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激波/泄漏涡相互干扰对跨声压气机
流动稳定性的影响

张卓勋, 吴艳辉, 楚武利, 张皓光
(西北工业大学 动力与能源学院, 西安 710072)

摘    要: 对单级跨声压气机 Stage 35 进行了单通道全三维定常数值模拟, 开展了网格密度对计算结果影

响的研究, 从而确定了一套最佳网格配置, 该套网格配置预测的总性能和基元性能与试验结果符合得最好.

以此为基础对 Stage 35 的内部流场进行分析, 发现其流动失稳最有可能是由动叶近叶顶靠近压力面侧的低

能堵塞团引发的. 随着流量的减小,间隙泄漏涡的强度和旋拧度随着叶片载荷的增加而增加, 激波与泄漏涡

相互干扰使得近失速条件下间隙泄漏涡破碎, 涡破碎极有可能是动叶近叶顶靠近压力面侧低能流体产生的

主要原因.
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Influence of shock/ tip leakage vortex interaction on flow stability
in a single2stage transonic axial compressor
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Abstract : Three2dimensional numer ical simulat ions were conducted to analyze the flow

field in a single2stage tr ansonic compressor Stage 35. First ly, three kinds of gridding wer e

modeled to invest igate their prediction accuracy on overall performance and blade2element

curves. T he cr iterion for choosing the opt imum gridding is that the prediction matches best

the experimental data. T hen, the internal flow filed of the opt imum gridding was analyzed to

find out the most probable influent ial factor of the flow stability; and it is found that low2en2

er gy fluid near pressure surface at rotor tip most likely induces the flow instability. As the

mass fow r ate reduces, the intensity and swirl r at io of the t ip leakage vor tex (TLV) increase

with the blade loading. The breakdown of the TLV occurs due to the interact ion of shock/

TLV at the near2stall condit ion, thus most possibly leading to low2energy fluid accumulated

near the pressur e side of rotor t ip passage.

Key wor ds: t ransonic; numer ical simulat ion; flow stability; shock;

t ip leakage vor tex (TLV)

  现代航空发动机中压气机进口级设计向着跨

声和高负荷的方向发展, 这对压气机稳定裕度的

要求就更为苛刻. Stage 35是 1978年由美国航空

航天局(NASA)Lewis 研究中心为研究展弦比和

载荷对压气机性能影响而设计的低展弦比跨声速

进口级之一
[ 1]

,它是现役发动机中压气机进口级
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设计的典型代表. Reid 等[ 2]报道了针对 Stage 35

的总性能和基元性能的试验测量结果. 以 Stage

35为研究对象,国外学者开展了跨声压气机预失

速性能及叶顶喷气扩稳方法的研究. Weigl等[ 3]

对该级压气机进行了叶顶喷气的稳态和主动控制

喷射试验,使得该压气机的压升和稳定裕度等稳

态性能明显提高. 在此基础上, Spakovszky等
[ 4]

引入进口径向畸变,在 85%转速下对该级压气机

进行了叶顶喷气的稳态和主动控制试验, 研究结

果表明,进口畸变的引入导致压气机稳定裕度下

降,稳态喷气的介入会使压气机失速先兆波从突

尖波变为模态波,失速先兆波的类型依赖于喷气

孔的开闭.接着, Suder 等[ 5]改变叶顶喷气孔数目

对 Rotor 35进行了定常喷气试验和定常数值模

拟,文中认为顶部喷射降低了叶尖载荷来提高压

气机稳定性, 扩稳范围和喷气孔的总周向范围有

关,和周向布置无关,增加喷射速度可以提高叶顶

喷射效率.

然而,上述针对 Stage 35的研究集中在对失

稳前先兆波的检测方面以及喷气扩稳效果的评定

上.由于对诱发先兆波的流体动力学机理没有进

行深入研究, 从而导致叶顶喷气扩稳方法的可靠

性大打折扣. 因此,必须深入探索失速起始的物理

机制以便发展更好的控制方法来拓宽发动机的稳

定工作范围.

近十年来,计算流体动力学的飞速发展使得

三维单通道定常数值模拟[ 627]预测压气机近失速

点处流场的精度不断提高. 此外,并行计算技术的

普及使得揭示先兆波的诱发机制和叶顶喷气的扩

稳机理成为可能. Chen等
[ 8]
采用叶顶/削尖0处理

方法,对 Stage 35进行了全通道三维非定常数值

模拟,揭示了叶顶通道中与先兆波出现相关的极

有价值的流体动力学行为.

鉴于国外学者针对 Stage 35的试验测量结

果已经积累了丰富的试验校核数据库, 课题组旨

在采用并行计算技术以及真实的叶顶间隙模型对

Stage 35进行全通道时间精确数值模拟, 以揭示

其预失速波的非定常诱发机制和叶顶喷气扩稳机

理.本论文所做的工作为采用单通道定常数值方

法对 Stage 35进行全三维数值模拟, 对计算结果

进行试验校核,以及对该单级压气机中最有可能

影响流动稳定性的因素进行分析,为后面预失速

性能以及叶顶喷气非定常扩稳机理的研究做

铺垫.

1  研究对象

  本文研究对象为跨声单级压气机 Stage 35,

其转子和静子叶片数目分别为 36和 46, 展弦比

分别为 1. 19 和 1. 26, 轮毂比为 0. 7, 设计叶尖速

度为 454 m/ s,设计压比和换算流量分别为 1. 82

和 20. 188 kg/ s,设计换算转速为 17 188 r/ min. 具

体设计参数参考文献 [ 122] . 本文计算都是在

100%设计转速下进行的.

2  数值模拟方法

  数值计算采用 NUMECA Fine 软件包的

Euranus求解器,结合两方程 k2E Yang2Shih 湍流

模型求解绝对坐标系下的三维雷诺时均 Navier2

Stokes方程. 空间离散采用二阶迎风通量差分分

裂格式,针对线性场和非线性场采用限定算子以

限制解的振荡. 使用显式 Runge2Kutta 时间推进

法以获得定常解, 为了提高计算效率,采用多重网

格法、局部时间步长和残差光顺等措施以加速

收敛.

为了研究网格密度对计算结果的影响, 设计

了 G1, G2和 G3三套网格配置. 网格总数以及转

子网格配置如表 1所示, N i , N j 和 N k 分别表示

周向,径向以及流向的网格节点数目.图 1示出了

Stage 35的单通道计算网格 G1, 为了后续开展叶

顶喷气扩稳机理研究, 在动叶前添加一周期数为

12的静止块, 为以后在机匣上布置喷气孔做准

备.叶片通道靠近叶片表面的区域采用了 O 形贴

体网格,其他部分采用了 H 形网格. 为了获得良

好的正交性,转子顶部间隙区采用 /蝶形网格0.

计算网格正交性大于 15b. 保证所有固壁附近的

无量纲化网格高度 y+ 小于 2.

表 1 网格配置

Table 1 Gr idding

网格

配置

总数/

万

转子 O 形网格 叶顶间隙 O 形网格

N i N j N k N i N j N k

G1 71 13 73 109 9 17 109

G2 112 17 73 157 13 17 157

G3 215 25 73 209 17 17 209

  在计算设定时,轮毂、机匣、叶片等固壁给定

绝热无滑移边界条件, 与转子叶片联结的一定区

域内的轮毂区域和叶片转动, 而轮毂的其他部分
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图 1 单通道计算网格 G1

Fig. 1  Computat ion grid G1 of single passage

以及机匣则定义为静止. 进口边界条件取总压为

101325Pa、总温为 288. 15 K, 轴向进气, 并给定 k

和E.出口边界条件设为平均静压, 通过逐步提高

出口背压向失速点推进, 数值发散前最后一个工

况点对应着近失速工况点.

3  结果与讨论

3. 1  计算结果的试验校核

  图 2给出了 100%设计转速不同网格配置下

计算与试验总性能曲线对比, 图 2( a)为绝对总压

比,图 2( b)为等熵效率, 并给出了试验值的误差

带.由于预测堵塞点流量与试验值相差 0. 91% ,

因此对流量进行了无量纲化处理,图中横坐标为

各工况点流量与各自堵塞点流量之比. 需要指出

的是, Chima 在文献 [ 9] 中指出该级压气机在

181 2 kg/ s 点处已经进入稳定旋转失速, Weigl[ 3]

的试验表明该压气机的最后一个稳定点是 18. 73

kg/ s,如图 2 所示.从图中可以看出,从堵塞点到

m/ m choke= 0. 933 工况点, 三套网格 G1, G2, G3

的预测结果很接近,预测性能点均落在试验误差

带以内.从 m/ mchoke= 0. 933工况点向数值边界点

推进, G3 网格的性能预测结果超出了试验误差

带,而 G1和 G2 的预测结果依然在试验误差带

以内.

为了进一步验证 G1和 G2 网格对内部流场

的模拟精度,选取 m/ mchoke= 0. 933 工况, 对级基

元性能进行了分析. 图 3给出了计算和试验的总

压比和总温比沿叶高的分布. 从图 3( a)可以看出

总压比预测趋势均与试验值符合良好, 仅在量上

存在差别,但均满足精度要求, G1 网格对转子总

压比的预测好于 G2网格. 从图 3( b)看出两套网

格对动叶总温比预测值基本一致,且总体趋势与

试验符合较好,但在 0. 9叶展处相对误差最大, 为

1. 2%, 这可能是因为试验对级间参数没有进行直

接测量, 而是通过测量级间的壁面静压, 利用 S2

(流面准三元计算)程序计算得出而造成的.

综上, G1, G2 网格对总性能的预测结果相

当,预测值均落在试验误差带内.从基元性能的角

度看, G1的预测结果与试验更接近,因此, 下面采

用 G1网格的计算结果, 选取图 2( b)中所示的峰

值效率点(P e )和近失速工况点(N s ) , 对其内部流

场进行分析以确定影响流动稳定性的因素.

图 2  计算与试验总性能比较

F ig. 2 Compar ison between calculation and exper iment per formance
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图 3 级基元性能计算值和试验值的比较

Fig. 3  Comparison between calculat ion and exper iment of stage blade element data

3. 2  内部流场分析

  图 4给出了峰值效率点和近失速点流场中相

对马赫数为 0. 25 的等值面. 可以看出,峰值效率

点叶栅通道内流动通畅,而在近失速点,动叶叶顶

和静叶吸力面侧均出现了低能流团, 这些低能流

体不但对单级跨声压气机的特性有显著影响, 而

且也影响了整机的稳定性.

为了分析这些低能流团对压气机流动稳定性

的影响, 图 5 给出了最高效率点和近失速点在

01 99叶高处 S1 截面的相对马赫数分布云图以及

间隙泄漏涡轨迹. 可以看出,从峰值效率点到近失

速点, 激波位置向动叶前缘推移, 激波的强度增

强,到近失速点时激波已脱离叶片前缘形成脱体

激波.

结合图 4、图 5可以看出,间隙泄漏涡向下游

发展形成的流动阻塞使得近叶顶来流只能通过靠

近压力面侧的流通区域向下游运动, 而近失速工

况时的低能流体区恰好堵住了这部分区域. 动叶

近叶顶的流动阻塞导致下游与之匹配的静叶基元

级攻角增大, 吸力面附面层发生分离,形成了图 4

( b)和图 5( b)中的低速流体区域, 但该低速流体

区并没有完全阻塞静叶通道. 另外在动叶叶顶也

没有观察到激波引发的吸力面附面层分离现象,

这与 Chen
[ 8]
的全通道模拟获得的结果一致.

通过以上分析, 可以认为靠近动叶叶顶压力

面侧的低能堵塞团最有可能引发了 Stage 35 的

流场失稳.下面深入分析该低能流团产生的深层

流动机理.

由于近失速点叶顶间隙泄漏流动的复杂性,

图 4  流场中的低能区

F ig. 4 Low2energy zones in t he flow field

图 5( b)中动叶叶顶的低能流团极有可能是间隙

泄漏涡破碎所导致的. 涡破碎是非常复杂的流动

现象,目前的研究认为涡是否破裂主要取决于流

向负压力梯度以及旋涡的旋拧强度. Smart 等

人
[ 1 0]
提出了根据来流马赫数和激波上游的旋拧

度来判断涡是否破碎的极限曲线. 旋拧度 S定

义为

S=
WU, max

Wax
( 1)

其中WU, max 为涡核处垂直于涡轴的速度分量的最

大值, Wax为涡核处平行于涡轴的速度分量.根据

式( 1) 的定义, 本文计算了图 2 中所示的 P e ,

m/ m choke= 0. 933以及 N s 工况点激波上游的旋拧

度,它们随叶顶来流马赫数的变化关系示于图 6,

图中还给出了 Smart 等人
[ 10]
提出的涡破碎极限

曲线.可以看出,当压气机节流至 m/ mchoke= 01 933
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图 5  0. 99 叶高处 S 1 流面相对马赫数分布云图

F ig. 5 Predicted r elative Mach number distributions at 0. 99 span of blade from hub

流量时, 叶顶来流马赫数和激波上游旋拧度所确

定的点已非常接近涡破碎极限值.随着压气机进

一步朝近失速工况推进,涡破碎现象越来越严重.

下面选取图 6中峰值效率点( peak efficien2

cy)和近失速点( near stall)仔细分析动叶通道内

间隙泄漏涡和激波相互作用的深层机理.

图 6 旋拧度随来流相对马赫数的变化曲线

Fig. 6  Swirl ratio ver sus relative Mach number

图 7给出了动叶通道内 5个近似垂直叶顶泄

漏涡涡核截面的绝对涡量分布云图, 加粗曲线表

示通道激波. 绝对涡量定义如下:

Nn =
| N|
2X

( 2)

式( 2)中 N代表绝对涡矢量, X代表转子角速度的

大小,绝对涡量为一个无量纲量.绝对涡量较高的

区域对应着间隙泄漏涡涡核, 并且绝对涡量越大

意味着间隙泄漏涡强度越强.

  图 8给出了与图 7中对应的 5个切面上的标

准螺旋度分布云图.标准螺旋度定义为

H n = N# w
| N| | w |

( 3)

式( 3)中 w代表相对速度矢量.标准螺旋度为 1的

区域对应着沿流向涡的涡核, 并且即使在涡量衰

减的情况下也可以用标准螺旋度定量评估涡的

特性.

在峰值效率点处, 沿着泄漏涡流动方向绝对

涡量逐渐减小,但总的来说间隙泄漏涡结构变化

不大,涡核穿过各切面对应位置处绝对涡量都高

度集中(图 7( a) ) ,这说明峰值效率点处涡核强度

较大,各切面上涡核对应位置的标准螺旋度都近

似为 1(图 8( a) ) ,说明了绝对涡矢量方向始终和

流向速度方向保持近似一致.

与峰值效率工况相比较,近失速工况点激波

上游切面Ñ , Ò 上围绕泄漏涡涡核的高涡量区范

围增大,说明泄漏涡的强度增强,此时涡核中心的

标准螺旋度近似为 1.在经过激波后, 可以明显地

看到,间隙泄漏涡结构发生了非常大的变化,间隙

泄漏涡突然膨胀,涡核附近的流体偏离涡轴而向

外运动, 并且沿径向向下扩展, 从切面 Ó 可以看

出,绝对涡量变得很弱并且非常分散,另外此处的

标准螺旋度几乎变为 - 1, 这就说明在涡核膨胀

区,间隙泄漏涡中心出现了滞止返流.从切面Ô 到

切面Õ ,涡核对应位置处没有出现绝对涡量集中
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图 7  动叶通道内绝对涡量分布以及叶顶间隙泄漏涡

Fig. 7  Absolute vor ticit y distributions on crossflow planes and tip leakage vort ex in rotor passage

图 8 动叶通道内标准螺旋度分布以及叶顶间隙泄漏涡

F ig. 8  Normalized helicity distr ibutions on crossflow planes and tip leakage vor tex in rotor passage

区域,标准螺旋度又接近为 1.

由以上分析得出:涡心出现回流(滞止)区, 间

隙泄漏涡突然膨胀,涡心没有集中的绝对涡量, 以

上三点都是涡破碎的典型特征
[ 11212]

. 因此可认为

近失速点处, 随着间隙泄漏涡强度以及旋拧度的

增强,激波和间隙泄漏涡相互作用使得间隙泄漏

涡发生破碎, 涡破碎极有可能是图 4 和图 5中动

叶近叶顶靠近压力面侧低能流体产生的主要原因.

4  结  论

  对单级跨声压气机 Stage 35进行了单通道

全三维数值模拟,在对计算结果进行试验校核的

基础上对内部流场进行了详细分析:

  1) 进行了网格密度对计算结果影响的研究.

通过与试验测量的总性能和基元性能进行对比分

析,确定了一套最佳网格配置.该套网格配置预测

的总性能以及基元性能与试验结果符合得最好.

2) 以此为基础对 Stage 35 的内部流场进行

分析发现,其流动失稳最有可能是由动叶近叶顶

靠近压力面侧的低能堵塞团引发的.

3) 随着流量的减小, 间隙泄漏涡的强度和旋

拧度随着叶片载荷的增加而增加.激波与泄漏涡

相互干扰使得近失速条件下间隙泄漏涡破碎, 涡

破碎极有可能是动叶近叶顶靠近压力面侧低能流

体产生的主要原因.
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