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轴流压气机对周向总压畸变非定常响应的数值模拟
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摘　　　要 : 基于给定的进气周向总压畸变谱 ,应用非定常三维时间精确数值计算的方法 ,研究了 NWPU21

轴流压气机转子对周向总压畸变的响应 ,初步揭示了其在进气周向总压畸变条件下的失速机理.结果表明 ,在

84 %设计转速 ,进气周向总压畸变使转子性能明显下降 ,其失速点流量增加了 4. 1 % ,效率下降了 0. 5 %.进气

周向总压畸变引起侧流 ,导致叶片负荷的变化 ,部分叶片的负荷过重 ,叶顶间隙泄漏涡几乎堵塞了整个通道 ,

某些叶片的前缘出现溢流 ,最终导致压气机转子失速.
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Numerical investigation of the response of axial flow compressor

to circumferential total pressure distortion
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Abstract : Based on t he given circumferential total p ressure distortion of steady inlet

flow , the response of an axial flow compressor rotor to the circumferential total p ressure dis2
tortion of steady inlet flow was investigated numerically using 32D time2accurate unsteady al2
gorit hm wit h t he help of NWPU21 axial flow compressor rig. The result s show t hat , at 84

percent of design speed , t he overall performance of compressor rotor is reduced due to distor2
tion , wit h inlet flow circumferential distortion , the efficiency of compressor rotor is de2
creased by 0. 5 percent and t he equivalent weight flow increases by 4. 1 percent at near2stall

condition if compared with clean inlet flow. Circumferential flow redist ribution due to distor2
tion tends to make the load of several blades too high , the blockage zone caused by tip leak2
age vortex is f ull of t he whole passage , leading to the occurrence of stall .

Key words : circumferential p ressure distortion ; unsteady response ;

axial flow compressor ; numerical investigation ; aerodynamic stability

　　设计者们设计压气机时都是基于进气均匀的

假设设计的 ,而实际上压气机一般都是在进气不

均匀的条件下工作.随着新一代飞机机敏性的进

一步提高及其飞行包线范围的进一步扩大 ,其推

进系统进口流场品质进一步恶化 ,尤其表现为进

气总压畸变程度的增加 ,从而引起发动机性能降
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低、稳定裕度的下降[124 ] .因此提高压气机抗畸变

能力在现代航空发动机设计过程中所起的作用日

显突出和重要.

轴流压气机内部流动本质上具有非定常流动

特征 ,而进口畸变本身亦属于非定常问题 ,因此压

气机对进口畸变的气动响应是十分复杂的.与此

同时 ,进过长期以来的探索 ,学者们对压气机内部

流动失稳本身的机理有了更新的认识 ,尤其是在

叶顶间隙流动和压气机流动失稳之间关联性的研

究取得了丰硕的成果[526 ] .本文基于给定的进气总

压周向畸变谱 ,利用数值模拟的方法 ,详细分析了

轴流压气机转子对进口周向总压畸变的非定常响

应 ,力求进一步认识轴流压气机对畸变的响应机

制 ,为以后提高其抗畸变能力打下基础.

1　研究对象及测量方法

本文的研究的转子是西北工业大学的双级轴

流压气机实验台 (图 1)的第一级转子.实验台的

主要组成部分如下 :调速直流电机 ,增速器 ,压气

机实验段 ,排气段和自动控制的移动式锥体节气

阀门.转子的主要几何参数和设计参数如表 1 ,详

细的气动性能测量方法见文献[ 7 ] .

图 1　双级轴流压气机实验台

Fig11　Cross2sectional view of the two2stage compressor test rig

表 1　叶片几何和主要设计参数

Table 1　Rotor geometry and design parameters

参　数 数值

叶片数目 30

弦长/ mm 30

展弦比 1. 925

平均半径安装角 48°30′

顶部直径/ mm 298

顶部间隙/ mm 0. 3

设计转速/ (r/ min) 15 200

设计流量/ (kg/ s) 5. 6

设计压比 1. 249

设计绝热效率 0. 905

2　计算模型及边界条件

本文的数值计算采用 NUM ECA FIN E软件

包的 Euranus求解器 ,分为两个部分 : ①对于均匀

进气条件 ,利用定常单通道方法进行数值模拟 :计

算采用 J ameson 的有限体积中心差分格式并结

合 Spalart2Allmaras湍流模型对相对坐标系下的

三维雷诺平均的 Navier2Stokes方程进行求解 ,并

使用显式的四阶 Runge2Kutta法时间推进以获得

定常解 ,同时加入了二阶和四阶人工粘性项用来

消除数值计算过程中的伪数值振荡.为了提高计

算效率 ,还采用了多重网格法、局部时间步长和残

差光顺等加速收敛的措施. ②对于进气周向总压

畸变条件 ,利用多通道非定常方法进行时间精确

数值模拟 :非定常计算采用隐式双时间法 ,在一个

计算周期内给定了 60个物理时间步 ,每一物理时

间步给定 20个虚拟时间步.同时 ,为了节约计算

时间 ,以定常计算结果为初场 ,并且定常计算中的

加速收敛技术也应用于虚拟时间域迭代计算中.

本文的计算网格首先生成单通道定常计算的

网格 ,使用了分区网格技术 ,转子通道采用贴体

HO H网格拓扑结构 ,网格总数约为 40万 (图 2) .

用于周向总压畸变条件下非定常计算的网格总数

约为 140万 ,共有 3个通道 ,分为两个部分 :转子通

道网格和前部延伸段网格 ,其中转子通道网格的每

个通道网格与定常单通道计算的网格完全相同 ,设

定为转动部分 ;前部延伸段网格由转子通道网格向

前延伸构成 ,采用了简单的 H型网格 ,设定为静止

部分 (图 3) .静止部分和转动部分计算域的周向尺

寸相同 ,中间的滑移面采用“Domain scaling”方法

进行信息传递.进口畸变谱位于前部延伸段的进

口 ,如图 4所示 ,给定如下 : 总共 30个叶片通道中
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包含 10个低总压区 ,即以每 3个叶片通道为一个

周期 ,其中中间一个通道为低总压区 ,其两边的相

邻通道为高总压区 ,低总压区的总压值为高总压区

的 95 % ,这样主要是为了利用周期性边界条件进

行简化计算 ,节约计算网格和时间.

3　计算结果及分析

图 5是 84 %的设计转速下转子性能曲线图 ,

计算结果是由定常计算通过背压步进的方式得

到 ,本文以数值失速前最后一个收敛点作为近失

速点 ,计算收敛准则为 :残差满足一定的数量级要

求 ,压比和效率不再变化[8 ] .从图上可以看出 ,在

均匀进气的条件下 ,计算的结果和实验结果总体

符合是较好的 ,计算的失速点流量略小于实验值 ,

压比与效率也比实验值略低.计算值和实验值的

差别主要来源于 3个方面 :①实验测量的误差 ;②

实验台及转子等本身存在的加工误差 ; ③计算模

型本身的误差.在进气周向总压畸变条件下 ,只有

数值计算的结果 ,虽然没有实验结果的支持 ,但是

通过对均匀进气条件下实验和计算结果的比较以

及其他研究的成果[ 9210 ]证明本文所使用的软件是

可靠的 ,因此本文的数值模拟结果也是可以被接

受和认可的.通过对比图 5 上均匀进气和畸变情

况下的转子的性能曲线可以看出 ,在本文给定的

畸变谱下 ,转子的效率和压比都有所下降 ,其中失

速点流量增加了 4. 1 % ,效率下降了 0. 5 %.结果

表明 ,周向总压进气畸变使该转子性能明显下降.

图 5　压气机转子特性图 (84 %设计转速)

Fig15　Overall performance of tested compressor

rotor at 84 % of design speed

　　图 6 (a)是均匀进气条件下 ,近失速点 99 %叶

高熵增分布等值线图.从图上可以看出 ,来流/间
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隙交接面 (高熵增梯度)与叶片前缘对齐 ,根据文

献[ 8 ]的研究 ,转子内部会出现“突尖”型失速.从

图 6 (b)可以看出 ,转子通道靠近压力面处有一个

明显的间隙泄漏涡 (相对马赫数低的区域) ,并且

涡已经沿着叶片的压力面推进到了前缘处 ,造成

了几乎整个通道的堵塞 ;由于堵塞 ,使得来流的轴

向动量进一步减小 ,这又使得涡不断地增长和向

前推移 ,最终导致压气机转子失速.

图 6　均匀进气 ,近失速点 ,99 %叶高

Fig16　Clean inlet , near stall , 99 percent of span

　　在周向总压进气畸变条件下 ,本文使用了三

个通道进行模拟计算 ,所以计算结果是以转子叶

片转过 3个叶片通道的时间为周期变化的 ,严格

地说计算结果的分析也应该使用转子转过 3个叶

片通道的时间来进行.但是本文着重研究的是轴

流压气机转子对周向总压畸变的响应 ,而一个计

算周期内只包含了一个低压区.因此 ,下文的分析

将只对转子叶片转过一个叶片通道的时间段进行

分析 ,并以转子叶片刚刚进入低压区为起点.

图 7～图 11 是转子转过一个通道的 5 个不

同时刻近失速点 ,99 %叶高处的相对马赫数分布

等值线图及对应时刻部分叶片前缘相对速度矢量

的局部放大图.从 5个时刻的图上都可以看出 ,在

近失速点 ,每个叶片通道叶尖区域都有明显的叶

顶间隙泄漏涡 ,并且涡已经沿着压力面前移到了

叶片前缘的位置.但是随着叶片对应低压畸变区

的位置的不同 ,叶片的间隙泄漏涡也有明显的区

别 ,下面就以叶片 2 从转入低压畸变区到转出低

压畸变区的不同时刻其对应的叶顶间隙泄漏涡的

变化进行分析.图 7显示 ,叶片 2刚刚转入低压畸

图 7　t = 2 T/ 12 ,周向总压畸变 ,近失速点 , 99 %叶高

Fig17　t = 2 T/ 12 , inlet circumferential total pressure

distortion , near stall , 99 % of span

变区 ,叶顶间隙泄漏涡已经上移叶片 1 的压力面

的前缘 ,并且使叶片 1前缘出现溢流.从图 8到图

11可以看出 ,随着叶片 2 逐渐扫过低压畸变区 ,

叶片 1的溢流随之减少 ,直至消失 ,这说明叶顶间

隙泄漏的强度在逐渐的减弱.以往众多的研究结
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图 8　t = 3 T/ 12 ,周向总压畸变 ,近失速点 , 99 %叶高

Fig18　t = 3 T/ 12 , inlet circumferential total pressure

distortion , near stall , 99 % of span

果表明 ,周向总压畸变会产生侧流 ,从而引起来流

周向速度的变化.在 t = 2 T/ 12 时刻 ,叶片 2 刚刚

进入低压畸变区 ,来流的周向速度分量与转子的

转动方向相同 ,根据基元速度三角形 ,则叶片的攻

角增加 ,负荷加重 ,从而使得对应叶顶间隙泄漏涡

增强 ,堵塞更加严重 ,来流几乎不能通过 ,因此出

现了溢流.随着叶片 2慢慢的转入低压畸变区 ,来

流的周向速度分量逐渐减小直至慢慢变为与转子

转动方向相反 ,那么叶片的攻角也慢慢减小 ,负荷

随之减轻 ,对应的叶顶间隙泄漏涡也有所减弱.到

了 t = 6 T/ 12时刻 ,叶片 2 转出了低压畸变区 ,此

时来流周向速度分量达到了与转动方向反向的最

大值 ,叶片的攻角最小 ,负荷最轻 ,对应的叶顶间

隙泄漏涡也最弱 (图 11) .综上所述 ,由于进气周

向总压畸变引起侧流 ,导致叶片负荷的变化 ,部分

叶片的负荷过重 ,叶顶间隙泄漏涡几乎堵塞了整

个通道 ,来流几乎不能通过 ,某些叶片的前缘甚至

出现溢流 ,从而最终使得压气机转子失速.
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图 11　t = 6 T/ 12 ,周向总压畸变 ,近失速点 , 99 %叶高

Fig111　t = 6 T/ 12 , inlet circumferential total pressure

distortion , near stall , 99 % of span

5　结　论

本文基于给定的畸变谱 ,用数值模拟的方法

研究了轴流压气机转子对周向总压畸变的非定常

响应 ,结果显示

1) 均匀进气条件下 ,转子内部出现“突尖”型

失速的征兆 ,叶片顶部间隙泄漏涡的增长和前移 ,

造成转子通道的大面积堵塞 ,最终导致失速.

2) 在 84 %设计转速 ,周向总压进气畸变使转

子性能明显下降 ,转子的效率和压比都有所降低 ,

其中失速点流量增加了 4. 1 % ,效率下降了 0. 5 %.

3) 进气周向总压畸变引起侧流 ,导致叶片负

荷的变化 ,部分叶片的负荷过重 ,叶顶间隙泄漏涡

几乎堵塞了部分叶片通道的整个通道 ,来流不能

通过 ,某些叶片的前缘出现溢流 ,最终使得压气机

转子失速.

4) 叶片进入低压畸变区时 ,来流的周向速度

分量与转子的转动方向相同 ,叶片的攻角增加 ,负

荷加重 ,从而使得叶顶间隙泄漏涡增强 ,堵塞更加

严重 ,来流几乎不能通过 ,因此出现了溢流.随着

叶片慢慢的转入低压畸变区 ,来流的周向速度分

量逐渐减小直至慢慢变为与转子转动方向相反 ,

叶片的攻角也慢慢减小 ,负荷随之减轻 ,叶顶间隙

泄漏涡也有所减弱.当叶片转出低压畸变区时 ,来

流周向速度分量达到了反向最大值 ,叶片的攻角

最小 ,负荷最轻 ,对应的叶顶间隙泄漏涡也最弱.
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