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摘要：为了提高压气机失稳边界预测的准确性，将压气机级压升类比于二元扩压器扩压，在不同长宽比和附面层堵塞程度下，

开展了马赫数对压气机失稳静压升系数影响的数值研究。结果表明：马赫数对失稳静压升系数的影响与静压升系数定义方式有关。

若静压升定义考虑了流体可压缩性，马赫数对失稳静压升系数的影响可忽略，此时在大范围马赫数下都能运用同一条失稳静压升

系数与无量纲长度关联曲线进行压气机失稳边界的预测。
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Numerical Simulation of the Influence of Mach Number on Stalling Pressure Rise Coefficient of
Compressor
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Abstract: In order to improve the accuracy of compressor stall margin prediction袁the compressor stage pressure rise was compared to
the pressure expansion of a binary diffuser. The numerical study on the influence of Mach number on the stalling pressure rise coefficient
was carried out under different length-width ratio and boundary layer blockage. The results show that the influence of Mach number on the
stalling pressure rise coefficient is related to the definition of pressure rise coefficient. If the definition of pressure rise takes into account the
compressibility of fluid袁the influence of Mach number on the stalling pressure rise coefficient is negligible. At this time袁the compressor stall
margin can be predicted by using a same correlation curve of the stalling pressure rise coefficient and the dimensionless length in a wide
range of Mach number.
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0 引言

轴流压气机失稳边界预测是叶轮机气动力学中

最重要的问题之一，Emmons 等[1-7]通过大量试验研究

和稳定性理论分析，建立了多种经验关联方法以判断

压气机的稳定性，这些经典的判稳方法在现阶段研究

中仍具有重要的借鉴意义[8-11]。其中，Koch 发展的最

大静压升系数法基于压气机和扩压器相似的几何结

构和流动特点，在对大量高、低速轴流压气机试验结

果进行分析的基础上，提出将压气机级压升类比于二

元扩压器扩压，该思想历经数年已被证明具有良好的

普适性和可靠性。基于这种思想，Koch 将压气机失稳

静压升系数归结为基元叶栅通道无量纲长度 L/A 2（叶

栅通道扩张长度 / 出口宽度）的函数，再辅助以雷诺

数、叶尖间隙和轴向间隙的修正系数，即可得到不同

雷诺数、叶尖间隙和轴向间隙条件下的压气机失稳静

压升系数[7]。因为具有简单便捷、关联参数较全面等优

点，该方法已经得到广泛认可和应用。然而其中也存

在一些问题，具体来说是在不同转速下压气机边界点

压比预测值和试验值的误差有所不同，如文献[11]中

4 级低速压气机的计算结果显示，边界点压比预测值

和试验值的误差随转速提高而变大。由于不同转速代

表不同的来流马赫数，推测这种边界点压比预测偏差
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是由马赫数的变化引起的。

关于马赫数对压气机失稳静压升能力及失稳边

界预测的影响鲜见文献公开报道。为此，本文基于将

压气机级压升类比于二元扩压器扩压的思想，在不同

长宽比（扩张长度 / 进口宽度）和附面层堵塞程度下，

开展马赫数对压气机失稳静压升系数影响的数值模

拟研究。

1 数值模拟模型建立

1.1 计算模型和计算方法

二元扩压器模型如图 1 所示。图中，扩压段进、出

口位于站点 1、2，A 1、A 2 分别为进、出口宽度，L 为轴

向扩压长度，兹 为半扩张角，x 为扩压段上游平行段长

度，用于控制扩压段进口附面层堵塞程度的变化。计

算平台为 ANSYS FLUENT，湍流模型采用鲁棒性较

好的 S-A 模型，能较好地

解决一些复杂流动，且计

算时间较短[12]。计算模型进

口给定总温、总压，出口给

定均匀分布的静压。

进口马赫数 Ma1 通过调整背压大小来控制。考虑

到本文计算中马赫数的最高取值达到 0.73，流体可压

缩性对失速静压升能力的影响不能忽略[13]，故静压升

系数采用 2 种定义

Cp1=
P2-P1

1
2
籽1V 1

2
（1）

Cp２=
P2-P1

P1
*-P1

（2）

式中：P1、P2 分别为扩压器进、出口静压；籽1、V 1 分别为

扩压器进口气流密度和速度；P1
* 为扩压器进口总压。

根据定义，Cp2 考虑了流体可压缩性，而 Cp1 没有

考虑。2 种定义方式得到的失稳静压升系数受马赫数

的影响将在后面作具体分析和比较。

1.2 计算方法验证

为了验证上述计算方

法对扩压器流场的适用

性，根据文献[14]中给出的

扩压器详细结构参数重新

建模，并利用已经过无关

性验证的网格进行计算。

计算结果与试验结果对比

如图 2 所示。从图中可见，

随着扩张角变大，静压升系数先增大后减小，在某一

临界扩张角 兹cr 压升曲线出现峰值（即达到 Cpmax）。计

算结果与试验结果在数值上最大仅相差 4%（Cp1）和

3.5%（Cp2），满足工程应用精度。总体来看，该计算方

法可信度很高，可用于后续扩压器流场的数值模拟。

2 计算结果与分析

2.1 不同长宽比下马赫数的影响

以长宽比 R=L/A 1 为参变量研究马赫数对失稳

静压升系数的影响。选择长宽比做参变量是借鉴文

献[14-16] 对扩压器静压升能力影响因素的研究思

路，其范围的选择也不是任意的。文献[15]对长宽比处

于 1 个范围内的二元扩压器进行研究，发现过大的长

宽比对提升静压升能力并没有好处。结合压气机叶片

通道相关几何参数[7，16]，取长宽比为 1.2、3.0、5.0，得到

静压升系数随扩张角的变化，如图 3 所示。从图中可

见，在不同马赫数下，2 种定义方式得到的静压升系

数变化规律基本一致；马赫数越大，二者的数值差距

越大。在马赫数为 0.10~0.51 的范围内临界扩张角基

本相等，马赫数增大至 0.73 时略有减小。

马赫数和长宽比对失

稳静压升系数的影响是相

互独立的，如图 4 所示。对

未考虑流体可压缩性的静

压升定义 Cp1，增大马赫数

和长宽比均有利于失稳静

压升系数的增大；对考虑

了流体可压缩性的静压升定义 Cp2，增大长宽比，失

稳静压升系数随之增大，但马赫数从 0.10 增大到

0.73 的过程中，失稳静压升系数变化很小，增大幅度

不超过 2.5%。

根据文献[7]将失稳静压升系数归结为无量纲长

图 1 扩压器模型

图 2 计算结果与试验

结果对比

（a）Cp1 （b）Cp2

图 3 不同长宽比下静压升系数随扩张角的变化

图 4 不同长宽比下失稳静

压升系数随马赫数的变化
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度的函数的思想，由于

( LA 2
)cr=

L
A 1

( A 2

A 1
)cr （3）

( A 2

A 1
)cr=

L
A 1

1+2 L
A 1

tg兹cr （4）

若忽略马赫数对临界扩张角 兹cr 的影响，不难得

知在（L/A 2，Cp2max）坐标系中，长宽比相同、马赫数不同

的各点重合，长宽比不同、马赫数相同的各点连线（即

关联曲线）也重合。利用同样的处理方式在（L/A 2，

Cp１max）坐标系中得到不同马赫数下的关联曲线走势相

同但位置不同。这一结果表明，如果在静压升系数定义

中不考虑流体可压缩性，为了提高压气机失稳边界预

测的准确度，在不同马赫数下需要利用不同的关联曲

线进行预测，或者添加马赫数修正系数；相反，如果在

静压升系数定义中考虑流体可压缩性，便可以忽略马

赫数的修正，在大范围马赫数下都能运用同一条关联

曲线进行压气机失稳边界预测，预测过程相对简化。

2.2 不同附面层堵塞程度下马赫数的影响

以附面层堵塞程度即

上游平行段长度为参变量

研究马赫数对失稳静压升

系数的影响。以长宽比

R=3 为例，取平行段长度

x=0.5、1.5、2.5、3.0 m，对应

的扩压段进口附面层堵塞

程度如图 5 所示。无量纲

位移厚度 2啄*/A 1 表征附面层堵塞程度，其中

啄*＝
啄0.99

０乙 (1- 籽v
籽0v0

)dy （5）

式中：籽、v 分别为扩压段进口截面沿宽度方向各点的

密度、速度；籽0、v0 分别为扩压段进口截面中心的密

度、速度。

2啄*/A 1 越大表示进口附面层堵塞程度越高。从图

中可见，当平行段长度从

0.5 m 加长到 3.0 m 时，附

面层堵塞程度越来越高，

在不同马赫数下附面层堵

塞程度差别不大。

马赫数和附面层堵塞

对失稳静压升系数的影响

也是基本独立的，如图 6

所示。从图中可见，随着平

行段的加长，附面层堵塞程度变高，整体上失稳静压升

系数呈减小的趋势，这一结果与常规认识是相符的
[17-18]，且与第 2.1 节的结果一致，马赫数对失稳静压升

的影响与静压升系数定义方式有关。若静压升系数定

义考虑了流体可压缩性，在大范围马赫数下都能运用

同一条关联曲线进行压气机失稳边界的预测，预测过

程相对简化。

2.3 失稳静压升系数与无量纲长度关联曲线

在不同马赫数下失稳静压升系数与无量纲长度

关联曲线如图 7 所示。将文献[7]中的二元扩压器（黑

色曲线）和一些压气机（黑色圆点）的失稳静压升数据

也一并绘于图中。从图中可见，计算所得关联曲线的

变化趋势与文献关联曲线的基本一致，但相对位置均

有所偏高。考虑到计算方法本身的误差（图2），计算结

果的可靠性还是值得肯定的，可以作相应的定性分析。

对于不同的静压升系数 定义方式，由 于

Cp2max<Cp1max，Cp2max 对应的计算关联曲线与文献数据更

吻合。对于不同的平行段长度，当 x=1.5、2.5、3.0 m 时,

计算关联曲线与文献数据

更吻合，且 3 种平行段长

度的关联曲线基本重合，

此时附面层无量纲位移厚

度为 4.5%~7.0%。

对于不同的马赫数，

其关联曲线位置与静压升

系数定义方式关系密切，

如图 8 所示。从图中可见，
图 6 不同平行段长度下失稳

静压升系数随马赫数的变化

图 7 失稳静压升系数与无量纲长度关联曲线

（a）Ma=0.10 （b）Ma=0.30

（c）Ma=0.51 （d）Ma=0.73

图 8 平行段长度为 2.5 m时
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以平行段长度为 2.5 m 时为例，对于 Cp1max，马赫数越

小，计算关联曲线与文献数据越吻合；Cp2max 对应的计

算关联曲线与文献数据的吻合度比 Cp1max 更高，且在

不同马赫数下的关联曲线几乎重合。若将文献中的关

联曲线降低 2%作为相对更符合压气机失稳静压升

系数的关联曲线（即黑色虚线），不难看出 Cp2max 所在

关联曲线与黑色虚线最高仅相差 5%。考虑到计算方

法本身的误差，其准确度还是比较高的。这一结果更

直观地证实了前面“可以忽略马赫数对考虑了流体可

压缩性的失稳静压升系数的影响，从而简化压气机失

稳边界预测过程”的结论。

3 结论

本文在一定参数范围内研究了马赫数对失稳静

压升系数的影响，分析了在不同长宽比和附面层堵塞

程度下，失稳静压升系数及其与无量纲长度关联曲线

随马赫数的变化，得到如下结论：

（1）在不同长宽比或附面层堵塞程度下，马赫数

对压气机失稳静压升系数的影响规律是一致的。

（2）马赫数对失稳静压升系数的影响与静压升系

数的定义方式有关。若静压升系数定义时考虑了流体

可压缩性，马赫数对失稳静压升系数基本没有影响。

此时在大范围马赫数下都能运用同一条关联曲线进

行压气机失稳边界预测工作，预测过程将相对简化。

另外，在马赫数为 0.10~0.73、无量纲长度为

0.75~2.5 的变化范围内，雷诺数也会有所变化。但扩

压器始终工作在雷诺数自模化区，静压升系数不受雷

诺数影响，故而认为在满足自模化条件的前提下所得

结论都是值得借鉴的，但仍需要在压气机失稳边界预

测的实际运用中作进一步验证和完善。
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