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摘� � � 要: 采用数值方法模拟了低雷诺数条件下 NASA Roto r 37 跨声速压气机转子内部流场. 结果表明,

附面层径向涡是该压气机转子流动失稳的一个很重要的原因. 通过在该压气机转子叶片吸力面上不同的叶

高和轴向弦长处进行抽吸,发现都可以很好的抑制附面层径向涡的发展, 压气机转子的稳定工作范围明显扩

大.此外还比较了不同的抽吸量对压气机的性能的影响.
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Abstract: T he f low instabil ity o f NASA Rotor 37 transonic compr essor rotor at low

Reynolds number w as invest igated by numerical simulat ion. The result show s that the

boundary layer r adial vor tex becomes an important factor fo r causing compr essor f low insta�
bility. It�s found that the compressor stability range is obviously enlar ged by suct ion on the

blade suct ion surface at different blade heights and axial chords. T he inf luence o f suct ion

mass on the characterist ic of the compresso r w as also compared.
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� � 压气机内部流动不稳定流动现象的研究一直

是学术界关注的焦点, 研究目标在技术上是实现

对不稳定流动现象的控制,在学术上是澄清叶片

通道内部流动失稳的流体力学机制, 从而二者结

合起来建立叶轮机稳定性设计的思路和方法. 然

而只有深刻理解了轴流压气机内部流动失稳的机

制,人们才能有的放矢的发展各种控制策略. 在近

些年,研究人员对轴流压气机内部流动失稳触发

机制进行了广泛深入的研究, 现在一般认为激波

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

的重要原因
[ 1�5]

. 而在低雷诺数条件下,部分文献

认为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,

附面层径向涡迅速发展起来, 并在叶顶形成大面

积附面层分离区,阻塞叶顶流场,对压气机稳定性

产生重要影响,甚至会使压气机的流动失稳机制

发生变化.许多研究人员还对于扩大压气机转子
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的稳定工作范围进行了大量的研究,如机匣处理、

叶顶喷气、抽吸等,并取得了一定的效果 [ 6�9] . 因此

本文对低雷诺数下跨声速转子的流动失稳机制进

行了初步探讨, 并针对该转子的流动失稳原理采

用在叶片表面抽吸的方法对其进行了相应的扩稳

研究.

1 � 数值分析方法

由于 NA SA Rotor 37跨声速压气机转子具

有较为丰富的实验测量数据, 其内部的流动特性

在跨声速压气机中具有一定代表性. 因此以

NASA Rotor 37跨声速压气机转子为研究对象,

使用商业 CFD软件( NUMECA)模拟低雷诺数条

件下失速工况时转子内部流场的流动失稳机制.

其中,控制方程为雷诺平均 Navier�Stokes 方程,
湍流模型采用加入 AGS ( A bu�Ghannam and

Shaw )转捩模型的 Spalart�A llmaras 湍流模型,
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.

在之前的研究中已经对该数值模拟方法的模

拟精度和可靠性进行了详细的分析
[ 10]

, 结果表

明:采用加入 AGS 转捩模型的 Spalart�Allmar as
湍流模型具有较好的计算精度.

2 � 跨声速转子内部流动失稳

采用数值方法模拟了低雷诺数条件下 100%

设计转速下 NASA Ro to r 37跨声速压气机转子

的内部流场.为了分析附面层径向涡对跨声速压

气机稳定性的影响机理,对低雷诺数条件下失速

工况时附面层径向涡的流动发展特性进行了分

析.图 1给出了近失速工况压气机转子吸力面侧

的流场结构图, 浅灰色为叶片吸力面极限流线,白

色为附面层径向涡粒子示踪. 其中附面层径向涡

由叶根处叶片吸力面附面层转捩区内的分离气流

发展起来,在离心力的作用下,从叶根向叶顶迅速

发展,在向叶顶发展过程中还不断卷吸不同叶高

处附面层转捩区发展而来的附面层径向涡,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和低能流团的聚

集区.

图 2给出了近失速工况下压气机转子的叶顶

流场结构,图中所有的切片均沿着转子周向方向

截取,图中同时给出了叶顶间隙泄漏流粒子示踪

(灰色)和附面层径向涡粒子示踪(白色) .从图中

可以看出,在所有的工况下,叶顶间隙流并没有卷

图 1� 叶片吸力面附面层径向涡

Fig . 1 � Bounda ry layer radial vor tex on the suction surface

起典型的间隙泄漏涡, 其轨迹基本与通道主流平

行,通过激波后间隙泄漏涡的方向和强度变化不

大, 对通道主流的影响很小. 从图中还可以看出,

叶片通道内存在两个低能阻塞区, 经分析知,较小

的阻塞区是由激波与来流相互作用形成的,而较

大的阻塞区是由于附面层径向涡引发的叶顶吸力

面附面层分离阻塞区, 这也成为了该压气机转子

的流动失稳的一个重要原因.

图 2� 近失速工况转子叶顶流场

F ig . 2 � Flow field of r oto r blade tip

3 � 抽吸结果分析

3� 1 � 模型简介

由于附面层径向涡在叶根处叶片吸力面附面

层转捩区内的分离气流发展起来后, 在离心力的

作用下,从叶根向叶顶迅速发展,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发展而

来的附面层径向涡, 聚集到叶顶形成大面积的分

离阻塞区,因此理论上讲,在不同的叶高处开缝进

行抽吸可能会影响附面层的流动和发展,从而有
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可能得到比较理想的扩稳效果.如图 3所示, 在大

约 28%轴向弦长处分别在顶部叶高(抽吸缝 1)、

中部叶高(抽吸缝 2)和根部叶高(抽吸缝 3)附近

开缝进行抽吸, 其上缘分别距离叶根约为 95%,

70%和 40% . 其长度约为 38% 叶高, 宽约为

1� 3mm. 为比较在不同的轴向弦长处进行抽吸对
压气机性能的影响, 又分别在叶片吸力面顶部附

近约 37%(抽吸缝 4)、51%(抽吸缝 5)和 63% (抽

吸缝 6)轴向弦长处进行抽吸, 其尺寸与上面相

同,处于与抽吸缝 1相同的叶高位置.定义抽吸因

子 Bs = msuction / mshock , 其中 msuction为抽吸流量,

mshock为堵塞流量.设定以上 6个抽吸缝的抽吸因

子 Sm 都为 0. 63% . 为比较不同的抽吸流量对压

气机性能的影响, 又对抽吸缝 1分别设定抽吸因

子为 0� 32%和 0� 95%进行了计算.

图 3� 抽吸模型示意图

Fig. 3� Sketch map of suction model

3� 2 � 不同叶高抽吸

图 4为抽吸后的 NA SA Ro to r 37的特性图.

从图中可以看出, 在三个不同叶高处进行抽吸都

不同程度地增大了稳定工作范围. 在顶部附近和

根部附近进行抽吸, 其失速点流量分别减少了约

5� 3%和 4� 68%, 压比都有所增加, 效率相差不

大,而在叶高中部附近进行抽吸后,虽然其失速点

流量约减少了 5� 71% ,但同时也造成了压比和效

率的下降,分别减少了大约 1� 67%和 1� 17% .

图 5为在光滑叶片近失速时的背压条件下,

利用抽吸缝 1抽吸前后 99%叶高叶片通道内相

对马赫数分布,可以看出, 经过抽吸后, 虽然由激

波等引起的阻塞区有所增大, 但附面层引起的分

离区大为减小, 气流通道环境得到了一定改善.

图 6为在光滑叶片近失速时的背压条件下,

叶片吸力面上极限流线和 50%轴向弦长叶片通

道内马赫数分布.从图中可以清楚地看到,在顶部

叶高附近进行抽吸后, 由叶根发展而来的附面层

径向涡其作用范围主要集中在抽吸缝以下附近,

而后在来流的作用下流向叶片后缘, 而其分离阻

塞区也仍然主要集中在这个区域. 在中部叶高附

近进行抽吸后,由叶根发展而来的附面层径向涡
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其作用范围主要集中在约 40%叶高以下的区域,

在抽吸缝的上下两侧附近均出现了两个较大的阻

塞区,其通道流场变得更加复杂,各种来流的掺混

造成了额外的损失, 使压比和效率都有所下降.而

在根部叶高附近进行抽吸后, 主要在叶顶附近出

现了一个较大的阻塞区,由叶根发展而来的附面

层径向涡开始强度还比较小, 但到达叶顶附近后

在叶片回流的作用下突然扩散, 进一步加剧了该

回流区的增长.

图 6� 叶片吸力面上极限流线和 50%轴向

弦长叶片通道内马赫数分布

F ig. 6� L im iting str eamline on the suction surface o f blade

and dist ribution of M ach number on 50% ax ial cho rd

3� 3 � 不同轴向弦长抽吸

从图 7可以看出,在叶片吸力面顶部附近约

28% (抽吸缝 1) , 37% (抽吸缝 4) , 51% (抽吸缝

5)和 63%(抽吸缝 6)轴向弦长处进行抽吸后, 其

失速点 流量分别减 少了约 5� 3%, 7� 62%,

10� 33%和 4� 28% .压比都有所增加,尤其是抽吸

缝 5和 6,其最高压比更是分别增加了约 1� 43%
和 2� 07%.抽吸缝 1, 4, 5的峰值效率与光滑叶片

表面的峰值效率相差不大,峰值效率左侧,效率有

轻微的降低,抽吸缝 6的效率最高,其峰值效率与

光滑叶片表面相比大约增加了 0� 6% .

图 7� 抽吸前后 NASA Roto r 37 特性图比较

F ig. 7� Character istic of NASA Roto r 37

从图 8可以看出,随着抽吸缝逐渐向后缘移

动,其叶高中部以上的分离线也逐渐向后缘移动,

由叶根发展而来的附面层径向涡其作用范围仍然

主要集中在抽吸缝以下叶高中部以下附近,而其

分离阻塞区也仍然主要集中在这个区域.而当抽

吸缝移到 63%轴向弦长(抽吸缝 6)处以后,其叶

高中部以上的分离线处在了抽吸缝的上游位置,

由叶根发展而来的附面层径向涡开始被抽吸缝所

抽吸,这可能主要是由于在中部叶高以上发展而

来的附面层径向涡在抽吸缝之前已经开始发展,

促使了附面层的分离.
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图 8 � 叶片吸力面上极限流线比较

F ig. 8� L im iting str eamline on the suction surface o f blade

3� 4 � 不同流量抽吸

为比较不同的抽吸流量对压气机性能的影

响,对抽吸缝 1 分别设定抽吸因子为 0� 32%,

0� 63%和 0� 95%进行了计算. 计算结果表明, 分

别抽吸 0� 32%, 0� 63%和 0� 95%的流量后, 其失
速点流量分别减少了约 3� 67%, 5� 3%和 5� 47%,

而效率相差不大,如图 9所示.这说明增大抽吸流

量可以增大压气机的稳定工作范围, 但增大到一

定程度,并不能明显的进一步增大压气机的稳定

工作范围.

4 � 结 � 论

1) 采用数值方法模拟了低雷诺数条件下

NASA Rotor 37跨声速压气机转子内部流动失

稳机制.结果表明,附面层径向涡引发的叶顶吸力

面附面层分离阻塞区是该压气机转子流动失稳的

一个很重要的原因.

2) 通过在三个不同叶高处进行抽吸的计算

结果表明,经过抽吸后,附面层径向涡的强度和作

用范围大为减小,改善了叶片通道的流场.抽吸后

都不同程度地增大了压气机的稳定工作范围. 在

顶部附近和根部附近进行抽吸, 其失速点流量分

别减少了约 5� 3%和 4� 68%, 压比都有所增加,效

率相差不大,而在叶高中部附近进行抽吸后, 虽然

其失速点流量约减少了 5� 71%, 但同时也造成了

压比和效率的下降, 分别减少了大约 1� 67%
和 1� 17%.

图 9� 抽吸前后 NASA Roto r 37 特性图比较

F ig. 9� Character istic of NASA Roto r 37

3) 通过在不同的轴向弦长处进行抽吸的计

算结果表明,也都不同程度地增大了压气机的稳

定工作范围. 尤其是在约 51%轴向弦长处抽吸

后,其失速点流量更是减少了 10� 33%. 而与光滑

叶片相比,在约 63%轴向弦长处抽吸后的压比和

效率最高, 其最大压比和峰值效率分别增加了

2� 07%和 0� 6%.

4) 通过抽吸不同的流量的计算结果表明,增

大抽吸流量可以增大压气机的稳定工作范围, 但

增大到一定程度, 并不能明显的进一步增大压气

机的稳定工作范围.

以上所有的结果都是通过数值模拟得到的,

目前还缺乏实验的验证,对附面层径向涡的研究

还不够深入,有待于进一步的研究.
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