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摘　　　要：对ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ３７跨声速轴流压气机级在多工况下的非定常流场进行了流固耦合数值模拟，

采用动力学模态分解（ＤＭＤ）方法得到了流体压力和速度的模态信息并绘制了模态云图，数值判定了压气机

各工况的稳定性，获得了流动特征结构，通过模态云图发现了近失速点突尖型失速的初期表现。结果表明：在

计算的多种工况中，近失速点和堵塞点均存在不稳定的模态阶次；ＤＭＤ方法识别的各阶频率与压力信号频

谱分析结果的最大误差为０．６３％；随着背压上升，相邻两叶片通道内高压低速流体团位置逐渐向叶片前缘移

动，范围逐渐扩展；在近失速点，尾缘回流与主流的掺混在叶片吸力面中部产生了半椭球形的旋涡并造成流道

堵塞，是突尖型失速的初期表现。
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　　燃气轮机压气机用于工质增压，是燃气轮机

的核心部件之一。压气机内部流动复杂，运行状

况按照流量可以分为近堵塞点、设计工况点、近失

速点等多种工况，不同的流动工况具有不同的流

动特性，在大流量情况下流道堵塞，进一步增大流

量会使压比和效率大幅降低；在小流量下的失速、

喘振问题更是压气机研发和改进的难点。压气机

的设计需要综合考虑各个工况下的压比、效率和

稳定性，对压气机多工况下非定常流场的研究具

有重要意义。

研究人员针对压气机的流动特性开展了大量

研究。桂幸民等［１］采用实验的方法进行了跨声压

气机激波的研究，钟兢军等［２］数值研究了某跨声

速压气机在近堵塞工况时内部的流场特性。在涡

系的研究方面，Ｉｎｏｕｅ等
［３］观察实验结果，指出了

压气机转子及出口通道存在旋涡；王如根等［４］采

用精确的数值模拟分析了某跨声压气机，结果表

明激波下游的涡破碎形成的低速堵塞区是导致跨

声压气机失稳的根本原因。在压气机失速的研究

方面，付磊等［５］对某高负荷轴流压气机的叶间非

定常流场进行了研究，结果表明激波后涡系造成

的堵塞是突尖型失速初始扰动的原因；孙鹏等［６］

对跨声速转子全周进行了非定常计算，结果表明，

转子叶尖存在前缘溢流和尾缘回流现象，是突尖

型失速的先兆。

叶栅跨声速区域存在激波、涡系、分离流等流

动结构，其在时空演化过程中具有复杂的流动机

理和强烈的非线性特性，需要通过实验以及数值

模拟来开展研究。随着ＣＦＤ技术的发展，压气机

内非定常流场仿真的精细度不断提高，系统自由

度数的增多导致数值模拟产生的数据量增多，难

以轻易从海量数据中获得流动特征结构。为此，

国内外研究者相继发展了非定常流场降阶技术。

常用的两种降阶技术包括基于输入输出的系统辨

识方法［７８］和基于特征提取的模态分解方法［９１０］。

基于特征提取技术的模态分解方法包括本征正交

分解（ＰＯＤ）和动力学模态分解（ＤＭＤ）。ＤＭＤ方

法可以直接通过各个模态的特征表征流动演化过

程，不需要额外的控制方程［１１］，在得到模态特征

和动力学信息的同时降低数值噪声的影响，因此，

ＤＭＤ方法在流动特征提取中有着突出的优势和

广阔的前景。自发展以来，ＤＭＤ方法在沿横向

射流［１２］、飞机机翼尾流［１３］和动失速尾流［１４］等复

杂流动现象上已有应用。

刘震雄等［１５］采用 ＤＭＤ方法研究了压气机

叶尖流场，评估了ＤＭＤ方法分析压气机叶尖非

定常流动特征的能力；代珂等［１６］引入ＤＭＤ方法

分析超声速进气道喘振特性，结果表明ＤＭＤ方

法能准确捕捉流场各特征频率的模态；胡万林

等［１７］使用 ＤＭＤ 方法研究了跨声速下绕厚度

１８％的对称双圆弧翼型的压力脉动场，分析了压

力脉动随激波振荡的时间演化过程。目前已有研

究使用ＤＭＤ方法对捕获流动特征的能力进行评

估，并建立流场演化的动力学降阶模型。仍需在

模态稳定性的判定、流动特征随着工况变化的演

化规律、以及应用获得的特征结构对压气机复杂

的流动机理进行分析等方面开展研究。

本文对 ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ３７跨声速轴流压气机

级在３种工况下的非定常流场进行了流固耦合数

值模拟，应用ＤＭＤ方法分析了流场的动力学特

性。通过模态时间增长率和模态特征值分布，数

值判定了３种工况中各阶模态的稳定性；采用

ＤＭＤ方法计算了各阶模态频率并与流场中监测

点的频谱分析结果进行对比，误差小于０．６３％；

识别出了３种工况的主流特征结构及空间位置，

分析了流动特征随工况的演化规律；通过前缘溢

流、尾缘回流，和椭球型旋涡导致的通道堵塞，发

现了突尖型失速的初期表现。

１　动力学模态分解

动力学模态分解是基于特征提取的模态分解

方法，由Ｓｃｈｍｉｄ提出
［１０］，流程如图１所示，其本

质是将动力学系统进行线性化估计，通过对流场

的时域信息进行特征分析，得到系统特性的低阶

表达。

动力学模态分解的原始数据来源于非定常流

场的瞬态计算结果。将犻时刻，流场在目标叶高

面中各节点的速度、压力等物理量存入犕 维列向

量，称为一个流场快照。从时域上每隔Δ狋时间进

行取样，获得数值仿真的犖 个流场快照狏１ 到狏犖，

构成总信息矩阵犞犖
１。

犞犖
１ ＝ ｛狏１，狏２，…，狏犖｝ （１）

式中总信息矩阵犞犖
１ 上下标分别代表首尾两向量

狏１ 和狏犖 的角标。

４１４２
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图１　ＤＭＤ方法流程图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＤＭＤｍｅｔｈｏｄ

ＤＭＤ方法对动态系统进行线性化估计，假

设流场狏犻＋１与狏犻之间存在线性映射关系

狏犻＋１ ＝犃狏犻 （２）

　　矩阵犃能够反映系统的动态演化特征，是流

场演化的系统矩阵，但矩阵犃的阶数高，求逆及

特征值求解非常困难，需要进行降阶。依据线性

化假设，由公式（３）构建前矩阵犞犖－１
１ 和后矩阵

犞犖
２，其目的是最大化利用原始数据集。

犃犞犖－１
１ ＝犃｛狏１，狏２，…，狏犖－１｝＝

｛狏２，狏３，…，狏犖｝＝犞
犖
２ （３）

　　对前矩阵犞
犖－１
１ 进行奇异值分解，保留前犿

个主要奇异值，截断其余的小奇异值，可以起到降

低数值噪声的作用。

犞犖－１
１ ＝犝Σ犠

Ｈ （４）

式中上标 Ｈ代表共轭转置，Σ矩阵对角线上元素

为各阶奇异值，犝 和犠 是奇异值分解产生的酉矩

阵，即犝·犝Ｈ＝犐，犠·犠Ｈ＝犐。在实际计算时，

采用ｅｃｏｎ型奇异值分解算法，以保证矩阵维度

匹配。

将式（４）带入式（３）可得

犃犞犖－１
１ ＝犃犝Σ犠

Ｈ
＝犞

犖
２ （５）

　　通过变换得到

犝Ｈ犃犝 ＝犝
Ｈ犞犖

２犠Σ
－１
＝珟犃 （６）

式中矩阵珟犃（犿×犿 维）是降维后的系统矩阵，包

含了犃 的主要特征值，是原系统矩阵的低阶

近似。

对矩阵珟犃进行特征分解

珟犃狓犻 ＝λ犻狓犻 （７）

式中λ犻为矩阵珟犃 的特征值，称为Ｒｉｔｚ特征值，狓犻

为特征向量。

动力学模态振型可以通过犝矩阵和特征向量

狓犻的相乘得到，第犻阶ＤＭＤ模态Φ犻的表达式为

Φ犻 ＝犝狓犻 （８）

　　各阶 ＤＭＤ模态的能量大小通过矩阵范数

犡－１
Σ犠

Τ 来表征［１６］，ＤＭＤ模态的特征值λ犻 可

以用于计算模态对应的时间增长率犵犻 和模态对

应的频率ω犻，计算公式为

犵犻 ＝Ｒｅｌｎ（λ犻｛ ｝）／Δ狋 （９）

ω犻 ＝ｌｍｌｎ（λ犻｛ ｝）／Δ狋·２（ ）π （１０）

　　通过模态振幅α能够计算对应模态在初始

快照中的占比［１２］。ＤＭＤ模态Φ犻 对应的模态振

幅为

α＝犠
－１犝Ｈ犞１ （１１）

２　研究对象及其特性

研究对象为 ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ３７跨声速轴流压

气机级，整圈轮盘由３６只叶片组成，叶片材料为

马氏体２００钢，弹性模量为２０６ＧＰａ，密度为７８５０

ｋｇ／ｍ
３，泊松比为０．３，叶片展弦比和轮毂比分别

为１．１９和０．７，平均叶高为０．０６５ｍ，转子叶片和

机匣之间的叶尖间隙为２．５％叶高，设计转速为

１７１８８ｒ／ｍｉｎ，设计流量为２０．１９ｋｇ／ｓ，堵塞流量为

２０．９３ｋｇ／ｓ。

计算区域的网格划分如图２所示，进口和出

口区域采用 Ｈ 型网格，在转子的叶尖间隙处，沿

着径向分布１０个网格节点。单流道总网格数为

１０２１２３，第一层边界层网格平均高度为３．１×１０－５

ｍ，网格狔
＋值为３．０８。在９５％叶高面流道中部设

置了一个监测点，用于提取流动的时域信息。

图２　Ｒｏｔｏｒ３７转子模型及网格

Ｆｉｇ．２　Ｒｏｔｏｒ３７ｍｏｄｅｌａｎｄｍｅｓｈｅｓ

非定常计算时，采用本课题组发展的结构虚

拟弹性体快速动网格技术的双向流固耦合方

法［１８１９］，将流场网格所包围的空间区域视为虚拟

弹性体，以结构振动方程和虚拟弹性体静力平衡

方程为基础，构建结构虚拟弹性体系统的振动方

程，采用振型截断法求解整体振动控制方程，快速

获取交界面位移，并根据虚拟弹性体的响应快速

更新流场网格。

采用商业软件Ｆｌｕｅｎｔ进行数值模拟求解，使

用ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）犽ω湍流模型，求

解基于雷诺时均的 ＮＳ方程，物理时间步长为

５１４２
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２×１０－５ｓ。给定进口总温为２８８．１５Ｋ，总压为大

气压，叶片和轮毂均设定为无滑移壁面边界条

件，流道两侧壁面均施加周期边界条件，在设计

转速１７１８８ｒ／ｍｉｎ下进行非定常计算。计算时

给定不同出口背压，求得质量流量、总压比及绝

热效率，将各背压工况的计算结果绘制成压气

机特性线如图３所示，横轴以堵塞流量为１００％

进行了无量纲处理。由总压比曲线可以看出，

在质量流量增大时，总压比呈现减小的趋势；由

绝热效率曲线可以看出，随着质量流量的增大，

绝热效率逐渐上升，直到峰值效率点时达到最

大，当流量超过峰值效率点时，绝热效率下降。

对比文献［２０］中分别采用 ＮＵＭＥＣＡ、ＡＲＴＳ、

ＵＮＩＢＳ三种流体求解器得到的计算结果，本文

总压比曲线比 ＮＵＭＥＣＡ和 ＡＲＴＳ的计算值更

接近实验值，绝热效率曲线与 ＡＲＴＳ和 ＵＮＩＢＳ

的计算结果几乎相同。

在近失速工况点，采用快速傅里叶变换方法，

通过监测点压力的时域信号计算其频谱如图４所

示。用于计算幅频曲线的总时长为２０００个时间

图３　压气机特性线

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

步，频率的分辨下限为２５Ｈｚ。

通过工作转速可以得到转子频率犳＝２８６．４

Ｈｚ。在图４频谱中可以看到，２８５．３Ｈｚ频率处的

峰值对应转子频率。同时在２１１．８Ｈｚ处有一明

显峰值，对应转子的失速频率，其值约为７４％犳，

在４２６．５Ｈｚ和６３８．２Ｈｚ处的两个小峰对应的频

率分别为失速频率的２倍和３倍。

图４　监测点压力信号的频谱分析

Ｆｉｇ．４　Ｓｐｅｃｔｒａｌｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅａｔｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

３　犇犕犇分析

基于近堵塞点、设计点、近失速点３种工况在

９５％叶高面的非定常流场计算结果，以５个时间

步长为ＤＭＤ分析的间隔Δ狋，提取共１５０个流场

快照进行ＤＭＤ分析，采样总时域长度为７５０个

时间步，约为转子失速频率对应周期的３．２倍，所

选采样时长的频率分辨下限为３３Ｈｚ。

３１　模态特征值求解

求解 ＤＭＤ各阶模态对应的时间增长率犵犻

和模态振幅α，并通过α计算各阶ＤＭＤ模态占

比百分数犠（％），结果如表１所示。

由表１可知：①随着模态阶次升高，模态占比

百分数明显下降；３种工况下前五阶模态的成分

总占比分别为９８．５８％、９５．９３％和９２．７６％，表明

低阶次的流动模态占据了整个流场的主导地位，

流场的主要流动结构可以由前几阶模态的叠加来

表征；②在近堵塞点，第４阶模态增长率大于０，

模态占比为２．５９％，表明流场中存在不稳定模

态；③在设计点，各阶模态增长率均小于等于０，

所有模态均为稳定模态；④在近失速点，第１阶增

长率大于０，模态占比为６１．６４％，流场的主流成

分表现为不稳定。

将９５％叶高各工况Ｒｉｔｚ特征值λ犻绘制在复

平面上，并将主导模态的特征值位置进行标注，得

到ＤＭＤ特征值分布如图５所示。
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　第１１期 李康迪等：压气机失速先兆及转子多工况流场的ＤＭＤ分析

表１　各阶模态的时间增长率和模态占比

犜犪犫犾犲１　犜犻犿犲犵狉狅狑狋犺狉犪狋犲犪狀犱犿狅犱犲狆狉狅狆狅狉狋犻狅狀

模态
犵犻 犠／％

近堵塞点 设计点 近失速点 近堵塞点 设计点 近失速点

１阶 －０．００３ ０ ０．０１８ ８３．８４ ６８．８７ ６１．６４

２阶 －１．５６４ －０．１８９ ０．２３０ ８．０１ １５．６８ １４．６６

３阶 －０．９９０ －０．１８３ －１．００１ ２．８１ ６．６７ ６．８０

４阶 ０．０９１ －０．１７９ －０．２３８ ２．５９ ３．２７ ５．６９

５阶 －１．１７７ －０．１７７ －０．２９８ １．３３ １．４４ ３．９７

　　由图５可知：①３种工况下，第１阶模态特征

值虚部均为零，其余各阶模态特征值共轭、成对出

现；②在近堵塞点，多数特征值均分布在单位圆内

或圆上，表明对应阶次的ＤＭＤ模态是稳定模态

或周期性模态，存在少数特征值分布在圆外，表明

流场存在少量不稳定模态；③在设计点，所有特征

值均分布在单位圆内或圆上，表明对应阶次的

ＤＭＤ模态是稳定模态或周期性模态；④在近失

速点，前２阶占据流场主导的模态特征值均分布

在圆外，对应不稳定模态。

图５　３种工况９５％叶高的ＤＭＤ特征值分布

Ｆｉｇ．５　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＤＭＤｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓａｔ９５％

ｂｌａｄｅｈｅｉｇｈｔｉｎｔｈｒｅｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

３２　模态频率分析

图６为采用ＤＭＤ方法计算的近失速工况各

阶模态频率能量比分布图。其中，图６（ａ）为所有

求解的模态与能量比的对应关系，图６（ｂ）展示了

１０００Ｈｚ以内的部分。

从图６中可以看出，ＤＭＤ方法计算的第１阶

为零频模态，能量比最大。第２阶至第５阶模态

对应的频率值为２８３．５、２１２．７、４２５．６Ｈｚ和６３８．３

Ｈｚ，分别与监测点频谱分析的几个峰值相对应。

将ＤＭＤ方法计算的频率和近失速工况监测点压

力信号的频谱进行对比分析，最大误差为０．６３％。

７１４２
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图６　各阶模态频率能量比分布图

Ｆｉｇ．６　ＥｎｅｒｇｙｒａｔｉｏｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅａｃｈＤＭＤｍｏｄｅ

因此，ＤＭＤ方法对频率信息具有良好的识别性。

３３　一阶犇犕犇模态特征

将速度和总压的ＤＭＤ模态Φ犻 绘制在对应

叶高平面，可以得到对应的速度和压力的特征分

布模态云图。图７、图８分别为不同工况下总压

和速度在８０％和９５％两个叶高面的第１阶ＤＭＤ

图７　总压的第１阶ＤＭＤ模态云图

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅ１ｓｔＤＭＤｍｏｄｅ

图８　速度的第１阶ＤＭＤ模态云图

Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅ１ｓｔＤＭＤｍｏｄｅ

模态云图，本文云图的标尺均经过归一化处理。

由不同工况的ＤＭＤ模态云图可知：①在压

力云图中捕捉到了叶片前缘激波，随着背压逐渐

上升，流道内主流的压力上升，叶片前缘激波逐渐

减弱，叶片吸力面高压区范围逐渐扩展，此现象在

８０％和９５％叶高均有发现；②在速度云图中捕捉

到了通道内激波，随着背压上升，相邻两叶片通道

内的高压低速流体团逐渐向叶片前缘移动，范围

逐渐扩展，在近失速点时占据了９５％叶高处的流

道，造成叶顶区域的堵塞，诱发流场失稳，是表１

近失速点处主流对应不稳定模态的原因。

３４　高阶犇犕犇模态特征

第１阶ＤＭＤ模态对应时间平均流场，展现

了原流场中占主导地位的流动特征结构。其余的

高阶流场模态可以对流动结构进行补充分析，图

９为近失速点９５％叶高面的第２～４阶ＤＭＤ模

态云图。

图９　第２～４阶ＤＭＤ模态云图

Ｆｉｇ．９　ＤＭＤｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅ２ｎｄ～４ｔｈｍｏｄｅｓ

结果表明：①第２阶（２８３．５Ｈｚ）模态所对应

的频率为转子频率。在压力云图（ａ）中，叶片吸力

面前缘存在低压团，范围从前一只叶片吸力面前

缘周向扩展到两叶片叶顶距离的１／２，同时在叶

片吸力面尾缘附近存在明显的高压区；在速度云

图（ｄ）中发现了从叶片前缘出发，在流道内沿周向

延伸的速度团，同时在叶片尾缘存在一条明显的

尾缘回流带；②第３阶、第４阶模态所对应的频率

分别为失速频率的１倍和２倍。在第３阶（２１２．７

Ｈｚ）压力云图（ｂ）中可以看到从叶片前缘向后延

伸的正负交替分布的小型压力团。在两只叶片前

缘的中部，一部分主流随着前缘溢流向后一只叶

片的前缘移动，在速度云图同样的位置也能观测

到正负交替的速度团和溢流现象；③相比于第３
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阶云图，第４阶（４２５．６Ｈｚ）云图展示了相同的规

律，区别是第４阶模态对应的频率更高，云图中流

动结构更加细小。

３５　失速初期表现

多工况对比分析表明，在近失速点９５％叶高

处，在叶片吸力面形成的高压区贯穿整个叶栅，造

成了流道堵塞，此堵塞区内流体团为空间分布的

涡系流动，如图１０所示。

图１０　ＤＭＤ方法识别通道内涡系的位置

Ｆｉｇ．１０　ＶｏｒｔｅｘｉｎｔｈｅｃｈａｎｎｅｌｂｙＤＭＤｍｅｔｈｏｄ

图１０绘制了近失速工况下９５％叶高处流动

特征图，由图可知：在流线图中，在两叶片之间流

线呈现明显的涡系结构，主流区域被压缩至叶片

压力面附近。在流线图及涡系的空间分布图中可

以看到，由于堵塞区的存在，叶片前缘存在溢流，

尾缘存在回流，来自尾缘回流的流体与通道内主

流发生掺混，在叶片吸力面中部产生了半椭球形

的旋涡，这使得通过两叶片之间的流体受到堵塞，

在叶片前缘和尾缘部分流入了相邻的流道之中，

形成减速流并产生高压区，是突尖型失速的初期

表现。

４　结　论

本文对 ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ３７转子在多种工况下

进行了流固耦合数值模拟，采用ＤＭＤ方法分析

了转子的非定常流场。得到了如下结论：

１）非定常流场在近堵塞点、设计点、近失速

点３种工况下前５阶模态的成分总占比分别为

９８．５８％、９５．９３％和９２．７６％，流场的主要流动结

构可以由前几阶模态的叠加来表征；通过多工况

对比计算，设计工况为稳定工况，近失速点和堵塞

点均存在不稳定的模态阶次。

２）ＤＭＤ方法识别的第１阶零频模态对应平

均流场，第２阶模态频率对应转子频率，第３阶模

态频率对应失速频率。ＤＭＤ方法计算的各阶模

态频率与压力信号频谱分析结果的最大误差为

０．６３％，表明ＤＭＤ方法对频率信息具有良好的

识别性。

３）总压和速度的第１阶模态云图捕捉到了

叶片前缘激波和通道内激波。随着背压上升，相

邻两叶片通道内高压低速流体团位置逐渐向叶片

前缘移动，范围逐渐扩展，在近失速点时占据了流

道，在叶顶区域形成堵塞区。

４）在近失速工况，叶顶吸力面的高压低速流

体团范围扩展至最大，尾缘回流与主流的掺混在

叶片吸力面中部产生了半椭球形的旋涡并造成流

道堵塞，是突尖型失速的初期表现。
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