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超音速进气时栅

流面分析中的一些问题
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在超跨音速压气机级中
,

靠近顶部
,

进 口 相对气

流是超音速的 靠近根部
,

进 口 相对气流是 亚 音 速

的 。 这时
,

顶部附近的叶型设计
、

激波位置
、

气流攻

角
、

损失
、

流通能力等是我们关心 的主 要 内 容
。

因

为
,

如果对这部分流动本质没有较清晰的了解
,

就不

能把握 叶型设计的正确方法
,

就有可能严重影响级的

性能
。

对于跨音速转子 内部的三元
、

粘性
、

混合型流动

方程
,

即使哲时忽略粘性
,

精确求解也是相当困难
、

相当复杂的
。

虽然有关的数值计真
,

如松弛型混合差

分法和时间相关法
,

近十年来有了很快的发展
,

但应

用到解决设计间题还有相当长一段距离
。

因此 目前我

们根据已经掌握的知识
,

进行工程上可 以接受的设计

计算并辅之 以一些近似分析
。

按照通常的做法
,

根据昊仲华教授的一般三元流

动理论
,

在中心 流面计算完成后
,

我们可 以 在 回

转面上进行超音速叶栅的细致的气动分析
。

对于所研

究的跨音速级
,

我们只考虑相对气流为超音速
、

子午

分皿为亚音速的情形
,

并且只 限于讨论 已起动工 况
。

本文企图着重阐述有关的一些概念
,

’

提出一些看

祛
,

而不想在具体作法
、

步骤上多花笔墨
。 ·

一
、

栅前激波模型

当进 口 相对气流为超音速而子午分量 为 亚 音 速

时
,

所有 由叶片产生的扰动 包括压缩波和膨胀波

能向上游传播
,

在栅前建立了周期性的激波
。

由于激

波两侧膨胀波的千扰
,

激波向上游延伸时很快削弱
,

并最后蜕变为未扰动的特征线
。

这正是建立上游稳定

流动所需要的条件
。

为 了计算进 口 区流场
,

栅前激波作为进 口 区的上

游边界
,

是计算的起点
。

因此准确确定激波形状就很

重要
。

或者说
,

激波形状计算与流场计算 是 同 时 进

行
、

相辅相成的
。

对于单翼
,

早 已成功地建立了 比较

实用的脱体激波模型 包括激波形状和脱体距离
、

位

置
。

对于二元平面叶栅
,

激波上游为不均匀流场
,

不好完全照搬 模型
。

幸而在激波贴体时
,

由

于波后流场全部为超音速
,

可 以从叶背前缘点出发
,

利用特征方程及斜激波关系逐段把激波形状算 出
。

若来流 数较低
,

激波较弱
,

因而可 以假定为等婉
,

则斜激波关系蜕化为等炳压缩的关系
,

激波前与激波

后可 以看作是简单波流动
,

因而激波形状与进 口 流场

可 以用图解法得到 ,
。

若激波是脱体的
,

激 波 后

叶片头部附近存在局部亚音速区
,

使计算大为困难
,

作为近似计算
,

往往只限于计算波后超音速部分
,

例

如 〔
,

〕
。

计算时
,

可 以从栅前较远的一点开 始 在

这点认为激波已蜕变为特征线
,

而激波前
、

后的膨胀

波在这点恰好抵消
,

向内用特征方程及斜激波关系

或等嫡压缩关系 逐段算 出激波形状
,

直到激波上

的音速点为止
。

头部附近的激波形状和位置一般仍用

模型与上面的激波衔接
。

显然
,

栅前激波的形成机理与孤立机翼不 同
。

它

是从相邻叶片叶背上结束局部超音速区 的激波发展起

来的
。

因此
,

栅前激波是否贴体
,

脱体波的脱体距离

和形状
,

除了受叶型及来流参数的影响
,

还要受叶栅

结构的影响
。

不考虑叶栅的影响
,

用孤立叶型的办法
,

在进气 数
、

进气攻角条件下得到的激波波型
,

与按不

均匀流场计算所得的激波波形的差别
,

可见图
。

对于回转面上的叶栅
,

由于沿特征线气体参数不

健常数
,

用前述简单的方法计算波形有困难河 以用特

征线法在求解流场的同时计算波形
。

气流穿过激波的总压损失
,

原则上可 以按斜激波

公式计算得到
。

由于每根流线从上游进入叶栅通道须

穿过无数道激波
,

对于一个通道的一个平均激波损失

嫡增 相当于从叶片前缘到上游无限远沿一道激波

的损失按质量加权平均值
。

对于平面叶栅
,
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义

但沿流线是等嫡的
。

我们现在来分析由叶片吸力面 、

栅前激波
、

第一道吞入马氏波及滞止流线所包围的进
口流场

。

显然
,

第一道吞入波以后的膨胀波对其他叶

片通道没有影响
。

而第一道吞入波之前的叶型及相应

的膨胀波将改变下一个通道的流动条件
。

图 取 自 〔 〕

一

鲁 了 斋 需
式中

,

为通过一个通道的流量
, , 。

波前
、

后总压
。

对于回转面叶栅
,

考虑相对总温的变化
,

成

图 超音速叶栅的进 口 区

为写别以里几杆引山一

一

孕 丁厂
,

斋 带 两
, 、产

尹

平均总 压恢复应为

哥 界 丽
· 一

半

对激波后 的有旋流超音速区
,

可 以用特征线法求

解
。

〔
,

〕已推出了回转面上的特征方程
。

用一 阶偏

微分方程组的数学理论
,

也可导 出类似的结果
。

在附

录中列 出了简单的推导过程
。

这里把主要结果列在下

面

一 一一
, 。 、

特征方程为 共斗 士 卜
, , ‘、 ,

协
·

、
‘ , 。

“ 。 、

一
尸 产

‘ “ ‘ ,

特征相容方程为

给出了平面叶栅脱体激波的平 均 激 波 损

失近似公式 。 】

, 。 二
不尹一 ’卜‘” 一

丽带黔训

哥
一 ‘一 ·

“ 」 ,

宁 节节一一 叮育公一气一 甲

吸 一 协
。

架 日

式中系数 。 根据实验整理绘成曲线可 查
。

在上式中
,

总压损失与来流 数
、

前缘厚度
、

栅距
、

叶片角有关
。

实际计算结果表明
,

对一般叶型
, 二

以下
,

平均总压损失约为千分之几的量级
。

因此
,

通常的确可 以对这部分激波按等嫡处理
。

一 。 。

一 二 , 。 二 月 万 ‘ 卜
币丽厂一 一 月 卜协 , 飞 币玉于一气丁于了丁二 , 丁奋矿飞一尸二

。 一 。“ 卜 。“ ‘”卜 ’

· , 一 一

老睿器万 , 。

其中

禁
一

工
‘”“ 。 ,

吕

二
、

回转流面上超音速

膨胀关系及唯一攻角

票 单
一

李 、
十

兰
十 。

、

回转流面上的特征方程及其相容关系

一般说来
,

弯 曲激波后 的叶栅流场 中
,

在流线法

向存在嫡的梯度
,

它代表了流场 中的旋涡
,

因此激波

后是有旋流场
。

虽然嫡在流线法向分布是不均匀的
,

式 中 是流片厚度
,

是回转流面上流线法向
, ,

分别为沿流线法向转子烙及嫡的梯度
。

为了用特征线法解进 口 区流场
,

前面已经提过
,

必须同时求出栅前激波形状
。

对于脱体激波
,

还必须

已知音速线的形状 通常近似假定音速线为直线
,

假
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定叶型上音速点的位皿
。

激波上的音速点位置可以根

据连续方程求出
。

召
,

回转流面上的简单波流动的概念

在平面二元超音速流动中
,

在某种条件下可 以出

现只有一族波的简单波流动
。

它的特点是
,

沿一族特征线参数是均匀的
。

在物理平 面 上

的流动沿着速度平面的另一族特征线变化
。

因此速度

沿流线的变化可 以直接积分 得 到 所 谓 的 卜

公式
。

特征线是直线
。

这两个 特 点 使得流场的计算变得非常简单
。

由

于它的计算简单
, 因此

,

在很多场合
,

即使不是严格

遵守简单波流动的条件
,

也近似地应用这个概念
。

实

际上是推广了简单波的概念
。

在弯曲激波后的非匀嫡流中
,

若嫡的梯 度 不

大 来流 较小
,

激波较弱
,

可 以忽略膨胀波在激

波上的反射
,

仍按简单波计算
。

实际上
,

这时激波被看

作为等炳压缩波
,

激波前后气流方向的折 转按 一

公式与速度的变化相联系
。

若激波后嫡的梯度较大
,

这 时特征相容方程

可写成

坐标系中的相对运动有关的项
,

方程要比 以上两种情
况复杂得多

。

即使假定沿一族波 二 。 ,

但
‘

今 。 ,

一般来说 已很难保留一族波流动的物理概念了
。

但若

流面锥角很小
,

流片厚度变化也很小
,

仍可近似按简

单波流动处理 以便于计算
。

但必须炸意它的应用前提

及近似性 , 。

。

唯一攻角的计算

竺一
十

丝
,

乒、

车、
。

协 协 长 、 七

或 士
不几 协

一一 下百
一 ”

式中正
、

负号分别属于左行
、

右行波
。

这时我们可 以定义一族波流动为气流方向 和 压

力 沿特征线保持常值的流动
。

但由于嫡的分 布不 均

匀
,

其他参救 如速度密度 沿特征线可能是不均匀

的
。

当然这时特征线也不是直线了
。

气流的方向和压

力作为叶片发出的扰动信号向下游传播
。

在回转流面上
,

特征相容方程可写成
, ,

一 二二 一 二泛 一

一
一一二二二二乙一一一一 几里 二泛匕公

林 协 协 日士 林

对一定的叶栅
,

进气 数和进气方向角之间存在

唯一 的关系
,

它可 以用一根
一

日 曲线来表示
。

设

计出来的叶栅
,

进行流场计算之前
,

必须首先确立唯

一攻角关系
,

校核选定攻角
。

有人估 计
,

当 日澎

时
,

日相差
。

将会影响流量
。

用特征线法解进 口流场
,

必须同时算出 激 波 形

状
。

由于计算过程是从上游向下游推进
,

计算不得不

对带有头叶片的半无限叶栅进行
。

计算从头叶片开始
,

推进到若千个通道
,

直至满足周期性条件
。

然后
,

建

立上游来流与进 口 区参数之间的积分关系式
,

解方程

组 以确定均匀上游来流条件
。

为了确立叶栅的唯一攻

角关系
,

需作一系列这样的计算
。

但若能找到进 口 区

参数与上游参数之间的直接关系
,

只需分析无限叶栅

中的一个通道
,

就可很快找到上游条件
,

避开冗长的

流场计算与激波计算
。

对于简单波的流动就可 以建立

这种直接关系
。

。

平面叶栅 对图 所示的进 口 区流场
,

我们

必可在叶背上找到一 点
,

它发出的膨胀波既不与本叶

片前缘的激波相交
,

也不与下一叶片的激波相交
,

而

直达上游
。

因此波上的参数就是上 游 未 扰 动 参 数
,

日
。

叶背上的这一点叫中性点
, 从 这 点

发 出的波叫中性波
。 ‘

气流沿叶背的膨胀可 用
一

公

式来描述
。

即 立

日 二 、 一 、 。 一
式中

、

黔
一

了鼠
‘ 么 一 ‘ , 一 一 ’了

不望塑生些
卜 卜

卜 士 卜

。 ‘ 一 , ,

这时
,

由于增加了与半径变化
、

流片厚度变化及旋转

〕在进行 回转流面分析 时
,

用了 平 面 一 公式
,

流线速度变化公式
。

不过它也只在上述 条件下有一 定的意义
。

下角 代表上游值 但可取在中性波上
,

下角 代

表第一道吞入波值
。

对上 游与第一道吞入波之间的控制体系 以两条

相邻的滞止流线为界 列 出连续方程

日 日。 件

若激波为等摘 这是作简单波流动分析的前提么 , ,

上

会 带来一 些误 差
。

〔 〕推导了 回转流面上的 一 族 波 流动沿

、
,

全 有的文献 , 如 〔 〕 , 既 按简单波流动计算 , 在应用连续方程 时
, 又考虑 激波损失

,

事实上这种做法不可 能 提 高计

舞结果的精度 , 因 为计算体系 自身就不封闭 。

“ 滩多 ,
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式可写成

人 二 几 协 。

式中 是栅距
, 几 ,

为滞止声速
,

幻 二

二 ,

是第一道吞入波长度
,

可用

图解法或解析法求出
。

对任意给定的一对
,

日 值联立方程
,

就可解出一组 二 , 二 , 因而得 到 叶栅

的唯一攻角关系
。

栅前激波为脱体或贴体会影响第一道吞入波的位

置 因而影响 数 及滞止流线位置 因而影响 值
,

但由于叶型很平
,

并假定滞止流线通过前缘中心
,

因

此
,

这种影响在计算中反映不出来
。

。

回转面叶栅 由于不存在平面叶栅中 那 样

的简单波流动
,

因此不能直接积分得到一个联系上游

与进 口 区参数的解析关系
。

特别是
,

严格地说
,

现在

无法找到完全代表上游参数的中性波及中性点
。

但对

跨音速压气机顶部附近截面
,

若流面倾角很小
,

流片

厚度变化率 叮 百反小
,

激波后滴的梯度 很小
,

而且这儿项从前缘往上游方向很快衰减为 。 ,

则 根 据

上节的分析
,

仍可把进 口 区近似看作是简单波流动
。

并进一步假定在叶背上仍可找到一个中性点
,

它发出

的波上的参数与上游参数相等
。

这是因为膨服波很快

伸向前缘上游方向
,

因而波上 的参数近似为常值
。

〔 〕在假定一族波流动的前提下
,

导 出了超音

速回转面上沿流线的速度变化公式
,

即

旦
、 二 闷 。 ,

一 ,
‘

丫 」 。 。

饭冠
一 二 一 士 林 “拼兰进士 二 ““经竺竺竺 竺全

兀 一
’

。 ,

式中 为流线长
。 ,

由于流片厚度的收缩及流面倾角为负值
,

气流的

加速小于 一 公式计算值
。

〔 〕给出了数例
。

于

是平面叶栅中的方程 在回转面叶栅上被式

代替
。

式 可作近似数值积分
,

方程右端各项系

数取平均值
。

作为初值可先按
一

公式求得 第 二 点

的值与第一点数值平均得到
。

连续方程写成

。。 日二 一 亩 又 、石
” 。

式中
。 , 。

为相应位置的相对滞止温 度
。

方 程

右端各量取第一道吞入波上平均值
。

给定一对
,

日
,

方程
,

联立
,

即

可求得
,

日
,

于是可得唯一攻角关系
。

攻角的经验选取

由于叶栅唯一攻角的计算工作量很大
,

又不容易

算准
,

因此在设计时往往根据经验选用一个攻角
。

如

〔 一 〕认为主要考虑叶背前缘厚度的影响和边界

层影响
,

取中性点叶背攻角为 一
。

不等
。

也即出

于以上两个因素使轴向速度加大
、

气流角减小
,

因此

必须让叶背在中性点位丑与当地 自由流保持
“

一
。 。

攻角
,

使气流在该位毅的实际方 向与上游方向一致
。

由于叶背上 中性点位笠无法事先确定
,

因此在叶片设

计完成后
,

应用上述方法校核唯一攻角
。

三
、

槽道激波和喉部裕度

。

擒道激波损失模型的讨论

栅前激波向叶栅槽道内仲入的一支就是 槽 道 激

波
。

已有不少人在压气机转子叶尖用高频率响应压电

石英晶体测量了叶栅内压力分布
,

如 〔 〕
。

由等几

线来大致确定激波的形状和位置
。

近年来采用激光干

涉法在叶栅内进行激波测童更是非常活跃
。

但因为这

区域内流动现象极为复杂
,

有关槽道激波的机理和模

型 目前还未解决
。

在实验测量数据分析的基础

上提出了一个计算槽道激波损失的近似模型‘ 。

他

认为压气机内部流动损失主要包括激波顶失和叶型狈

失两部分
。

激波损失可 以用简化的正激波 模 型 来 估

计
。

从叶片前缘向槽道中线作垂线交于相邻叶片的叶

背上一点
。

槽道激波损失可 以用激波着陆点 处

数 。和激波顶点 处波前 数 的算术平均位作 为

平均激波前 数
,

按正激波查表得到
。

入
八

图

我们用一元的办法按照这个模型对某跨音速压气

机顶部附近几个流面进行气动分析
,

计算 通 过 激 波

的嫡增 △
,

加功量 。 ,

静压升高和 数 变 化
。

激波前气流等嫡膨胀
,

激波后气流为亚音 速 扩 压 过

程
。

在这区间内叶型损失 总嫡增扣除激波嫡增 按

线性递增
。

计算结果见表
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给定熬据 表 截面激波计标数据

△
, 、

一

二

。 卜 ,

到 二
厅‘一一目内了﹄﹃口甘路匀、。 。卜、

一﹃
计算结果

卜 、 卜

项
计算落 一勺 卜

忆军

△ 波 妙乏前
△ 。 ‘

卜扁二
一

竺后
一

二 告 ‘

前

。 。 。 一 。

’

出

。 。

丽二 含 , 。 。 一 。 。

下标总
,

出
,

前
,

后
,

波
,

分别表示总增量
,

出口 ,

激波前
,

激波后
,

激波
。

给定数据 表 截面激波计称数据

。 上⋯
一竺

一

⋯一 ⋯婴阵⋯一 ⋯二‘
·

“ ” ‘
。

‘ ” ”
·

。 了
·

‘了

计算结果

要羁 遥
‘

“ 全 “ 十 ”, ‘
·

‘ 。
·

“

△ , 。 。 、 。 , 。 。 。 , 二 。 。 。 。 山

一一群一一一
⋯一竺翌 ⋯

一

二全兰⋯兰兰 ⋯
响

兰二竺
一

阵鳖
月

⋯缨。
·

。 ‘ 一 ·

王‘ ‘ ‘ “
·

。“ ‘
·

‘ 。
·

“‘

由表 第一 行 可 见
,

计算 数 据 △ 总
,

出
, 。

出
,

出与给定数据不符
。

波 △ 总中所占比例太大 根据 的

估计及实验数据统计
,

激波损失约占总嫡增的 上

下
,

△ 。 总偏大
, 。

出偏高
,

出偏 , 分

析原因
,

这是 由于激波模型假设不合适引起的
。

也就

是说
,

用这种模型高估了激波强度
。

为了压低激波的

强度
,

有人建议 并被广为采纳 用 。和 的 平 均

值作为波前 数
,

这就是表中第二行的数据
。

与给定

值比较
,

四对数据都很接近
。

这就证实了上述分析
。

再着接近叶尖的截面 的计算结果
。

由表 中数据看出
,

第一
,

采用前述办法用 二 与

的平均值把波前 数降下来
,

激波强度仍偏 高
,

还必须进一步降低激波强度
。

但这样使激波嫡增在总

炖增中占比例太小
。

第二
,

从
,

截面 的结果看 出
,

当通道计算满

足连续方程时 出口 数符合给定值 激波后到通道
出 口 ,

几乎没有减速
,

甚至出现加速
。

这意味着叶栅

通道有很大一部分对气流不作功或作负功
。

显然这对

压气机工作是非常不利的
。

由此可见
, 一 这种简单的槽道正激波模型不能确切

反映实际损失
。

可能的解释是激波应是斜的
。

另一个

重要因素是
,

由于压气机叶栅中激波与边界层的干扰

影响
,

使激波前边界层增厚
,

产生压缩波
,

实际 波前

数降低
,

因而削弱了激波的强度
。

已有实测的压气

机叶栅激波增压 的数据 〔 〕中图 和 〔 〕中图
, , 。

应该指 出
,

目前设计计算中是引用了
‘

经过归纳的实测损失数据的
。

图中实线为经验关系
,

并可写成对正激波方程的

修正形式
,

护
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次
几

‘

下 、丫幼却雄
、

溯随

口
华

。

图 测量的叶枷内正激波静压 比
一

取 自 〔 〕

互
一 十

黑
么 二 、 ,

凡 十
取

因此
,

为了建立比较合理的激波模型
,

以便进行气动分

析
,

必须对流动物理图案作更深入的研究
,

而理想无

粘性主流计算 已无能为力
。

夕

喉部裕度

在压气机级设计中必须保证的重要参数之一是流
一

量
。

设计 出来的压气机若达不到给定的流量值
,

这是

设计的失败
。

但若喉部面积过大
,

允许通过的流量过

大
,

在亚音速情况下
,

这意味着特性线的右移
,

使整

个机组匹烬不当
, 效率降低

。

在超音速情况下
,

喉部

面积对槽道激波的形状和位置起控制作用
,

因而影响

进 口 区 的扩压和激波损失的数值
。

此外
,

喉部面积也

受到叶型叶栅参数 如多圆弧造型中的前弯比
、

稠度

等 的制约
,

并非完全任意选取
。

当我们借助于两族流面进行气动设计时
,

要求在

每一回转流面上都不发生流量堵塞
,

以保证我们所选

择的流型
。

否则
,

即使整个级的流量达到了
,

但因流

型被破坏
,

效率也会降低
。

从上面也可看到
,

喉部大小实际上和损失大小有

关 因而通常在设计时有最小损失喉部的提法
,

必

须谨慎处之
。

我们的本意应该是使所设计的压气机及

其各流片都恰好通过给定的流量数值
。

但是
,

一个级

究竟流通能力多大 一个叶栅通道的流通能 力 有 多

大 这是个复杂的间题
。

我们从以下儿方面来说明这

个伺落
、 ’ ·

,

在一元等炳喷管流动中
,

喷管的流通能力决

定子喉部面积大小 喉部是喷管的最小横截面
。

但

在一元非等嫡绝热流动中
,

的临界截面不是发

生在喉部
,

而往前移了 〔
、

〕中第四章习题
。

周此流通能力不是由喉部大小来决定
,

而取决于当地

总压及临界截面
。

如把回转面上叶栅通道看作是有半径变化的

旋转一元通道
,

则 于 的临界截面
,

也就是稗制通

道最大流通能力的截面不是发生在喉部
,

而是发生在
工随丰径减小

,

截面积渐增的某位笠
,

因而是在喉部的

下游某位置
。

从喉部到这一位置
,

若喉部为亚音速
,

则在这段距离内是加速过程
。

在二元叶栅通道中
,

音速线形状取决于叶栅

结构
,

与槽道儿何喉部直线不一致 。 。

在压气机叶

栅三元通道中
,

临界音速截而的形状将更为复杂
,

就

更不用说了
。

只就以上几点说 明
,

由于至今还没法仔细考虑的

三元影响及非等嫡 激波
、

边界层 效应
, 目前还无

法准确估计压气机的流通能力
,

在设计之前就更谈不

上了
。

为 了便于设计
,

通常的做法是根据经验 由大

量实验数据整理而得 对叶栅通道给定喉部裕度
,

即

仍旧沿用一元等嫡流的概念
,

但控制通道 的 儿 何 喉

部
,

给定放大系数
,

它包括了边界层 位移厚度增长

及临界截面变化等影响
。

的定义是
二 飞 二

式中 为实际喉部面积 , 为相当于当地 总 参 数

的临界截面积
。

对于超音速压气机叶栅通道
,

在上游

和临界截面之间建立一元的质量连续方程
·

二 六 日
’

则得

”

燮锡黔鱼
二

弓纂袄二 人

斌
’ ’ “

一。二
·

’ 瑞分
一

飞‘
·

偿扮丫哥
“ 二 ” ”。

’

够日‘

式中‘ 大间隙处流片厚度
,

为栅距
,

日 为上游气
流方向角

,

协户
“ 。、包括两道檄波 引 起 的 总 压 损

失
, 。 “

协为回转面上半径变化引起的相对 总 温

比 ,

“ 。

认
刁一一一

人 一

半

毛 一

〔
‘

念
一

〕
之

上标 。为总参数
,

下标 。为间隙 或上游 值
,

为

临界截面
。

式 的定义可包括各种因素影响
,

原则上适

用于转子
、

静子 平面叶栅及回转面通道
。

不过
,

由
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于各人的经验
,

习惯做法不同
,

也有不 同 的 义 方定

法
。

在设计时如 参 考 别人的数据
,

必须注意它的定

义
, 以免不恰当地引用

。

对于转子
,

通常取
。

对亚音速静子
,

则

定义
声 二 二 日

, 尹

值也取
, 。

还要指出
,

喉部裕度 只是从几何上保证允 许通

过所需要的流量
。

至于前面提到的
,

由于唯一攻角估

计不准所造成 的流量误差并不能由此得到补偿
。

以上所涉及的一些概念如简单波流动
、

中性点攻

角
、

喉部裕度等及回转流面分析中的一些问题是设计

中经常被广泛引用和碰到的
。

我们在 自己的设计实践

中往往感到在一些经验做法中容易产生概念混淆
,

这

将有碍于设计方法的进一步发展和完善 , 有必要给以

澄清
。

器
· ·

器
一

贵 ,

瑞
· 。

箭
一 。

一

式 一 , 一 , 一 , 一

组成四个末知函数
, 。 , , ,

两 个 自变

量
,

的一阶拟线性偏微分方程组
,

应 用 特征

线理论 , 可 以找到这 四个方程的线性组合
,

使得
函数

, 。 , , 甲的微分只在一个方向进 行
,

于

是可得如下的方程组

, 、二 」。 , , 、

几 气 口 一

一
几

附录 回转流面上超音速有旋流场中

的特征方程及其相容方程

几 下 人。 二

。 十 一 丝三

几 一 久一

主 十 几 一 久

相对坐标下可压缩
、

稳定
、

无粘性运动方程
·

甲 一 石 二 一 甲

在子午流线方向 及切向 展开后得 为流面倾角

“名 一

鲁
。

舞 卜
。

人 几 久

、、

一
。

, , ,

一
二 吧尸 一 ,

一己
生多汽

一 。 ‘ 一 勺

丝三 。

飞

产 么

十 一 吸

一
一 十

、, 一
‘一 〕

。

、

一
一娜

‘

尸一一
二

一 一 一

十 一
二二

。
十
卫一卫卫

这个方向可 以由从
,

札
,

儿
,

礼存在非零解 的 必 要

条件 系数行列式为 找到
。

整理后可得
一 。

以
一 ‘ 么 〕

,

一

其中 为特征线斜率
。

二二
, 。 、

品 , 人 。 ,
, 。 , 。

汀
。

田 丁、、八 一 , 网米 一“ 一 幽 刁一
刀

,

付 性 节护二二

‘翌卫丝
‘

、 ‘·“ 一 。
一

、

一
一困

一 尹

一

这是对应于特征线为流线的二重根
,

把它代入原方程

在流面上的连续方程
一 丫 一 二 下

一
一一

一
己 己

组后得相容方程为 叼 生 一 粉 。

展开后得 卑
。

票
、

一

这就是旋转坐标系中的伯努利方程
,

它也可 以从动量

方程直接得到
。

十 二

鬓弊
州 十

口

一

由式 一 的第二个因子为
,

得

。 士 了 一吕 。名 一 一 兄 。蕊 一

么 一 么

、 叭沪

一
假定沿流线等嫡

,

则能量方程
·

甲 。

利用状态方程 二 ,

热力学关系 二

一 及声速定义 户 展开 后 得

二 士“ 一 。

其中卜为左
、

右两族特征线与流线的夹角
。

从式 一 可解得朴
七

一 。
几 , 久,

© 1994-2008 China Academic Journal Electronic Publishing House. All rights reserved.    http://www.cnki.net



通限卜

口︺
一

原方程组

叭
一

, ‘ 一 下 几 一

一 一 一 线性组合 后可写成

工 ,
。

, , , ‘ 一

主二
‘

一

将式 一 中人值代入便得

一一 ———一
图

一 ,

生 十

一 。

以 一

十

—
】

’

名

卫立 ‘卫 〕 一 。

一命 会
一

芸
·

今
· 。

得

罕
·

,
,

。 二
‘

一 卜 。一 而杂豁丽“

将式 一 代入
,

整理后可得
件 ,

工 二二百

一
一 二二一 , 一一丁一

士 卜

协 卜

二 二

一
一

一

下 这就是正文中的式
,

它与 〔的 中 式

参 考 文 献

一

一样
,

鳖坦主三一

协 卜

协 李卜

佘
, 二

十 仁二二二二

一一
一 , 一

一
, 一一之‘

注 卜 廿士 林
。 二

一

或 ’ 协

如罕
二

硫韶备疡 ,
, , , 丫

, 一 ‘丁一

一

名协 。
土 二二二二 一 ‘二叫

一
一 、产 一 一 二 甲 , 二 气二

协 士 卜 乙 汤

一

卜

士 卜
口二

一

动 。
一

若流线法向为
,

则转子穷含及嫡 的梯度应为 方向
。

物理量 沿特征线的变化可表示成
一

宝至 丝厂夕工
十
退丈了逛、

一

勺
气 己 己。 , 尸

一 丁
〔一 土 卜 〕

土 卜

‘ 土 协

将式 一 代入式 一 ,

一

并令

丫 一 一

丝七 、汀
, 竺吵

尸

、
护 、 。 石 ,
二 、 “

〔 〕
。

〔么 〕 乙 或 一 一

〔 〕 , , 。

〔 〕 已 乙云玄玲 。了 刀 , ,

沁
〔 〕

, , 。

〔 〕
一

〔 〕

〔 〕在相对回转流面上超音速气流的膨胀
, 《 叶轮

机械气动交流会文集 》

〔 〕 。《可压缩流的动力学与 热 力 学 上

册 》中译本

〔 〕 一 。

〔 〕 一

〔 〕 一

〔 〕 一

〕 它 一 一

〔的 一 《超跨音速压气机 文染 第

三辑 》国外航空编辑部

〔 〕 丫 一 同上书

〔 〕刘高联 《 叶轮机械气体动力学讲义 》 上海机

械学院
〔 〕《 》

牙 ‘

〔的 等
,

‘ 》第二章
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