
第１９卷第１期 空　军　工　程　大　学　学　报（自然科学版） Ｖｏｌ．１９ Ｎｏ．１

２０１８年２月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＡＩＲＦＯＲＣＥＥＮＧＩＮＥＥＲＩＮＧＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹ（ＮＡＴＵＲＡＬＳＣＩＥＮＣＥＥＤＩＴＩＯＮ） Ｆｅｂ．２０１８

收稿日期：２０１７０５２２

基金项目：航空科学基金（２０１３１０９６０１０）

作者简介：张　磊（１９９４—），男，陕西宝鸡人，硕士生，主要从事推进系统气动热力学理论与工程研究．Ｅｍａｉｌ：１５６８６０５７８２９＠１６３．ｃｏｍ

通信作者：程邦勤（１９７２—），男，安徽怀宁人，副教授，主要从事推进系统气动热力学理论与工程研究．Ｅｍａｉｌ：ａｆｅｕ＿ｚｌ＠１６３．ｃｏｍ

引用格式：张磊，程邦勤，纪振伟．整体涡旋流畸变下的压气机失速机理分析 ［Ｊ］．空军工程大学学报（自然科学版），２０１８，１９（１）：２０２５．

ＺＨＡＮＧＬｅｉ，ＣＨＥＮＧＢａｎｇｑｉｎ，ＪＩＺｈｅｎｗｅｉ．ＡｎＩｎｓｔａｂｉｌｉｔｙＭｅｃｈａｎｉｓｍＡｎａｌｙｓｉｓｗｉｔｈＣｏｍｐｒｅｓｓｏｒｕｎｄｅｒＣｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＢｕｌｋＳｗｉｒｌＤｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１８，１９（１）：２０２５．

整体涡旋流畸变下的压气机失速机理分析

张　磊，程邦勤 ，纪振伟
（空军工程大学航空工程学院，西安，７１００３８）

摘要　为了研究跨声速压气机在整体涡旋流畸变下的失速机理，采用数值仿真方法对Ｓｔａｇｅ３５进行了整级

数值模拟，研究了叶片通道流场中触发压气机失速的关键因素，分析了不同转速下，叶顶泄漏涡和径向涡在

旋流畸变条件下的变化情况。结果表明：同向整体涡能抑制叶背流动分离，使径向涡体积减小，叶顶泄漏涡

减弱，叶顶通道堵塞程度减小，压气机稳定裕度增大；出现反向整体涡时，叶背气流分离加剧，径向涡体积扩

大，低转速下，泄漏涡增强，堵塞区面积增大，高转速下，泄漏涡变化不大，但径向涡体积扩大引起流体向叶尖

堆积，形成大面积的吸力面尾缘低速区，更容易导致压气机失稳。

关键词　旋流畸变；整体涡；泄漏涡；径向涡；失速机理
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产生旋流畸变，改变压气机进口流场品质，从而导致

压气机失稳［１３］。因此，研究压气机在旋流畸变条件

下的失稳机制以及减少旋流畸变对压气机性能和稳

定性的影响早已成为航空发动机领域的重点课题。

Ｂｅｒｇｎｅｒ
［４５］对压气机流动失稳的征兆进行了研

究。Ｈａｈ和Ｓｃｈｌｅｃｈｔｒｉｅｍ 研究发现叶顶泄漏涡与

通道激波耦合触发跨声速压气机失稳［６７］。ＭｃＤｏｕ

ｇａｌｌ，Ｓｕｄｅｒ和Ｈａｈ等通过实验和ＣＦＤ仿真发现，叶

顶泄漏涡与通道激波干涉破碎引起叶顶通道堵塞是

压气机失速的主要诱因［８１０］。Ｐｅａｒｓｏｎ和Ｍａｃｋｅｎｚｉｅ

利用平行压气机模型分析了进气畸变在压气机叶片

周向的气流变化情况［１１］。Ｙｏｇｉ利用了滑移网格和

冻结转子法分析了整体涡、对涡旋流畸变对压气机

性能的影响［１２］。

以上研究得出了设计状态下压气机失速机制和

旋流畸变对压气机性能和稳定性影响的一般性结论，

但是均集中于分析压气机总体性能参数变化，忽略了

旋流畸变条件下压气机失稳机制的细致研究。压气

机叶片通道内有高度复杂的内部旋涡结构，随着进气

条件的改变，叶片之间的流场结构会有很大变化，因

此导致压气机失稳的因素也不尽相同［１３１４］。针对旋

流畸变条件下失稳机制的研究十分必要。

１　研究对象与数值方法验证

１１　研究对象和数值方法

本文的研究对象选用ＮＡＳＡＳｔａｇｅ３５单级跨音

速压气机，这一压气机的性能参数和几何结构在现

代跨音速压气机中具有代表性，同时该压气机无进

口导流叶片，能使转子充分暴露在旋流条件中，有利

于研究旋流对叶片性能的影响，并且该压气机能够

获得大量的实验数据［１５］，压气机几何参数为：转子

叶片数３６；静子叶片数４６；进口轮毂比０．７；转子展

弦比１．１９；静子展弦比１．２６；转子叶顶稠度１．３；静

子叶顶稠度１．３；叶顶间隙０．４０８ｍｍ。

压气机整级网格及拓扑结构见图１，单通道网

格选用Ｏ４Ｈ型结构。Ｙ＋值为１．２，近壁面第一层

网格厚度为３×１０－６ ｍ，经过第一次计算后表明所

选Ｙ＋值与第一层网格厚度合适。

图１　计算域网格划分

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｇｒｉｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　

本文利用商业软件ＮＵＭＥＣＡ软件进行计算，

采用质量流量、静压、气流角作为进口边界条件，出

口采用平均静压，壁面采用绝热无滑移边界条件。

计算采用ＳＡ湍流模型，因为本文所选用的跨

声速轴流压气机为高雷诺数模型，ＳＡ湍流模型在

保证精度的同时计算量小且收敛速度较快。根据给

出的实验报告中数据，首先设置相应的边界条件以

计算近堵塞点，然后基于该点逐步增加出口静压值，

使工作点向喘振边界移动，直至到达近失速点，继续

增加出口静压会导致计算结果不收敛，通过这种方

法可以确定整个压气机级的工作特性线。

１２　数值方法验证

为了验证数值仿真的精确性，采用上述数值模

拟方法，计算了无畸变条件下１００％、９０％和７０％设

计转速时Ｓｔａｇｅ３５的特性，图２给出了计算所得总

体性能参数与试验数据的对比。从图２中可得，计

算所得压比与实验数据相比误差均小于２％，效率

的误差小于３％，其原因可能是因为在仿真过程中

判断压气机是否失速还不够精确，此条件下的实际

工作过程中并不一定失速，因此会导致个别参数误

差稍大，但从整体趋势来看，误差也在３％左右，因

此仿真可行。

图２　压气机特性ＣＦＤ计算结果与实验数据对比

Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＳｔａｇｅ３５ｏｖｅｒａｌｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

ｂｙＣＦＤａｎｄｔｅｓｔｄａｔａ
　

２　仿真结果分析

本文主要针对叶顶泄漏涡和径向涡进行研究，为
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了清晰地表明在不同转速下，旋流方向对上述２种失

稳因素的影响，本文对７０％和９０％换算转速下，无旋

流、２０°正向旋流（记为Ｐ２０，下同）和２０°反向旋流（记

为Ｎ２０）工况下近失速点转子流动状态进行分析。

２１　换算转速７０％

２．１．１　无旋流

为了清晰对比不同旋流方向下叶片间的流场结

构，首先给出了７０％换算转速无畸变条件下，近失

速边界点９９％叶高处的叶顶流场结构和吸力面极

限流谱与径向涡流谱。

通过图３（ａ）叶顶相对马赫数云图可以看出近

失速点时，叶片前缘产生强度较弱、宽度较大的激

波。在９９％叶高截面处的压力面前部存在明显的

低速区，图３（ｂ）分析发现，该低速区主要是由通道

激波前的螺旋状泄漏涡与激波发生干涉作用后失稳

破碎形成的，而激波作用点后的叶顶泄漏直接掺混

入主流，没有卷入泄漏涡。根据图３（ｃ）吸力面极限

流谱和径向涡流谱可以看出，分离线之前的近壁面

流动能够较好地吸附到吸力面上，而在分离线之后，

分离区内气流产生了径向流动。激波与附面层在分

离线后相互干涉引起吸力面径向涡，位置基本存在

于附面层当中，径向涡由叶根向叶顶发展且直径逐

渐变大，叶顶附近的径向涡被叶顶后段的泄漏气流

吹除并汇入主流，近壁面气流经过分离线后被径向

涡吸卷向叶顶发展并产生流动损失。

图３　无旋流７０％换算转速

Ｆｉｇ．３　Ｕｎｉｆｏｒｍｉｎｔａｋｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｔ７０％ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ　

２．１．２　Ｐ２０工况

Ｐ２０旋流，７０％换算转速下近失速边界点叶顶流

场见图４（ａ）。经过与无畸变条件对比可知，在Ｐ２０工

况下，通道激波前移且宽度增大，激波强度减弱。叶

顶压力面前部的低速区面积显著减小。图５给出了

近失速点，Ｐ２０与无旋流工况下９９％叶高处的静压分

布对比图，吸力面与压力面的静压差值反映了叶片的

负荷大小。从图中可以看到，经过通道激波后，吸力

面出现压力跃升。叶片前段的压差明显大于后段，所

以叶顶泄漏区主要出现在前缘至激波作用点这一段。

而同向整体涡使通道激波前移，主要泄漏区减小，叶

尖两端压力差减小。所以，在同向整体涡作用下，叶

片负荷减小，做功能力减弱，主要泄漏范围减小，从而

使叶顶泄漏涡减弱，叶顶通道堵塞程度减小。

图４　Ｐ２０工况７０％换算转速

Ｆｉｇ．４　Ｐ２０ａｔ７０％ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ　

图５　Ｐ２０工况７０％换算转速９９％叶高处静压分布

Ｆｉｇ．５　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ９９％ｓｐａｎ

ｏｎＰ２０ａｔ７０％ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄ　

Ｐ２０工况下近失速点吸力面极限流谱和径向涡

流谱见图４（ｂ），同向整体涡使激波与附面层作用点

前移，导致叶背气流分离线前移。由于通道激波强

度减小，激波与附面层干涉作用减弱，并且同向整体

涡使动叶进口气流冲角减小，从而减小了叶片流动

偏离设计状态程度，进而使叶背气流分离程度减弱，

径向涡尺寸明显减小，有效抑制了流动损失。

２．１．３　Ｎ２０工况

当处于 Ｎ２０旋流条件时，近失速工况下叶顶

９９％叶高截面的相对马赫数分布见图６（ａ）。
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相比于无畸变条件，Ｎ２０工况下，通道激波强

度增大，宽度减小且与吸力面作用位置后移。压力

面前部的低速区面积明显增大。图７给出了 Ｎ２０

与无旋流工况下９９％叶高处的静压分布于近失速

点的对比图。由图可见，反向整体涡使激波作用点

后移，吸力面压力跃升位置后移，主要泄漏范围增

大，叶片气动负荷增大，叶尖两面压差增大，从而使

泄漏涡增强，叶顶堵塞程度增大。

图６　Ｎ２０工况７０％换算转速

Ｆｉｇ．６　Ｎ２０ａｔ７０％ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ　

图７　Ｎ２０工况７０％换算转速９９％叶高处静压分布

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ９９％ｓｐａｎ

ｏｎＮ２０ａｔ７０％ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄ　

Ｎ２０工况下近失速点吸力面极限流谱和径向

涡流谱见图６（ｂ）。在反向整体涡作用下，叶背气流

分离线后移，并且反向整体涡使进口气流攻角显著

增大，使叶片严重偏离设计状态，从而引起吸力面分

离程度增大，使得径向涡直径和体积增大，进而增大

了流动损失。

２２　换算转速９０％

２．２．１　无旋流

图８（ａ）给出了９０％换算转速，无畸变条件下近

失速工况下的叶顶流场特征，此时，压力面前部仍然

存在由叶顶泄漏涡造成的低速区。如图８（ｂ）所示，

与７０％换算转速一致，吸力面前部的低速区主是要

由通道激波前的叶顶泄漏涡失稳破碎形成的。

吸力面极限流谱和径向涡流谱见图８（ｃ），可以

看出，分离线之后的径向涡由叶片底部向叶顶发展，

且径向涡的直径逐渐变大。

图８　无旋流９０％换算转速

Ｆｉｇ．８　Ｕｎｉｆｏｒｍｉｎｔａｋｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｔ９０％ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ
　

２．２．２　Ｐ２０正向旋流

在９０％换算转速下，当处于Ｐ２０旋流畸变条件

时，近失速点叶顶流场见图９（ａ）。与该转速下无畸

变条件相比，通道激波前移，强度减小。此时，９９％

叶高处叶片两面静压分布见图１０。Ｐ２０条件下，吸

力面压力跃升点前移，主要泄漏区范围减小，叶片两

面压力差减小，从而导致泄漏涡减弱，压力面前部的

低速区面积减小，叶顶通道堵塞减小。

图９　Ｐ２０工况９０％换算转速

Ｆｉｇ．９　Ｐ２０ａｔ９０％ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ　

此工况下，吸力面极限流谱和径向涡流谱见图

９（ｂ）。与无畸变条件相比，叶背气流分离线前移，

径向涡作用范围减小，仅覆盖叶背上半部分，且直径

明显减小，有效抑制了流动损失。

２．２．３　Ｎ２０反向旋流

９０％换算转速，Ｎ２０条件下近失速点叶顶流场

见图１１（ａ）。与无旋流工况时相比，叶顶泄漏涡造
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成的压力面前部的低速区面积变化不大。如图１２

所示，此时叶顶吸力面压力跃升点位置基本不变，反

向整体涡对激波前的主要泄漏区内叶片两面压力差

影响很小，而激波作用点后的叶顶泄漏直接掺混入

主流，没有卷入泄漏涡，所以此工况下的泄漏涡及其

造成的低速区面积相比于无旋流时变化很小。

图１０　Ｐ２０工况９０％换算转速９９％叶高处静压分布

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ９９％ｓｐａｎ

ｏｎＰ２０ａｔ９０％ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄ　

图１１　Ｎ２０工况９０％换算转速

Ｆｉｇ．１１　Ｎ２０ａｔ９０％ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ　

图１２　Ｎ２０工况９０％换算转速９９％叶高处静压分布

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ９９％ｓｐａｎ

ｏｎＮ２０ａｔ９０％ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄ　

但是，可以观察到此时吸力面尾部出现面积较

大的低速区。分析可知，此低速区的形成与叶片尾

部气流分离和径向涡在叶顶的堆积有关。吸力面极

限流谱和径向涡流谱见图１１（ｂ）。此时叶背径向涡

覆盖了整个叶高，其作用范围和尺寸明显增大。分

离线后的近壁面气流被径向涡卷起在叶顶聚集，与

叶片尾部气流分离共同形成吸力面尾部的低速区，

此时叶顶通道形成两个大面积的低速区，使叶顶堵

塞程度大大增强，进而导致压气机失稳。

３　结论

通过仿真分析，可以得出以下结论：

１）同向整体涡作用下，叶顶泄漏涡减弱，泄漏涡

造成的压力面前部低速区面积减小，叶顶堵塞程度

减小。叶背气流分离线前移，径向涡尺寸和作用范

围减小，有效减小了流动损失，增大了压气机稳定

裕度。

２）低转速下，反向整体涡使叶顶泄漏涡显著增

强，其形成的压力面前部的低速区面积增大，堵塞程

度增大。叶背气流分离线后移，径向涡尺寸和作用范

围增大，导致流动损失增大，压气机稳定裕度减小。

３）高转速下，反向整体涡对叶顶泄漏涡影响很

小，压力面前部低速区面积基本不变。但叶背气流

分离程度大大增强，径向涡尺寸和作用范围显著增

大并卷起气流在叶顶堆积，形成大面积的吸力面尾

部低速区，增强了叶顶堵塞程度和流动损失，更容易

导致压气机失稳。
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