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摘　　　要：采用流线曲率法数学模型，结合跨声速轴流压气机的内部流场特征，拓展了一种非设计点特性

计算方法．该方法基于近年来的国内外研究进展，考虑了非设计点工况下影响落后角及损失的诸多因素．对

轴流跨声速压气机ＮＡＳＡ（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｓｐａｃｅ　Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ）ＴＰ１６６９进行了数值计算，得到了

展向参数分布和全工况下性能曲线，通过与实验值的对比和分析证明该方法和模型是可行的，可为压气机设

计和优化提供参考．
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　　流线曲率（ＳＬＣ）法起源于上世纪５０年代吴
仲华教授所提出的关于叶轮机械Ｓ１，Ｓ２ 三维通流
计算理论．经过Ｓｗａｎ，Ｎｏｖａｋ等［１－２］的发展，逐渐
成为叶轮机械领域性能分析的主要工具．从上个
世纪７０年代到９０年代，许多相关的程序陆续出

现用以压气机的性能分析．目前，在压气机初步设
计阶段，流线曲率法依然是压气机设计以及性能
计算的重要工程方法．
流线曲率法中所采用的模型直接影响到其预

测结果的准确性．由于ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ
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ｄｙｒａｍｉｃｓ）的 快 速 发 展 和 冲 击，Ｄｅｎｔｏｎ 和

Ｄａｗｅｓ［３］指出流线曲率法近年来改进很少．纵观
国内外的研究进展［４－８］，攻角和落后角发展变化不
大，而攻角又作为设计点和非设计点损失计算的
参考点，依此形成了各个工况下的损失计算．目前
国内外的损失计算主要有两种：第一种，首先计算
设计点总损失，然后根据基于马赫数、进气角等的
关联式或者曲线求解非设计点的总损失．第二种
就是单独计算各个工况点单项损失，把其和作为
最后的总损失．叶型损失、二次流损失以及激波损
失是跨声速压气机最主要的损失．在计算非设计
点叶型损失时，又有两个参考标准，一种是参考攻
角做法，典型的代表就是Ｓｗａｎ和 Ｖａｓｓｉｌｉｏｓ等
［１，６，７］．另外一种是基于参考攻角基础上考虑马赫
数修正的最小损失攻角做法．典型的代表就是

Ｂｏｙｅｒ［４］．单项损失随着攻角的改变并不严格地成
比例增加，因此本文先单独计算各个工况点的单
项损失，并将其和作为最后的总损失．
基于以上分析，本文根据Ｃｒａｎｆｉｅｌｄ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉ－

ｔｙ的Ｐａｃｈｉｄｉｓ等 ［６－７］的最新研究成果，结合Ｂｏｙｅｒ
的研究成果，对其进行了拓展．Ｐａｃｈｉｄｉｓ在落后角
计算中没有考虑轴向速度和３－Ｄ（ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎ－
ｔｉｏｎａｌ）的影响，本文中引入该影响的修正．在损失
计算上，先单独计算各工况点的分量损失，将其和
作为最后的总损失．同时考虑了雷诺数对叶型损
失的影响．该特性计算方法较全面地考虑了影响
跨声速轴流压气机性能预测诸多因素．通过对

ＮＡＳＡ（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｓｐａｃｅ　Ａｄｍｉｎ－
ｉｓｔｒａｔｉｏｎ）ＴＰ１６６９跨声速轴流压气机的数值计
算，并将结果与公开发表的数据进行对比和分析，
表明该方法可以较好地预测出压气机的流场特

性，可为压气机设计以及优化提供参考．

１　数值方法

１．１　控制方程

通过绝热、定常、无黏和轴对称的假设，对欧
拉方程进行推导得到流线曲率法的控制方程，该
方程在子午面上划分网格进行计算，如图１所示，
具体控制方程如下所示：
压力梯度方程

Ｖｍ

ｎ ＝ １
Ｖｍ

Ｉ
ｎ－

ＴＳ
ｎ－

Ｃθ
ｒ －（ ）ω （ｒＣθ）［ ］ｎ ＋

Ｖｍｃｏｓ（φ－）
φ
ｍ－

ｓｉｎ（φ－）
１－Ｍａ２ｍ

Ｖｍ×

（１－Ｍａ２θ）ｓｉｎφｒ －ｔａｎ（φ－）
φ
ｍ［ ＋

１
ｃｏｓ（φ－）

φ
 ］ｎ （１）

　　流量连续方程

Ｇ＝∫
ｒｔ

ｒｈ
２πｒρＶｍｃｏｓ（φ－）ｄｎ （２）

式中Ｖｍ，Ｉ，Ｓ，Ｃθ，ω，Ｍａｍ，Ｍａθ，Ｔ，ρ分别代表子
午速度，滞止转焓，熵，周向绝对速度，旋转角速
度，子午马赫数，周向马赫数，静温，密度．ｎ，ｒ，φ，

，φｍ
分别代表计算站长度，半径，流线与轴向夹

角，计算站与径向夹角，流线曲率．

图１　子午面上的坐标系统

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ　ｓｙｓｔｅｍ　ｉｎ　ｍｅｒｉｄｉａｎ　ｐｌａｎｅ

１．２　攻角模型

最小损失攻角计算是以参考攻角为基础，根
据Ｊａｎｓｅｎ　ａｎｄ　Ｍｏｆｆａｔｔ［１－２］方法进行修正，具体计
算过程如下

ｉｒｅｆ＝ （ｋｉ）ｓｈ（ｋｉ）ｔ（ｉ０）１０＋λθ＋Ｃｉ （３）
式中 （ｋｉ）ｔ是最大厚度不等于１０％的修正系数；
（ｋｉ）ｓｈ是叶片形状跟６５系列叶片厚度分布不同时
修正系数；（ｉ０）１０是１０％厚的６５系列叶片厚度分
布的零弯度流入角；λ是流入角随弯度变化的斜
率；θ为叶栅弯角，Ｃｉ是参考 Ｍｉｌａｎ　Ｐ［８］方法所做
的修正．

１．３　落后角模型

落后角模型以参考落后角为基准，对Ｐａｃｈｉ－
ｄｉｓ等 ［６－７］方法进行了改进，引入Ｂｏｙｅｒ　Ｋ　Ｍ［４］落

后角模型计算中的３－Ｄ和子午速度

δ＝δｒｅｆ＋δｉ＋δｖａ＋δ３－Ｄ （４）

δＣａｒｔｅｒ＝ ｍｃσ０．５θ
（５）

δｒｅｆ＝－１．０９９　３７９＋３．０１８　６δＣａｒｔｅｒ－０．１９８　８δ２Ｃａｒｔｅｒ
（６）

ｘ＝ｉ－ｉｒｅｆΔβｒｅｆ
（７）

δｉ－δｒｅｆ
Δβｒｅｆ

＝ｆ（ｘ） （８）

ｘ≥０，ｆ（ｘ）＝
－０．８０９×１０－３＋０．５５８　８ｘ－０．２９２　８ｘ２ （９）

３８６
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ｘ＜０，ｆ（ｘ）＝
０．１１９１×１０－３＋０．４８０ｘ＋０．３４５　２ｘ２ （１０）

δｖａ＝１０　１－
Ｖｍ２

Ｖ（ ）ｍ１
（１１）

其中δｒｅｆ为参考落后角，δｉ 为攻角偏离参考攻角
所产生落后角修正，δｖａ为考虑到子午速度比所做
的落后角修正，δ３－Ｄ 为考虑３－Ｄ影响所做的修正，

δＭａ 为考虑马赫数影响所做的修正，ｍｃ 为安装角
的函数，σ为稠度．

１．４　总压损失模型

总压损失计算参考Ｓｗａｎ，Ｐａｃｈｉｄｉｓ，Ｌｏａｎｎｉｓ
等［１，６，７］损失模型方法，考虑到雷诺数，马赫数，二
次流，附面层等对损失的影响．总的损失由叶型损
失，二次流损失以及激波损失组成．

ｔｏｔ＝ｐｏｆ＋ｓｅｃ＋Ｍａ （１２）

　　叶型损失结合Ｓｗａｎ［１］方法展开，参考叶型损
失的计算方法目前主要根据扩压因子和当量扩压

因子建立．本文根据Ｓｗａｎ的当量扩压因子模型
计算叶型损失．该模型首先计算出参考点当量扩
压因子和尾迹厚度，然后确定非设计点尾迹厚度，
通过尾迹厚度与气流角等关系求出叶型损失．由
于压气机在大多数工况下，雷诺数处于自摸化区，
此时可以忽略雷诺数的影响，但当雷诺数低于临
界雷诺数时，叶型损失会迅速增加，雷诺数对叶型
损失的影响根据Ｐａｃｈｉｄｉｓ［６］的方法进行修正．具
体计算方法如下：

Ｄ＊
ｅｑ ＝

ｃｏｓβ２
ｃｏｓβ１

ｋ１＋ｋ２ｃｏｓ
２
β１
σ

（ｔａｎβ１－ｔａｎβ２［ ］）
（１３）

Ｄ＊
ｅｑ ＝ ｋ１＋ｋ２ｃｏｓ

２
β１
σ

ｔａｎβ１－
ｒ２
ｒ１
Ｖａ，２
Ｖａ，１
ｔａｎβ２（［ －

ｒ１ω
Ｖａ，１

１－ｒ
２
２

ｒ（ ））］２
１

ｃｏｓβ２
ｃｏｓβ１

Ｖａ，１
Ｖａ，２

（１４）

Ｄｅｑ＝ ｋ１＋ｋ２（ｉ－ｉ＊）ｋ３＋ｋ４ｃｏｓ
２
β１
σ［ ×

ｔａｎβ１－
ｒ２
ｒ１
Ｖａ，２
Ｖａ，１
ｔａｎβ２－

ｒ１ω
Ｖａ，１

１－ｒ
２
２

ｒ（ ）（ ）］２
１

×

ｃｏｓβ２
ｃｏｓβ１

Ｖａ，１
Ｖａ，２

（１５）

Ｄｅｑ＞Ｄ＊
ｅｑ，

θ（ ）ｃ － θ（ ）ｃ
＊

＝ （０．８２７　Ｍａ１－

２．６９２　Ｍａ２１＋２．６７５　Ｍａ３１）（Ｄｅｑ＞Ｄ＊
ｅｑ）２ （１６）

Ｄｅｑ＜Ｄ＊
ｅｑ，

θ（ ）ｃ － θ（ ）ｃ
＊

＝ （２．８０　Ｍａ１－

８．７１　Ｍａ２１＋９．３６　Ｍａ３１）（Ｄｅｑ＞Ｄ＊
ｅｑ）２ （１７）

θ（ ）ｃ ＝ｐｒｏｆｃｏｓβ２２σ
ｃｏｓβ２
ｃｏｓβ（ ）１

２

（１８）

ｐｒｏｆ＝２ｆＲｅσ θ（ ）ｃ ｃｏｓ２β１
ｃｏｓ３β２

（１９）

其中Ｄ＊
ｅｑ 为当量扩压因子；β１，β２ 为叶栅进出气

角；Ｖａ，１，Ｖａ，２ 为叶栅进出口轴向速度．ｋ１～ｋ３ 为
常数．

ｆＲｅ是考虑雷诺数影响所作的修正系数，参照

Ｐａｃｈｉｄｉｓ［６］的方法，雷诺数的影响通过如下修正公
式进行计算：

０．０２≤Ｒｅ×１０－５ ≤０．７６，

ｆＲｅ ＝－８．７３５　２９４Ｒｅ×１０－５＋８．６６８　８８
（２０）

０．７６＜Ｒｅ×１０－５ ≤２．００，

ｆＲｅ ＝０．３（Ｒｅ×１０－５）２－１．５Ｒｅ×１０－５＋３．０
（２１）

２．００＜Ｒｅ×１０－５ ≤５．００，

ｆＲｅ ＝－０．６６６　６Ｒｅ×１０－５＋１．３３３　３
（２２）

５．００＜Ｒｅ×１０－５，

ｆＲｅ ＝５．０／（Ｒｅ×１０－５）－０．１ （２３）

　　ｓｅｃ是考虑二次流、端壁损失以及激波与附
面层干扰所引起的附加损失．采用Ｐａｃｈｉｄｉｓ推荐
的计算方法，计算公式如下：

ｔａｎβｍｅａｎ＝ｔａｎ（β１＋β２）／２ （２４）

Ｃｌ＝２ｃｏｓβｍｅａｎσ
（ｔａｎβ１－ｔａｎβ２） （２５）

Ｃｄ＝０．１８Ｃ２ｌ （２６）

ｓｅｃ＝ｆｓｅｃσ
ｃｏｓβ１
ｃｏｓβ［ ］２

２

Ｃｄ （２７）

　　Ｍａ 是激波损失，由于正激波损失模型较易
的算法，因此得到广泛的应用．本次计算结合

Ｓｃｈｗｅｎｋ等［９］和 Ｍｉｌｌｅｒ　Ｇ　Ｒ等［１０］进行激波损失
计算．其中Ｍａｓ 是激波入射点的马赫数，可采用

Ｓｃｈｗｅｎｋ方 法 计 算 气 流 转 折 角，然 后 采 用

Ｐｒａｎｄｔｌ－Ｍｅｙｅｒ公式迭代求解激波入射点马赫数

ν（Ｍａｓ）＝ν（Ｍａ１）＋Θ （２８）

Ｍａ１ ≥１，Ｍａｅ＝０．５（Ｍａ１＋Ｍａｓ） （２９）

Ｍａ１ ＜１，Ｍａｅ＝０．５　Ｍａ１（１＋Ｍａｓ） （３０）

ｓ＝

１－
（κ＋１）Ｍａ２ｅ
（κ－１）Ｍａ２ｅ＋［ ］２

κ
κ－１ κ＋１
２ｋＭａ２ｅ－（κ－１［ ］）

１
κ－１

１－ １＋κ－１２ Ｍａ［ ］２１
－κ
κ－１

（３１）
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其中Θ是气流转折角，ν（Ｍａ）代表Ｐｒａｎｄｔｌ－Ｍｅｙ－
ｅｒ角．

２　计算结果及分析

ＮＡＳＡ　ＴＰ１６６９跨声速轴流压气机动静叶叶
片数分别为３６和３６，展弦比分别为１．１９和

１．２６，设计转速为１７　１８８．７ｒ／ｍｉｎ，轮毂比为０．７，
进口叶尖切线速度为４５４．１３６ｍ／ｓ，设计压比为

２．０５０，设计流量为２０．１８８ｋｇ／ｓ，设计效率为

０．８４２．文中所采用设计和实验数据均来自于文献
［１２－１３］．其中ＳＬＣ代表计算值，Ｄａｔａ代表文献中
的设计值和实验值．本次计算从轮毂到机匣选定

１３条流线，沿轴向位置设置１３个计算站，网格点
数为１３×１３，在进口和出口分别设置５和４个计
算站，动叶和静叶前后缘分别设置一个计算站．

２．１　展向计算结果分析

落后角和总压损失系数是检验流线曲率法准

确性的重要指标之一．基于此，首先计算了设计工
况点落后角和损失沿叶高的分布，如图２、图３所
示，出气角沿叶高分布逐渐增加，在叶顶处误差最
大，整体数据要比设计值大，在程序调试中，发现

Ｃａｔｅｒ模型计算参考落后角相对 ＮＡＳＡ　ＳＰ３６偏
大一些，但是相对ＮＡＳＡ法误差较小和趋势更为
接近．对于动叶损失，在叶根和叶顶处误差最大，
在叶根处，损失比设计值大，主要是由于正激波损
失模型所计算的激波损失较大引起．叶顶处的损
失误差主要和落后角误差以及二次流损失计算有

一定的关系，但在趋势上还是比较吻合的．图４、
图５是设计点静叶的出气角和总压损失系数沿叶
高的分布，出气角整体上比设计值大，同时在叶根
处误差最大，这和静叶叶根间隙有一定的关系，表
明模型在考虑三维效应上还有一定的不足．对于
损失，从图中可以看出最大误差出现在中间偏上，
偏差约为０．００５左右，这主要是由叶型损失计算
以及误差累计引起的，但总的来看，趋势还是很接
近的．以上的分析表明，该方法可以较好地预测出
设计工况下的流场参数．
压气机在大多数情况下，都处于非设计点工

作状态，所以其非设计点性能预测变得非常重要．
基于此，本文针对７０％转速下折合流量为１４．９１
ｋｇ／ｓ的工况点进行数值计算．图６、图７是该工况
下动叶的出气角和损失系数沿叶高的分布，从图
中可以看出，出气角除了叶顶区域外，数据与实验
值趋势很一致，叶顶的误差主要是由于叶顶间隙
引起的．损失系数在叶根和叶顶区域误差最大，在

图２　设计工况下动叶出气角

Ｆｉｇ．２　Ｏｕｔｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

图３　设计工况下动叶总压损失系数

Ｆｉｇ．３　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ

ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

图４　设计工况下静叶出气角

Ｆｉｇ．４　Ｏｕｔｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

叶顶处，趋势有所不同，这和落后角计算误差有一
定的关系．图８、图９是静叶出气角和损失分布，
从图中可以看出，出气角先减后增，这和实验值是
一致的，最大误差约为１°左右，出现在中部偏下，
但都在误差允许范围之内．损失系数在叶根处趋
势与实验室有些偏差，中部计算值偏大，这与间隙
以及最小攻角的计算值以及误差累计有一定的关
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图５　设计工况下静叶总压损失系数

Ｆｉｇ．５　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ

ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

图６　７０％设计转速下动叶出气角

Ｆｉｇ．６　Ｏｕｔｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ａｔ　７０％ｄｅｓｉｇｎ

ｓｐｅｅｄ　ｐｏｉｎｔ

图７　７０％设计转速下动叶总压损失系数

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ

ａｔ　７０％ｄｅｓｉｇｎ　ｓｐｅｅｄ　ｐｏｉｎｔ

系，但趋势还是比较一致的．在流线曲率法计算过
程中，各个模型都参与迭代收敛形成最终结果，这
样就可能造成误差累计或者误差折合的现象．图

１０、图１１是静叶前缘和尾缘的子午速度沿展向的

分布，子午速度是程序求解过程中的主变量，从子
午速度分布就可以反映出一些误差累计现象．总
体来说，在非设计工况，无论是落后角还是损失计
算值和实验值都是比较接近的．

图８　７０％设计转速下静叶出气角

Ｆｉｇ．８　Ｏｕｔｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ　ａｔ　７０％ｄｅｓｉｇｎ

ｓｐｅｅｄ　ｐｏｉｎｔ

图９　７０％设计转速下静叶总压损失系数

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ

ａｔ　７０％ｄｅｓｉｇｎ　ｓｐｅｅｄ　ｐｏｉｎｔ

图１０　７０％设计转速下静叶前缘子午速度

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｌｅｔ　ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ　ａｔ　７０％

ｄｅｓｉｇｎ　ｓｐｅｅｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ
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２．２　总体特性计算结果分析

压气机的特性曲线图是压气机性能预测的重

要部分，基于此，本文分别对７０％，８０％和１００％
设计转速进行了计算，得到了压比和效率性能曲
线，并与实验值进行了比较．图１２、图１３分别为
压气机压比和效率特性曲线，从图中可以看出，在
等转速下，压比与实验值变化趋势基本一致，当转
速下降时，压比相对实验值有上升的趋势，同时结
果吻合程度相对更好．效率在设计转速时误差最
大，此时的进口马赫数较高，最小损失攻角计算值
和实际有一定的误差，造成最高效率点偏离实验
值．在低速时，随着进口马赫数下降，计算精度相
比高速时提高，效率的误差下降．总体来说，压比
和效率的计算值与实验结果在趋势上还是比较接

近的．

图１１　７０％设计转速下静叶尾缘子午速度

Ｆｉｇ．１１　Ｏｕｔｌｅｔ　ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ　ａｔ　７０％

ｄｅｓｉｇｎ　ｓｐｅｅｄ　ｐｏｉｎｔ

图１２　压气机压比性能曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

ｆｏｒ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

图１３　压气机绝热效率性能曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ａｄｉａｂａｔｉｃ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ｆｏｒ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

３　结　论

本文采用二维流线曲率法数学模型，对跨
声速压气机设计点和非设计点工况进行了数值

计算，通过对计算结果与实验值的对比分析，可
以得出：

１）在设计点时，计算所得的压气机出气角和
损失系数与设计值变化趋势一致．在非设计点时，
动叶计算值与实验值吻合较好，静叶相对偏差大
一些，但趋势还是比较一致的．整体来看，模型可
以较好地预测压气机展向气动参数分布．
２）对于全工况下特性，相对高转速工况来
说，压比和效率在低速时吻合程度更好．从等转速
线可以看出，马赫数对最小损失攻角以及损失有
很大的影响，并随着转速的增大，这种影响越来越
大．表明模型尚需进一步完善马赫数对攻角等的
影响．
３）本文所采用的模型和方法较全面地考虑
了模型的主要影响因素，可以较好地预测压气机
的设计点与非设计点特性，可为轴流压气机气动
设计和特性计算提供参考．
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