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总压进气畸变对压气机转子气动影响的

数值模拟

陈美宁, 朴  英, 王大磊
(清华大学 航天航空学院, 北京 100084)

摘    要: 对压气机转子 Rotor37 在总压畸变进口条件下的流场进行了三维数值模拟. 分别计算了整周

1 @120b, 2@60b, 4@30b三种低压入口条件下的特性参数,详细分析了总压畸变对转子流场参数的影响,并比

较了三种低压入口时的转子特性.计算结果表明:周向总压畸变会引起入口参数分布的不均匀, 在转子出口

处产生总温畸变.相同整周畸变角度, 随着畸变区域个数的增加转子流量降低, 效率下降, 稳定裕度增加. 稳

定边界压比仅与每个畸变区的大小有关,随着畸变区扇形角的增加,稳定边界压比损失增加.
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Numerical simulation of the effect of total pressure inlet distortion on

a compressor rotor
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Abstr act: Steady numer ical simulat ion of the flow field of the Rotor37 with total pr es2

sur e distort ion inlet was conducted by resolving three dimensional Navier2Stokes funct ions in

this paper. T hree different low total pressure inlet condit ions were consider ed: one distor2

t ion per revolut ion ( 1@120b) , two distort ions per revolut ion ( 2@60b) and four distort ions

per revolution ( 4@30b) . T he characterist ics of the r otor with total pressure distort ion were

achieved. Influences of different frequencies of distort ion were considered. T he flow field of

the rotor was analyzed in detail, and some preliminary conclusions were made: cir cumferen2

t ial pressure distort ion causes non2uniformity of other inlet parameters. The inlet total pr es2

sur e induces total temperature distortion at the out let . Massflow and efficiency decrease, and

stall mar gin increases as the frequencies of distort ion increase with the total spoiled sector of

120 degr ees. Stability total pressure rat io depends only on the angle of the distorted sector

and the loss of the stability total pr essure r at io increases with the growing angle of the dis2

tor ted sector.
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  现代高性能航空发动机对压缩系统的稳定性

提出了更高的要求, 发动机稳定性研究的核心内

容是计算和评定发动机全部降稳因子对发动机稳

定性的影响,在所有的降稳因子中进气畸变的影

响又最重要[ 1] .

现有的比较成熟的进气畸变条件下压气机性

能预估模型有平行压气机模型, 激盘和半激盘模

型等.但是由于进口畸变流场是三维的,上述模型
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都无法反映压缩系统内部的三维流动本质,因此

预测结果的精度不高. CFD( computat ional fluid

dynamics)方法计算压气机特性精确度高, 能够给

出详细的畸变流场结构,是我们分析研究畸变对

压气机性能影响的有效方法. 其缺点是对计算机

的要求较高,但随着计算机性能的高速发展, 现阶

段用 CFD方法进行压气机畸变研究越来越广泛.

国内外很多学者进行了这方面的研究
[ 226]

. 本文对

NASA Rotor37 转子进行了三维畸变数值模拟,

得到了总压畸变条件下的转子特性参数,并详细

分析了总压畸变对于转子流场的影响. 对比分析

了 1@120b, 2@60b和 4@30b三种低压入口条件对

转子特性的影响. Rotor37是 NASA上世纪 70年

代设计的 4个高压压气机进口级之一, 设计压比

21 106,设计转速 17 1881 7 r/ min,叶顶间隙01 0356

cm, 设计流量 201 84 kg/ s, 36个叶片,其详细设计

参数和性能试验结果可见于文献[ 728] . 1993 年

美国机械工程师学会( ASME)将其作为 CFD代

码的算例以评估数值计算程序的预测能力,并在

1994年 ASME 年会上公布了试验数据和测试

结果.

1  计算方法

数值计算采用 EURANUS 求解相对坐标系

下的三维雷诺平均 Navier2Stokes ( N2S)方程,

EURANUS 是商用软件 NUMECA 的 FINE/

Turbo软件包的求解器模块.湍流模型采用 Spal2

art2Allmaras ( S2A)一方程模型.空间离散采用二

阶中心型差分格式. 计算时先求解均匀进气条件

下的流场,以此作为求解周向总压畸变进气条件

下的初始值.采用多重网格加速收敛技术,网格层

数为 3层.

NASA Rotor37有 36个叶片,计算时取整周

36个叶栅通道.计算网格在叶栅内部采用 O 型网

格,网格规模为17@49@149, 进口和出口采用 H

型网格,叶顶间隙区域采用蝶形网格,径向网格数

为131 近壁面网格物理长度为3@10- 6 m.每个叶

栅通道的网格数目约为 250 000,总网格数大约为

89500001 计算使用物理内存约 12G.

2  边界条件设定

进口边界给定总压、总温、流动入射角, 出口

边界给定径向 01 22m处的静压,其余出口压力按

简单径向平衡方程计算.机匣设定为绝热、固壁、

无滑移边界.在计算域的入口给定低总压区域来

模拟进气畸变

pT =
p0

pD

    
H| HDP

HI HDP
( 1)

上式中 HDP为周向畸变角; p0 = 101 325 Pa, 为非畸

变区域总压; pD 为畸变区总压,畸变区内总压均

匀分布.畸变角度分别取为 1@120b, 2@60b和4@

30b.总压畸变指数为 71 74%, 畸变指数的计算采

用俄罗斯的综合畸变指数中的稳态周向畸变指

数[ 9] . 计算域入口 4 @30b低总压入口如图 1所示.

图 1 计算域入口总压分布

F ig. 1 T otal pr essure distr ibution at inlet

3  计算结果与分析

本文首先进行了算例验证, 计算了设计转速

下均匀入口时转子的特性,并与试验结果进行了

对比,如图 2所示,横坐标为相对堵塞点归一化后

的流量,计算结果与试验数据的效率的最大偏差

约 3%, 压比最大偏差约为 11 9%.

然后计算了 1@120b, 2@60b和 4@30b周向总

压畸变入口条件下转子的特性线, 并与均匀入口

时的特性进行比较. 计算时首先从出口低背压(压

气机堵塞点)开始计算, 逐步增大出口背压,接近

失稳点时减小背压增加的幅度, 逐渐逼近数值失

稳点.而压气机失速点认为是数值失稳刚发生的

前一稳定点(数值失稳点的出口背压减 200Pa) .

31 1  一般结论

从图 2可以看出,均匀入口时计算得到的失

稳点流量比试验失稳点流量低, 目前对此没有明

确的解释,还有待于进一步的研究.

4@30b畸变入口时的阻塞流量为 191 975

kg/ s, 低于均匀进口时的 201 804 kg/ s,这是因为

在畸变区域内的流动速度低于非畸变区域,如图
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3所示(图中 normal代表正常区域, distortion代

表畸变区域, before 代表即将进入畸变区) , 从而

导致了畸变区域的流量系数低. 分析图 2转子特

性曲线可知: 4@30b畸变入口时的效率、压比均低

于均匀入口时的值, 转子稳定工作范围减小, 等转

速稳定裕度下降 11 87%.

此外,由于畸变流场和转子旋转的耦合使得流

动被重新分布. 畸变区域内的静压低于非畸变区

域,在流动接近转子的过程中,畸变区和非畸变区域

中静压值的差异逐步变大,即静压畸变强度增大.图

4是距离转子前缘 10%弦长处总压和静压分布.

图 4 转子入口处压力分布

Fig. 4  Pressur e distr ibut ion at the intake of rotor

图 5是周向 4@30b畸变入口时转子 50%叶

高处的叶片表面静压分布(图中blade 8是无畸变

区域的叶片, blade 5 是即将进入畸变区域的叶

片, blade 4是畸变区域中的叶片, blade 2是离开

畸变区域的叶片) . 从图 5可以看出, 进入畸变区
的叶片blade 5的压力面静压有所升高,载荷前移

非常明显,叶片后部载荷最小;畸变区域内的叶片

blade 4前部压力面与吸力面的压差增大,叶片后

部压力面与吸力面的压差减小, 即畸变区域内叶

片的载荷分布发生了变化,前部载荷变大,后部载

荷变小.当叶片 blade 2离开畸变区域时,压力面

静压分布和无畸变区的叶片基本相同, 而吸力面

前部的静压低于无畸变区的值, 即叶片前部静压

载荷大于无畸变区域.综上所述,畸变区域内叶片

前部静压载荷增大, 叶片后部静压载荷减小,激波

位置前移.这是由于畸变区域内速度低的影响.为

了减小速度差异, 在畸变区域的边界产生了周向
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侧流,周向流动指向畸变区域内部.

图 6和图 7分别是转子叶栅后 100%弦长处

均匀入口和畸变入口的总压分布图和总温分布

图. 对比图6 ( b)与图 4 ( a) ,显然经过转子后总压

的不均匀性被削弱了. 这是因为畸变低压区经过

转子时,激波强度增大, 产生较大的压升, 如图 8

所示,所以总压畸变经过转子后衰减了,总压畸变

指数由入口处的 71 74%减小为出口时的 41 88%,

同时畸变区域的范围增大. 而从图 7 可以明显看

出总压畸变经过转子后引起了总温分布的不均

匀,这是由于转子叶栅沿周向加功量分布不均匀,

在畸变区域内叶片加功量大(图 5中畸变区域内

叶片载荷大) , 并且总温畸变区域的数目对应着入

口总压畸变区域的数目.

对比图 1和图 6 ( b) ,图 7 ( b)中畸变区域的

周向位置可以发现, 经过转子后,畸变区域的位置

发生了转动.从叶栅通道入口方向看,畸变区域在

沿着流动方向传播的同时,相对于转子在周向沿

着转子旋转的反方向移动.

图 7  转子后 100%弦长处总温分布

F ig. 7 T otal temperature distribution after 100% chord
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图 8 50%叶高处相对马赫数分布图

Fig. 8  Relat ive Mach number distr ibution at

50% blade span

31 2  不同畸变区个数的比较

下面对比分析相同的整周畸变角度, 不同畸

变区域个数的影响. 分析图 2转子特性线,可以得

出:相同整周畸变角度, 在大流量工况时, 随着入

口畸变区域个数的增加效率降低, 总压比降低;小

流量工况时,效率变化不大,总压比随着入口畸变

区域个数的增加而略有上升.

表 1给出了不同入口条件下的转子的特性、

稳定裕度和裕度增量,这里的裕度按照式( 2)等换

算转速稳定裕度定义.一般情况下,压气机稳定裕

度定义的参考点选择工作线与等转速线的交点,

在此只是研究畸变引起的相对裕度的下降,所以

把各种入口的计算效率曲线的峰值点作为参

考点.

SM=

Pc
Wa, c 1

-
Pc

Wa, c 0

Pc

Wa, c 0

@100%

(2)

其中 SM 为稳定裕度; Pc 为压比; Wa, c为换算

流量.

前面已经提到畸变入口时, 进入转子的空气

流量会下降,并且分析了原因.从表 1中可以进一

步看出,相同整周畸变角度,随着畸变区域个数的

增加,入口堵塞点流量进一步减少. 而文献[ 4]中

认为堵塞点流量在单畸变区进气时下降最大. 分

析认为文献[ 4]中研究对象是亚声转子,本文中是

跨声转子,不同类型转子对畸变的响应是不同的.

文献[ 10]中对跨声风扇第一级的研究结果表明随

着畸变区域个数的增加, 入口流量进一步减少,这

和本文结论一致, 但其效率和压比特性变化规律

是:随着畸变区域个数的增加,效率和压比的变化

都是增大的,而且均是高于均匀进气时的值,这和

本文中畸变对效率和压比特性的影响是不同的.

由此可以看出畸变对于不同的压气机的影响是不

尽相同的.

表 1中数据还表明:畸变入口时稳定裕度有

不同程度的下降.随着畸变区域个数的增加,稳定

裕度的下降量减少.原因是 4 @30b畸变入口条件

下,失速流量降低很多,而失速流量的降低会导致

稳定裕度的增加. 此外, 在近失速点,总压比随着

入口畸变区域个数的增加而有所上升, 因而随着

畸变区域个数的增加,稳定裕度的下降量减少.

图 9是不同进气总压畸变个数下,出口背压

为 118 200 Pa 时的叶顶间隙流线图. 许多学者研

究表明,跨声压气机在高转速工况下失速主要是

因为叶尖泄漏涡的破裂引起流道堵塞[ 11213] .

从图 9中可以看出,周向1 @120b畸变时畸变

区域的叶顶泄漏流动情况最差, 泄漏涡在靠近叶

片前缘压力面处造成很大的低能堵塞区,而且部

分来流是在经过多个叶栅通道顶部的周向流动后

才进入图 9( b)中有标记的叶片间隙中.整个畸变

区域的间隙流动堵塞严重,周向流动强烈.随着畸

变区域个数的增加, 畸变区域叶顶泄漏流体的流

表 1  各种入口条件下的稳定裕度和增量

Table 1  Compute stall margin under various inlet

入口条件 无畸变 1@120b 2 @60b 4 @30b

堵塞流量/ ( kg/ s) 201 804 201 009 191 993 191 975

近失速点流量/ ( kg/ s) 181 507 181 431 181 162 181 025

近失速点压比 21 1152 21 032 6 21 057 8 21 0862

裕度/ % 181 23 121 72 131 77 161 36

裕度增量/ % 0 - 51 51 - 41 46 - 11 87
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图 9 不同畸变区个数时叶尖流线分布

Fig. 9  Tip str eamlines of different types of inlet condit ions at design rotat ion speed

动有很大的改善, 周向流动减弱. 因此, 随着背压

的提高,周向 1 @120b畸变进气时压气机必定会

最先失速.

图10表示的是周向总压畸变角度为 120b,将

低压区划分为 1@120b, 2 @60b和 4 @30b时,相应

的稳定压比的变化情况.由图 10可见, 稳定边界

压比仅与每个畸变区的大小有关. 这一结论和文

献[ 9]中的试验结论相一致.此算例中各个畸变区

之间的间隔均不小于 60b, 反映出转子对畸变的

响应相当于孤立的一个畸变区.
图 10  多畸变区对转子稳定压比的影响

F ig. 10  Stability total pressure rat io of multi2

distorted sectors
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4  结  论

1) 总压畸变会导致失速边界的下降,转子的

效率和压比降低,并引起其它入口参数的变化,在

高低压区域的边界上产生周向侧流.

2) 周向总压畸变经过转子后强度衰减, 畸变

范围有所扩大, 转子后出现总温畸变.

3) 相同整周畸变角度, 随着畸变区域个数的

增加转子流量降低, 效率下降,但稳定裕度的下降

量减少.

4) 与不同文献的研究结果对比表明:亚声压

气机和跨声压气机对于总压进气畸变的响应是不

尽相同的,即使同为跨声压气机,畸变对于效率和

压比特性的影响也不是统一的.
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