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跨声速压气机低雷诺数下流动失稳机制研究
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(空军工程大学 工程学院, 西安 710038)

摘    要: 数值模拟了低雷诺数下跨声速压气机设计转速下内部流场特性. 结果表明:在压气机流场内部

存在从叶根向叶顶运动的附面层径向涡流, 它由叶根附面层转捩区内的分离气流引发, 从叶根向叶顶发展,

并在叶顶聚集.随着雷诺数下降, 该附面层径向涡的作用范围不断增大, 在叶顶形成大面积分离区, 在激波和

间隙泄漏流诱发的阻塞尚未充分发展起来之前, 该分离区产生的通道阻塞起主导作用, 成为低雷诺数条件下

影响压气机流动失稳的关键因素.
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Abstr act: The effect of low Reynolds number on the flow instability mechanism of t ran2

sonic compressor was studied numerically. The result shows that the r adial vortex exists in

the compressor inner flow field, which is formed from separat ion flow in the boundary layer

tr ansit ion zone. Under centrifugal force, radial vor tex flows from blade hub to blade tip and

converges at the blade t ip flow field. As Reynolds number decreases, the effect r ange of ra2

dial vor tex is extended, a bigger boundary layer separ at ion zone is formed at the blade t ip,

which is decisive to the flow instability of tr ansonic axial compressor befor e blockage zone

due to shock and t ip leakage flow is fully developed.

Key words: flow instability mechanism; Reynolds number; boundary layer; radial vortex

  许多学者已对轴流压气机内部流动失稳触发

机制进行了广泛的研究.一般认为触发轴流压气机

流动失稳的机制主要包括两种类型:一种是通常的

叶片失速,另一种是由于复杂的顶部流动机制导致

的流动失稳.实际上,对于轴流压气机来说,在转子

叶片还没有达到其气动载荷极限前, 压气机叶顶可

能已经出现局部流动失稳现象,这种局部流动失稳

是由于叶顶附近各种复杂的流动机制及相互作用

造成的
[ 122]
.

近年来关于跨声速轴流压气机内部流动失稳

特征的研究也已取得了较大进展,许多研究结果表

明,触发跨声速轴流压气机内部流动失稳的叶顶复

杂流动机制主要包括叶顶分离、顶部间隙流导致的

阻塞以及激波导致的阻塞.根据压气机转速以及气

动载荷的不同,在实际压气机中这几种机制可能同

时存在,也可能孤立发生.在近失速工况下,激波与

间隙泄漏涡的相互作用使得间隙泄漏涡破裂,这可

能成为导致跨声速压气机转子内部流动失稳的重
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要原因. 目前这一观点在学术界已定性地达成

共识[ 326] .

目前对跨声速压气机失稳模型的研究已经逐

步明确到压气机内部的复杂流动机理,对失稳机制

也有了一定的认识.然而上述研究主要集中在高雷

诺数条件下,对低雷诺数条件下压气机流动失稳的

触发机理研究还较少.在低雷诺数条件下,由于受

到雷诺数和逆压梯度等因素的作用, 叶片吸力面附

面层气流分离现象必将更加严重,此时压气机的流

动失稳机制可能发生变化,因此开展低雷诺数条件

下压气机流动失稳机制研究是十分必要的
[ 7]
.

1  数值分析方法

  以 NASA Rotor 37跨声速轴流压气机为研究

对象,使用商业 CFD软件(NUMECA)模拟低雷诺

数条件下近失速工况时转子内部流场的流动失稳

特性. 其中,控制方程为雷诺平均 Navier2Stokes方

程,空间离散采用中心差分格式的有限体积法,时

间项采用四阶 Runge2Kutta 法迭代求解.湍流模型

采用加入 AGS转捩模型的 Spalart2Allmaras湍流,

计算中还采用了隐式残差光顺法和完全多重网格

加速收敛技术
[ 8]
.

通过对采用多种湍流模型的数值模拟方法进

行对比研究表明:采用加入 AGS转捩模型的 Spal2

art2Allmaras湍流模型, 无论在高雷诺数或低雷诺

数条件下均具有较好的计算精度[ 9] .

计算网格采用了分区网格技术,在主通道内采

用H2O2H 型网格,图 1给出了 S1 流面的二维网格

划分示意图.主通道沿气流方向有 3个网格分区,

其中叶片型面附近采用/ O0型网格,叶片通道前后

延伸段则采用/ H0型网格.

计算中进口边界给定总压、总温和绝对气流角

的实验值;出口边界只给定指定半径处的静压;固

壁边界采用无滑移边界条件,即叶片表面及下端壁

处的相对速度为零,在转子叶排通道的上下游延伸

段、尖部吸力面侧和压力面侧以及叶片根部均施以

周期性边界条件.

2  计算结果分析

2.1  雷诺数对压气机特性的影响

  为分析低雷诺数条件下跨声速压气机内部流

动失稳机制,在不改变叶片、流道几何结构的情况

下,通过改变进口总温、总压和出口静压等相关参

数,分别计算了 H= 0 km(Re= 1 770 000) ,H = 10

图 1 叶片通道及前缘网格

F ig. 1 Mesh of blade passage and leading edge

km(Re= 625000)和 H = 20km(Re= 134 000)三种

雷诺数条件下跨声速压气机流动失稳特性.

首先对设计转速下,三种雷诺数条件下压气机

工作特性进行了数值模拟,特性曲线如图 2所示.

由图可见,随着雷诺数的降低,压气机的增压比、效

率以及稳定工作范围都在降低, 特别当高度为 20

km时,压气机性能明显下降, 稳定工作范围显著

减小[ 9211] .

从图 2可以看出,在地面状况下采用上述数值

模拟方法所得的计算结果与实验值较为接近.说明

本文所用数值模拟方法可以较好地模拟该压气机

转子特性.

2. 2 低雷诺数下压气机内部流场特性

  为了分析雷诺数下降对跨声速压气机稳定性

的影响机理,对比分析了三种不同雷诺数条件下近

失速工况时压气机内部流场特性,对低雷诺数下压

气机叶片通道流场内附面层分离气流的流动和发

展进行了重点的追踪研究.

如图 3所示,在三种雷诺数条件下,叶片通道

内都存在由叶根附面层分离气流发展起来的附面

层径向涡流,它由叶根处叶片吸力面附面层转捩区

(该区域的雷诺数最小)的分离气流发展起来,在离

心力的作用下,从叶根向叶顶发展,形成了径向涡

流,这股涡流在向叶顶发展过程中还不断卷吸不同

叶高处附面层转捩区的分离气流.涡流上升到叶顶

区域时,受到叶顶端壁几何空间限制而聚集, 形成

附面层分离气流聚集区.

在地面高雷诺数条件下,虽然有附面层径向涡

流的存在,但即使在近失速工况下,这种涡流的强
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图 2 NASA Rotor 37 压气机特性

Fig. 2  Compressor characteristic of NASA Rotor 37

度相对较小, 在叶顶形成的附面层分离区不能稳

定,在其它流动的影响下向下游流动.

在低雷诺数(Re= 134000)时,附面层径向涡的

强度明显增强,涡流在叶顶形成了很大的分离区,

其它流动已经无法影响该分离区在叶顶的聚集.虽

然在近失速工况,但此时激波和间隙泄漏流诱发的

阻塞都还未充分发展起来,见图 4( d) .因此可以认

为由附面层径向涡引起的叶顶分离区产生的通道

阻塞取代上述两种阻塞,成为影响叶顶流场失稳的

关键因素.

图 3  叶片吸力面附面层径向涡流动和发展

Fig. 3 Flow characteristic of boundary layer radial vor tex on the suction surface of blade
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  图 4分别给出了近峰值效率工况和近失速工

况时,三种雷诺数下压气机 99%叶高处叶片通道

马赫数和速度矢量分布图.从图中可以看出, 当雷

诺数 Re= 1 770000时,在近峰值效率工况下,叶顶

流场的间隙泄漏流强度较小, 但在近失速点工况

下,出现了大面积的由激波和间隙泄漏流相互作用

诱发的叶片通道阻塞,这与文献[ 526, 8]中的研究

结果相同.并且此时在叶片吸力面侧并未出现大面

积的附面层分离流动.

当雷诺数 Re= 625 000,近失速工况时由激波

和间隙泄漏流诱发的叶片通道阻塞并没有占据大

部分的叶顶通道,而此时叶片吸力面侧出现了大面

积的附面层流动分离现象,并且随着雷诺数的进一

步下降(Re= 134000) ,这种附面层的分离现象不断

加剧,在激波和间隙泄漏流诱发的阻塞都还未充分

发展起来之前,叶片吸力面附面层已发生了大面积

图 4 99%叶高处马赫数和速度矢量分布

Fig. 4 Distribution of Mach number and vector s on 99% blade height

417



航 空  动  力 学  报 第 24 卷

流动分离,对叶顶通道流场产生阻塞作用,成为影

响低雷诺数下压气机流动失稳的关键因素.

2.3  低雷诺数压气机叶顶稳定性特征分析

  为从压气机叶顶稳定性特征理论上分析低雷

诺数下压气机叶顶流场特性,引入间隙泄漏流阻塞

因子 Bp 和激波阻塞因子 Bs 来衡量压气机由于叶

顶分离所造成的阻塞程度[526] ,其定义如下:

Bp = A- N
V- N

( 1)

Bs =
Ma 2, s, krit
Ma2, s

( 2)

其中 A为叶顶相对进气角, V为间隙泄漏流轨迹与

压气机轴向夹角, N为叶顶叶片安装角, NASA Ro2

tor 37的叶顶叶片安装角为 60b.Ma2, s为来流通过

通道激波后垂直于通道激波面的马赫数分量.

Ma2, s , krit其定义如下:

Ma 2, s, krit =

Ma 1 tan(90b- B) cos(180b- A- B) ( 3)

式中 B为脱体激波角.较大的 Bp 值表示叶顶间隙

泄漏流所造成的阻塞程度较大.较大的 Bs 则意味

着激波导致的阻塞较大.当激波阻塞因子 Bs= 1则

意味着来流通过通道激波后完全滞止.

计算压气机叶顶稳定性特征值时,在三种不同

雷诺数下,近失速工况时压气机叶顶进口气流马赫

数均为1. 46,进气角为71b.根据上述公式计算三种

不同雷诺数下压气机叶顶稳定性特征值,结果如表

1所示.

由表 1可见, 随着雷诺数的下降, 间隙泄漏流

阻塞因子 Bp和激波阻塞因子Bs 都在减小,表明在

低雷诺数条件下,压气机工况接近失速点时由叶顶

间隙泄漏流和激波诱发的叶顶阻塞并不严重,间接

说明了此时由附面层径向涡引起的叶背大面积分

离产生的通道阻塞在引起流动失速方面起了主导

作用.

表 1  不同雷诺数下叶顶稳定性特征参数

Table 1  Character data of flow stability of blade tip flow

field at differ ent Reynolds number

Re
流动参数 阻塞因子

B V Ma 2, s Ma2, s, krit Bs Bp

1770000 50 76 0. 813 0. 631 0. 776 0. 688

625 000 56 78 0. 864 0. 593 0. 686 0. 611

134 000 63 80 0. 953 0. 517 0. 542 0. 550

图5进一步给出了三种不同雷诺数下,近失速

工况时压气机出口截面总压比和绝热效率周向平

均值沿径向的分布.

由图 5可见,随着雷诺数下降,压气机出口截

面总压比和绝热效率在整个径向高度内均有减小.

进一步比较不同叶高处性能变化幅度可以发现, 沿

着径向高度增加的方向,压气机出口流场性能下降

幅度不断增加,在叶顶处压气机性能下降最大, 这

一现象也验证了上述关于附面层径向涡流在叶顶

流场聚集影响叶顶流场稳定性的研究结论.

图 5 压气机出口特性沿径向分布

F ig. 5 Radial distribution of compressor exit characteristic
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3  结  论

  本文采用数值方法模拟了低雷诺数下跨声速

压气机在设计转速下的流动失稳机制, 得到以下

结论:

1) 在压气机流场内部存在从叶根向叶顶运动

的附面层径向涡流,它由叶根附面层转捩区内的分

离气流发展起来, 在离心力的作用下, 从叶根向叶

顶发展,并在叶顶聚集.随着雷诺数下降,这股附面

层径向涡流的强度和作用范围迅速增大,在叶顶形

成大面积附面层分离气流聚集区.

2) 在低雷诺数下,压气机工作在近失速工况

时,激波和叶顶间隙泄漏流诱发的阻塞都还未充分

发展起来,而由附面层径向涡流引发的叶顶附面层

分离产生的通道阻塞起主导作用,成为影响压气机

流动失稳的关键因素.

上述研究结论都是在数值模拟的基础上得到

的,尚缺乏有力的实验验证;此外对附面层径向涡

流的研究才刚刚起步,对其产生和发展的流动机制

尚不十分明确,有待进一步的深入研究.
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