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一种基于数值计算的轴流压气机旋转失速
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侯睿炜 , 孙晓峰
(北京航空航天大学 能源与动力工程学院 , 北京 100191)

摘　　　要 : 提出一个基于二维流动基础上的线性化旋转失速稳定性模型 ,该模型可以通过求解特征值来

预测低速轴流压气机的失速边界.叶片几何对流动的影响用一个体积力模型来代替.给出了有限差分法和谱

配置法两种离散特征方程的方式 ,并且在针对一台低速压气机和一台跨声压气机转子在低转速的情况进行

了算例的验证 ,结果表明该模型能够比较准确的预测低速压气机失速边界.
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Abstract : A two2dimensional linear stability model was presented ,which can be used to

estimate t he inception point of rotating stall in axial flow compressors by solving t he eigen2
values , t he effect s of t he blade rows in compressors on the flow field have been modeled by

body force source terms in t he momentum equations. Two met hods , finite difference and

spect ral collocation met hods , have been used to discretize the eigenvalue equations. The vali2
dations of model have been performed in two different cases , and the result s show t hat the

simplified model is able to p redict t he stall onset point of low2speed axial compressors.
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　　在前面的文章 (第一部分 :理论模型及算法分

析)中 ,给出了把轴流压气机稳定性问题转化为一

个特征值问题的一般方式 ,模型的根本出发点是

一个三维的 Navier2Stokes (N2S)方程.因此 ,从理

论上讲 ,所有影响轴流压气机流动稳定性的因素

都被包含了进去 ;从物理上来讲 ,是一个完备的描

述稳定性现象的模型.然而 ,复杂性也是一个需要

考虑的重要问题 ,一方面理论研究需要这样一个

完备的数学结构 ,另一方面 ,对于工程应用来说 ,

可以针对不同的情况对模型作不同程度的简化.

例如在低速情况下可以将模型转化为不可压 N2S

方程 ,或者在忽略黏性影响的情况下 ,可以从

Euler 方程出发建立稳定性模型.

本文将模型简化为一个二维可压缩情况下的

稳定性模型.从以往大量的旋转失速来看 ,一个二

维的模型可以大致描绘旋转失速的物理机制.虽
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然叶尖处的流动具有很强的三维性 ,但是一个二

维流动 (确切的说准三维 ,即子午面流动和周向流

动两个维度 ,其中子午面的流动代表了部分流动

沿径向的变化 ) 的模型可以反映出失速的过

程[122 ] ,同时 ,这样一种准三维的流动模型经常在

初始设计阶段使用 ,比如我们熟知的流线曲率方

法和通流方法 ,因此 ,这部分计算的结果可以作为

作为模型中的平均流场 ,模型也因此可以和这些

方法结合起来 ,在初始设计阶段为设计人员提供

一种快速检验失速边界的工具.

另外 ,模型中保留了能量方程 ,以应对工程实

践中大量跨声速压气机对于稳定性模型的需要 ,

虽然验证算例只针对低速流动的情况 ,但是模型

具备预测可压缩流动稳定性的能力.

1　简化模型

111　控制方程

本文的控制方程是一个柱坐标系下包含体积

力的准三维 Euler 方程 ,在绝对坐标下的形式

如下 :
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其中下标 m表示子午面流线方向 ,下标θ为周向

方向. p为静压 ,ρ为密度 , vm 和 vθ速度沿子午方

向和周向的分量 , r为半径.模型的流线示意图如

图 1所示 ,本文采用了和 Lindau[ 2 ]类似的流动模

型 ,图中所示的是子午面上的流线 ,而周向是一个

沿着子午面的旋成面.

图 1　简化模型的流动示意图

Fig. 1　Sketch of flow path of the simplified model

112　体积力模型

体积力的计算可以有多种方式 ,本文采用了

Gong[3 ]的体积力模型 ,并做了相应的简化. Gong

将体积力分成两个部分 ,使气流产生偏转的部分

和引起黏性损失的部分.根据 Xu[ 4 ]在文章中所指

出的 ,相对于使气体偏转的部分.引起损失的黏性

力部分相对较小 ,而且这部分力的计算需要引入

压气机的特性线 ,且沿轴向的分布具有较大的随

意性 ,因此在本文中将这部分力的影响忽略不计.

这样力的表达式为

Fθ= cvm (U + vm tanβ- vθ) (2)

Fm =
vm

vθ
Fθ (3)

其中β为叶片中弧线的弯角 ,U 为转子切线速度.

常数 c是大小通过使计算得出的设计点的出口气

流角与实际情况相符来确定的 ,这里简单起见将

其取为 1 .

113　方程的线性化

将物理量分解成平均量与扰动量之和的

形式

vm = v- m + v′m , 　vθ = v-θ + v′θ ,

p = p
-

+ p′, 　ρ=ρ—+ρ′,

Fθ= �Fθ + F′θ , 　Fm = �Fm + F′m

(4)

为了使方程封闭 ,需要将体积力也写成流场参数

的函数 ,从体积力的表达式中可以看出 ,力是由速

度决定的 ,所以

F′θ = (U + 2 v- m tanβ- v-θ) v′m - v- m v′θ

F′m =
v- m

v-θ
[2 (U + 2 v- m tanβ- v-θ) v′m - v- m v′θ]

　

(5)

将式 (4)和 (5)带入方程组 (1) ,就得到了一个

封闭的线性化形式的方程
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(6)

进一步假定速度、压力、密度的扰动量可以写

成谐波的形式

ρ′=ρ～ ( m) ei ( -ωt +αθ) (7)

v′m = v～m ( m) ei ( -ωt +αθ) (8)

v′θ = v～θ( m) ei ( -ωt +αθ) (9)

p′= p
～ ( m) ei ( -ωt +αθ) (10)

其中α为周向波数 ,ω为频率.通常情况下 ,这两

者都是复数. 在时间稳定性理论中 ,α假设为实

数 ,而ω为复数. 并且 ,如果其虚部为负ωi =

Im (ω) < 0 ,那么扰动是衰减的 ,如果虚部为正

ωi = Im (ω) > 0 ,那么扰动是增长的 ,此时系统失

稳 ,实部ωr = Re (ω)为失稳的频率.

于是线性化的扰动量将满足下列的常微分方

程组

( AD + B)Φ= 0 (11)

其中 D≡ d
dm
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边界条件

Φ0 = 0 , 　ΦN = 0 (13)

A和 B 是 4×4的非零矩阵. A是导数项的系数矩

阵 , B是一次项的系数矩阵. A和 B 中的非零项系

数如下 :
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114　平均流场

我们对平均流场做了一次周向平均

q
-

=
1
Δθ∫

SP

SS

qdθ

q
-

= {ρ—, p
-

, v- m , v-θ} (14)

其中 SS表示吸力面 ,SP表示压力面.从而 ,系数

矩阵中关于平均量周向的导数都变为 0 .

2　数值算法

211　有限差分法

利用中心差分格式对方程 ( 11) 进行离散 ,

得到

A j
Φj + 1 - Φj - 1

2Δx
+ B jΦj = 0 ;

j = 1 , N - 1　 (15)

结合边界条件 ,方程及未知数的个数均为 4 ×
( N - 1)个 ,这样得到一个封闭的系统.

212　基于配置点的谱方法

假设计算域的范围为 a≤m≤b ,做映射

ξ=
2

b - a
m +

a + b
a - b

(16)

其中 - 1≤ξ≤1 .

使用定义在[ - 1 ,1 ]之间的 N 阶 Chebyshev

多项式 TN , Gauss2Lobat to节点为

ξj = cos
πj
N

; 　j = 0 ,1 , ⋯, N (17)

一阶导数可表示为

dΦ
dξ j
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N r
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其中
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c k

( - 1) k + j
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6
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cj =
2 , 　j = 0 , N

1 , 　0 < i < N
(20)

由于采用了映射关系 (16) ,则计算域与物理

域之间的比例系数为

S j =
5ξ
5m j

; 　j = 0 ,1 , ⋯, N (21)

则物理域内的一阶系数矩阵 F可以写成

Fjk = S j E jk (22)

所以方程 (11)可以写成

A j ∑
N

k = 0

FjkΦk + B jΦj = 0 (23)

结合边界条件 ,方程组的维数及未知数的个数为

4×( N - 1) ,方程组封闭.

无论采用差分方法还是谱方法 ,离散后的方

程组可以写成如下的形式 :

�AΦ=ω�BΦ (24)

因此 ,特征值ω由如下方程确定 :

det �A -ω�B = 0 (25)

如果 �B是可逆矩阵 ,那么

det �B - 1 �A -ωI = 0 (26)

这样 ,就变成了一个标准的特征值问题.通过 QZ

分解的方法就可以求解 ,其中 �B - 1 �A 是一个
(4 N - 4) ×(4 N - 4)的矩阵.通过 QZ分解的算法

就可以求得矩阵的特征值[5 ] .

要加以说明的是 ,通常在计算特征值的时候 ,

会产生有数值离散方法带来的伪特征值 ,鉴别这

些伪解与物理上真实解的最常用方法是分别计算

两次不同节点数的特征值 ,重复出现的为真实解 ,

而随着改变阶数而改变的特征值为伪解.

3　算例验证

311　Ta36低速轴流压气机

Ta36低速轴流压气机是北航流体与声学工

程实验室自行设计的低速轴流压气机实验台 ,由

一级转子和一级静子组成 ,其主要的设计参数在

表 1中给出.

我们对 Ta36在 100 %转速下设计点与非设

计点的性能进行了计算 ,计算域包括了转子和

静子两部分 ,均为 H型网格 ,网格点按照周向 ×

径向×轴向的方式分布 ,转子 :33 ×41 ×119 ,静

子 33 ×41 ×117 ,计算域共计 311 9万个网格点 .

转子、静子间采用掺混面法进行数据交换 ,湍流模

型为 Spalart2Allmaras 模型 ,计算结果与实验结

果进行了对比 ,如图 2所示.

表 1　Ta36实验台设计参数

Table 1　Design parameters of Ta36 test rig

参数 数值

设计转速/ ( r/ min) 2 900

设计点流量/ (kg/ s) 715

设计点全压升/ Pa 2 225

设计点绝热效率/ % 89142

最大半径/ m 013

转子叶尖负荷系数 01258

转子展弦比 1118

转子叶片数 20

静子展弦比 1140

静子叶片数 27

从实验数据上看出 , Ta36 在流量为610 kg/ s附近

的时候 ,压升达到最大值 (如图 2所示) .而绝热效

率开始出现明显下降的趋势 ,所以将失速点认定

为 610 kg/ s (如图 3所示) .

从图 2可以看出 ,在设计流量附近 ,计算所得

的压比与实验值比较接近 ,而在接近失速点的地

方 ,压比也没有像实验中显示的那样出现明显的

下降.如果从计算的收敛情况来看 ,图中给出的计

算点 ,都满足收敛的条件 ,无从判断具体的失速点

在哪里.

将三维数值计算的结果进行周向平均后作为

模型中的平均流场 ,来求解扰动的特征值 ,我们对

不同工况下的结果进行了计算.

图 2　Ta36特性线对比图

Fig. 2　Comparison of experimental and calculating

characteristics of Ta36 test rig
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图 3　Ta36设计转速绝热效率实验值

Fig. 3　Experimental adiabatic efficiency of

Ta36 test rig

计算得出的特征值的数量为 4×( N - 1) ,但

并不是所有的解都是符合物理的解 ,通常情况下

我们只关注低于转子频率的值 ,实际上只有最低

阶的特征值是值得关注的.作为系统失稳的判据 ,

只有特征值的虚部为正的时候才表示扰动发散 ,

而虚部为负的时候为稳定状态.还有一点要说明

的是 ,所有的计算结果都是在周向波数为 1 的前

提下进行计算的 ,在改变波数的情况下 ,可以得到

类似的结果.

大多数情况下压气机旋转失速首先发生在叶

尖区域 ,但在有些情况下 ,压气机会出现根部失速

的情况 ,所以计算过程中每一个流量下都对

30 % ,60 %以及 90 %叶高处进行了特征值的计算

并进行了比较 ,其结果由表 2～表 5给出.

从表 2～表 4 的结果中可以看出 ,特征值的

虚部都是负的 ,所以系统都是稳定.从表 5中可以

看出 ,当流量达到 610 kg/ s的时候 ,特征值的虚部

开始出现正值 ,显示系统开始出现失稳 ,并且虚部

表 2　715 kg/ s状态下不同叶高处的特征值

Table 2　Eigenvalues at different radius with

mass flow of 715 kg/ s

截面径向位置 特征值

30 %叶高
( - 771999 06 , - 1351973 4)

( - 791813 45 , - 1221268 1)

60 %叶高
( - 541926 18 , - 1311196 5)

( - 561346 83 , - 1201312 1)

90 %叶高
( - 861247 38 , - 471331 82)

( - 861570 85 , - 441131 19)

表 3　710 kg/ s状态下不同叶高处的特征值

Table 3　Eigenvalues at different radius with

mass flow of 710 kg/ s

截面径向位置 特征值

30 %叶高
( - 871128 75 , - 1341156 3)

( - 881858 40 , - 1211232 9)

60 %叶高
( - 631657 34 , - 1311705 1)

( - 651093 51 , - 1201823 5)

90 %叶高
( - 991848 23 , - 301137 31)

( - 991897 66 , - 281258 50)

表 4　613 kg/ s状态下不同叶高处的特征值

Table 4　Eigenvalues at different radius with

mass flow of 613 kg/ s

截面径向位置 特征值

30 %叶高
( - 1091780 4 , - 1121489 7)

( - 1101726 3 , - 1031141 5)

60 %叶高
( - 911327 35 , - 1131966 4)

( - 921449 62 , - 1051562 4)

90 %叶高
( - 801169 02 , - 751841 27)

( - 801754 71 , - 691439 16)

表 5　610 kg/ s状态下不同叶高处的特征值

Table 5　Eigenvalues at different radius with

mass flow of 610 kg/ s

截面径向位置 特征值

30 %
( - 781274 25 , - 1361781 2)

( - 791990 54 , - 1231497 3)

60 %
( - 721925 31 , - 1491849 0)

( - 751299 84 , - 1331892 7)

90 %
( - 1731812 8 ,　801207 73)

( - 1641907 5 ,　781545 97)

为正的特征值出现在 90 %叶高处 ,说明失速首先

发生在叶尖区域.

从特征值的实部我们可以计算出失稳的频

率 ,转子的频率为 2 900·π/ 30 = 303 ,所以计算得

到的频率约为转频的 54 %或 57 % ,而实验测得的

失速频率约为转频的 58 % ,两者的结果比较接

近 ,而失速点的流量为 610 kg/ s ,与实验值有 013

kg的误差 ,但是对于我们预测失速边界已经是在

一个可以接受的范围之内了.

上面的算例给出了我们利用稳定性模型预测

失速边界的过程 ,首先利用 CFD (计算流体动力
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学)程序计算某一状态 (流量或固定背压)下的流

场 ,然后计算其特征值 ,判断流场是否失稳 ,如果

没有失稳 ,继续计算更低流量下的流场 ,直到特征

值的计算显示流场失稳为止 ,这样的过程给通常

的 CFD校核过程提供了一个稳定性判据 ,以帮助

设计人员更好的把握和预测失速边界.

312　NASA rotor 37算例的验证

为了检验模型的可靠性 ,我们又选择了

NASA rotor 37 作为验证算例. NASA rotor 37

是一个跨声压气机进口级 ,本文选择了 60 %转速

下的工况进行验证 ,转子叶尖马赫数约为 0182 ,

失速点的流量为 1019 kg/ s[ 6 ] .

特性线的计算仍然采用了求解雷诺平均 N2S

方程的方法 ,49 ×61 ×225 ,湍流模型为 Spalart2
Allmaras模型 ,计算的过程与上述过程类似 ,计

算结果表明失速区域在叶尖部分 ,表 6 只给出不

同流量下 90 %叶高处的特征值.

表 6　Rotor 37 不同流量下的特征值

Table 6　Eigenvalues of rotor 37 at different mass

flows with 60 %revolution

流量/ (kg/ s) 特征值

1210
( - 3951369 6 , - 8661716 4)

( - 3391374 1 , - 6981089 5)

1115
( - 4361062 1 , - 6111061 9)

( - 4041019 1 , - 4381848 5)

11
( - 5261170 0 , - 531821 02)

( - 4831009 0 , - 1891866 6)

1017
( - 6041038 9 ,　1511670 0)

( - 4761122 4 ,　621770 60)

从表 6的结果看出 ,在 1017 kg/ s的流量下系

统出现失稳 ,与实验值非常接近.而且失速频率为

转频的 44 %或 56 % ,这两个频率都在合理的范围

内 ,但由于实验结果中未给出具体失速频率 ,所以

也无从确定.

4　结　论

本文针对压气机准三维可压缩流动建立了数

值稳定性模型 ,通过求解特征值来判断压气机旋

转失速边界 ,并针对两个不同算例进行了验证 :

1) 通过求解特征值的方法 ,能够帮助判断压

气机旋转失速的边界 ,失稳点的流量与实验值相

比差距均在可以接受的范围之内 ,切不需要任何

经验关系的引入 ,可以为设计人员提供有效的判

别依据.

2) 通过对不同叶高处的流场进行校核 ,可以

判断失速发生的具体位置 ,无论叶尖失速还是根

部失速都能够有效的识别.

3) 对旋转失速的失速频率也能够比较好的

预测 ,计算得到的频率在一个合理的范围之内并

且与实验结果符合的很好.

4) 出现这种多个不稳定频率的可能性目前

还没有一个确定的结论 ,由于模型本身精度的问

题 ,以及平均流场的计算精度问题 ,计算所得的不

稳定频率与真实物理情况存在一定的误差是难以

避免的 ,关键是 ,在较高流量下 ,这样的符合物理

意义的非稳定频率并不存在 ,而在较低流量下出

现 ,我们可以以此为依据判断失速点流量的大致

情况 ,更加精确的判断 ,需要更完善的稳定性模型

和更准确的平均流场计算来完成.

5) 平均流场的计算结果 ,直接决定了特征值

计算的准确性.但目前的平均流场的获得很大程

度上还受到现有 CFD技术的限制 ,计算所得的结

果往往与实验结果存在一定的偏差 ,也直接影响

了结果的精度.尤其在计算高于失速点流量就已

经不再收敛的情况下 ,往往不能得到合理的预测.
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