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摘　要：进口畸变是诱发航空压气机内部流动失稳的关键因素，极大地限制了压气机的性能及
稳定运行范围。 在畸变条件下采用数值模拟及模型分析相结合的方法，建立了一个模型，以某
型三级压气机为研究对象，研究畸变传递过程中相关参数影响，计算了畸变强度和畸变范围沿
压气机轴向的分布情况。 结果表明在进口总压畸变相同的条件下，转速越小，压气机出口畸变
强度越小，出口总压分布相对较均匀，出口畸变范围也越小；总压总温畸变，进口畸变范围越大，
压气机出口畸变强度越大。 不论是总压畸变还是总温畸变，对于该三级压气机，径向畸变的衰
减程度比周向畸变衰减程度大。
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压气机是高效能燃气涡轮发动机的关键部件之一［１］ ，其气动稳定性决定了燃气涡轮发动机的稳定性，
其稳定裕度的损失取决于发动机进口总压分布偏离均匀流场的程度、低压区范围、每转低压区数目及转子转
速大小等。 压气机进口流场不均，表现为进气总压和总温畸变对发动机性能稳定性产生明显的不利影响。
目前计算压气机进气畸变主要采用平行压气机模型、多扇区平行压气机模型、流线曲率法及各种激盘模型，
但由于这些模型的一维或二维性，无法得到压缩系统内部的三维流动特性，限制了对畸变传递特性的研
究［２ －４］ 。 本文针对进气道出口流场畸变在压气机内响应特性问题，提出一种计算模型，描述了畸变条件下各
参数在压气机内的分布情况，研究了畸变的传递特性。

１　计算模型

1畅1　几何模型的选取
本文以 ＮＡＳＡ Ｌｅｗｉｓ研究中心为新一代高性能压气机设计的 ５级压气机为基础，选取其中的前 ３级为模

型进行研究［５］ ，其设计流量为 ２６ ｋｇ／ｓ，设计增压比为 ５畅５，转速为 １６ ０００ ｒ／ｍｉｎ， 叶尖速度为 ４００ ｍ／ｓ。
1畅2　基本假设

①假设压气机叶片数目为无限个，那么在周向位置上流体相对于叶片的坐标系上的流动可以看作是轴
对称的

［６］ ；②由叶片引起的压升特性和流动转向可以用一组体积力来表示，因此叶片通道内的三维流场可
以用带体积力的无数个叶片的流场来表示；③压缩系统容腔内的流体可以看作是均衡和等熵的。
1畅3　控制方程的建立

压气机进口管道和出口管道流体三维非稳态欧拉控制方程见式（１），压气机叶片通道中的流体控制方
程见式（２）、式（３） ［５］ 。
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式中：Ω（ 抄
抄θ）为转子转动的影响；体积力 F，Fx，Fθ，Fr 是通道内流动条件的函数。 其它参数意义见文献［７］。

1畅4　计算方法及网格划分
对控制方程的求解采用龙格—库塔法，非定常项采用时间推进技术进行处理［８ －９］ 。 进口和出口边界条

件均是标准一维线性边界条件，计算区域内，将模型在轴向上划分 １２２ 个网格，周向上划分 ６１ 个网格，径向
上划分 １３个网格。 计算区域出口静压利用出口控制方程每计算一步更新一次［７］ 。
1畅5　模型验证

通过比较计算（图 ２）和试验（图 ３）得到的压气机特性线，可知在远离喘振边界处两者吻合较好，在每条
等换算转速线上，计算得到的最大流量和堵塞流量与实验值基本一致。 由于模型没有考虑压气机端壁附近
的流动，相同流量下计算得到的增压比比实验值大一些，所以图 １ 中的等换算转速线比图 ２ 中要陡峭一些。
模型中的体积力是用 ２ 个系数来确定，这 ２个系数由压气机级特性决定，在设计点附近，计算值和试验值吻
合较好。 分析可知，本模型能较准确地计算进口畸变在该 ３级压气机中的传递特性。

图 １　计算结果
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ

图 ２　实验结果
Ｆｉｇ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔ

２　数值模拟结果及分析

2畅1　转速对压气机总压畸变传递的影响
对于不同的压气机，转速对进口总压畸变传递特性的影响是不同的［１］ 。
在模型进口加一个总压畸变，低压区周向范围为 １３０°，径向范围为全叶片高度，低压区的总压比未畸变

区低 １０％，计算设计转速、８０％转速和 ７０％转速 ３种情况下畸变的传递特性，以其中一个环面上的参数为代
表，计算畸变强度和畸变位置的轴向分布规律，结果见图 ３ －４。 从图可得，转速越低，压气机对气流的加工
量越小，对高压和低压部分做功越小，变化幅度减小，所以压气机出口畸变强度越小，出口总压分布越均匀，
畸变范围也越小；在轴向位置 ５０左右是压气机第 １级转子处，这是工作条件最恶劣的地方，畸变强度都比较
大，第 ２、３级转子内径向畸变强度较小，所以在此处畸变强度有一突变（后面几图情况相同）。 设计转速和
８０％转速下畸变强度沿轴向的分布规律基本相同，７０％转速时畸变强度明显较小。
2畅2　进口畸变范围对压气机畸变传递影响

在模型进口分别加 ３０°、６０°、９０°和 １２０°的总压畸变和总温畸变，畸变压域的总压比未畸变区低 ２０％，总
温比未畸变区高 ２０％。 以平均半径处的环线为代表，表示出总压畸变强度和总温畸变强度沿轴向的分布规
律，结果见图 ５ －６。 从图中可以看出，对于总压畸变，进口畸变范围越大，导致转子叶栅沿周向的加功量分
布不均匀度增大，压气机出口畸变强度越大；总温畸变情况相同，当畸变范围大于 ９０°时，其畸变强度基本相
等，说明进口总温畸变的范围有一临界值，超过这个值后压气机出口的畸变强度基本相等。
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图 ３　畸变强度在各截面上分布
Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ
ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｏｎ ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ

图 ４　低压区位置在各截面上分布
Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｌｏｗ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｏｍａｉｎ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｂｙ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｏｎ ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ

图 ５　总压畸变范围在各截面上分布
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｏｎ ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ
2畅3　周向和径向畸变条件下压气机畸变传递特性

由于压气机叶片通道内存在较大的压力和温度梯度［３］ ，径向参数不均匀且易于掺混，从而导致进口径
向畸变易于衰减。 为了比较周向畸变和径向畸变对压气机畸变传递过程的影响，在模型进口分别加 ６０°的
周向畸变和 ６０°的径向畸变，径向范围为半叶片高度，分别计算 ２ 种畸变条件下总压和总温的传递过程。 图
７表示模型进口存在周向和径向总压畸变时畸变强度沿轴向各截面的分布情况，其中进口低压区总压比未
畸变区低 ２０％，可以看出，对于总压畸变，径向畸变比周向畸变衰减程度大。 表示周向总温畸变和径向总温
畸变沿轴向各截面的分布情况，其中模型进口高温区的总温比未畸变区总温高 ２０％，可以看出，径向总温畸
变比周向总温畸变衰减程度大。

图 ６　总温畸变范围在各截面上分布
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｏｎ ｃｒｏｓｓ －ｓｅｃｔｉｏｎ

图 ７　周向和径向总压畸变在各截面分布
Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｃｅ ｏｒ ｒａｄｉａｌ
ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｏｎ ｃｒｏｓｓ －ｓｅｃｔｉｏｎ

图 ８　周向和径向总温畸变在各截面分布
Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｃｅ ｏｒ ｒａｄｉａｌ
ｔｏｔａｌ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｏｎ ｃｒｏｓｓ －ｓｅｃｔｉｏｎ

３　结论

１）在进口总压畸变相同的条件下，转速越低，压气机出口畸变强度越小，出口总压分布相对较均匀，出
口畸变范围也越小；

２）对于总压总温畸变，进口畸变范围越大，压气机出口畸变强度越大，但畸变范围有一临界值，超过这
个临界值之后畸变强度基本相等。
　　３）对于该 ３级压气机，总压畸变和总温畸变的径向畸变比周向畸变衰减程度大。
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