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畸变进气下压气机三维黏性数值计算模型

时培杰，乔渭阳，魏佐君，陈萍萍
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：通过对压气机环形无叶片通道求解带源项的Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程，实现对压气机全通道流

场的计算，建立了压气机三维黏性非定常数值计算模型．源项是由三维计算流体动力学（ＣＦＤ）求解器定常计

算的气流参数计算得到，求得不同工作点源项大小，然后根据进口参数对源项插值得到当前计算点源项．采

用该模型对某跨声速单级压气机在均匀进气下性能和流场的计算结果与实验结果进行了对比，两者能够较

好的一致，验证了模型的可靠性；之后应用该模型对周向总压畸变进气下的流场和性能进行了计算，分析了

畸变进气对压气机三维流场和性能的影响，并引入压气机失稳判据分析畸变对压气机稳定性的影响．
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　　现代先进战斗机中由于复杂结构进气道的使
用、飞机机动性的大幅度提高以及导弹武器的广
泛使用等，压缩系统会经常面临着不同程度的畸
变进气．畸变进气会严重影响压缩系统的性能和
稳定性，大大降低压缩系统的稳定边界，对压缩系

统的稳定工作非常不利［１］．人们为了分析畸变对
压缩系统的性能和稳定性影响，早在上世纪６０年
代就提出了平行压气机理论，通过将平行压气机
理论与一维模型结合，可对畸变进气下压气机的
性能进行评估［２－４］．但平行压气机理论假设各子压
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气机之间没有动量、质量和能量的交换，并且一维
模型无法反映现代压气机内的强三维流动本质，
因此具有很大的局限性．虽然现代计算流体动力
学（ＣＦＤ）取得了巨大发展，但由于压气机畸变进
气属于大尺度扰动，其特征尺寸为通道直径大小
的量级，采用传统的三维ＣＦＤ技术需要对压气机
进行全通道密网格非定常计算，计算量非常大，需
要花费大量的计算资源和时间，对此目前工程应
用还无法接受．
为了解决传统三维ＣＦＤ技术计算量大的问

题，人们对压气机性能和稳定性分析发展了简化
的计算模型．最近十几年，国内外学者基于体积力
方法成功发展了三维非定常数值计算模型［５－７］．该
方法的思想是在整个通道内假设叶片数目无限

大，将叶片对气流的作用力采用体积力替代，体积
力以源项形式加入到Ｅｕｌｅｒ方程中，从而对畸变
进气情况可以进行更快捷的全通道计算．该模型
避免了直接计算叶片黏性力和无黏力，从而大大
减少了计算量，因而发展的体积力模型具有快速、
准确的特点．然而由于求解的是Ｅｕｌｅｒ方程，无法
计算压气机内部的黏性流动，尤其是对轮毂和机
匣壁面附近的真实流动无法进行有效的预测，因
此基于体积力的三维黏性非定常数值模拟技术是

上述方法的一个很好的发展．
本文采用体积力方法，将叶片对气流的作用

力和做功以源项的形式添加到 Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ）方程中，通过求解带源项的Ｎ－Ｓ方程发展
了压气机三维黏性非定常数值计算模型；源项通
过传统的ＣＦＤ单通道计算结果获取，并根据进口
流动情况对不同工况下的源项进行插值，从而得
到当前计算点源项．文中以 ＮＡＳＡ（Ｎａｔｉｏｎａｌ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｓｐａｃｅ　Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ）Ｓｔａｇｅ３５
为研究对象，通过均匀进气下模型计算结果与实
验结果的对比，验证了模型的准确性，并耦合

Ｌｉｅｂｌｅｉｎ提出的“扩散因子”作为失稳判据［８－９］，采
用该模型预测了畸变进气对该压气机的性能和稳

定性影响．

１　物理模型及计算方法

１．１　物理模型及网格划分

ＮＡＳＡ　Ｓｔａｇｅ　３５是由 ＮＡＳＡ　Ｌｅｗｉｓ研究中
心设计的低展弦比跨声速单级压气机，该压气机
的主要几何参数和详细气动参数可参考文献［１０－
１１］．本文通过体积力方法发展了三维黏性数值计
算模型，将计算所得转子和静子源项分别加入转

子区域和静子区域，以模拟叶片对气流的作用力
和做功，通过求解带源项的 Ｎ－Ｓ方程，更快捷的
实现对压气机全通道内部流场的数值模拟．静子
叶片区的能量源项、非叶片区的动量和能量源项
均为零．
图１和图２分别显示了子午面和进口处的网

格划分．整个通道区域采用结构化的六面体网格，
网格节点沿轴向、周向和径向的分布个数分别为

６９，７２和１８，总网格数约９万，在壁面处进行了加
密处理．

图１　子午面网格

Ｆｉｇ．１　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｐｌａｎｅ　ａｎｄ　ｂｌａｄｅ　ｒｅｇｉｏｎ

图２　进口网格和进口处产生的流线

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｓｔａｒｔｉｎｇ　ａｔ　ｉｎｌｅｔ

１．２　控制方程

在直角坐标系下，不考虑重力和对外界换热、
带源项的Ｎ－Ｓ方程为
连续性方程

ρ
ｔ＋
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· ］Ｕ （４）

其中ρ为密度；ｐ为静压；Ｔ为静温；μ为分子黏
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度；λ为导热系数；Ｉ为单位张量；Ｕ 为矢量速度；

Ｓｍ 为动量源项；Ｓｅ代表能量源项；总焓ｈｔｏｔ＝ｈ

＋１２Ｕ
２，式中ｈ为静焓．

１．３　湍流模型

采用标准ｋ－ε湍流模型将Ｎ－Ｓ方程封闭．
湍流动能ｋ方程

（ρｋ）
ｔ ＋

Δ

·（ρＵｋ）＝

Δ

· μ＋μ
ｔ

σ（ ）ｋ

Δ

［ ］ｋ ＋
Ｇ－ρε （５）

湍流动能耗散率ε方程

（ρε）
ｔ ＋

Δ

·（ρＵε）＝

Δ

· μ＋μ
ｔ

σ（ ）ε

Δ

［ ］ε ＋
ε
ｋ
（Ｃε１Ｇ－Ｃε２ρε） （６）

式中μｔ为湍流黏度，ｋ为湍流动能，ε为湍流动能耗
散率，Ｃε１，Ｃε２，σｋ，σε为常数，Ｇ为湍流动能生成项．

１．４　数值计算方法及边界条件

本文数值计算对控制方程使用有限体积法求

解，空间离散采用了二阶中心差分格式，非定常计
算的时间推进格式为基于双时间步长法的隐式格

式，时间离散为二阶向后欧拉差分格式．流动认为
是全湍流流动，边界层通过求解壁面函数得到．整
个通道在静止坐标系下求解，因此机匣和轮毂壁
面都定义为静止，壁面采用无滑移边界，进口边界
给定总压、总温和气流角分布，出口采用质量流量
出口边界．

１．５　源项的获取

本文源项的获取采用Ｍａｒｂｌｅ［１２］提出的方法，
计算通过叶片排的周向环量增加量ｄ（ｒｖθ）和熵
增ｄｓ得到单位体积流体所添加的动量和能量源
项大小．具体细节可参考文献［６，１２］．本文叶片排
环量和熵增由单通道ＣＦＤ计算结果得到．采用三
维ＣＦＤ求解器计算出压气机同一转速下工作范
围内的一系列工作点，得到每个工作点对应的环
量和熵增沿展向分布，将环量和熵增作为已知参
数，根据压气机进口单位面积折合流量和折合转
速沿展向的分布，插值计算得到当前工作点每个
叶片排源项的展向分布，源项沿轴向分布认为是
均匀的．

２　模型计算结果

２．１　均匀进气下模型验证

将模型计算的ＮＡＳＡ　Ｓｔａｇｅ　３５在设计转速、

均匀进气下的总压比、总温比特性与ＣＦＤ计算结
果和实验结果进行对比，分别如图３和图４所示，
其中失稳边界采用Ｌｉｅｂｌｅｉｎ扩散因子判定，扩散
因子达到０．６即认为失稳．可以发现ＣＦＤ和模型
计算的总压、总温特性与实验结果趋势一致，模型
计算的堵塞流量和失稳流量大小都能和实验结果

接近，这验证了模型的正确性和准确性，同时也说
明采用扩散因子判定失稳流量具有较好的准确

性．需要指出的是模型的准确性是建立在单通道

ＣＦＤ计算结果准确性的基础上的，因为模型所需
的源项是由 ＣＦＤ 计算结果得到．文中单通道

ＣＦＤ计算采用标准ｋ－ε湍流模型，总网格数为８５
万．图５和图６分别显示了模型计算的设计点处
转子下游总压比和总温比沿展向分布结果和实验

结果对比，可以看出：除了转子叶尖的总压比略低

图３　均匀进气下总压比特性

Ｆｉｇ．３　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｓｐｅｅｄ

ｗｉｔｈ　ｃｌｅａｎ　ｉｎｌｅｔ

图４　均匀进气下总温比特性

Ｆｉｇ．４　Ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｓｐｅｅｄ

ｗｉｔｈ　ｃｌｅａｎ　ｉｎｌｅｔ
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图５　模型计算的转子增压比沿展向分布

与实验结果对比

Ｆｉｇ．５　Ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｎｄ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ

图６　模型计算的转子增温比沿展向分布

与实验结果对比

Ｆｉｇ．６　Ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｎｄ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ

于实验结果以外，其他位置的总压比和总温比沿
展向分布都能和实验结果一致，这也进一步验证
了模型具有较高的准确性．所以，该模型在使用非
常少的计算网格情况下仍有很好的精度，针对本
文的计算网格数量，该模型计算速度相比于传统
的ＣＦＤ计算方法至少要快两个量级，可以大大节
约计算时间．

２．２　总压畸变进气下计算结果分析

采用该模型计算了稳态总压畸变进气下

ＮＡＳＡ　Ｓｔａｇｅ３５的性能，畸变进气下总压特性计
算结果如图７所示．进口采用稳态方波总压畸变，

采用总压畸变度Ｄｐｔ 描述进口稳态方波畸变强
度，其定义是为

Ｄｐｔ＝ｐ
＊
ｔ －ｐ＊ｔｌ
ｐ＊ｔ

（７）

其中ｐ＊ｔｌ 为低压区总压，ｐ＊ｔ 为非低压区总压．总
压畸变角θ－ｄｐ＝１２０°，本文计算的总压畸变度

Ｄｐｔ＝５．７％，仍然采用扩散因子作为失稳判据，周
向畸变进气下，扩散因子沿周向有变化，认为周向
位置的任一位置扩散因子达到０．６即认为失稳．
图１７给出了近失稳点下三个不同径向位置的扩
散因子沿周向分布．图７显示了畸变进气下压气
机的总压性能曲线．可以看出：畸变进气明显降低
了压气机的性能，减少了稳定工作范围，因此降低
了稳定性．

图７　均匀进气和畸变进气下总压性能对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｗｉｔｈ

ｃｌｅａｎ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ

图８至图１１分别显示了通道进口、转子前
缘、转子尾缘和静子尾缘４个轴向位置截面总压
分布云图．总压畸变从通道进口传递到转子前缘
的过程中，由于气流的黏性掺混作用，畸变区与非
畸变区之间的过渡区明显变大，这个变化比参考
文献［７］中采用的Ｅｕｌｅｒ方程求解的结果要明显．
从图中还可以看出，随着气流在通道中的流动，附
面层厚度有了明显的发展，畸变区域有了一定的
偏转，由于与非畸变区域的掺混，畸变区与非畸变
区的过渡区进一步增大．这些从图１２所显示的转
子上游、转子下游和静子下游三个位置叶中径的
总压周向分布也可以看出．
进口总压畸变会诱导出总温畸变，图１３显示

了转子上游、转子下游和静子下游三个轴向位置
的叶中径的总温周向分布，从图中可以清楚地看
出，周向总压畸变诱导出了周向总温畸变，并且通
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图８　进口总压畸变云图

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ａｔ　ｉｎｌｅｔ

图９　转子前缘总压畸变云图

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｂｅｆｏｒｅ　ｒｏｔｏｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图１０　转子尾缘总压畸变云图

Ｆｉｇ．１０　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ａｆｔｅｒ　ｒｏｔｏｒ

ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图１１　静子尾缘总压畸变云图

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ａｆｔｅｒ

ｓｔａｔｏｒ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图１２　三个轴向位置叶中径周向总压分布

Ｆｉｇ．１２　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

ａｔ　ｔｈｒｅｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｘｉａｌ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

图１３　三个轴向位置叶中径周向总温分布

Ｆｉｇ．１３　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

ｃａｕｓｅｄ　ｂｙ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ａｔ

ｔｈｒｅｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｘｉａｌ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

过对比不同轴向位置的周向总温畸变区域可以看

出，总温畸变区域沿着轴向也有偏转．图１４和图

１５分别显示了三个叶展位置总压畸变强度和总
压畸变诱导出的总温畸变强度沿着轴向的变化，

Ｔｉｐ为９０％叶展位置，Ｍｉｄ　ｓｐａｎ为叶中径，Ｈｕｂ
为１０％叶展位置．从图中可以看出三个径向位置
的总压畸变强度在叶片区内都是先减小后增大，

畸变减小的区域为转子区，增大的区域为静子区．
而三个径向位置的总温畸变强度在转子内不断增

大，在静子内略有减小．总压畸变强度在转子区域
内不断减小，这是因为低压区具有更小的进口速
度，使转子对低压区有更大的加功量，减小了低压
区和高压区的总压差距，并且由于畸变区和非畸
变区内气流的掺混，使畸变区和非畸变区内的压
力差距进一步减小，因而总压畸变强度在转子区
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降低．转子区域内总压畸变引起的总温畸变也正
是由于加功量不同所导致的，使转子内出现了总
温畸变；因此转子区总压畸变衰减的越多，说明高
低压区加功量差别越大，也就导致转子区总温畸
变增长越大．这从图１４和图１５叶根和叶尖的总
压畸变强度及总温畸变强度沿轴向变化也可以得

到验证．

图１４　三个径向位置的总压畸变强度沿轴向的变化

Ｆｉｇ．１４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐａｎｓ

ｗｉｔｈ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ

图１５　三个径向位置的总温畸变强度沿轴向的变化

Ｆｉｇ．１５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｔｏｔａｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｅｒ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐａｎｓ

ｗｉｔｈ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ

在静子区域内，图１６给出了设计转速、不同
工况静子的总压恢复系数，可以看出在低流量下
静子的总压恢复系数要低于高流量下的总压恢复

系数，所以对应着低流量区的低压区总压恢复系
数较小，对应着高流量区的高压区总压恢复系数
较大，这使低压区的压力减少量要高于高压区的

减少量，尽管有掺混的作用，但这不能阻挡高、低
压区压差进一步增大，因而静子区增大了总压畸
变强度．这也从侧面上反映出添加的源项能够有
效地考虑叶片产生的损失．因此可以得出结论，压
气机内总压畸变强度和总温畸变强度的变化，是
由于转子做功、气流掺混和流动损失共同影响造
成的．

图１６　三个工况下静子总压恢复系数沿展向分布

Ｆｉｇ．１６　Ｓｔａｔｏｒ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｓｐａｎ　ａｔ　ｔｈｒｅｅ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

通过图１２和图１３还可以发现在转子下游转
子转入低压区的位置Ａ 处具有最小的增压比和
增温比，而在转子转出低压区的位置Ｂ处具有最
大的增压比和增温比，这表明在该Ａ位置转子具
有最小的加功量，Ｂ位置具有最大的加功量，这可
以用两个位置处的气流攻角解释．在Ａ 位置，由

于高压区具有较高的静压，会使气流向低压区偏
转，而转动方向是由Ａ 点转向Ｂ 点，这会减小气
流对叶片的攻角，小的攻角对应着高折合流量，因
此会降低加功量，相反在Ｂ 位置，该偏转会增大
攻角，增加了转子的加功量，所以会出现Ａ 位置
具有最小增压比和增温比，Ｂ位置具有最大增压
比和增温比．因而可以判定Ｂ位置对于畸变进气
很可能会是压气机失稳的起始位置．为了进一步
确定畸变进气的起始位置，图１７给出了转子叶
尖、叶根和叶中径的扩散因子周向分布．可以看
出，在同一半径下，转子转出低压区的位置具有最
大的扩散因子，而在三个半径中，叶尖处的该位置
扩散因子最大．因而可以认为该压气机在周向畸
变进气下，叶尖处转子转出低压区的位置为压气
机失稳起始位置．
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图１７　畸变进气下转子三个径向位置的

扩散因子周向分布

Ｆｉｇ．１７　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｉｆｆｕｓｉｏｎ

ｆａｃｔｏｒ　ｆｏｒ　ｒｏｔｏｒ　ａｔ　ｔｈｒｅｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐａｎｓ

ｗｉｔｈ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ

３　结　论

１）通过求解带源项的Ｎ－Ｓ方程，采用标准ｋ－
ε湍流模型，成功发展了三维黏性数值计算模型．
采用该模型对ＮＡＳＡ　Ｓｔａｇｅ　３５进行了数值计算，
计算结果与实验结果的对比说明模型具有较高的

精度，并具有很高的计算效率．
２）由于考虑了气流黏性作用，模型更符合压
气机内部真实流动情况，能够对压气机内部流动
进行更真实的预测．
３）畸变进气下总压畸变强度和总温畸变强
度的增加和衰减，是由于转子做功、气流掺混和流
动损失共同造成的．
４）对于稳态总压周向畸变，叶尖处转子转出
低压区位置为压气机失稳的起始位置．
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