流线准法线方向η为计算站 ,待求函数是

子午速度 W m . 5/ 5代表在流面上的偏导数 ,方程

中角度的定义见图 11 Fη是叶片力 F 在计算站η

方向的分量 ,而叶片力本身是三维的并与 S2 , m流

面垂直 ,因此需要先分解出其全部分量 ,经合成再

投影出 Fη. Wu C H[2 ]在圆柱坐标系下对叶片力

F进行分解 ,结合流面可积性条件得出 F的径向

和轴向分量 ,从而投影出 F的计算站方向分量

Fη.该思想后来轴流压气机的流线曲率法中通过

引入径向流面角γ和轴向流面角λ而形成下面的

分解式和投影式

Fu =
W m

r
D ( rCu)

dm
,

Fr = Fu
r5φ
5 r

= Fu tanγ

Fz = Fu
r5φ
5 z

= Fu tanλ

Fη = Frcosθ- Fz sinθ

(2)

引入γ和λ之后 ,流线曲率法方程组不封闭 ,但 S2 , m

是一个光滑连续的空间曲面 ,满足可积性条件

5
5 r

tanλ
r

=
5
5 z

tanγ
r

(3)

这样方程组就封闭了. Denton[3 ]定义了流面上流

线的准法线与其在子午面上的投影线之间的流面

角ε,进而由流面角ε直接投影出 F 的计算站方

向分量 Fη. Wennerst rom[ 4 ]除计算了叶片力外 ,

还根据熵增计入了叶片表面黏性力 Fv 的影响.

本文认为该理论正确反映事实 ,但在通流设计通

常取用的经验损失的精度量级上可以暂不考虑该

黏性力分量的影响.

图 1　流线曲率法主控方程角度定义

Fig11　Definition of angles in the control equation

由于方程 (1)是沿准正交计算站方向η和流

线方向 m 写出 ,可积性条件式 (3)的 r , z 方向偏

导数无法在程序中直接差分 ,故需将偏导数变换

到η, m方向.变换采用对复合函数

�f = �f ( r , z) = �f r(η, m) , z (η, m) (4)

求导即可实现 , �f 表示流面上的函数.变换后的可

积性条件为

cosσ 5
5η

tanλ
r

+ sinθ 5
5m

tanλ
r

=

cosθ 5
5m

tanγ
r

- sinσ 5
5η

tanγ
r

(5)

然而对于离心压气机 ,因为其计算站之间的

轴向增量很小甚至为零 ,也就是θ≈π/ 2 ,σ≈π/ 2 ,
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使式 (3)和 (5)的可积性条件均可能出现奇异而不

可行 ,方程组因而不能封闭.这时必须通过其他方

式投影出叶片力项.由式 (2)有

Fη = Frcosθ- Fz sinθ= Fu
r5φ
5 r

cosθ-

Fu
r5φ
5 z

sinθ= Fu
r5φ
5 r

d r
dη

- Fu
r5φ
5 z

-
d z
dη =

Fu
r5φ
5η = Fu tanε (6)

式 (6)统一了基于圆柱坐标系下流面角γ,λ的和

基于流线准法线上流面角ε的两种叶片力分解方

法.离心级的叶片力项可以由各计算点上周向坐

标φ差分求得 ,而φ由下式求得

φ =∫
m

m0

dφ
dm

dm +φ0 =∫
m

m0

W u

rW m
dm +φ0

(7)

其中φ0是叶片上任选初始位置的周向坐标.这样方

程组不需要引入可积性条件就已经封闭可解.为方

便 ,对于轴流叶片 ,可以指定积迭轴处的周向坐标为

φ
0 ,如果积迭轴是径向线 ,φ0取 0即可;对于离心叶

片 ,可以指定叶片出口处的坐标为φ01 这种方法省
略了可积性条件 ,事实上 ,可积性条件(3)等价于

5
5 r
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5 z
r

=
5
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r
　即　

52φ
5 r5 z
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5 z5 r
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而由式 (7)可知 ,只要通流设计得到的流场合理 ,

W u 和 W m 光滑连续 ,则求解出来的φ光滑连续 ,

式 (8)也就自然满足 ,即流面可积性条件满足 ,不

需要另引入可积性条件了.显然这种叶片力投影

方法也是适合轴流及斜流压气机的.

主控方程 (1)的其他项都同时适合轴流、斜流

和离心压气机而不需要改变.这样组合压气机便

可以通过同一个主控方程进行一体化设计.

2　内外涵一体化设计

Novak曾在 1967年率先提出了一种双涵道

叶轮机的设计方法[1 ] :通过一根滞止于分流机匣

唇口的流线分划出内涵与外涵两个单涵道通流问

题 ,对其首先分别通流 ,并对内外涵交界面的子午

流线进行多轮迭代 ,直到交界面的流线形状和静

压值收敛.该方法首先引入了又一层迭代 ,又当两

个通流在交界面上得出不同静压时 ,则将出现台

阶式静压分布.再由于该方法同时固定了分流机

匣的位置和涵道比 ,通常滞止流线将会以一定攻

角与机匣唇口连接 ,流线也不是平滑的而是折向

内涵或外涵 ,使通流不能收敛或不能正常收敛.

单鹏[ 5 ]提出了一种适合小涵道比风扇设计的

加质量方法 ,通过引入一个通流中的加质量流动 ,

一次计算出叶片中弧面、内外涵流道形状和分流

机匣的位置.但该方法使用范围有限 ,不适合进行

大涵道比风扇的设计.

现本文发展的一体化方法如图 2 所示.将双

涵道叶轮机分划为风扇 ,内涵和外涵 3 个单涵道

通流问题 ,进行每一场流线迭代时 3 个通流同步

进行流线更迭.因各个通流问题均调用同一子程

序故编程并不增加复杂度.相应地设置计算站时 ,

在分流机匣唇口处设一站 ,该站上游为风扇段 ,下

游为内涵段和外涵段.在分流机匣唇口的初始位

置处设置两根流线 ,其在上游的风扇段重合为一

根流线 ,又在分流机匣唇口处分叉 ,形成为下游外

涵段的轮毂和内涵段的机匣.

图 2　一体化通流设计方法示意

Fig12　Sketch of the integrative though2flow

design st rategy

设计时 ,首先对风扇段进行单涵道的通流 ,这

时上述两根重合流线当作一根流线处理.然后对

外涵段进行通流.再对增压级以及轴流或者离心

高压级进行通流.外涵段和内涵段的进气是风扇

段上一轮迭代的排气.

在 3个通流同步进行流线更迭时 ,本方法对

流线的调整通常采用两种算法.一是固定分流机

匣的位置而涵道比变化 ;另一是固定涵道比而分

流机匣变位.当采用固定分流机匣位置算法时 ,每

轮迭代风扇段通流结束后 ,根据分流机 B 匣唇口

所在位置自动计算出一个新的涵道比 ,进入内涵

外涵的流量也随之改变 ,然后使用新的流量进行

内涵段和外涵段的通流.在同步更迭流线时 ,根据

新的涵道比自动更新风扇段的重合流线 ,使其与

分流机匣唇口零攻角相连.在通流收敛后 ,将得到

一个不再改变的涵道比 ,其对应于固定的分流机

匣位置.当采用固定涵道比算法时 ,3个通流结束

而同步更迭流线之后 ,按照风扇段重合流线的位

置自动调整分流机匣唇口的位置 ,使两者零攻角

相连 ,内涵段的机匣和外涵段的轮毂也随之径向

平移 ,同时这两段内部的流线也随之进行重新分

布 ,分布原则是新流线在计算站上的相对展高位
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置与旧流线的相同.在通流收敛后 ,将得到一个不

再改变的分流机匣位置 ,其对应于给定的设计涵

道比.如果高压压气机含有离心级 ,建议给定分流

机匣位置而计算涵道比 ,因为分流机匣的变位有

可能引起整体光滑机匣上的离心级机匣同时变

位 ,使离心级的通流乃至一体化通流不收敛.

3　轴向速度比的物理意义及其应用

Wennerst rom在 1971至 1974年设计一低轮

毂比、叶尖切线速度 45712 m/ s跨声速高通流能

力单级轴流压气机 ( H TFC)时[ 627 ] ,对叶片排出进

口轴向速度之比αavr这一参数的选择给出如下观

点.有 3个因素支配着一个多级压气机部件的出

进口轴向速度之比αavr的大小及其在各级内部的

分配.第一 ,整台多级压气机总的αavr小于 110 ,以

满足燃烧室进口马赫数不大于 0141 第二 ,与相同

损失的静子相比 ,转子能够在更高载荷下工作 ,这

有利于采用转子的αavr小于 1而静子的αavr大于 1

的级内部分配.第三 ,转子的αavr的减小 ,使产生给

定扭速所需要的叶型弯度减小 (参见图 3) ,沿循

该事实的结果是 ,由于转子平均相对马赫数大大

高于静子平均绝对马赫数 ,即转子内的可减速量

大 ,因此低的转子αavr使超声速转弯角度变为最

小 ,从而也使一定叶栅稠度下激波损失变为最小.

图 3　转子轴向速度比的减小 ,使产生给定扭速

所需要的叶型弯度减小

Fig13　Smaller theαavr ,the less camber turning angle

上述控制转子轴向速度比的思想实际上即控

制轴流级反力度的原理.转子基元级在相对坐标

系和绝对坐标系下的机械能形式能量方程分别为

∫
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则基元级的运动反力度为
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当 r1 = r2 时 ,U1 = U2 = U , Cm = Cz ,上式简

化为

Ω= 1 -
L u

2U2 -
C1 u

U
+

C2
1 z

2L u
1 -

C2 z

C1 z

2

(11)

式 (11)表明 ,加功量 L u 和轮周速度 U 已选定的

条件下 ,除调整基元级进口预旋 C1 u以外 ,还可以

通过调整转子轴向速度比
C2 z

C1 z
来改变级反力度.小

的转子轴向速度比即大的级反力度 ,也就是小的

转子叶型弯度.

静子基元级机械能形式能量方程为

∫
3

2

d p
ρ +

C2
3 - C2

2

2
+ L f ,s = 0 (12)

也即

∫
3

2

d p
ρ + C2

3 u - C2
2 u - C2

2 z 1 -
C3 z

C2 z

2

+

L f ,s = 0 (13)

在周向分速度确定的条件下 ,当静子基元级

轴向速度比 C3 z / C2 z大于 1 ,即轴向加速时 ,级静

压升下降而气流出口动能增大.因此当静子负荷

较大时 ,使用大于 1的静子αavr可以提高气流动能

而防止分离. 以上分析也解释了作为第一级的

H TFC单级的成功设计使用了中间流线上的转

子αavr值 01815 ,静子αavr值 11206的原因.

综上所述 ,在轴流压气机设计中 ,可以采用轴

向速度比αavr调整反力度以及子午面上的速度分

布.在本文发展的通流设计方法中 ,可以将αavr作

为一个控制参数 ,通过它自动调控轮毂或者机匣

回转面.

4　轴向速度比调控通道设计算例

图 4是某型号涡扇发动机改型设计算例的通

流初始流线和收敛流线.由于要求保留内涵原型

压气机轮毂曲线 ,因此允许重新设计的有分流机
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匣位置和曲线 a , o , b , c形状.本例选择了设计曲

线 a , o的位置和曲线 o , b , c的位置与形状.设计

目的是 ,一体化地得到风扇转子叶片坐标 ,外涵、

内涵风扇静子叶片坐标 ,设计涵道比下的合理的

分流机匣位置 ,以及分流机匣表面曲线坐标.另外

在通流设计时还发现 ,原型内涵静子叶根 d处的

凹曲线使得速度很低 ,通流不能正常收敛.事实上

这时通流设计得到的 S2 , m流面是不满足流面可积

性条件的 ,也无法进行叶片造型.该问题可以通过

加大风扇转子根部加功量而部分解决 ,但仍不会

彻底.在本设计中选用轴向速度比调控法设计分

流机匣内涵曲线 ,应同时可以解决该问题.

图 4　涵道比调控分流机匣位置和轴向速度比调控

分流机匣曲线的通流设计初始流线

和收敛流线

Fig14　Initial and convergent through2flow streamlines

in a bypass ratio controlled splitter position

design and an axial velocity ratio controlled

splitter annulus curve design

根据轴向速度比原理 ,规定了风扇内涵静子

的轴向速度比为αavr = 1125 ,通过自动调整内涵分

流机匣 o , b , c的形状来满足该轴向速度比.调整

过程如下.每一次流线更迭后 ,对内涵静子各流管

计算质量加权平均的轴向速度比α′avr .如果轴向

速度比超差 ,根据质量守恒 ,按 A = (α′avr /αavr ) A′

改变内涵静子出口总流通面积为 A ,对本算例来

说即改变静子出口处机匣的径向位置 ,静子后的

机匣也随之径向平移 ,然后按照某给定的规律改

变静子内部各计算站上机匣的径向位置 ,本算例

中使用线性规律.为保证程序的稳定性 ,每次改变

时需要对新的机匣位置进行松弛.机匣位置改变

后也要进行内部流线的重新分布 ,分布原则也是

新流线在计算站上的相对展高位置与旧流线的相

同.以上过程均由程序自动完成.从图 4 可以看

出 ,首先 ,为达到 015 的设计涵道比 ,分流机匣位

置较其初始位置向下略微平移.其次 ,通过轴向速

度比设计了内涵机匣曲线的形状 ,使子午流道面

积较原型缩小了 ,从而消除了低速区.再则 ,图 5

为通流设计收敛后得到的风扇转子和两个静子的

S2 , m流面.显然此时流面满足可积性条件式 (3)或

式 (8) .

图 5　一体化通流设计的风扇转子和两个静子的

S2 , m流面

Fig15　Stream surfaces S2 , m of the fan rotor and two

stators f rom the integrative

through2flow design

可见 ,轴向速度比αavr在轴流压气机设计中是

一简单有效的设计参数.转子αavr可以调整级反力

度 ,而静子αavr可以控制子午流道形状从而调整流

场.

5　一体化设计算例及流场分析

用本文通流方法 ,一体化设计了某小推力双

转子涡扇发动机的风扇与轴流离心组合压缩系

统.系统由双级风扇 ,两级增压级 ,和一级离心级

高压压气机组成 ,其通流设计问题见图 61

图 6　五级压缩系统通流设计简图

Fig16　Through2flow question of the 52stage integral

compression system
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511　设计参数与设计方法

总体拟定内涵总增压比 12100 ,外涵增压比

2123 ,风扇流量 6180 kg/ s ,设计涵道比 11161 压
缩系统的前面级流道较宽 ,这时轴流级效率比离

心级的高 ,同时离心级增压比过高会带来非设计

性能变窄 ,所以应适当加大轴流级总增压比 ;但从

压缩系统总长度考虑 ,又应尽量加大离心级压比

而减少轴流级数.综合该两因素 ,选择风扇与轴流

级总压比 31494 ,离心级压比 31432 ,含径向与轴

向有叶扩压器.由负荷系数平衡的考虑取低压转

速 31 910 r/ min ,高压转速 62 910 r/ min.风扇进口

级轮毂比 01431
为使本例含有最后级高压离心级的压缩系统

一体化通流设计顺利收敛 ,通流中采用了前述的

风扇部件固定分流机匣位置而涵道比变化的算

法.轴流叶片造型采用 Frost 和 Wennerst rom 发

展的准三维任意中弧线叶型叶片造型方法[8 ] ,离

心叶片造型使用本组发展的任意曲面叶型长短叶

片造型程序 BSG[ 9 ] .在通流设计 ,落后角卡特模

型与内部脱轨角模型求解 ,叶片造型设计三者之

间迭代两轮以上.未涉及强度、振动和颤振方面的

校核计算.

512　通流设计结果

通流性能达标收敛后得到的涵道比为

111661 全压缩系统相对马赫数分布如图 71 全部
8排轴流叶片和 3排离心级叶片的造型如图 81

图 7　全压缩系统通流周向平均相对马赫数分布

Fig17　Through2flow contours of relative Mach number

of the total compression system

轴流级和离心级轴向扩压器的扩散因子 D

分布如图 91 可见 ,总体而言风扇静子叶根 D 因

子相对大些.但除一级风扇转子叶中部分和离心

级轴向扩压器的 D因子高于 015以外 ,其他各叶

片排 D因子均小于 0151 而一级风扇转子较大 D

因子靠近叶中 ,该处流动条件较好即不易导致分

离 ,流场数值模拟也验证了这一点.至于离心级的

轴向扩压器 ,由于其进口马赫数很低 ,且气流经扩

图 8　风扇、增压级和高压压气机的 11排叶片

Fig18　The 11 blade rows of fan ,booster and high

pressure compressor

压器后进入燃烧室 ,所以可适当采用较大的 D因

子 ,允许在叶片后段有一定的分离.图 10 给出了

全压缩系统静压沿流线的分布.
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513　计算流体力学检验

计算流体动力学 (CFD)数值模拟采用叶轮机

械计算能力较强的商用软件 NUMECA ,选用黏性

定常条件 ,雷诺平均 Navier2Stokes 方程 , Spalart2
Allmaras单方程湍流模型.低压、高压转子均取设

计状态.以第一级风扇以及离心叶轮为例 ,CFD模

拟得到的流场见图 11和图 12 ,模拟的性能见表 11

图 11　一级风扇相对马赫数分布

Fig111　Contours of relative Mach number of the

first stage fan

表 1　一级风扇性能和离心转子性能的设计值与

CFD值

Table 1　Comparison of design values with CFD values

for the f irst2stage fan and the centrifugal impeller

一级风扇 离心转子

通流设计值 CFD值 通流设计值 CFD值

流量/ (kg/ s) 61800 0 61635 98 31139 3 31105 1

增压比 11568 5 11527 05 41000 31918 9

绝热效率 01865 5 01863 55 01920 01917 1

图 12　离心叶轮静压分布
Fig112　Contours of static p ressure of the

centrifugal impeller

从数值模拟结果看 ,设计基本满足指标要求 ,

风扇尖部 ,中部与根部的分离区较小 ,离心叶轮通

道内静压增加过程相当均匀.目前结果的流量稍
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偏低 ,在进一步设计时需要重复通流、造型和

CFD之间的迭代 ,以全面满足设计指标.本例说

明本文的一体化方法是适合双涵道压缩系统的设

计和双涵道加以组合压气机系统的设计的.

6　结　论

1) 对风扇/压气机或组合压气机进行一体化

设计 ,可以缩短设计周期并保证压气机各部件之

间的流场匹配.

2) 本文推导了两种叶片力项的计算方法的

联系 ,使轴流、斜流和离心压气机可以通过同一个

流线曲率法动量主控方程进行一体化设计.

3) 将双涵道分成风扇段、内涵段和外涵段三

部分分别通流 ,然后统一更迭流线 ,实现了风扇与

压气机的一体化设计.

4) 轴向速度比作为一个轴流压气机的设计

参数 ,可用以控制级反力度 ,并通过自动设计机匣

轮毂曲线而调整子午面上速度分布.
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