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摘要：为了更加准确地反映压气机内部流场的展向分布特性并提高计算精度，基于流线曲率法发展了 1 种考虑压气机内部展

向掺混作用的计算方法。应用 Gallimore-Cumpsty（G-C）掺混模型模拟紊流扩散的作用，在 2 维 Carter 公式基础上引入改善的

Roberts修正模型对落后角进行预估，通过落后角反映二次流的作用，并对 3级轴流压气机 3S1 进行了计算分析和比较。结果表明：不

考虑掺混因素时所得计算数据的展向分布情况与实际流场相差较大；只有同时考虑紊流掺混和二次流 2 种因素，才能得到最优结果。该

方法能够较好地模拟轴流压气机的展向掺混作用，得到更加贴近实际的气动参数分布，可为压气机设计和优化提供参考。
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Numerical Calculation of Axial Compressor Considering Spanwise Mixing
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Abstract: In order to reflect the spanwise distribution characteristics of inner flow field of compressor more accurately and to improve
calculation accuracy袁 a calculation method considering spanwise mixing in the axial compressor was developed 袁based on streamline
curvature method. The turbulent diffusion was simulated by applying Gallimore-Cumpsty 渊G-C冤 mixing model. The deviation angle袁 which
was used to reflect the effect of secondary flow袁 was predicted by the modified Roberts model based on the Carter's 2D formula. and the
computational analysis and comparison of a three -stage axial compressor 3S1 were performed. The results show that the spanwise
distribution of the calculation taking no account of mixing is much different from the actual flow field袁 and the optimal results can be
achieved only if turbulent diffusion and secondary flow are considered simultaneously. The method can simulate the spanwise mixing
performance of axial compressors better and obtain reliable aerodynamic parameter distribution袁 which is helpful to the design and
optimization of compressor.
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0 引言

轴流压气机是航空发动机与燃气轮机 3 大核心

部件之一，准确、快速、完整地获得其整体性能指标和

各排叶片的展向参数分布，是其气动设计的基础。叶

轮机械内部 3 元流动分析方法始于吴仲华教授 20 世

纪 50 年代提出的 2 类相对流面理论，并在 50~70 年

代经历了快速发展，积累了大量有关气动损失、落后

角、堵塞因子的模型和经验关联式，逐渐成为叶轮机

械性能分析的主要工具。1990 年以来 CFD 技术快速

发展，但其计算模型、计算成本和计算精度都仍有很

大的提升空间，且较多应用于压气机气动设计的正问

题，以及局部流场的优化。在压气机气动设计领域，流

线曲率法依然是初始反问题计算和优化的主要工具。

轴流压气机的气动设计一直向着更高的级负荷和更

低的展弦比发展，这意味着级间通流的展向掺混作用

更明显，紊流强度增大，二次流动增强。因此，在流线

曲率法的计算中引入展向掺混模型有助于更加准确
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地反映压气机的内部流场的展向分布特性，提高计算

精度。在计及展向掺混的分析研究领域，Adkins 和

Smith[1]认为展向掺混由二次流决定；而 Gallimore 和

Cumpsty[2-3]根据试验认为小尺度的紊流扩散起主导作

用；Wisler[4]得到了更为全面而严谨的结论，认为大尺

度的二次流和小尺度的紊流在展向掺混过程中都起到

重要作用，只是因压气机展向位置和运行工况的变化

而有不同的表现；通过对 N-S 方程进行理论分析[5-7]，

也可得到类似结论：对 N-S 方程进行质量加权的概

率平均和周向平均，可得到 S2 流面基本方程组[5]。由

运动方程可看出，影响 S2 流面动量输运的有分子黏

性应力、紊流脉动应力和周向非均匀应力，而周向非

均匀应力包括二次流在内的 3 维大尺度因素。

基于上述分析，本文采用 Wisler 的观点，在基本

的 S2 通流计算中同时引入了紊流扩散和二次流的模

型，以评估展向掺混对流场的作用。将计算结果与公

开发表的数据进行对比和分析，表明考虑展向掺混后

流线曲率法能较好地预测出压气机的流场特性。

1 数值方法

1.1 控制方程

在实际叶轮机械中，气体的流动是非定常、黏性、

全 3 维的流动。计算过程中作定常、绝热和轴对称的

假设，在叶片排前后缘及叶片通道内部均设置计算

站，基于 N-S 方程推导出流线曲率法在 S2 流面上的

控制方程，分别是沿流线方向和沿计算站方向的速度

梯度方程、流量连续方程及焓方程[8]。

对于给定各叶片排出气角分布的反问题，注意到

环量与出气角的关系

V ur=棕r2+rVmtan茁 （1）

在跨声流动中，为得到子午 Ma<1 而相对 Ma>1
的超声速解，可通过式（1）将正问题转化为反问题迭

代求解。所以上述方法可用于相对跨声流动问题。

1.2 紊流扩散模型

紊流扩散采用 G-C 模型，该模型表达的物理过

程是因紊流扩散导致的动量和热量的展向掺混，并用

涡黏系数 滋t 和紊流热传导系数 kt 来度量。滋t 通过掺

混系数 着 确定，kt 和 滋t 通过紊流 Prandtl 数相关联

滋t=籽着Sct （2）

kt=
滋Cp

Prt
（3）

掺混系数 着 可由轴向速度 V z、轴向级长度 Lz 和雷诺

数确定

着= V zLz
Re （4）

实际计算中 Lz 可取进口叶片轴向平均长度，

和 Re 的值可通过经验给出，进而确定涡黏系数及紊

流热传导系数[9-10]。

计及掺混作用时，作用于切向面和轴向面上的应

力忽略不计，计算方程组的黏性应力项也需有所变

动，径向、切向、轴向分量分别为

Er=
4
3

滋t
籽

坠2Vr
坠r2 + 坠Vr

r坠r V r
r2蓸 蔀

Eu=
滋t
籽r

坠2（Vur）
坠r2 - 坠（Vur）

r坠r蓘 蓡 （5）

Ez=
1
籽

坠坠r 滋t
坠Vz坠r蓸 蔀+ 滋t

r
坠Vz坠r蓘 蓡

黏性耗散项为

椎=滋t
坠Vz坠r蓸 蔀 2 + 坠（Vur）

r坠r -2 Vur
r2蓸 蔀蓘 蓡+

2
3
滋t 2 Vr

r蓸 蔀 2 +2 坠Vr坠r蓸 蔀 2 -2 V r
r

坠Vr坠r蓘 蓡 （6）

1.3 落后角计算及修正

二次流的作用通过落后角来体现。在正问题中需

要采用合适的模型预估落后角的分布。目前已经有多

种落后角预估模型，有些方法要求已知流场的若干气

动参数，需要进行迭代计算。2 维 Carter 公式是计算

落后角的经典公式，仅根据叶型的几何参数就可初步

得到落后角的分布。这里根据文献[11]采用 Carter 公

式的另一种形式

啄2D=
0.23（2a軃）2+0.002茁2

*

滓姨
兹 -0.002

（7）

式中：a为叶型最大厚度沿弦长的相对位置，计算中

取 0.5 即可得到较为满意的结果。

修正落后角可应用 Roberts[12-13]的方法。该模型基

于 NASA 压气机中间级的试验数据，以 2 维 Carter 公

式为基础表达了 3 维流动对落后角的影响。叶栅通道

内的流体受到旋转的影响，在离心作用下产生向顶部

流动的趋势。低能流体在顶部的聚集，会因间隙的存

在进一步影响流动。因此，Roberts 认为转子的落后角

在叶根处表现为过转折，而在叶尖处表现为欠转折。

静子的流动现象更加明显，由于叶栅通道垂直气流运
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动方向压力梯度的存在，流体会在端部附近的区域形

成 2 个大小相同、方向相反的二次流旋涡。这在落后

角上就表现为欠转折。对已有的数据进行插值拟合

后，要求在端壁处表现为过转折。Roberts 研究发现，

静子落后角与壁面边界层厚度、叶型折转角和稠度关

系较大，转子落后角与壁面边界层厚度、叶顶间隙和

展弦比关系较大。

Roberts 的落后角修正模型在叶根处总是表现为

过转折，但事实上在叶根附近是存在欠转折的，而且

Roberts 建立模型使用的数据也能明显反映这一现

象，但是其最终模型并没有体现这一点[14]。动叶内的

流体受离心力的影响有向顶部流动的趋势，但其叶根

处仍然会有二次流涡团的存在。本文在研究中对转子

叶根处取 2毅~4毅的欠转折，然后计算分析其他参数，对

各修正点重新进行插值拟合，得到改善后的落后角展

向分布结果。

2 计算结果与分析

压气机 3S1 是 PW 公司的试验压气机，是 1 台 3

级低速压气机，展弦比为 0.81，轮毂比为 0.915，设计

转速为 5455 r/min，设计压比为 1.357，设计流量为

4.3 kg/s。轮毂和机匣均为圆柱形状，流道没有收敛。

文中采用的试验数据来自文献[15]和[16]，与流线曲

率法的计算结果进行对比。本算例从轮毂到机匣选定

11 条流线，各排叶片前后缘分别设置计算站，每排叶

片通道内设置 3 个计算站，上下游各设置 5 个计算

站，共 43 个计算站。具体的计算网格如图 1 所示。图

中每个格点代表 1 个计算站，水平方向格点相连代表

流线。

针对该算例，给出 5 种方案的数据，分别为：

（1）无黏无掺混，落后角由 Carter 公式给出。

（2）无黏无掺混，落后角由 Carter 公式经 Roberts

修正给出。

（3）G-C 模型，落后角由 Carter 公式给出。

（4）G-C 模型，落后角由 Carter 公式经 Roberts 修

正给出。

（5）文献数据。

本文进行了 5 种方案的计算。第 3 级转子和静子

的出口气流角计算结果与文献给出的数据的对比如

图 2、3 所示。由于出口气流角与落后角有直接关系，

观察到 Carter 公式和改善后的 Roberts 修正各自计算

结果的准确性。从图 2 中可见，Roberts 修正在转子的

叶尖附近取得了很好的效果，与文献数值基本重合，

同时叶根处欠转折的趋势也明显与文献数据相符，但

是幅度上偏小。从图 3 中可见，Roberts 修正使静子两

端部的流动计算均取得明显改善，展向分布形态更接

近文献数据。

第 3 级转子和静子的出口子午速度分别如图 4、

5 所示。从图 4 中可见，前 4 种方案在 20%~80%叶身

部分的数据差距很小，其中方案（1）和（3）的数值与文

献数据更接近，数值上比方案（1）和（3）小 0.5 左右，

但端壁区相差过多。方案（2）和（4）显著改善了端壁区

的情况，这正反映了改善后的 Roberts 模型使端部流

动计算得到明显优化。方案（4）的展向数值均比方案

（2）的稍小，总体上优于方案（2）的。图 5 的情况与图

4 类似，主流区 4 种方案相差不大，端壁区是方案（2）

和（4）优于方案（1）和（3），而总体上方案（4）又优于方

图 1 方案（4）的计算网格

图 2 转子 3出口气流角

图 3 静子 3出口气流角
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案（2）。

3S1 第 3 级出口总压和总温沿展向的分布如图

6、7 所示。对于出口总压，方案（1）在数值上已经较文

献数据偏高，且在展向分布上近似成 1 条直线；方案

（2）的展向分布形态较方案（1）有了明显改善，但数值

上比文献数据小，且绝对误差变大；方案（3）的展向分

布较方案（1）在端壁区有所改善，但数值上反而更大。

可以这样理解：方案（1）假定流动等熵和无黏，且滞止

转焓沿流线为定值。G-C 模型改变了这一假定，焓值

沿流线的梯度为正值，从而温升变大。在损失系数不

变的情况下，压比变大。方案（4）结合了方案（2）和（3）

的优点，在数值和展向分布形态上都更加接近文献数

据。主流区二者几乎重合，在端壁区方案（4）的变化幅

度偏大，但总体上已经达到了较高的计算精度。对于

出口总温，各方案结果与出口总压的情况类似，方案

（4）同样取得最佳的结果，主流区与文献数据几乎重

合，叶根和叶尖处均出现 2 K 左右的误差。

需要指出的是，本文对 Roberts 模型在转子叶根

处的结果进行改进，但对于具体的取值尚需要进行更

深入的理论分析和总结，得到明确的计算公式，最终

能应用于工程实际。

3 结论

采用流线曲率法的数学模型，通过 G-C 模型模

拟紊流扩散的作用，通过落后角反映二次流的作用。

在 2 维 Carter 公式基础上引入改善的 Roberts 修正模

型对落后角进行预估，发展了 1 种考虑压气机内展向

掺混作用的计算方法。经过数值计算，将计算值与文

献给出的数据进行对比，得到如下结论：

（1）展向掺混对轴流压气机气动参数的展向分布

有重要影响。单纯的无掺混计算所得结果与实际的展

向分布情况偏离较大，所以在压气机气动设计和优化

过程中应当考虑掺混这一重要因素。

（2）小尺度的紊流扩散和大尺度的二次流都是展

向掺混的重要因素。分析本文运用流线曲率法得到的

计算结果，可以看到单独考虑 Gallimore-Cumpsty 模

型或单独采用 Roberts 对 2 维 Carter 公式的修正都不

能得到很好的结果，只有同时考虑这 2 种因素才能获

得最优方案，无论展向分布还是数值都与文献数据最

为贴近。

（3）本文改善了 Roberts 模型在转子叶根处的计算

方法，但只作了初步探究，后面仍需进一步分析讨论。

图 4 转子 3出口子午速度

图 5 第 3级出口子午速度

图 6 第 3级出口总压

图 7 第 3级出口总温
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（4）本文采用的方法能够较好地预测轴流压气机

的气动特性，可以进一步运用到后续的分析和优化工

作中。
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