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轴流压气机准二维快速气动设计方法研究
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摘　 要:为快速获取轴流压气机气动设计方案ꎬ缩短设计周期ꎬ建立了一套基于多流线法的准二维快速气动设计方

法ꎬ开发完成相应的设计程序ꎮ 该方法使用由简化径向平衡方程推导的多流线法ꎬ在一维平均中径法设计的基础

上引入多条流线并嵌入物性计算软件提高计算精度ꎬ求解得到不同径向位置上的流场气动参数ꎬ无需进行流线反

复迭代ꎮ 通过与叶片造型衔接ꎬ生成压气机几何模型并进行三维数值模拟ꎬ获取初始设计方案的流场细节ꎮ 为验

证程序和方法的准确性ꎬ参照某跨音风扇算例的设计参数ꎬ设计并验证了一个单转子压气机的性能ꎮ 结果表明:设
计的单转子子午流道几何结果和性能基本满足轴流压气机初始设计方案要求ꎬ多流线方法可以在轴流压气机初始

设计阶段更快速、稳定地提供气动设计方案ꎮ
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引　 言

压气机是航空发动机和燃气轮机核心机的三

大部件之一ꎬ其性能直接影响到整机的运行ꎮ 压气

机气动设计技术作为航空发动机和燃气轮机压气

机设计中的难点之一[１] ꎬ直接决定着压气机的整

体水平ꎮ 因此ꎬ不断改善并发展高效、稳定的压气

机设计方法ꎬ加快形成完善的设计体系ꎬ对压气机

的研发和航空发动机及燃气轮机的发展具有重要

作用[２] ꎮ
在压气机气动设计体系中ꎬ虽然目前三维阶段

的数值模拟计算得到充分应用和发展ꎬ但在初始气

动布局阶段的设计依然非常重要ꎮ 有研究指出ꎬ一
维、二维阶段的设计工作确定了最终设计方案 ８０％
的参数[３]ꎮ 如能在初始设计阶段提供合理的压

气机流道形式、气动布局和负荷分配方案等ꎬ将大大

减少后续设计流程中的优化、迭代工作ꎬ实现缩短设

计周期ꎬ降低设计研发成本的目的ꎮ 因此ꎬ对压气机

初始设计阶段气动设计方法的研究越来越受到

关注ꎮ
目前ꎬ轴流压气机初始设计阶段以一维中径设

计计算和二维子午流面通流设计计算为基础ꎬ一维

阶段主要使用平均中径法和级叠加法求解中径流线

上的速度三角形和气动参数ꎮ 二维阶段通流主要使

用流线曲率法、流函数矩阵法以及时间推进法在子

午流面上求解通流控制方程ꎮ 国外对初始设计阶段

的方法开展了大量的研究ꎮ Ｎｉｃｌａｓ[４] 对轴流压气机

一维中径设计进行了研究ꎬ结合实验数据的修正ꎬ进
行了方案设计ꎮ 在此基础上ꎬＤａｎｉｅｌｅ[５] 提供了更为

精准的二维初步设计ꎮ Ａｌｅｘａｎｄｅｒ[６] 开发了简化多

级轴流压气机气动设计的程序ꎬ该程序允许一维中

线和通流进行设计迭代ꎬ缩短了压气机初始设计阶

段的设计周期ꎮ Ｔｏｕｒｎｉｅｒ 等人[７]和 Ｂａｎｊａｃ 等人[８]对

初始设计阶段的叶型、二次流、端壁、尾缘和叶尖间

隙损失等经验模型进行了研究和分析ꎮ 国内对于一

维和二维通流两个阶段的研究比较独立ꎮ 张军[９]

验证了基于一维平均中径法的设计方法ꎬ并对一维

方案设计原理进行了说明ꎮ 巫骁雄等人[１０] 和孙兰

廷[１１]开发了使用流线曲率法的性能预测程序ꎬ并对

不同经验模型的组合进行了探索ꎮ 向航等人[１２] 以

流线曲率法为核心ꎬ构建了反问题设计和正问题分

析优化一体的设计优化平台ꎮ
结合国内外研究来看ꎬ在初始设计阶段ꎬ二维通

流计算方法已经较为成熟ꎬ但目前普遍使用流线曲

率法等传统通流方法ꎬ设计计算时既需考虑展向参

数和子午流线曲率的变化ꎬ也需要处理叶片区的变

化ꎮ 对于具有复杂涵道结构的变循环发动机压缩系

统ꎬ通流设计方法需要满足压缩系统多涵道和多次

流量分配下的流面参数计算ꎬ又因其大曲率变化的

影响ꎬ不免出现计算稳定性不足、设计结果间偏差较

大的问题ꎮ 因此ꎬ为了更加快速、稳定地获得适用于

不同轴流压气机和压缩系统一体化的设计方案ꎬ可
以对求解的控制方程再进行降维简化ꎬ发展介于一

维和二维之间的准二维设计方法ꎮ
综上ꎬ国外对于轴流压气机初始设计阶段方法

开展了较丰富的研究ꎬ并对介于一维与二维之间的

方法有所延伸和发展ꎮ 国内的研究多关注流道布局

阶段使用的一维平均中径法和子午详细设计阶段使

用的二维通流方法ꎬ对衔接二者的子午气动布局早

期设计方法则鲜有研究ꎮ 为提高轴流压气机初始设

计精度、缩短设计方案迭代周期ꎬ本文提出了针对轴

流压气机的准二维快速气动设计方法ꎬ嵌入较完备

的经验模型和精准的气体物性计算程序ꎬ开发了相

应的气动设计程序ꎬ并通过叶片造型生成几何模型ꎬ
数值模拟验证了设计的轴流压气机模型的性能ꎬ旨
在为轴流压气机以及具有多涵道、多压缩部件结构
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的变循环轴流压缩系统的初始气动布局设计阶段提

供更快速、稳定的设计方法ꎮ

１　 轴流压气机气动设计

使用一维平均中径法和准二维多流线方法ꎬ分
别进行一维气动方案设计和子午流面求解计算ꎮ 在

叶片进口和出口设置计算站ꎬ求解不同径向位置流

线的气流速度三角形、流场气动参数以及叶型参数

和叶片角度ꎬ完成准二维气动设计计算ꎮ 具体计算

站和流线如图 １ 所示ꎮ 图中“１ ~ ３”截面为计算站ꎬ
ｈ、ｍ 和 ｔ 分别为求解所需的轮毂、中径和机匣流线ꎮ

图 １　 多流线方法计算站和流线示意图

Ｆｉｇ. １ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｍｕｌｔｉ￣ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｍｅｔｈｏｄ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｓｔａｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ

１. １　 一维气动设计

准二维气动设计在一维设计的基础上进行ꎬ在
进行多流线计算之前ꎬ需得到一维气动设计方案ꎮ
在一维设计阶段ꎬ使用平均中径法ꎬ根据给定进口边

界条件、设计参数等进行中径流线上各叶片排进、出
口截面的气流速度三角形及流场气动参数的求解ꎬ
并计算流道几何参数和损失等ꎮ 一维设计计算具体

流程如图 ２ 所示ꎮ
一维设计输入参数主要包括 ３ 部分:状态参数

和设计指标ꎬ主要有进口总温、总压、质量流量、设计

总压比、转速和级反力度ꎻ进口参数ꎬ包括进口气流

角、进口流量系数和进口轮毂比ꎻ各排叶片叶型及叶

栅参数ꎬ主要有相对径向间隙、展弦比、最大相对厚

度和叶栅弦长比等ꎮ
一维设计计算首先根据给定的设计参数和进口

参数确定压气机进口截面的内、外径几何及气动参

数ꎬ再根据给定的级数和设计参数ꎬ结合经验模型进

行各级进、出口截面的气流速度三角形和流场气动

参数的计算ꎬ迭代至各级反力度和设计总压比收敛ꎬ
达到设计指标ꎮ 根据经验模型计算ꎬ输出设计压气

机中径处的叶片几何参数ꎮ

图 ２　 轴流压气机一维设计程序计算流程

Ｆｉｇ. ２ Ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ １Ｄ ｄｅｓｉｇｎ ｐｒｏｇｒａｍ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｏｆ ａｘｉａｌ ｆｌｏｗ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

１. ２　 准二维气动设计

压气机 Ｓ２ 流面通流计算方法包括通流矩阵

法、流线曲率法和时间推进方法等ꎬ其中流线曲率

法求解的控制方程为完全径向平衡方程ꎬ该方法被

广泛研究并大量应用于工程ꎬ已发展得非常成熟ꎮ
多流线方法在流线曲率法的基础上ꎬ忽略了径向分

量和流线曲率项ꎬ基于简化径向平衡方程推导ꎬ根据

Ｓ２ 流面内已确定的不同径向位置ꎬ通过给定扭向规

律ꎬ计算各流线上的速度三角形和流场气动参数ꎮ
由于压气机内部流动呈强三维特征ꎬ为了能在

Ｓ２ 流面上快速求解ꎬ必须对压气机内部气体流动做

出假设ꎬ流线曲率法通常假设气体的流动:定常、绝
热、无粘、轴对称ꎬ只计算叶片排轴向间隙中的参数ꎬ
不考虑体积力项ꎮ 多流线方法在流线曲率法假设基

础上忽略流线曲率的变化ꎬ假设气流速度的径向分

量 Ｃｒ ＝ ０ꎮ 基于以上假设ꎬ得到气体在压气机中流

动应满足的简化径向平衡方程:

１
ρ

ｄｐ
ｄｒ ＝

Ｃ２
θ

ｒ (１)

式中:ρ—密度ꎻｐ—压力ꎻｒ—半径ꎻＣθ—绝对速度切

向分量ꎮ
由此ꎬ压气机中的三维、非定常、粘性流动化简

为叶片排轴向间隙中气流参数只沿径向变化的一
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维、定常、无粘流动问题ꎬ即准二维问题ꎮ

通常ꎬ为了保证压气机出口总压、总温沿径向分

布均匀ꎬ降低径向掺混损失ꎬ压气机在初始设计阶段

大多采用沿径向总焓 ｈ０ 不变的设计ꎬ即 ｄｈ０ / ｄｒ ＝ ０ꎮ

此外ꎬ还假设沿径向损失变化不大ꎬ忽略熵 ｓ 的径向

变化ꎬ即熵增项 ｄｓ / ｄｒ ＝ ０ꎬ可得等焓、等熵条件下的

简化径向平衡方程ꎬ将不同径向位置上各截面的气

流速度三角形联系起来:

Ｃ２
θ

ｒ ＋ Ｃｚ
ｄＣｚ

ｄｒ ＋ Ｃθ
ｄＣθ

ｄｒ ＝ ０ (２)

式中:Ｃｚ—绝对速度轴向分量ꎮ

满足上述径向平衡方程的叶片排进、出口绝对

速度切向分量 Ｃθ１和 Ｃθ２分别为:

Ｃθ１ ＝ ａ μｎ － ｂ
μ (３)

Ｃθ２ ＝ ａ μｎ ＋ ｂ
μ (４)

式中:ａꎬ ｂ—常数ꎻ μ—当地半径与中径之比ꎬ μ ＝

ｒ / ｒｍꎮ

ａꎬｂ 表达式为:

ａ ＝ Ｕｍ(１ － Ｒｍ) (５)

ｂ ＝ １
２ ψｍＵｍ (６)

式中:ＵｍꎬＲｍꎬψｍ—中径处切线速度、反力度和负荷

系数ꎻ下角标 ｍ—中径处ꎮ

多流线方法得到的速度分量计算式为明确的代

数表达式ꎬ省去了流线曲率法中微分、差分格式的计

算求解过程ꎬ不再需要进行复杂数值求解和迭代计

算ꎬ计算速度达到秒级ꎬ能够快速给出明确的计算结

果ꎬ计算稳定性较通流求解方法具有明显优势ꎮ

在得到径向平衡方程后ꎬ需要指定扭向规律设

计ꎬ即指定扭向规律系数ꎬ由此确定相应速度的切向

和轴向分量沿径向的分布情况ꎬ再依次计算沿叶高

不同流线上的速度三角形和气动参数ꎬ最终完成 Ｓ２

流面内多条流线的气动流场参数计算ꎬ实现准二维

气动设计ꎮ 计算流程如图 ３ 所示ꎮ

在一维平均中径设计程序的基础上ꎬ根据推导

的准二维多流线设计方法ꎬ开发了一套基于多流线

方法的准二维气动设计程序ꎬ将其用于风扇、压气机

等压缩部件的气动方案设计ꎮ

图 ３　 多流线计算流程图

Ｆｉｇ. ３ Ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｍｕｌｔｉ￣ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

１. ３　 气体物性参数

在压气机气动设计计算中ꎬ常用的气体物性计

算方法参考 ＮＡＳＡ ＳＰ￣３６ 方法[１３]ꎮ 基于基本的热力

学关系式ꎬ使用多项式拟合的计算方法求解得到气

体的物性参数ꎬ该方法具有很强的经验性ꎬ且能够计

算的参数数量和精度有限ꎮ 为了精确计算气体真实

物性ꎬ得到较为精准的流场参数计算结果ꎬ在所开发

的气动设计程序中嵌入 ＲＥＦＰＲＯＰ 软件进行气体物

性计算ꎮ
在程序中ꎬ选择空气为工质ꎬ通过已知的温度和

压力求得当前状态的焓和熵ꎬ或由焓和熵作为已知

参数ꎬ求得对应的压力、温度、比定压热容、密度、比
热比、运动黏度和声速等物性参数ꎬ具体表达式为:

(ｈꎬｓ) ＝ ｆ(ｐꎬＴ) (７)
(ｐꎬＴꎬｃｐꎬρꎬＫꎬνꎬｃ) ＝ ｆ(ｈꎬｓ) (８)

式中:ｈ—焓ꎻｓ—熵ꎻＴ—温度ꎻｃｐ—比定压热容ꎻＫ—
比热比ꎻν—动力粘度ꎻｃ—声速ꎮ
１. ４　 经验模型

由于初始设计阶段对压气机内部真实强三维流

动做了大量简化假设ꎬ需要通过经验模型来模拟气

流偏转效应及粘性损失ꎬ因此在设计计算中加入经

验模型ꎬ来引入真实流动的影响ꎮ 本方法中使用的

经验模型主要包括参考冲角模型、落后角模型、各总

压损失模型和堵塞模型等ꎮ 总压损失模型分为叶型

损失模型、端壁损失模型、激波损失模型和叶顶间隙

损失模型等ꎮ
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１. ４. １　 参考冲角、落后角模型

采用的参考冲角模型为 Ｌｉｅｂｌｅｉｎ 模型[１３ － １４]ꎬ其

计算公式为:

ｉｒｅｆ ＝ (Ｋ ｉ) ｓｈ (Ｋ ｉ) ｔ ( ｉ０) １０ ＋ ｎθ (９)

式中:(Ｋ ｉ) ｓｈ—冲角叶型修正系数ꎻ(Ｋ ｉ) ｔ—冲角叶

片厚度修正系数ꎬ是叶片最大厚度与弦长的函数ꎻ

( ｉ０) １０—ＮＡＣＡ ６５ 系列 １０％厚度分布叶型零弯度的

冲角ꎬ是进口气流角和叶栅稠度的函数ꎻｎ—冲角随

叶型弯角变化的斜率ꎬ也是进口气流角和叶栅稠度

的函数ꎻθ—叶型弯角ꎮ

参考落后角模型同样选择 Ｌｉｅｂｌｅｉｎ 模型[１３ － １４]

计算ꎬ其计算公式如下:

δｒｅｆ ＝ (Ｋδ) ｓｈ (Ｋδ) ｔ (δ０) １０ ＋ ｍθ (１０)

式中:(Ｋδ) ｓｈ—落后角叶型修正系数ꎻ(Ｋδ) ｔ—落后

角叶片厚度修正系数ꎻ(δ０) １０—ＮＡＣＡ ６５ 系列 １０％

厚度分布叶型零弯度的落后角ꎻｍ—落后角随叶型

弯角变化的斜率ꎮ

１. ４. ２　 叶型损失模型

采用由 Ｗｒｉｇｈｔ 等人[１５]提出的叶型损失模型ꎬ该

模型建立了叶型损失参数与当量扩散因子之间的曲

线计算关系式ꎬ并考虑了马赫数的影响ꎮ 模型如下:

ωｐ
Ｃ２

１

２Ｃ２
２
ｃｏｓα２ ＝ ｆ(Ｍａ１ꎬＤｅｑ) (１１)

式中:ωｐ—叶型损失系数ꎻＣ１ꎬＣ２—叶片排进、出口截

面绝对速度ꎻα２—叶片排出口截面绝对速度气流角ꎻ

Ｍａ１—叶片排进口截面马赫数ꎻＤｅｑ—当量扩散因子ꎮ

１. ４. ３　 端壁损失模型

Ｗｒｉｇｈｔ 等人[１５] 建立的端壁损失模型同样建立

了端壁损失系数与扩散因子之间的关系曲线ꎬ并考

虑了展弦比、相对间隙的影响ꎬ得到如下关系:

ωｅ
Ｈ
ｃ
Ｃ２

１

Ｃ２
２
＝ ｆ( ε

ｃ ꎬＤＦ) (１２)

式中:ωｅ—端壁损失系数ꎻＨ—叶高ꎻｃ—叶片弦长ꎻ

ε—叶顶间隙ꎻＤＦ—扩散因子ꎮ

１. ４. ４　 激波损失模型

对于跨音压气机ꎬ需要考虑激波损失对预测整

体性能的显著影响ꎮ Ｍｉｌｌｅｒ 等人[１６]将通道进口处的

激波简化为正激波处理ꎬ通过计算激波前马赫数ꎬ进

而预测激波损失ꎬ计算模型如下:

　 　 ωｓ ＝

１ － (κ ＋ １)Ｍａ２
ａｖｇ

(κ － １)Ｍａ２
ａｖｇ ＋ ２[ ]

κ
κ－１ κ ＋ １

２κＭａ２
ａｖｇ － (κ － １)[ ]

１
κ－１

１ － １ ＋
(κ － １)Ｍａ２

１

２[ ]
κ

１－κ

(１３)
式中:ωｓ—激波损失系数ꎻＭａａｖｇ—激波前马赫数ꎮ

Ｍａａｖｇ ＝ (Ｍａｓ ＋ Ｍａ１) / ２ (１４)

Ｍａｓ ＝ １. ０９５ ＋ ０. ０３３ ９５Δφ ＋ １. ０８６(Ｍａ１ － １)１. ３７２

(１５)

Δφ ＝ ０. ６２５
σ (β１ － β２) (１６)

式中:Ｍａｓ—叶型吸力面与激波交界点处的马赫数ꎻ
Δφ—超声速气流流过叶片转子叶栅时的转折角ꎻ
β１ꎬβ２—进、出口气流角ꎻσ—叶栅稠度ꎮ
１. ４. ５　 叶顶间隙损失模型

叶顶间隙存在较高的气动损失ꎬ通过叶片吸、压
力面之间的压差以及叶尖间隙流流量ꎬ计算间隙流

与主流之间的总压损失ꎮ Ａｕｎｇｉｅｒ[１７] 根据经验推导

出有关间隙流速度和流量的模型公式如下:
Δｐｔ ＝ Δｐｑｍｃ / ｑｍ (１７)

式中:Δｐｔ—间隙总压损失ꎻΔｐ—叶片的平均压差ꎻ
ｑｍｃ—泄漏流质量流量ꎻｑｍ—压气机质量流量ꎮ

Δｐ ＝ τ / (Ｚｒｔｉｐεｃ􀅰ｃｏｓγ) (１８)
τ ＝ πε[( ｒρＣｍ) １ ＋ ( ｒρＣｍ) ２][ ｒ２Ｃθ２ － ｒ１Ｃθ１]

(１９)
式中:τ—间隙处的扭矩ꎻＺ—叶排中的叶片数ꎻｒｔｉｐ—
叶尖半径ꎻ γ—叶型安装角ꎻ Ｃｍ—绝对速度子午

分量ꎮ
泄漏流质量流量由以下公式估算:

ｑｍｃ ＝ ρ－ＵｃＺεｃ􀅰ｃｏｓγ (２０)

Ｕｃ ＝ ０. ８１６ ２Δｐ / ρ－ / Ｎ ２
ｒｏｗ (２１)

式中: ρ－—平均密度ꎻ Ｕｃ—间隙流速度ꎻ Ｎｒｏｗ—叶

排数ꎮ
１. ４. ６　 端壁堵塞模型

为准确预测流场堵塞发展ꎬ使用 Ｂａｎｊａｃ 等人[８]

在 Ａｕｎｇｉｅｒ[１７]研究的基础上改进和简化的边界层模

型ꎬ考虑速度变化、叶片力、叶片力亏损厚度和粘性

力等的影响ꎬ而扩大边界层模型的适用性范围ꎮ 计

算模型如下:
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ｄ
ｄｍ[ ｒρｅＶｅ(δ － δ∗)] ＝

０. ０３０ ６ｒρｅＶｅ (
δ － δ∗

θ － ３)
－０. ６５３

(２２)

ｄ
ｄｍ( ｒρＶ ２

ｅ ) ＋ ｒρＶｅδ∗ ｄＶｅ

ｄｍ ＝ ｒ(τｗ ＋ εｆ ｆ) (２３)

式中:Ｖ—速度ꎻδ—边界层厚度ꎻδ∗—边界层位移厚

度ꎻθ—边界层动量厚度ꎻτｗꎬεｆꎬ ｆ—壁面剪切应力、

叶片力亏损厚度、叶片力ꎻ下角标 ｅ—边界层边界处

参数ꎮ

２　 叶片造型方法

基于准二维设计计算结果ꎬ获得沿径向不同流

线位置的叶片进 /出口几何角、弦长等几何参数ꎬ参
照叶片造型设计规范ꎬ使用参数化造型方法ꎬ在流面

上进行叶片造型ꎮ
根据不同设计对象和不同来流进口马赫数采用

不同的叶型ꎬ高亚音流场多采用双圆弧叶型ꎬ亚音流

场可选择采用 ＮＡＣＡ￣６５ 叶型、Ｃ￣４ 叶型等ꎮ 构造二

维叶型使用中弧线叠加厚度分布的方法ꎬ具体的叶

片造型流程如下:
(１) 构造中弧线:根据多流线计算结果得到叶

片几何参数及设计参数ꎬ包括进 /出口几何角、叶型

弯角、安装角和弦长等ꎬ使用圆弧、样条或多项式拟

合曲线来生成中弧线ꎻ
(２) 厚度分布叠加:在确定中弧线后ꎬ由包含厚

度及其相对位置的厚度分布数据生成厚度分布曲

线ꎬ在中弧线上叠加相应的厚度ꎬ得到叶型吸力面和

压力面型线ꎻ
(３) 前、尾缘处理:为得到封闭、光滑的叶型型

线ꎬ需要对叶型前、尾缘进行处理ꎬ由前、尾缘点及给

定的前、尾缘厚度保证前、尾缘在吸、压力面上与型

线光滑相切ꎻ
(４) 三维积叠:不同叶高的二维基元叶型需要

按照一定规律展向积叠ꎬ得到三维几何叶片ꎮ 叶片

的积叠规律有前缘积叠、重心积叠、尾缘积叠和一定

弦长位置积叠ꎮ 一般选用重心积叠ꎬ积叠轴选取在

叶片重心处ꎮ
完成造型后ꎬ输出各叶高截面叶型数据ꎬ生成用

于三维数值模拟的叶片几何模型ꎮ

３　 轴流压气机准二维气动设计方法验证

为验证基于准二维多流线法气动设计程序的准

确性和基于准二维设计的气动设计方法的正确性ꎬ
选择公开的压气机算例进行设计验证ꎮ 本文选择的

研究对象为 ＮＡＳＡ Ｒｏｔｏｒ ６７ 跨音风扇转子ꎬ参照其

设计参数ꎬ使用准二维的多流线方法设计计算ꎬ由叶

片造型程序生成叶片几何模型ꎬ通过三维数值模拟

计算ꎬ与试验数据和原型几何模型数值模拟结果对

比ꎬ对设计程序和方法进行验证ꎮ
３. １　 多流线法设计与叶片造型

ＮＡＳＡ Ｒｏｔｏｒ ６７ 是一个跨音两级风扇的进口级

转子ꎬ采用低展弦比设计ꎮ 因其具备较为详细的设

计和试验数据[１８ － ２０]ꎬ故在各种设计程序和 ＣＦＤ 代

码的验证测试中得到广泛应用ꎮ Ｒｏｔｏｒ ６７ 主要参数

如表 １ 所示ꎮ

表 １　 Ｒｏｔｏｒ ６７ 主要参数

Ｔａｂ. １ Ｍａｉｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｏｆ Ｒｏｔｏｒ ６７

参　 数 数　 值

设计质量流量 / ｋｇ􀅰ｓ － １ ３３. ２５

设计总压比 １. ６３

转速 / ｒ􀅰ｍｉｎ － １ １６ ０４２. ８

叶尖相对马赫数 １. ３８

展弦比 １. ５６

轮毂比 ０. ３７５

叶尖稠度 １. ２９

叶根稠度 ３. １１

叶尖间隙 / ｍｍ １. ０１６

叶片数 ２２

根据其设计参数ꎬ使用多流线程序进行单转子

设计计算ꎮ 参考设计报告中的通流设计计算结

果[１８]ꎬ扭向规律采用与之相接近的等环量分布ꎮ 由

于该风扇径向尺寸较大、叶片扭转剧烈ꎬ３ 条流线不

足以充分描述流场细节ꎬ使用包括叶尖、中径和叶根

在内共有 ５ 条流线的多流线法计算转子进、出口的

流场气动参数ꎬ设计单转子的流道几何与原型几何

结果对比如图 ４ 所示ꎮ 进、出口相对气流角径向分

布结果对比如图 ５ 所示ꎮ
对比通流结果可知ꎬ多流线设计的转子几何在

出口截面的结果较原型略有偏差ꎬ相对气流角与通
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流计算的趋势吻合较好ꎬ验证了多流线设计程序的

准确性ꎮ

图 ４　 转子流道几何结果对比

Ｆｉｇ. ４ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｒｏｔｏｒ ｆｌｏｗ ｐａｔｈ

图 ５　 转子进、出口相对气流角径向分布结果对比

Ｆｉｇ. ５ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｒａｄｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｖｅ

ａｉｒ ｆｌｏｗ ａｎｇｌｅ ａｔ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ ａｎｄ ｏｕｔｌｅｔ ｏｆ ｒｏｔｏｒ

选取双圆弧叶型ꎬ中弧线叠加由前、尾缘厚度和

最大相对厚度生成的厚度分布曲线ꎬ使用圆形前缘ꎬ
得到各截面的二维叶型ꎬ根据上述多流线设计得到

的转子进 /出口几何角、叶型弯角、安装角及弦长等

几何参数ꎬ采用重心积叠的方式生成三维叶片ꎬ如图

６ 所示ꎮ

图 ６　 设计转子三维叶片

Ｆｉｇ. ６ Ｄｅｓｉｇｎｅｄ ３Ｄ ｒｏｔｏｒ ｂｌａｄｅ

３. ２　 数值计算方法

转子网格划分使用 ＮＵＭＥＣＡ 软件中的 ＡｕｔｏＧｒｉｄ５
模块进行ꎬ采用结构化网格ꎬ叶片通道区为 Ｏ４Ｈ 型

拓扑结构ꎬ对转子叶片端区及前、尾缘进行了局部网

格加密ꎬ对近壁面网格加密ꎬ以满足 ｙ ＋ < １ꎮ Ｒｏｔｏｒ ６７
计算网格如图 ７ 所示ꎮ 网格数约为 １２６ 万ꎬ根据对

该转子的研究[２０ － ２１]ꎬ当前网格数已满足网格无关性

要求ꎮ

图 ７　 Ｒｏｔｏｒ ６７ 计算网格

Ｆｉｇ. ７ Ｒｏｔｏｒ ６７ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄｓ

三维数值模拟计算采用商业软件 ＡＮＳＹＳ ＣＦＸ
求解雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ￣Ｓｔｏｋｅｓ 方程ꎮ 采用 ＳＳＴ 湍流模

型ꎬ进行单通道计算ꎮ 工质选择理想气体ꎬ进口边界

条件设定如下:进口总压 １０１ ３２５ Ｐａꎬ进口总温

２８８􀆰 １５ Ｋꎬ轴向进气ꎮ 给定出口平均静压作为出口

边界条件ꎻ叶片表面、机匣和轮毂壁面均设定为绝热

无滑移的边界条件ꎻ转子两侧设置为周期性边界条

件ꎮ 计算中通过逐渐提高背压来逼近失速点ꎬ获得

特性线ꎮ
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为验证数值计算方法的合理性ꎬ依据网格条件

及计算方法计算 Ｒｏｔｏｒ ６７ 的特性ꎬ１００％转速下数值

计算结果与试验数据对比如图 ８ 所示ꎮ 由图可知ꎬ
总压比和等熵效率随流量的变化趋势与试验值一

致ꎬ总压比、等熵效率均略低于试验值ꎮ 这与许多研

究中该转子的计算结果相符ꎬ说明采用的计算网格

和数值模拟方法得到的结果较为可靠ꎬ满足本文研

究需求ꎮ

图 ８　 １００％转速下 Ｒｏｔｏｒ ６７ 性能计算与

试验结果对比

Ｆｉｇ. ８ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ Ｒｏｔｏｒ ６７ ａｔ １００％ ｓｐｅｅｄ

３. ３　 设计方案验证与分析

将多流线设计的单转子在 １００％ 转速下的特性

与原型计算值及试验值进行对比ꎬ结果如图 ９ 所示ꎮ
转子峰值效率点的性能误差如表 ２ 所示ꎮ 通过对比

可以看到ꎬ设计转子压比、效率特性与原型趋势基本

一致ꎬ对于堵塞流量点的预测较为准确ꎬ但未能捕捉

到失速流量点ꎬ流量范围小于原型ꎮ 在 １００％ 转速

不同流量工况下ꎬ设计转子总压比特性与原型吻合

较好ꎬ但等熵效率偏低ꎬ峰值效率点性能与原型的相

对误差在 － ２. ７６０％以内ꎬ考虑到数值计算误差在内

的影响ꎬ设计转子性能基本达到初始设计方案性能

精度要求ꎮ

图 ９　 设计转子在 １００％转速下的性能对比

Ｆｉｇ. ９ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｄｅｓｉｇｎｅｄ
ｒｏｔｏｒ ａｔ １００％ ｓｐｅｅｄ

表 ２　 转子峰值效率点性能参数对比

Ｔａｂ. ２ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
ｏｆ ｒｏｔｏｒ ｐｅａｋ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｐｏｉｎｔｓ

参　 数 试验值 原型计算值 设计计算值 与原型偏差 / ％

总温比　 １. １６４ １. １６４ １. １６９ ０. ４２９

总压比　 １. ６４２ １. ６２５ １. ６２６ ０. ０６２

等熵效率 ０. ９３０ ０. ９０６ ０. ８８１ － ２. ７６０

为了分析设计转子与原型流场的细节差别ꎬ选
取 １００％转速下峰值效率点的流场ꎬ对比多流线与

三维数值模拟计算结果ꎮ 试验测点布置如图 １０ 所

示ꎮ 参照测点布置位置ꎬ得到转子出口参数的径向

分布结果如图 １１ 所示ꎮ 由图 １１ 可知ꎬ多流线结果

的总温比、总压比和等熵效率在出口均匀分布ꎬ这与

多流线沿径向等总焓、等熵假设及采用的等环量分

布相符ꎬ且结果与试验值相近ꎮ
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图 １０　 Ｒｏｔｏｒ ６７ 试验测量位置

Ｆｉｇ. １０ Ｒｏｔｏｒ ６７ ｔｅｓｔ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ

图 １１　 转子出口径向参数分布对比

Ｆｉｇ. １１ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｒａｄｉａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ
ａｔ ｔｈｅ ｏｕｔｌｅｔ ｏｆ ｒｏｔｏｒ

　 　 设计转子三维计算的总压比、总温比在 ５０％叶

高位置与多流线、试验及原型计算结果吻合ꎬ在叶尖

和叶根部分均有偏差ꎬ表现为叶尖做功能力加强而

叶根做功能力不足ꎬ这与叶片造型时对叶尖和叶根

型面的处理有关ꎮ 由于简化假设限制ꎬ准二维阶段

的多流线设计采用较为简单的扭向规律ꎬ无法实现

经过修正的、较为复杂的扭向分布ꎬ设计精度欠佳ꎮ
为实现设计方案性能目标ꎬ需要进一步提高叶片造

型阶段的精度要求ꎬ对各截面基元叶型实施更合理、
精细的厚度分布规律并开展精细化前、尾缘厚度

设计ꎮ
设计转子三维计算的等熵效率在叶中以下部分

与原型结果基本一致ꎬ在叶尖部分小于原型ꎮ 原因

是跨音转子叶尖存在较强的激波干涉和泄漏涡等因

素ꎬ使得叶尖流动较为复杂ꎬ而多流线方法虽考虑激

波损失的影响ꎬ但径向计算流线过少ꎬ过度简化掺混

导致的熵增ꎬ对端壁区尤其是叶尖部分损失的预测

仍不够充分ꎮ 通过增加流线和添加更合适的总压损

失模型组合来尽可能充分地考虑三维和粘性效应带

来的影响ꎬ提高对流场预测的准确性ꎮ

４　 结　 论

(１) 准二维快速气动设计程序能够快速提供满

足轴流压气机初始设计阶段需要的流道几何和气动

布局方案ꎬ具有计算速度快、计算稳定性强且具有一

定精度的特点ꎬ兼具快速、稳定特点的多流线法可为

有复杂气动布局的变循环轴流压缩系统一体化初始

气动设计提供一个方法ꎮ
(２) 准二维快速气动设计程序通过嵌入经验模

型初步考虑了端壁损失以及间隙损失等复杂流动效

应ꎬ但由于受模型简化所限以及经验模型适用范围

有限的影响ꎬ对由端壁曲率以及粘性剪切效应等引

起的叶尖和叶根处流场变化的预测精度仍欠佳ꎬ需
校准、改进经验模型ꎬ提高模型适用性和预测精度ꎬ
形成更合理的经验模型组合ꎮ

(３) 将准二维的多流线法衔接叶片参数化造

型ꎬ通过三维数值模拟特性验证和流场分析发现ꎬ多
流线设计得到的单转子基本满足初始设计方案精度

要求ꎬ但后续使用需通过优化气动设计ꎬ施加更精细

的叶片造型技术ꎬ从有效控制激波强度的中弧线和

型线设计、精细化前缘设计以及三维弯掠设计等方

面入手ꎬ优化压气机叶片设计ꎬ进一步提高设计方案

的性能ꎮ
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(４) 多流线法作为初始设计阶段的设计方法ꎬ
气动设计参数的给定受限于设计者经验ꎬ可根据二

维通流或三维数值模拟的流场分析结果指导初始设

计阶段设计的选择ꎬ为气动布局方案改进提供指导

方向ꎮ
综上所述ꎬ轴流压气机准二维快速气动设计能

够提供轴流压气机初始设计阶段所需的子午气动布

局ꎬ为基于通流或高精度三维计算、进一步优化气动

设计提供良好的初始设计方案ꎮ
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