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进口导叶角对叶根失稳压气机流动失稳的影响
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摘　　　  要：    以一台航空高速压气机为研究对象，通过加装进口导叶调整压气机进气预旋角，采集失稳过程

中的动态压力信号，观察不同导叶角度、流动失稳演化过程。结果表明：在负导叶角情况下，压气机由转子

叶尖突尖波引起失稳；在零导叶角及较小的正导叶角情况下，由静子叶根区域的局部喘振诱发失稳；在较大

的正导叶角情况下，静子叶根在节流过程中首先出现局部失稳，进一步节流导致叶尖旋转失速团出现，压气

机完全失稳。分析认为，导叶角的增加通过降低反力度，调整了转静间的负荷分配，从而引起了失速初始扰

动发生上述“转子突尖波-静子局部喘振-静子局部失稳”的转变。
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Influence of inlet guide vane angle on flow instability of hub
instability compressor
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Abstract:   A  high-speed  aero-compressor  with  different  instability  precursors  was  taken  as  the
research  object.  The  inlet  guide  vane  was  installed  to  manipulate  the  compressor  inlet  pre-swirl  angle.
Several  dynamic  pressure  transducers  were  arranged  to  measure  the  whole  instability  evolutions.  The
instability precursor and the evolutions were observed under different inlet guide vane angles. The results
showed that at negative inlet guide vane angle， the compressor instability was caused by the spike in the
rotor tip region. At zero inlet  guide vane angle and small  positive inlet  guide vane angle，  the instability
was induced by the partial surge in the stator hub region. Under the condition of large positive inlet guide
vane angle，  local instability occurred at stator hub first in the process of throttling，  and led to complete
compressor instability with further throttling in form of rotating stall cells at the tip. The analysis showed
that the increase of the inlet guide vane angle adjusted the load distribution between the rotor and the stator
by reducing the degree of reaction， thus causing the instability precursors to change from “spike at rotor-
partial surge at stator-local instability at stator” as described above.
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压气机作为航空发动机的主要部件之一，其

流动稳定性问题一直备受研究者关注。研究表明

在压气机失稳之前通常会出现一些先兆扰动，针

对失稳先兆开展深入研究有助于压气机流动失稳

的预测和控制。

引起压气机流动失稳的典型先兆现象有突尖

波和模态波。突尖波[1-5] 是一种起始于转子叶尖

的高频小尺度局部扰动，转动速度为 60%～80%
的转子转速，该先兆一旦出现，便能够在几转之

内使转子进入旋转失速状态，其特征频率随着突

尖波发展成叶尖旋转失速团而稍有降低；模态波[6-9]

是一种由于压气机流动周向不均匀性而产生的低

频大尺度全局性扰动，转动速度一般不超过 50%
转子转速，并且相较于突尖波，其发展速度较为

缓慢，在持续几十甚至上百转后才会诱发旋转失

速团。此外，还有一些新型失速先兆扰动被陆续

发现。Mailach等 [10] 在一台低速轴流压气机实验

中发现了一种产生于转子叶尖的旋转不稳定性现

象，Dodds等 [11] 在压气机叶根区域发现了一种低

速旋转的失速团现象。此外本研究团队在一台跨

声速轴流压气机中发现了局部喘振现象[12-15]，该

扰动是一种发生于静子叶根区域的低频大幅值轴

对称扰动，其特征频率为系统 Helmholtz频率，会

通过引起系统响应使叶尖区域流量震荡，从而导

致旋转失速团的产生。

对于导致压气机发生不同失稳先兆及流动失

稳过程的原因，以及不同先兆类型发生条件之间

的关联，学者们也开展了大量的研究工作。Day
等[16] 针对多台轴流压气机所开展的一系列实验

结果表明，转速变化可以实现部分压气机失稳先

兆发生转换。Nie等 [17] 在一台低速压气机上，通

过使用畸变屏改变叶片径向负荷分布实现了失稳

先兆的转变。此外，Camp等[6] 在低速轴流压气机

实验中通过调整进口导叶角度，也实现了压气机

失稳先兆由突尖波向模态波的转换，并指出节流

过程中，转子临界攻角和整体特性峰值的出现顺

序决定了失速先兆类型，从而影响失稳过程。

上述研究工作仅针对模态波和突尖波这两种

失稳先兆展开。而对于本团队所发现的叶根局部

喘振型失稳先兆，前期也通过开展跨声速轴流压

气机的变转速实验[12] 以及使用畸变屏改变径向

负荷分布的实验[15] 实现了局部喘振与突尖波两

种失稳先兆之间地转换，并指出径向负荷分布是

决定压气机失稳扰动起始位置的关键因素。但对

于可调进口导叶所引起的压气机进气预旋角变化

会对该压气机失稳先兆类型及失稳演化过程产生

何种影响，还未开展过相应研究。

因此本文以发现局部喘振型失稳先兆的轴流

压气机为研究对象，针对其 78%设计转速的高转

速状态，通过调整进口导叶角度，探究进口导叶

角度对该压气机流动失稳演化过程的影响。

 1    研究对象及实验测点设置

 1.1   研究对象

本文实验在北京航空航天大学的一台单级跨

声速轴流压气机实验台上进行，实验台结构如图 1。
压气机关键设计参数如表 1。
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图 1    压气机实验台

Fig. 1    Compressor test rig
  

表 1    跨声速轴流压气机主要设计参数

Table 1    Main design parameters of the transonic

axial compressor

设计参数 数值

转速/（r/min） 22 000
压比 1.6

绝热效率 0.84
质量流量/（kg/s） 13.5

转子叶片数 17
转子叶尖马赫数 1.21

轮毂比 0.565
展弦比 0.956

第 1排静子叶片数 29
第 2排静子叶片数 29
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在原压气机转子前加装轮毂和机匣延长段用

于安装进口可调导叶。所加装的可调导叶为直导

叶。实验经验表明在该压气机的整体实验质量流

量（文中简称流量）范围内，当导叶在−6°～+6°的
安装角范围内时，均能保证出口气流角与导叶安

装角具有较高的一致性，可以认为进气预旋与导

叶安装角变化程度正相关。此外，基于该压气机

未加装导叶时的实验结果，在低转速时叶尖负荷

相对较高，而高转速时叶根负荷相对较高[12]，因此

为了避免径向负荷不均衡对失稳先兆起始位置的

影响，本文选择叶尖和叶根负荷相对比较平衡的

78%设计转速作为研究工况，分别调整导叶安装

角为 0°、±2°、±4°和±6°进行 7组实验，探究相应

可调导叶角度变化对压气机失稳演化过程的影响。

 1.2   实验测点布置及测量方法

ω

本文实验除流量在图 1中的流量管处进行测

量以外，其余测点布置如图 2所示，转子转动方向

标示在图中，其中导叶进口前 A截面及静子出

口后 D截面分别布置 3根稳态总压梳（A1、A2、
A3和 D1、D2、D3），用于压气机特性及进出口总

压径向分布的测量。此外，在转子叶尖前缘 B截

面处的机匣上均布 4个壁面动态静压探针（B1、
B2、B3、B4），并在静子出口 C截面均布 3根动态

总压梳（C1、C2、C3），分别用于监测转子叶尖及

静子出口不同径向位置的动态压力信号，以获取

压气机的动态失稳过程并判断失速先兆类型。其

中壁面动态静压和动态总压传感器分别选用型号

为 XT-190（M）和 XT-140（M）的 Kulite传感器，测

量时设置采样频率为 50  kHz，精度能够达到

0.1%FSO （full scale output）。
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图 2    实验台测点布置图

Fig. 2    Layout of measuring transducers of test rig
 

实验过程中，每调整一次导叶角度，进行一次

压气机失稳实验，每次实验从堵点流量开始，缓

慢调节出口节流阀进行节流，直到压气机完全失

稳。整个过程中实时采集压气机稳态信号及动态

测点信号。

 2    压气机特性分析

α

图 3给出了该压气机 78%设计转速不同进

口导叶角度  情况下的流量-压比特性曲线，该图

横轴为无量纲流量，是实测流量与设计流量的比

值，纵轴为总压比，是静子出口平均总压与导叶

进口平均总压的比值。图中实心点为实测的稳态

特性点，每条特性线上最后一个实心点为失速点。

从图中可以看到，当调整导叶角度从−6°～+6°的
变化过程中，由于转子进口气流进气攻角降低，

导致压气机特性线整体向左下方移动。并且通过

对比可以发现，在−6°、−4°和−2°三种情况下，压气

机失稳点流量较为接近，且失稳点流量低于总压

比最高点流量，特性线斜率为正值；0°和+2°两种

情况下失稳点处特性线斜率仍为负值，且失稳流

量也较为接近，均高于负导叶角度情况；而对于

进口导叶角为+4°和+6°的两种情况，可以看到随

着节流程度的加深，总压比上升到最高点之后会

明显降低，然后维持在一个较为稳定的水平并能

够继续节流直到最终失稳，最终失稳边界流量远

低于其他导叶角度情况，造成这一现象的原因将

会在后文中进行具体分析。
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图 3    78%设计转速总压比-无量纲流量特性图

Fig. 3    Total pressure ratio-non-dimensional mass flow rate

performance map of 78% design speed
 

 3    失稳过程分析

针对各组实验所获得的动态压力信号，截取

失稳起始扰动发生前至完全失稳后的这一时间段

进行分析，可以获得 7组实验的动态失稳过程。

需要说明的是，后文中没有特殊说明的所有压力

信号均对原始信号进行了 90%转子转动频率（约

为 260 Hz）的低通滤波，从而去除高频扰动的影

响以便失速先兆类型的判别。此外由于本研究不
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ϕ

关注各动态压力信号绝对值的大小，仅讨论扰动

幅值的相对大小及变化情况，因此对所有信号均

进行了标准化处理，标准化压力系数 的计算公

式如下：

ϕ =
pmeasure− p0～50 r

pmax,amplitude
（1）

pmeasure p0～50 r

pmax,amplitude

其中 为压力实测值， 为失稳初始扰动

前 50 r的平均压力， 为失稳后压力最大

幅值。下面对各组实验的失稳过程分别进行具体

分析，明确失速先兆类型和起始位置。

 3.1   0°进口导叶角

首先给出 0°导叶角情况下，整个失稳过程中

转子叶尖及静子叶根的时域信号如图 4所示。从

图中可以看到，在 150 r附近静子叶根出现了单个

大幅值扰动，该扰动时间尺度约为 0.08 s，对应频

率为 12.5 Hz，同时，静子叶中出现相应的小幅值

扰动，静子叶尖及转子叶尖则有相应的小幅值反

向震荡。该扰动出现一次后随即消失，直到在

390 r附近，静子叶根总压再次下降出现低频扰动，

静子叶中总压降低，静子叶尖总压先略微提高，

随后转子叶尖出现 157 Hz高频旋转失速团（约为

55%转子转速），导致压气机完全失稳。
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图 4    0°进口导叶角失稳过程

Fig. 4    Instability evolution at 0° inlet guide vane angle
 

图 5进一步给出了 0°导叶角时静子叶根周

向 3个测点的时域信号。可以看到，在不同周向

位置，150 r及 390 r附近的低频扰动出现时间一

致且相位相同，说明该扰动没有周向上的传播，

为轴对称扰动。由此，基于该扰动发生在叶根，

周向轴对称，且频率较低仅为 12.5 Hz等特点，可

以判断 0°进口导叶角情况下的失速先兆扰动为

局部喘振。该扰动通过引起叶尖区域流量震荡，

使转子叶尖攻角产生相应的规律性波动，最终导

致叶尖旋转失速团的间歇性出现和消失。
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图 5    0°进口导叶角静子叶根局部喘振现象

Fig. 5    Partial surge at 0° inlet guide vane angle

at stator hub region
 

综上所述，在 0°进口导叶角情况下，压气机

失稳过程与未加装进口导叶时的情况类似[12]，失

速先兆均为静子叶根的低频大幅值局部喘振扰动。

并在最终失稳时表现出低频大幅值扰动和高频叶

尖旋转失速团扰动共同存在的特征。

 3.2   负进口导叶角

1） −2°进口导叶角

图 6展示了进口导叶角为−2°时，失稳前后转

子叶尖和静子出口叶根的动态压力信号。从图中

可以看到，压气机的失稳过程发展很快，在 140 r
附近，转子叶尖壁面静压信号首先出现了频率较

高的失稳扰动，同时平均静压有所上升，几转后，

随着转子叶尖静压达到峰值，静子叶根总压突然

降低，压气机进入完全失稳的状态。

图 7进一步给出了失稳前后较短时间内转子
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叶尖 4个测点的动态压力信号并与静子叶根信号

进行对比，为观察叶尖高频扰动的周向传播，转

子叶尖信号采取 100～260 Hz带通滤波，滤除低

频扰动及其倍频扰动的影响。

可以看到叶尖失稳扰动在 143 r附近由 3号

测点起始，并以约 70%转子转速在周向上传播，

同时扰动幅值不断增大，经过约 5 r的传播，其转

动速度降低至 64%转子转速。这一过程符合突

尖波型失速先兆诱发叶尖旋转失速团的特征，由

此可以判断导叶角为−2°时的失稳先兆为转子叶

尖的突尖波。但在旋转失速团出现之后，转子叶

尖平均静压有所上升，当转子叶尖静压在 148 r附
近达到极大值时，引起叶根总压的突降，同时叶

尖静压降低，失速团幅值减小并逐渐消失。在此

之后，从图 6 可以明显看出，压气机内一直存在全

叶高范围的低频大幅值震荡，说明压气机最终失

稳形式为喘振。

2） −4°、−6°进口导叶角

图 8～图 11展示了−4°和−6°进口导叶角情况

下压气机的失稳过程。可以看出，与−2°进口导叶

角时的结果非常相似，这两种进口导叶角时也表

现为转子叶尖先出现高频旋转失速团然后导致压

气机全叶高喘振的失稳过程。虽然各组实验结果

所表现出的失稳过程细节有所不同：−4°进口导叶
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角时转子叶尖高频扰动的产生和发展速度很快，

仅持续了 2～3 r，频率由 68%转子转速降低到

63%转子转速，而−6°进口导叶角叶尖失速团幅值

更大且明显持续时间更长，频率由 70%转子转速

降低到 55%转子转速，但因两种情况下均表现出

失速初始扰动产生于转子叶尖，频率变化过程符

合突尖波型失速先兆诱发旋转失速团的特征，故

可以确定这两种进口导叶角度情况下失稳先兆也

均为转子叶尖的突尖波。

综上，在 3种负的导叶角情况下，压气机在实

验中均表现出转子叶尖突尖波诱发旋转失速团并

最终引起压气机喘振的失稳过程。与零导叶角情

况相比，压气机失速先兆由局部喘振转变为突尖

波的原因可以解释如下：负的导叶角造成进气负

预旋，负预旋增大了转子进口攻角，提高了反力

度，导致压气机转子区域相对负荷增加，而静子

区域负荷降低，因此在静子区域仍未达到触发局

部喘振的临界负荷时，转子中负荷最高的叶尖区

域就已率先达到临界负荷并引发相应的失稳先兆

扰动突尖波，从而导致压气机失稳初始扰动位置

发生改变。

 3.3   正进口导叶角

1） +2°进口导叶角

∆t

对于正导叶角情况，首先给出+2°进口导叶角

情况下的压气机失稳过程如图 12所示，可以看到

在 240 r附近，静子叶根首先出现了一个大幅值扰

动，其时间尺度 约为 0.08 s，对应频率为 12.5 Hz。
该扰动第一次出现时仅引起叶尖静压发生小幅波

动，第二次出现使叶尖静压波动的同时引起了旋

转失速团从而导致压气机失稳。进一步分析可以

证明该叶根低频扰动为局部喘振，因此+2°进口导

叶角时的失速先兆与 0°时一致，均为静子叶根局

部喘振。

2） +4°进口导叶角

对于+4°进口导叶角，在前文特性线分析中已

经提到该导叶角时的特性线在节流过程中存在总

压比出现明显下降后又保持相对稳定的变化过程，

因此在分析动态数据时，截取了节流过程中总压

比下降前至压气机完全失稳后较长时间段的动态

压力信号，如图 13所示。图中 230 r时基本对应

特性线总压比达到极大值时刻，1 700 r附近对应

压气机最终失稳点。放大红框区域所对应时间段

的动态信号可以看到，在 225 r附近，静子叶根总

压出现缓慢下降，经过几转时间后在第 232 r时发

生突降，下降幅值达到了 0.5倍的失稳后最大扰
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动幅值。由此可以判断此时压气机叶根发生了局

部失稳，叶根区域完全堵塞导致出口总压降低，

并表现出压气机总压比特性的下降。但与此同时，

由于叶尖区域流动状态仍然较为稳定，因此压气

机能够进一步节流而不发生完全失稳，并且随着

节流程度的加深，叶根总压维持在最低值附近基

本不发生变化，而转子叶尖静压持续不断地缓慢

上升。最终在 1 675 r附近，转子叶尖出现高频扰

动且幅值不断增加，说明叶尖出现旋转失速团，

并且由于失速团对叶尖流场的堵塞，导致叶根区

域流量增大堵塞缓解，因此静子叶根出口总压回

升。最终全叶高范围内出现大幅值低频扰动，压

气机进入喘振状态。

3） +6°进口导叶角

如图 14所示，+6°情况下的失稳过程与+4°时
基本一致，同样可以看到在 60 r左右静子叶根首

先发生了局部失稳导致总压突降，最终在 2 100 r
附近转子叶尖出现失速团并引起压气机完全失稳。
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综上所述，相较于 0°和+2°进口导叶角情况，

在+4°和+6°进口导叶角时，压气机失稳初始扰动

由静子叶根局部喘振转变为静子叶根的局部失稳。

这是由于当进口可调导叶角度增加时，转子进气

预旋增加，压气机反力度降低，导致转子区域相

对负荷降低而静子负荷增加，因此所引发的静子

叶根失稳扰动，也由规律性堵塞-缓解的局部喘振

扰动，进一步发展为叶根完全堵塞无法自行恢复

的叶根失稳现象。然而相较于局部喘振会引发转

子叶尖旋转失速团的结果来说，当叶根发生局部

失稳时，一方面由于叶根完全堵塞，无法产生规

律性的局部扰动，进而通过流量震荡引起叶尖攻

角波动并引发旋转失速团，另一方面由于叶根的

堵塞，叶尖流量增加，叶尖压力仍保持缓慢上升，

这时叶尖流动状态是稳定的，节流得以进一步进行。

 4    结　论

本文以一台航空压气机为研究对象，针对其

高转速状态，通过调整进口可调导叶，探究不同

进口可调导叶角度对压气机流动失稳过程的影响，

得到结论如下：

1）  进口导叶角对该压气机失稳过程有重要

影响。在−6°、−4°和−2°进口导叶角时，压气机转

子叶尖出现突尖波型失稳先兆引起旋转失速团产

生；在 0°和+2°进口导叶角时，失稳先兆类型与未

加装导叶时一致，为静子叶根局部喘振，该扰动

引起叶尖流量波动从而导致旋转失速团产生；

在+4°和+6°进口导叶角时，静子叶根会率先发生

局部失稳，但压气机仍能继续节流直至叶尖产生

失速团时才完全失稳。

2）  进口导叶角通过增加进气预旋角度降低

反力度，使转子相对负荷降低，而静子相对负荷

增加，导致失速初始扰动的发生位置由转子（突尖

波）向静子（局部喘振）转移，并进一步发展为静

子叶根区域的局部失稳。可见压气机的失稳扰动

起始位置与转静间的轴向负荷分配有关。

然而本文所给出的进口导叶角造成的进气预

旋、转/静子相对轴向负荷分配和压气机失稳起始

位置之间的关系，目前仅停留在定性层面。因此

下一阶段研究工作的重点，将继续补充开展实验

及数值模拟工作，通过对实验现象及流场结构的

进一步分析，实现对压气机空间负荷水平与不同

失稳先兆触发条件之间的定量关联。
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