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轴流压气机失速特性仿真

宋国兴, 李 军, 周游天, 王蔚龙, 王耀东
(空军工程大学航空航天工程学院等离子体动力学重点实验室,西安,710038)

摘要 对某型低速轴流压气机转子和NASARotor37跨声速转子进行了全通道定常和非定常

数值仿真研究,采用了喷管模型和节流阀模型作为出口边界条件来取代常规的边界条件设置方

法,分别通过调节计算域出口面积和节流系数的方法改变转子工作状态。计算结果显示:与出

口边界采用固定背压值的方法相比,采用喷管模型和节流阀模型能够准确计算转子失速前后各

个工况点的流动状态。采用节流阀模型时,通过调节节流系数能够准确地判定转子失速临界

点,在继续节流的过程中能够计算出失速时转子通道内失速区的形成与发展情况。研究发现,
叶尖区域流动失稳即叶尖局部回流区的出现和扩展在这两型压气机转子的失速过程中起重要

作用。其中低速轴流压气机转子全通道非定常计算发现,在失速时转子叶尖部位首先出现两处

回流区,且回流区范围随转数增加而扩大,最终形成相对明显的失速团结构。
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ResearchontheCompressorStallCharacteristicswithSimulation

SONGGuoxing,LIJun,ZHOUYoutian,WANGWeilong,WangYaodong
(ScienceandTechnologyonPlasmaDynamicsLaboratory,AeronauticsandAstronautics

EngineeringCollege,AirForceEngineeringUniversity,Xi'an710038,China)

Abstract:Fullannulussteadyandtransientnumericalsimulationsareperformedonalow􀆼speedaxial􀆼flow
compressorisolated􀆼rotortestrigandNASARotor37.Twonewboundarymethods,i.e.nozzleoutletand
throttleoutlet,areadoptedinsteadofthetraditionaloutletboundarycondition.Therotor'soperationpoint
canbeadjustedbychangingthecomputationdomain'soutletareaandthrottlecoefficientindividually.The
simulationresultsshowthatcomparedwiththetraditionalmethod,thetwonewmethodscancalculatethe
rotorflowfieldunderallmassflowstatus,includingthenearstallstatusandafterstallstatus.Byadjus-
tingthethrottlecoefficient,the"throttleoutlet"modelcancapturethecriticalstallpointaccurately,and
bysodoingthiscanfigureoutthewayhowreversedflowregionemergesanddevelopsintherotorpassa-
ges.Theresearchfindsthattheinstabilityflowstructureinthebladetipregion,i.e.thelocalreverseflow
regions'formationandexpansionprocesses,playsanimportantroleinthetwocompressorrotors'stall
characteristics.Thefull􀆼annulustransientnumericalsimulationofthelow􀆼speedaxial􀆼flowcompressoriso-



lated􀆼rotorfindsthatoncetherotorcomestothestallstate,twostallregionsariseinthebladetip.The
twostallregionsexpandwiththeincreaseofrotorrevolutions,andtherelativelysignificantstallregions
comeintobeingatlast.
Keywords:compressorisolated􀆼rotor;stallcharacteristics;full􀆼annulussimulation;throttleoutletmodel;

stallregion

  失速特性研究是轴流压气机设计与使用中的重

点与难点问题。轴流压气机数值仿真研究中进出口

边界条件的设置是一个关键点。Dario[1]等人在研

究等温边界条件与绝热边界条件对 NASARotor
37跨声速转子仿真结果的不同影响时,采用 AN-
SYSCFX􀆼11流体分析软件进行了单通道计算,进
口边界条件根据AGARDreport[2]给定总温与总压

值,出口边界给定出口截面平均静压值,通过不断提

高 出 口 背 压 的 方 法 从 堵 塞 边 界 计 算 至 失 速 边

界[3~12]。吴艳辉[13]等人在单级轴流压气机的数值

模拟中首先进行定常计算,计算域进口基于实验值

给定总温总压,出口给定机匣壁静压,在计算中按径

向平衡方程推得出口静压分布。通过不断增大出口

背压的方法逼近数值边界点,然后将出口边界条件

改为流量出口并代入定常计算得到的流量值,进行

针对失速点的非定常计算。付磊[14]等人在研究跨

声速压气机转子叶尖流场特性时,计算域进口边界

条件给定总温总压,定常计算中出口以设流量出口

边界,其值为堵塞点流量,并把定常计算的收敛解设

为非定常计算的初场;非定常计算设置出口静压边

界条件,通过调节出口静压值得到不同工作状态下

的非定常流场。
分析现有的研究成果可知,常规的压气机仿真

研究边界条件的处理方法存在如下几个问题:①固

定出口背压值的计算方法中一般将数值计算得到的

计算发散临界点认定为失速临界点,这与实际的失

速点不一定相同,且无法反映迭速时背压和流量的

瞬时变化;②出口平均静压径向分布一般是计算程

序根据径向平衡方程自动计算给出的,与物理实际

不一定相同;③跨声速压气机工作流量范围较窄,压
升特性线陡峭,在出口流量的精确调节上存在难度。

1 研究对象

1.1 低速轴流压气机实验转子

该压气机不带进口导流叶片,采用轴向进气、径
向排气的结构布局,几何参数见表1。针对该压气

机低速流动的特点,叶片采用了 NACA叶型,设计

条件下该单级压气机的主要性能参数为:流量6.5

kg/s,全压升2500Pa(总压比1.025),转速3000r/

min。本文实验与仿真计算均在孤立条件下进行。
表1 单级压气机的几何参数

Tab.1 Thedesignparametersofsinglestagecompressor

参数 动叶 静叶

叶片数目 45 60
弦长/mm 53.6 40

稠度 1.28 1.27
平均半径安装角/(°) 60 19.2

展弦比 1.87 2.5
顶部间隙大小/mm 1.2 1.2

1.2 跨声速轴流压气机实验转子

本文中采用 NASARotor37实验转子来进行

跨声速压气机的数值仿真。几何参数见表2。
表2 NASARotor37转子的设计参数

Tab.2 ThedesignparametersofNASArotor37

参数 设计值

叶片数目 36
转速/(r·min-1) 17188.7

流量系数 0.453
绝热效率 0.877

设计质量流量/(kg·s-1) 20.188
叶顶间隙 0.356

转子总压比 2.106

  Rotor37转子是常用于叶轮机械CFD校核的

经典算例。最初由 NASAGlenn研究中心的Reid
和 Moore[15]设计。该转子中存在通道激波、附面层

分离、叶顶间隙泄漏流等一系列复杂流动现象以及

各种流动现象之间的非线性作用,对数值仿真程序

的精度要求较高。

2 数值计算方法

2.1 求解器设置

本文针对不同的算例分别进行了定常计算和非

定常计算。在选择湍流模型时,基于前期研究经验,
低速轴流压气机流动较为简单,计算中容易收敛,因
而本文选用SST湍流模型以获得更高的准确性;跨
声速压气机流动状态相对,在满足计算精度的前提

下本文选用相对简单的k􀆼ε模型以保证计算的收

21 空军工程大学学报(自然科学版) 2016年



敛性。空间离散方法均采用高阶格式。

2.2 计算网格设计

在全通道的计算中,根据拉普拉斯方程,计算域

进出口延伸段分别为1倍和1.5倍转子机匣外径,
用以防止进出口边界处反射的压力波对压气机内部

流动产生影响[12]。
在网格生成时采用多块网格分区技术,将计算

域分为叶片通道和叶顶间隙2部分,在低速轴流压

气机的算例中,转子叶片弯扭的程度并不大,可采用

“H􀆼O􀆼H”型结构化网格,进出口延伸段呈平直状在

跨声速压气机的算例中,由于叶片弯扭程度大,因而

采用“I􀆼O􀆼I”型结构化网格,进出口延伸段顺叶片弯

扭的方向呈弯曲状用以提高叶片前后缘处的网格质

量;叶顶间隙网格采用“蝶形”网格拓扑结构用以提

高网格正交性。

  网格质量的影响因素有网格正交性、长宽比、延
展比和网格数目。为准确捕捉到叶顶区域的流场细

节,在每一套网格拓扑结构设计中都对间隙区进行

了重点加密。
采用上述处理后,生成的网格最小正交性角度

大于30°,最大长宽比小于800,最大延展比小于3,
达到标准。经过检验,网格 的y+ 值 均在10~100
之间,可判定本文所采用的计算网格满足计算要求。

2.3 计算网格无依赖性验证

研究中,对不同拓扑结构、不同网格数目的网格

进行了无依赖性验证。
低速轴流压气机转子算例中设计了3种密度的

网格,网格1(单通道32万),网格2(单通道96万),
网格3(单通道190万)。跨声速压气机转子Rotor
37算例中同样设计了3种网格,即网格 A(单通道

36万),网格B(单通道94万),网格C(单通道181
万)。计算结果表明,3种网格值区别很小,本文在

满足计算准确性的前提下由于计算资源的限制选取

了低网格密度的网格1和网格A。

2.4 计算模型设计

为在数值仿真中准确得到失速临界点,本文设

计了计算域出口的喷管模型和节流阀模型。

2.4.1 计算域出口喷管模型

喷管模型适用于低速轴流压气机,在转子计算

域出口延伸段处设计了收敛形喷管,来流在喷管中

膨胀降压,喷管出口的压力为大气压。转子出口段

流场参数能够根据喷管的节流程度达到自适应调

节。在研究过程中对喷管段长度进行了比较研究,
发现喷管段长度对计算结果影响较小。经实验校

核,本文在低速轴流压气机全通道计算中最终采用

的喷管长度为1倍机匣外径。这一设计模拟了实际

的压气机实验台节流装置,使得仿真计算更为符合

物理实际。通过调整喷管出口截面面积可达到不同

的节流程度,获得从转子自大流量状态至失速状态

的一系列工况点。

2.4.2 计算域出口节流阀模型

节流阀模型是从数值角度模拟转子的节流过

程。编写计算域出口流量函数与背压函数,并整合

为节流函数,在计算域出口处添加了一个闭环控制

系统,用节流函数控制计算域出口平均静压,在计算

中各流场参数能够进行自适应调节并最终达到稳

定。在计算中,通过调节节流系数可控制转子工作

状态。相较于常规计算中给定的固定出口反压或固

定出口流量边界条件,节流阀模型能够更为准确的

确定失速临界点,并能够计算失速时转子通道内的

流场。
节流阀模型在低速轴流压气机与跨声速轴流压

气机中的设计方法原理有所不同。低速轴流压气机

中的节流阀模型是基于压力平衡条件而设置的,工
质气体设定为不可压,定义计算域出口截面面积为

A ,计算域出口相对静压为p,计算域出口气流密

度为ρ,计算域出口质量流量为f,计算域出口气

流速度为v。气流流经节流阀后相对静压压降为

0,设节流阀中静压压降为Δp,节流系数为km,可
控制截面A 的面积进而控制流量f。

Δp=
1
2ρv

2  (1)   f=ρAkmv (2)

联立式(1~2),整理得到Δp 的表达式函数:

Δp=
1
2

f2

ρA2km
2

(3)

式中:Δp 即为设定的出口背压p,在计算中通过调

节km 即可控制节流程度,计算不同工况点。
跨声速压气机的节流阀设计基于流量平衡条

件,工质气体设定为可压。定义相对总压为pt ,计
算域出口总温为Tt ,节流系数为kr ,绝对坐标系

下计算域出口马赫数为 M ,出口截面速度系数为

λ。其余参数同上,其中A 是给定量,由计算域出口

几何尺寸决定;pt 、Tt 、f、M 、λ为提取量,是计

算中的中间变量,从迭代过程中提取;p 为控制量,
由给定量和提取量计算得到,并设置为计算域出口

背压,进而控制计算工况点。
将流量、总压计算公式:

f=km
pt

Tt
qλ( )A (4)
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pt=p 1+
γ-1
2 M2æ

è
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ö

ø
÷

γ
γ-1

(5)

代入kr 控制出口流量,可得:

f=km
pt

Tt
qλ( )Akr (6)

联立(5~6)整理得到p 的表达式函数:

p=
f Tt

krKmqλ( )A 1+
γ-1
2 M2æ

è
ç

ö

ø
÷

γ
γ-1

(7)

q(λ)=(
γ+1
2
)
1

γ-1

λ(1-
γ-1
γ+1

λ2)
1

γ-1
(8)

设定的出口背压p 由式(7)决定,其中km 为常

数,qλ( ) 根 据式(8)确定。通过调节kr 即可控制节

流程度,进而计算不同工况点。

3 计算结果分析

3.1 低速轴流压气机仿真结果分析

对低速轴流压气机分别采用了固定压力出口边

界、喷管模型以及节流阀模型作为出口边界进行全

通道计算。
采用喷管模型时,按相同的拓扑结构生成了出

口面积各不相同的多套网格分别计算不同工况点。
采用节流阀模型时,最初设定的节流系数值对应大

流量工况点,然后逐渐增大节流系数,减小流量,使
工况点逐渐向稳定边界移动。

计算中监测转子出口处的壁面静压,进出口总

压比以及出口质量流量,进出口流量差等参数。当

残差下降5个量级,进出口流量差小于0.5%且连续

400步计算中出口流量、总压比的变化小于0.5%时

认为定常计算已收敛。

图1 低速轴流压气机压升特性

Fig.1 Thepressureriseperformanceoflow􀆼speed
axialcompressorrotor

  由图1可以看出,在失速前临界点之前,节流阀

模型、喷管模型和采用固定压力出口边界的计算方

法计算结果较为接近。在固定压力出口边界的计算

方法中,当背压上升至临界点前时计算就会发散,无
法得到稳定解。若将计算刚刚发散的工况点定为数

值失速点,则与实际失速点相比该点流量偏大。应

用喷管模型后的仿真结果与实验值更为接近,而且

能够计算出失速发生后的转子工况,计算适用性优

于常规的计算模型。当采用节流阀模型时,随着节

流系数的增大,质量流量逐渐减小,在计算中可以实

现流量与压力的联动调节,工况点沿等转速线向稳

定工作边界移动。在逐步调整节流系数的过程中,
工作点会从大流量工况逐渐逼近到临界工况(见图

2),图2中纵坐标为相对静压值,曲线由下至上分别

为转子前缘至转子出口处近壁面处的一系列监测点

的静压值。在达到临界点时,定常计算迭代1500~
2000时间步后会出现流量、总压比、出口静压的突

降,这一计算中的转折点与实验得到的失速临界工

况点对应,说明与采用固定压力出口边界的计算方

法相比,通过采用节流阀模型得到的失速点与实验

更为接近。

图2 计算域监测点测量值

Fig.2 Themeasuredvalueofcomputationdomainmonitors

  为研究失速区的产生与发展机制,在采用节流

阀模型的全通道数值仿真过程中又进行了非定常计

算。当定常计算节流至失速临界点前时改为非定常

计算,并以最后一个稳定工作点的定常计算结果为

初场条件。非定常计算采用双时间步法,叶片每转

过一个栅距设10个物理时间步,每个物理时间步内

设20个虚拟时间步。除满足定常计算收敛性判断

标准之外,当转子进出口延伸段、转子通道内部的监

测点处静压、总压以及轴向速度达到稳定或呈明显

周期性变化时可其认为非定常计算达到收敛。

图3 转子出口静压径向分布

Fig.3 Theradialdistributionofrotoroutletstaticpressure

  由图3中可以看出,数值仿真得到的转子出口

径向静压分布与实验测量值相近。在大流量工况

下,静压从轮毂到机匣近似呈线性递增趋势。在失

速发生后,近轮毂处约50%的叶高范围内静压值较

大流量工况偏低且保持相对稳定,而在近机匣处的

50%叶高范围内静压值急剧升高。这说明在失速发

生后,近轮毂处流道通流性较好而在近机匣处存在
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大面积的回流堵塞区。
图4反映了失速时转子通道叶片前缘轴向回流

区的形成与发展过程。轴向回流堵塞区域的形成说

明转子通道中流动已经失稳,即发生了旋转失速现

象。图5为回流区在转子通道内三维分布图。

图4 失速回流区的起始与发展

Fig.4 Theemergenceanddevelopment
ofstallreverseflowregion

图5 失速回流区域三维分布

Fig.5 The3􀆼Ddistributionofstallreverseflowregion

  由图中可以看出,在第3.78rev时,转子通道内

相距7个栅距的两处叶片叶尖部位形成两处较小的

回流区,回流区在形成后不断扩展,在回流区形成之

后,微调节流系数,继续计算旋转1.5rev后的流场,
发现此时回流区大小和分布趋于稳定。

继续节流达到深度失速状态(图1工况点 A)
后,回流区持续扩大直至形成两处周向分布占转子

通道73.3%,径向分布占转子通道的30%~40%的

回流区。此时,当节流系数一定时,回流区大小不再

变化(图6)。针对该型压气机,文献[16]进行了转

子通道三维流场测量实验并分析了其失速特性。实

验证明,该压气机的失稳机制为叶尖失速,在失速时

叶尖区域会出现回流,回流区大部分集中在叶片通

道内部及叶片前部,实验结果与本文进行的全通道

非定常计算结果一致。

图6 深度失速状态下转子通道回流区分布(工况点A)

Fig.6 Thereverseflowregiondistributioninrotor

passagesatdeepstallstatus(PointA)

3.2 跨声速压气机仿真结果分析

针对NASARotor37实验转子分别采用了节

流阀模型和固定背压值作为出口压力边界条件进行

了全通道仿真计算,总网格数1200万。校核本文

算例的实验值参考国外实验报告[2,17]。在大流量工

况时,2种仿真方法的计算结果较为接近,但是当计

算至近失速工况时,采用固定背压值的计算方法得

到的数值失速点流量偏大,而采用节流阀模型得到

的失速点较为准确,见图7。

图7 Rotor37流量􀆼压比特性曲线

Fig.7 Themassflow􀆼pressurerisecharacterofRotor37

  在失速前,采用固定压力出口边界和采用节流
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阀模型的计算结果比较接近,与实验值相比误差较

小。当节流至失速临界点时,前者在计算中逐渐发

散,无法得到收敛解,临界点的流量大于实验得到的

失速临界流量值。后者能够更为准确地得到失速临

界点。
图8与图9为不同工况下转子通道不同径向位

置处回转面相对马赫数分布图。在大流量工况(工
况点D )下,转子前缘处存在膨胀波系,气流经历了

一个加速过程。在叶片通道吸力面前缘40%处存

在通道激波,波后马赫数突降。叶片通道内马赫数

由叶根到叶尖逐渐增加,通道激波的强度持续提高。

图8 流量工况回转面相对马赫数分布(工况点D )

Fig8. TherevolutionsurfacerelativeMachNumberdistribution
atlargemassflowstatus(statusD )

  在大流量工况下,叶片通道内马赫数分布状况

在不同径向位置处基本一致,区别仅在于数值大小

上,但在失速工况(工况点C)下则有明显不同。失

速后,在近叶根处叶片前缘膨胀波前移,膨胀波结构

变得不明显。通道激波前移至叶片通道吸力面前缘

30%处,激波前后马赫数差值缩小,激波强度明显减

弱。在中径处,叶片前缘膨胀波消失,尾缘处出现低

速区。在近叶尖处,叶片通道内出现大面积的低速

区与回流区,说明叶尖区域流场已经完全失稳。

图9 回转面失速工况相对马赫数分布(工况点C)

Fig.9 TherevolutionsurfacerelativeMachnumber
distributionatstallstatus(statusC)

  图10为失速状态下Rotor37转子通道内回流

区的分布,与低速轴流压气机的计算结果类似,在跨

声速压气机转子通道中存在大面积的失速回流区,
回流区在叶顶间隙处产生,在径向与周向上不断扩

展,直至达到深度失速状态(图7工况点B )后保持

结构相对稳定。

图10 失速状态下转子通道回流区分布(工况点B )

Fig.10 Reverseflowregiondistributioninrotor

passagesatstallstatus(statusB )

4 结论

本文研究了低速和跨声速轴流压气机失速问题

的数值仿真方法,重点探讨了计算网格结构以及边

界条件的设定方法,通过比较计算值与实验值可以

发现,计算域出口边界条件的设置对计算结果有很

大影响。相关结论如下:

1)在低速轴流压气机的数值仿真中,与采用固

定背压值的方法相比,采用喷管模型和节流阀模型

能够继续计算转子失速后的流场状态,在采用节流

阀模型时,可以实现出口背压与流量的自动调节在

计算中通过控制节流系数能够更为准确地得到真实

的失速点。

2)在跨声速转子Rotor37的数值仿真中,采用

基于流量平衡的节流阀模型作为出口边界条件能够

对失速前后各流量工况点进行计算。跨声速高压比

压气机特性线一般都比较陡峭,通过调节节流系数,
可以精确控制工况点向稳定边界的推进过程,各工

况点计算值与实验值吻合程度较高。

3)在传统的压气机的数值模拟计算中,当给定

出口截面平均静压时,径向静压分布一般根据径向

平衡方程由计算程序自动给定,与实际情况相比,这
一方法存在一定的误差。将出口延伸段加长并采用

喷管模型或节流阀模型时,转子出口处径向分布是

在求解迭代过程中自主建立的,这种方法能够更为

精确地模拟转子出口流场的实际流动。

4)采用节流阀模型可以分析压气机失速起始与

失速区发展时转子通道流场的非定常变化特征。在

低速轴流压气机全通道非定常计算中可以发现,失
速起始时,转子通道叶顶间隙处出现2处回流区,随
着时间推进,回流区面积不断扩大,在一定转数后回

流区尺度保持稳定。根据叶尖通道内轴向与径向各

位置处各监测点的测量结果,可以认定该低速轴流

压气机转子的流动失稳是由于转子叶顶间隙处局部
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流场失衡而引发。在跨声速压气机的计算中同样发

现叶尖区域流动失稳在转子失速起始与发展过程中

起到了关键的作用。
本文提出的2种出口边界模型计算方法可推广

到压气机单通道、多通道以及全通道的各类算例中。
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