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离心压气机无叶扩压段流路控制扩稳

机理
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摘　　　要：为寻求叶轮－扩压器间无叶扩压段流路控制的扩稳机理，选取某离心压气机为研究对象，利用数

值模拟的方法，通过流场分析解释其失速机理，并在此基础上重新设计无叶扩压段机匣结构，探讨一种有效

流路控制扩稳方式．分析结果表明：将无叶扩压段机匣结构设计为先收缩后扩张型后，离心压气机稳定工作

范围提高了２．８％，但绝热效率有所降低．
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ｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

　　离心压气机广泛应用于中小型航空发动机、
车用／船用涡轮增压器上，其变工况时的稳定性直
接制约着整机的性能．在兼顾效率的同时，拓宽离

心压气机稳定性工作范围，将对相关产品性能的
技术提升起到至关重要的作用．因此，采取主动或
被动控制策略拓宽离心压气机的稳定工作范围越
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来越受到国内外研究者的重视．
自１９８９年Ｅｐｓｔｅｉｎ等人［１］正式提出主动控

制的设想开始至今，主动控制压缩系统失稳的尝
试一直进行着，但主要停留在实验室阶段．相对而
言，通过机匣处理和稳态喷气等手段的被动控制
技术更利于应用在压气机的实际运行当中．自

１９６８年，Ｋｏｃｈ等［２］首先发现蜂窝式机匣处理在
轴流压气机上的扩稳作用后，研究人员在轴流、离
心压气机上相继开展了周向槽、轴向槽等多种机
匣处理方式的大量研究．关于喷气技术，剑桥大
学的Ｄａｙ［３］首先采用主动控制技术成功地控制了
多级轴流压气机的旋转失速和喘振现象后，研究
人员在继续探索基于闭环反馈的非稳态喷气主动

控制的同时，同样开展着稳态喷气被动控制技术．
以上扩稳手段应用在离心压气机上主要从从叶

轮、扩压器及叶轮－扩压器等部件入手．针对叶轮
部分，主要从抑制叶顶泄漏涡强度、改善叶轮进口
冲角分布等角度在叶轮前缘或通道采用相应的顶

部吹吸及机匣处理方式［４－６］．而对于扩压器，除了
采用扩压器通道机匣处理及吹吸外，在叶片前缘
近盘侧做切口［７］，改变叶片前缘倾角，采用管式扩
压器［８－９］、半高或低稠度扩压器叶片等手段同样可
以达到改善离心压气机运行稳定性的效果．相对
叶轮或扩压器而言，从叶轮－扩压器之间入手寻求
扩稳手段的研究并不是很多．然而，叶轮－扩压器
区域径向距离非常短，且存在射流－尾迹、附面层
与激波干涉现象以及强烈的非定常特性，其流动
情况对上游叶轮及下游扩压器的性能具有很大的

影响，若能通过相应的控制技术改善该区域流体
流动分布寻求扩稳机理，进而增强离心压气机稳
定性具有一定的意义．
目前，叶轮－扩压器之间采用的机匣处理方式

主要有：盖侧机匣收敛型（ｆｒｏｎｔ　ｐｉｔｃｈ）、盘侧机匣
收敛型（ｒｅａｒ　ｐｉｔｃｈ）以及盖侧机匣在转子出口后
部平移扩大轴向长度（ｓｍｏｋｅｓｈｅｌｆ）．以上机匣处
理手段在离心压气机设计阶段已被设计者考虑．
与此同时，研究人员也尝试在叶轮－扩压器之间进
行机匣开槽（周向槽，径向槽以及斜槽等）开展研
究，相继得到不错的效果．另外，稳态喷气技术在
叶轮－扩压器之间也有所尝试．典型的代表为Ｓｐａ－
ｋｏｖｓｚｋｙ［１０］在２００４年 ＡＳＭＥ（Ａｍｅｒｉｃａｎ　Ｓｏｃｉｅｔｙ
ｏｆ　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　Ｅｇｉｎｅｅｒｓ）最佳文章中指出：对

ＮＡＳＡ（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｓｐａｃｅ　Ａｄｍｉｎ－
ｉｓｔｒａｔｉｏｎ）ＣＣ３离心压气机叶轮－扩压器区域采用
叶轮出口喷入０．５％气体实现了喘振边界增加了

２５％的扩稳效果，并给出相应的扩稳解释：喷气增
大了叶轮出口盘侧流动角度，减小了流通面积，增
强了叶轮出口至扩压器喉部气流的扩压能力，从
而改变该区域气流的非定常性，增强离心压气机
稳定性．然而，纵观以上所述扩稳手段，除了机匣
处理外，大多停留在实验室阶段或普及性不强．因
此，从机匣处理入手，将研究焦点聚集在叶轮－扩
压器区域，通过简单的机匣处理使得离心压气机
获得较佳的扩稳效果将具有一定的意义．
本文选取ＮＡＳＡ　ＣＣ３离心压气机为研究对

象，采用数值方法手段进行流场分析，且与

ＮＡＳＡ实验数据进行对比，并在此基础上，具有
针对性的重新设计叶轮－扩压器间无叶扩压段机
匣结构探索行之有效的扩稳手段，为拓宽实际应
用中具有相同失速机理的离心压气机稳定性工作

范围提供参考．

１　数值方法

ＮＡＳＡ　ＣＣ３离心压气机是１９７５年由ＮＡＳＡ
Ｌｅｗｉｓ研究中心为卡车／巴士及分布式发电机用
的先进涡轮发动机设计的．其设计流量为４．５４
ｋｇ／ｓ，总压比为４，转速为２１　７８９ｒ／ｍｉｎ，出口叶尖
速度为４９２ｍ／ｓ．叶轮由后弯角为５０°的１５个主叶
片和１５个分流叶片组成，分流叶片前缘位于主叶
片３０％弦长处，进口叶尖直径为２１０ｍｍ，叶高６４
ｍｍ，出口直径为４３１ｍｍ，出口叶高为１７ｍｍ，进
口热态间隙为０．１５２　４ｍｍ，出口间隙为０．２０３
ｍｍ．有叶扩压器由２４个楔形叶片组成，扩压器
前缘与叶轮出口半径比为１．０７８，扩张角度为

７．８°，出口半径为３６３ｍｍ．关于叶轮与扩压器的
详细几何参数可参见文献［１１］．
图１为ＮＡＳＡ　ＣＣ３叶轮与扩压器结构图，图

２为子午流道示意图，与文献［１２］中的实验测量
采取的结构完全一致，通过数值计算与实验结果
的对比分析，验证本文数值计算的可靠性．
网格划分采用结构化网格及多块网格分区技

术，参考文献［１３］网格节点设置并进行网格无关
性验证，最终选取叶轮流向、周向和展向的网格节
点数分别为１２９，６５和４９．其中叶片通道内流向
有８１个网格节点，分流叶片通道内有５７个网格
节点，叶间隙有９个网格节点；扩压器叶片流向、
周向和展向的网格节点分别为１３７，３３和４９．
三维流场计算求解定常三维雷诺平均 Ｎａｖｉ－

ｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程，采用Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌａｍａｒａｓ（Ｓ－
Ａ）模型，有限体积中心离散方法，空间项的离散
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图１　ＮＡＳＡ　ＣＣ３离心压气机叶轮与扩压器

Ｆｉｇ．１　Ｉｍｐｅｌｌｅｒ　ａｎｄ　ｄｉｆｆｕｓｅｒ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ

图２　子午流道示意图

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｄｉａｇｒａｍ

采用中心差分格式，时间项采用４阶Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔ－
ｔａ方法迭代求解，并采用多重网格技术加速收
敛．边界条件：进口给定总压、总温及气流角度，通
过调节出口背压改变离心压气机工况．
为提高近失速点的判别精度，本文采用的方

法为：当流量逐渐减小时，缓慢提高背压，在接近
失速工况时，背压甚至以５Ｐａ的幅度逐步提高尽
可能提高计算精度，寻求数值上精确的近失速点．
若发现某一工况下离心压气机总压比开始下降

时，即可判定前一工况为数值计算所能够得到的

近失速点．

２　计算结果及分析
２．１　数值与实验特性线对比

　　图３（ａ）和图３（ｂ）分别给出了１００％，９０％和

８０％设计转速下，离心压气机级总压比和绝热效
率随流量变化的计算与实验结果对比曲线．３种
转速下，计算与实验所得总压比分布趋势基本一
致，具体数值上存在略微差别；而绝热效率在分布
上趋于一致，但计算结果低于实验值，１００％转速
下最为明显．设计工况下，计算总压值为４．０１９，
绝热效率为８１．０９％，实验总压值为３．９４，绝热效
率为８３．２％，效率相差２．１１％．纵观３种转速下
的特性线分布，无论是数值计算还是实验，离心压

图３　计算结果与实验特性线对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
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气机 流 量 工 作 范 围 （（ｍｃｈｏｋｅ －ｍｓｔａｌｌ）／ｍｃｈｏｋｅ ×
１００％）基本一致．因此，本文采取的数值手段能够
满足机匣扩稳机理研究的要求．

２．２　流场分析

图４为ＮＡＳＡ　ＣＣ３离心压气机在设计和近
失速工况下扩压器通道内三维流线分布图．从图
中可知：在设计工况下，扩压器通道内盘侧区域压
力面侧存在明显的分离涡．究其起因，源于扩压器
叶片进口设计冲角（－５°）不合理及扩压器径向长
度过长所致．随着流量不断减小，由于冲角变大，
分离涡逐渐向扩压器通道下游转移，从图４（ｂ）中
近失速点扩压器通道内流线分布可清晰分辨出．
另外，与设计工况下流场对比，近失速工况下存在
明显的不同．在扩压器通道近盘侧吸力面开始出
现分离，究其原因为随着离心压气机流量减小，扩
压器叶片进口冲角变大引起吸力面气流分离．扩
压器通道内近盘侧区域两侧分别存在分离涡，随
着流量进一步减小，两侧分离区域继续增大，造成
扩压器通道堵塞进而引发离心压气机失速．本文
作者关于ＮＡＳＡ　ＣＣ３离心压气机失速机理的阐

图４　扩压器通道内流线分布图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｄｉｆｆｕｓｅｒ　ｐａｓｓａｇｅ

述，采用了文献［１４］的解释．文献中利用粒子图像
测速仪（ＰＩＶ）观察到了扩压器通道内分离涡的存
在，认为扩压器通道内盘侧区域通道内首先出现
的气流分离导致堵塞引起了离心压气机的失速．
图５左侧图为离心压气机子午面上熵产等值

线分布情况，对叶轮－扩压器区域进行放大后可清
晰看出盖侧区域流动损失较大，从右侧该区域进
一步放大的流动分布情况来看存在明显的分离

涡．究其原因为：从叶轮出口流出的气流尾迹主要
存在盖侧区域，造成流速较低，在高逆压梯度下产
生气流分离，进而形成分离涡．此种现象在工业上
应用的离心压气机中并非罕见［１５］．是否可以考虑
通过某种措施改变分离涡以达到改善离心压气机

性能的目的．据作者了解，若想抑制或消除此处分
离涡可通过以下手段：重新设计离心压气机机匣
形状、采用叶轮尾缘前倾以及扩压器进口叶片盘
侧做切口等措施实现．但是，本文研究切入点并不
以于抑制或消除分离涡为目的，而是试图尝试重
新设计叶轮－扩压器之间无叶扩压段盖侧机匣结
构，利用或引导分离涡来改善扩压器叶片进口近轮
毂处流动状况，进而达到离心压气机扩稳的目的．

图５　叶轮－扩压器盘侧区域分离涡结构图

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｖｏｒｔｅｘ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｉｍｐｅｌｌｅｒ　ａｎｄ　ｄｉｆｆｕｓｅｒ

因此，基于以上分析，若要提高 ＮＡＳＡ　ＣＣ３
离心压气机稳定工作范围，可通过改变叶轮－扩压
器之间区域机匣或轮毂结构引导分离涡，改善扩
压器叶片前缘处流动情况，降低气流角度，减小近
盘侧区域进口冲角，进而延缓扩压器吸力面流动
分离．

２．３　叶轮－扩压器机匣结构改进

叶轮－扩压器之间盖侧区域机匣结构再设计
思路如下：引导盖侧区域分离涡后移，减小扩压器
叶片进口处流通面积．因此，与原设计相比，同工

９０１２
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况下，增大气流速度，降低近轮盘侧扩压器进口冲
角，推迟扩压器吸力面盘侧区域气流分离，避免失
速的发生．具体实施手段：从半径为Ｒ＝２１５．５
ｍｍ的叶轮出口至Ｒ＝２２４ｍｍ区域机匣呈凸圆
弧收缩型，轴向长度缩小２．１ｍｍ，增加气流速度，
防止气流动量不足无法克服逆压梯度造成回流；
从Ｒ＝２２４ｍｍ至扩压器叶片进口Ｒ＝２３２．３ｍｍ
之间机匣呈凹圆弧扩张型，迅速降低该区域气流
速度，在较高逆压梯度下出现流动分离，其作用实
际上为引导叶轮－扩压器盖侧分离涡聚集在靠近
扩压器叶片前缘区域，造成扩压器叶片进口流通
面积减小．图６给出了新机匣的主要定位尺寸及
设计思路示意图．

图６　叶轮－扩压器盖侧新机匣及设计思路示意图
（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｎｅｗ　ｃａｓｉｎｇ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｉｍｐｅｌｌｅｒ

ａｎｄ　ｄｉｆｆｕｓｅｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图７给出了离心压气机叶轮－扩压器机匣再
设计前后特性线对比，红色ｃｈａｎｇｅ线为机匣再设
计后得到的新特性线．对比分析可知：重新设计机
匣后，离心压气机的工作范围拓宽了２．８％，但绝
热效率有所降低．究其原因：同工况下，叶轮－扩压
器机匣再设计后造成气流速度增加，扩压器通道
内气流沿程损失增加．
图８为在ＮＡＳＡ　ＣＣ３离心压气机原型近失

速点工况下，两种不同机匣下扩压器叶片进口绝
对气流角沿叶高分布对比曲线．从图中２０％叶高
以下放大区域可以明显看出：新机匣结构下，扩压

图７　离心压气机特性线对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｌｉｎｅ　ｃｏｎｔｒａｓｔ

图８　扩压器叶片进口绝对气流角沿叶高分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｂｓｏｌｕｔｅ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅｓ　ａｌｏｎｇ
ｄｉｆｆｕｓｅｒ　ｂｌａｄｅ　ｉｎｌｅｔ　ｓｐａｎ
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器叶片进口近盘侧区域流动角度明显减小，使得
流动冲角小于原型，改善该区域流动状况，避免通
道内气流过早分离造成通道堵塞引发离心压气机

失速．另外，不难发现，５０％叶高以上区域气流角
度分布有所改善，究其原因：新设计机匣结构后，
扩压器叶片进口区域分离涡轴向尺度（ｂ２＞ｂ１）较
大，如图９所示，造成有效流通区域内的气流速度
较高，使得流体剪切力驱动作用下的分离涡速度
大于原型，进而造成气流角度变小．基于以上结果
分析验证了本文关于叶轮出口－扩压器叶片进口
间无叶扩压段机匣再设计思路的正确性，非但不
将已有的叶轮－扩压器盖侧分离涡消除，反而通过
利用分离涡来达到改善扩压器叶片进口处流动分

布情况，进而实现离心压气机扩稳的效果．

图９　叶轮－扩压器盖侧分离涡分布图

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｖｏｒｔｅｘ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｉｍｐｅｌｌｅｒ　ａｎｄ　ｄｉｆｆｕｓｅｒ

３　结　论

选取ＮＡＳＡ　ＣＣ３离心压气机为研究对象，利
用数值手段在分析其失速机理基础上，重新设计
叶轮出口－扩压器叶片进口盖侧机匣结构研究其
对离心压气机稳定工作范围的影响，获得了以下
结论：

１）ＮＡＳＡ　ＣＣ３离心压气机失速机理：随着流
量减小，扩压器通道内近盘侧区域压力面及吸力
面出现的气流分离造成通道堵塞，进而引发失速．
２）重新设计叶轮－扩压器间无叶扩压段机匣
结构，引导盖侧分离涡后移至扩压器进口区域，减
小该区域通道流通面积，增大扩压器叶片进口气
流速度，降低绝对气流角度，减小进口冲角，避免
扩压器通道内近盘侧压力面附近已存在分离涡的

前提下由于冲角过大造成吸力面出现气流分离，

导致通道堵塞引发失速．重新设计机匣后，离心压
气机稳定工作范围提高了２．８％，绝热效率有所
降低．
３）离心压气机扩稳手段的选择应基于具体
问题具体分析的原则．本文采用的再设计叶轮－扩
压器间无叶扩压段机匣结构拓宽了离心压气机稳

定工作范围，但仅对具有相同失速机理的离心压
气机有效，而对于其他失速类型的离心压气机需
在了解其机理基础上采用已成熟的或探索新的扩

稳手段．
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