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摘　　　要：对跨声速转子Ｒｏｔｏｒ３７进行三维定常数值模拟，将设计间隙与零间隙进行对比研究，分析激波、

边界层分离、间隙泄漏涡相互作用影响．数值计算显示：激波、泄漏涡、边界层分离相互影响，加速了失速的发

生；减小间隙可以起到扩稳的作用．根据边界层分离、间隙泄漏涡在叶栅高度上的影响范围，提出利用抽吸技

术进行被动控制改善流道流动状况时抽吸点的设置位置．
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　　在超声速压气机中，通道激波、间隙泄漏涡、

端壁边界层在叶顶间隙附近相互作用，相互影响，

形成了复杂流动现象．研究表明，压气机这一区域
的流动损失已占到总损失的一半左右，是限制压
气机性能的主要因素之一［１－３］．然而由于叶顶间隙

区域非常狭小，给试验研究带来许多困难［４］，对其

进行数值仿真研究是非常有效且必要的手段．在
仿真研究中，学者们发现间隙为零的压气机压比、
效率均略高于设计状态．一些学者认为出现这种
现象，主要由于计算过程中没有泄漏涡影响．如果
这样，必须考虑如下问题：在间隙为零的状态下，
没有泄漏涡的影响，是什么因素导致了失速，又是
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如何导致失速的；在设计状态下，这种失速的原因
是否还存在；与涡波干涉相比较，谁起了主导作
用；决定主导作用的因素又是什么；这些问题的研
究显然对间隙效应的研究具有重要意义．然而很
少有学者对间隙为零的压气机内部流动进行详细

分析．无间隙状况尽管是一个不存在的理想状况，
可是它摒除了间隙泄漏涡对流动的影响，可以借
此详细分析激波和端壁边界层之间流动影响；并
在此基础上将无间隙情况和设计间隙进行对比分

析研究，从而可以深入了解激波、泄漏涡和边界层
分离相互作用的影响．

１　研究对象

Ｒｏｔｏｒ　３７（Ｒ３７）是ＮＡＳＡ（美国国家航空航天
局）Ｌｅｗｉｓ研究设计中心设计的跨声速压气机转
子．Ｓｕｄｅｒ　Ｋ　Ｌ等［５－７］对该孤立转子进行了详细的
试验测试．１９９４年美国机械工程师协会将其用于
盲题测试评估ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍ－
ｉｃｓ）程序的精度和可靠性．Ｒｏｔｏｒ　３７转子原设计
的基本几何参数和气动参数如表１所示．

表１　Ｒｏｔｏｒ　３７转子原设计的基本几何参数和

气动参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｉｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　Ｒｏｔｏｒ　３７

参数 数值

参叶片数 ３６

设计转速／（ｒ／ｍｉｎ） １７　１８８．７

设计流量／（ｋｇ／ｓ） ２０．１９

堵塞点流量／（ｋｇ／ｓ） ２０．９３

设计压比 ２．１０６

叶尖速度／（ｍ／ｓ） ４５４．１４

叶尖入口相对马赫数 １．４８

叶根入口相对马赫数 １．１３

叶尖稠度 １．２９

展弦比（平均叶高／叶根轴向弦长） １．５６

转子进口轮毅比 ０．７

设计转速下的叶尖间隙／ｍｍ　 ０．３５６

设计等熵效率 ０．８８９

２　数值计算方法

本文基于 ＮＵＭＥＣＡ　ＦＩＮＥ 软件包计算平
台，对雷诺平均Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ控制方程进行三维

定常求解．计算中采用了多重网格方法和隐式残
差光顺法的收敛技术，分别针对设计间隙和无间
隙两种情况不断调整背压，寻找效率最高点、压比
最高点以及近失速点．压气机中流体为理想空气，
考虑其黏性．第一层网格点距离固体壁面的距离
为３×１０－６　ｍ，可以证保证所有固壁附近的无量纲
化网格高度ｙ＋＜１．借鉴卢新根［８］湍流模型对计
算的影响，并对此网格做了大量计算对比，本文计
算中均采用Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ（Ｓ－Ａ）湍流模型．
为保证网格在叶片前后缘附近有较好的正交

性，在计算中采用了分区、贴体的网格拓朴结构．
本文流体通道采用 ＨＯＨ 网格结构，进口 Ｈ 型
（Ｈ＿Ｉｎｌｅｔ）网格为４９×６５×３３；出口 Ｈ 型（Ｈ＿

Ｏｕｔｌｅｔ）网格为４９×６５×４１，叶片网格为５７×６５×
５０１，间隙也采用蝶形和 Ｈ型组合网格结构，分别
为６５×１３×３８５和３３×１３×１６１，总网格数为

２５１万．以上网格分别对应周向×径向×轴向．
为了增强比对性，对于无间隙情况网格划分情
况同上，仅不考虑间隙而已，其网格总数为

２０９万．

３　结果及其讨论

３．１　计算结果与试验校核

图１、图２分别给出了在１００％设计转速下设
计间隙、零间隙时的性能曲线，并与试验性能参数
进行了对比．设计间隙下绝对总压比与试验值吻
合的很好，误差较小；但是等熵效率误差略大，效
率峰值点误差为３．１９％，但在可接受的范围之
内．这可能与选择的湍流模型有关．Ｓｕｄｅｒ　Ｋ　Ｌ
等［９］在１００％设计转速下试验压气机转子失速点

图１　试验和计算的压比特性曲线

Ｆｉｇ．１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ａｎｄ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

６２４



　第２期 谢　芳等：跨声轴流压气机激波／泄漏涡／边界层分离相互作用的影响

图２　试验和计算的效率特性曲线

Ｆｉｇ．２　Ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

流量约为０．９１９，本文为０．９２与其符合良好．需
要指出的是Ｙａｍａｄａ　Ｋ等［１０］计算了零间隙下的绝
对总压比，本文与其总体趋势符合良好，但其压气机
转子失速点流量约为０．８８左右，本文为０．９１２　７．

３．２　内部流场分析

３．２．１　零间隙

图３是效率峰值点和近失速点流场中相对马
赫数为０．１５的等值面．可以看出，在效率峰值点
和近失速点都可以发现低能团，但两处的位置、分
布区域明显不相同．显然这些低能团对压气机转
子特性有着显著影响，并影响着压气机的整机稳
定性．由文献［１１］可知这些低能团是由边界层分

图３　流场中的低能区

Ｆｉｇ．３　Ｌｏｗ－ｅｎｅｒｇｙ　ｚｏｎｅｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

离而引起的，它不同于文献［１０］中提到的由激波－
泄漏涡干涉引起低能团，仅可以在失速点处观测
到，而此处边界层分离引起的低能团在峰值效率
处也可以观测到．
图４是效率峰值点和近失速点流场中９５％

叶高处Ｓ１ 截面相对马赫数分布云图．从图中可以
看到激波在效率峰值点处是槽道激波（接近于正
激波），激波后形成逆压梯度，边界层在叶栅后部
出现分离．随着质量流量减小，激波不断向叶片前
缘移动，最后形成脱体激波，激波形成两支，一支
较弱，另一支较强，以一定的角度深入低能团．低
能团对激波形成反射作用，激波再次分叉，形成两
支，前支接近于正激波，后支与来流方向近乎垂
直．使激波表现为“λ”形状．随着激波的不断前移，
边界层分离点也不断前移，“λ”范围逐渐增大，低
能团区域扩大，最终堵塞通道，导致失速．

图４　９５％叶高处Ｓ１ 截面相对马赫数分布云图

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ａｔ　９５％ｓｐａｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｆｒｏｍ　ｈｕｂ

图５是近失速条件下沿不同叶高截面相对马
赫数分布云图．从图中可以看出在叶高６５％至叶
顶之间集中着大量低能团．这些低能团位于叶栅
吸力面一侧，但并未占满整个通道，经激波之后的
来流只能沿压力面一侧流过叶栅通道．比较图４
中各图，可以发现９５％左右叶高处低能图分布较
严重，几乎占了通道一半多的面积，在６５％处还
可看到明显的低能团，而６０％处已经几乎看不到
低能团．５０％处叶高与６０％处叶高相比较，低速
区域沿叶栅向尾缘推移．这意味着由边界层分离

７２４
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图５　近失速点Ｓ１ 截面相对马赫数分布云图（零间隙）

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ　ｐｏｉｎｔ（ｚｅｒｏ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ）

引起的低能团大约在叶顶至６５％处．利用抽吸技
术进行被动控制改善流道的流动状况时，若抽吸
点放置在吸力面一侧，可将其设置在９５％叶
高处．

３．２．２　设计间隙

在设计间隙条件下，由于间隙泄漏涡的存在，
对激波、边界层分离必然有影响，它是如何影响
的，必然是关注的焦点问题．图６是设计间隙条件
下近失速点流场中压力面相对马赫数为０．１５的
等值面．和图３进行比较，吸力面一侧低能团分布
近似，压力面一侧出现了新的低能团．这个低能团
是由间隙泄漏涡引起的，它分布在叶尖前缘入口
处．对比图３、图６和图７，设计间隙下流道内有两
处低能图，一处是由边界层分离引起的，靠近叶栅
吸力面；另一处是由泄漏涡引起的．两处低能团各
占据一部分，互相影响，共同堵塞了整个通道，导
致失速．在失速时，设计间隙下边界层分离起始点

落后于零间隙处边界层分离起始，即在设计间隙
下边界层分离引起的低能团并未堵塞整个通道，
而转子已然进入失速状态．这就是在计算过程中
零间隙失速点流量低于设计间隙的原因，这意味
着间隙减小可以扩大稳定流动区域，起到扩稳的
作用．

图６　近失速点压力面低能团分布（设计间隙）

Ｆｉｇ．６　Ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ　ｐｏｉｎｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ　ｌｏｗ－ｅｎｅｒｇｙ
ｚｏｎｅｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（ｄｅｓｉｇｎ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ）

如图７所示，间隙泄漏涡影响范围大约从叶
顶至叶高７０％左右，到叶高６０％处对间隙泄漏

８２４
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涡、边界层分离均已没有太大影响．在其影响范围
内，从叶顶至叶高７０％处间隙泄漏涡引起的低能
团逐渐扩大，边界层分离引起的低能团逐渐减小．
利用抽吸技术进行被动控制改善流道的流动状况

时，若将抽吸点设置压力面一侧，可将其放置在

７０％叶高处．

图７　近失速点Ｓ１ 截面相对马赫数分布云图

（设计间隙）

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ　ｐｏｉｎｔ
（ｄｅｓｉｇｎ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ）

在间隙泄漏涡、边界层分离产生的低能团共
同影响下，激波发生较大变化．图８是效率峰值点

９５％叶高处Ｓ１ 截面相对马赫数分布云图．在效率
峰值点，受泄漏涡的影响，槽道激波不再表现为正
激波．对比图７、图８，在近失速点，激波脱体，一支
伸入槽道内，与泄漏涡产生的低能团相互作用，使
激波发生转折，激波接近于正激波；激波在接近叶
背一侧时，与附面层分离产生的低能团相交，一分
为二，一支较强接近于正激波，另一支较弱，与来
流方向相互垂直．借鉴卢新根［８］和Ｋａｕ　Ｈ　Ｐ［１２］等
的阻塞因子Ｂｓ来衡量压气机转子通道阻塞程度

Ｂｓ＝Ｍａ２，ｓ，ｋｉｒｔＭａ２，ｓ

式中 Ｍａ２ｓ 表示激波后垂直于激波面的马赫数；

Ｍａ２，ｓ，ｓｋｉｒｔ表示激波后垂直于激波面的法向马赫
数；Ｂｓ表示通道的阻塞程度．由于激波结构发生
变化，Ｂｓ ＝１，致使通道被堵赛，导致跨声速压气
机内部叶顶区触发失速先兆．

图８　效率峰值点９５％叶高处Ｓ１ 截面相对马赫数

分布云图（设计间隙）

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｐｅａｋｓ　ｐｏｉｎｔ　ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｒｅｌａｔｉｖｅ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｔ　０．９５ｓｐａｎ　ｏｆ

ｂｌａｄｅ　ｆｒｏｍ　ｈｕｂ（ｄｅｓｉｇｎ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ）

４　结　论

本论文通过数值模拟把设计间隙和零间隙条

件进行对比，试图来了解激波、间隙泄漏涡、边界
层分离之间是如何相互作用的，从而得到以
下结论：

１）激波促使边界层分离点前移，间隙泄漏涡
破碎，产生低能团，边界层分离、间隙泄漏涡又致
激波在槽道内的结构发生变化，加剧了低能团的
产生，最终导致失速．
２）减小间隙可以扩大稳定范围，起到扩稳的
作用．

９２４
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３）在激波的作用下，边界层分离影响范围为
叶顶至叶高６５％处，间隙泄漏涡影响范围为叶顶
至叶高７０％处．利用抽吸技术进行被动控制改善
流道的流动状况时，若将抽吸点设置压力面一侧，
可将其放置在７０％叶高处，若将抽吸点设置吸力
面一侧，可将其放置在叶顶９５％处．
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