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弯曲叶片对压气机轮毂┐角区失速的影响

罗 钜 胡 骏 李 亮 赵运生

（南京航空航天大学能源与动力学院，南京，２１００１６）

摘要：为了数值模拟弯曲静子对某两级低速轴流压气机总体性能及轮毂角区失速的影响，选取了第 １级静子进

行弯曲。弯曲静子积叠线为贝塞尔曲线直线贝塞尔曲线（ＢｅｚｉｅｒｌｉｎｅＢｅｚｉｅｒ，ＢＬＢ）形式，弯高为 ２０％叶片高度，

弯角为 １０，１５，２０，２５和 ３０°。结果表明，弯曲叶片能有效抑制小流量范围内的轮毂角区失速，从而改善压气机的

性能。过度的弯曲会带来较大的叶型损失，从而导致大流量工况下压气机效率有所下降。扩散因子不能作为判断

轮毂角区失速是否存在的主要依据。
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随着对压气机性能要求的不断提高，如何更好

地减小流动损失变得更加具有挑战性。众所周知，

由于压气机通道内部流动是一种具有粘性、逆压梯

度、非定常等特点的三维流动，大量的实验和数值

研究表明［１８］
，在出口背压较高的小流量工况下，轮

毂角区失速的出现是压气机静子内部流动堵塞和

损失增加的主要原因，其限制了压气机压升能力并

使得效率降低。对于轮毂角区失速这个概念，ＭＩＴ

的 Ｌｅｉ
［２］将其定义为当压气机出口静压提高到一定

程度时，端壁和吸力面同时发生回流的严重分离现

象。当轮毂角区失速出现后，轮毂角区分离涡最

后将向上跃起和吸力面上的集中脱落涡相互掺混，

造成通道堵塞并增加总压损失。

作为一种控制端壁附面层二次流动的手段，

弯、掠叶片三维设计技术在国内外已有很多学者开

展了这方面的研究。Ｂｒｅｕｇｅｌｍａｎｓ等人
［３］最早在压

气机叶栅上对弯、掠叶片进行了实验研究，随后

Ｗｅｉｎｇｏｌｄ，Ｓａｓａｋｉ，Ｇａｌｌｉｍｏｒｅ，Ｇüｍｍｅｒ，Ｆｉｓｃｈｅｒ等

人［３８］对压气机弯曲静子进行了更为深入的实验和

数值研究。国内哈尔滨工业大学王仲奇等
［９］对弯曲

叶片也开展了大量的研究工作。研究发现，当总压损

失主要集中在端壁处时，叶片正弯曲能改善端壁处

的流动，使得损失降低，而反弯的效果则与之相反。

作为弯曲叶片能够改善叶片端部气体流动的



机理解释，从流动本质而言叶片的弯曲引入径向分

力这一点被国内外学者公认。与弯曲叶片在涡轮叶

栅上的应用不同的是，压气机通道往往伴随着很强

的逆压梯度，因而叶型损失较大，要考虑在轮毂角

区失速没有出现的大流量工况下避免因叶片弯曲造

成过多的叶型损失；另外，在分离严重时存在着壁角

涡、尾缘脱落涡以及吸力面附面层分离造成的集中

脱落涡等多种复杂涡系相互作用的情况，弯曲叶片

对流场的作用主要体现在对通道内涡系空间位置、

强度和分离形态等的改变，具有明显的空间“三维”

特点。同时对于多级压气机而言，还存在着转燉静子

匹配、相邻叶排间的相互影响等问题需要考虑。

本文正是以探索弯曲叶片的不同积叠线形式

以及不同弯高、弯角对压气机通道内部轮毂角区

失速和其他主要涡系影响的变化规律为目的，以南

京航空航天大学叶轮机气动实验室的两级低速轴

流压气机实验器 ＬＳＣ为研究对象进行了三维数值

模拟研究。

 数值模型

两级轴流压气机的四排叶片数分别为 １９，２２，

１８，２０，轮毂比为 ０６，外径为 ９００ｍｍ，具体参数见

文献［１０］。为了结合下一阶段即将进行的三维叶片

实验，数值模拟的转速定为 １０００ｒ燉ｍｉｎ。

弯曲静子积叠线选取了贝塞尔曲线直线贝

塞尔曲线（ＢｅｚｉｅｒｌｉｎｅＢｅｚｉｅｒ，ＢＬＢ）形式。为了便

于进行弯高、弯角的参数化研究，ＢＬＢ形式下的上

下端部弯高和弯角均取相同的值。计算网格由Ｎｕ

ｍｅｃａ软件中的 ＡｕｔｏＧｒｉｄ模块生成，两级压气机通

道网格采用 Ｏ型拓扑结构，压气机进出口流道采

用 Ｈ型拓扑结构。第 １级和第 ２级转子叶尖间隙

分别为 １５和 １２ｍｍ，为保证间隙内网格质量，

间隙内采用蝶形网格，设置１３个径向网格。两级压

气机网格共包括约 ２１０万个网格节点，壁面第 １层

网格 牪
＋
＜８。网格的设置见表 １，计算网格如图 １

所示。

表  各网格块的网格点分布

叶片 网格拓扑 周向×径向×流向

爲１
进口段 Ｈ型网格

叶片 Ｏ型网格
４５×６５×３３

３７×６５×１８５

爳１ 叶片 Ｏ型网格 ３７×６５×１８５

爲２ 叶片 Ｏ型网格 ３７×６５×１８５

爳２
叶片 Ｏ型网格

出口段 Ｈ型网格
３７×６５×１８５

４５×６５×５７

图 １ 计算网格

ＮＳ方程求解器采用 Ｆｉｎｅ燉Ｔｕｒｂｏ模块，时间

推进采取四阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ法迭代求解，湍流模

型选取低雷诺数的ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型。动静交

界面采用混合平面模型。为了进一步提高收敛速度，

采用多重网格方法和当地时间步长法。进口边界条

件给定总压 １０１３２５Ｐａ，总温 ２８８１５Ｋ，气流方向

为轴向进气，在出口处考虑径向平衡方程给定中径

处静压值，出口背压从 １０２３２０Ｐａ逐渐增高直至计

算发散点为止。选择绝热壁面及无滑移边界条件。

 计算结果及分析

 压气机总体性能计算和实验对比

图 ２所示的是压气机在转速为１０００ｒ燉ｍｉｎ时

计算得到的总压比流量和效率流量特性曲线的

计算和实验对比。由图 ２可知，计算的压比值与实

验值相差很小，仅偏高 ０３％左右，计算的效率比

实验值最大相差一个百分点左右。从整个流量范围

来看，计算和实验值吻合得较好。因此，选用的计算

设置有较高的可靠性。

图 ２ 原型压气机计算和实验特性曲线
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实验和计算的特性线上都显示出原型压气机

的流量在 １４ｋｇ燉ｓ左右直至近失速工况下的小流

量范围内压比持续下降，效率在此流量范围内也迅

速降低，从 １４ｋｇ燉ｓ的 ０８５跌落至 １２８ｋｇ燉ｓ的

０８１。造成这种现象的原因是在小流量范围内轮毂

角区失速的尺度和强度迅速增加堵塞了流道，限

制了压升能力，同时轮毂角区分离涡与主流气流

强烈掺混，引起了较大的总压损失。

 原型压气机级间参数和极限流线分布

图 ３，４分别给出的是压气机在近失速工况下

叶片表面以及第 １级静子 爳１、第 ２级静子 爳２轮毂

表面极限流线分布。可以发现在近失速工况时，爳１

回流在上下端部进口就已经发生，下半叶高的分离

区高度几乎占据了半个叶高范围，上半叶高部分的

分离区域高度相对更小，约 ３０％叶高范围。叶片的

吸力面极限流线比起大流量工况下变得更为复杂，

上下端部区域进口和 ７０％叶高近尾缘处出现了 ３

个鞍点，靠近尾缘鞍点在上半叶高和下半叶高部分

也出现两个螺旋结点。上下端部的鞍点和螺旋结点

为典型的鞍点螺旋结点分离形式，属于闭式分离，

这意味着在大逆压梯度的作用下，流动极不稳定，

爳１吸力面表面的气体从叶片表面脱落，形成集中

脱落涡。其离开吸力面后与主流相互掺混，造成了

很大的总压损失。可以很清楚地看到，爳１轮毂上形

图 ３ 近失速点下叶片表面极限流线分布

图 ４ 近失速状态下的 爳１和 爳２轮毂极限流线分布

成了一大一小两个很明显的螺旋结点，它们和 爳１

吸力面下半叶高的螺旋结点一起意味着轮毂角区

失速在近失速工况时已经形成，这与 ＮＡＳＡ路易

斯研究中心的Ｈａｈ和Ｌｏｅｌｌｂａｃｈ
［１］在环形叶栅实验

台和数值计算得到的结果是类似的。爳２吸力面表

面上下端部接近前缘处也形成了两个鞍点，在近尾

缘处 ６０％叶高附近出现一个结点，这样的结构说

明在近失速工况下 爳２表面的附面层脱落后形成了

尾缘脱落涡，相比集中脱落涡而言，其与主流区域

的流体掺混并不强烈，造成的总压损失也相对较

小。同时 爳２轮毂表面的极限流线分布也并没有出

现新的螺旋结点，这说明轮毂角区失速并未在 爳２

通道中形成。

图 ５～８分别给出了大流量和近失速工况下第

１级、第 ２级压气机燉转子效率和静子损失系数沿

叶高的径向分布。可以看到，在大流量工况下第 １

级压气机效率相比转子效率而言，中部相差无几，

而在两端部叶高处，效率最大相差 ０１左右，静子

两端的损失系数相对叶中部分更高是造成两端级

效率比叶中部分偏低的原因。第２级效率和静子损

失分布特点与第 １级类似。近失速时，在爳１两端特

别是根部，由于轮毂角区失速的出现使得损失急

图 ５ 大量流工况下第 １级压气机燉转子效率

和 爳１损失系数沿叶高分布

图 ６ 近失速工况下第 １级压气机燉转子效率

和静子损失系数沿叶高分布
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图 ７ 大流量工况下第 ２级压气机燉转子效率

和静子损失系数沿叶高分布

图 ８ 近失速工况下第 ２级压气机燉转子效率

和静子损失系数沿叶高分布

剧增加，损失系数最大达到 ０４，这是由于前面提

到的轮毂角区分离涡和集中脱落涡与周围气体掺

混造成的。爳１损失的急剧增加使得整个第 １级压

气机的级效率迅速降低，叶根处最低效率接近

０７。相比第 １级压气机而言，爳２损失系数在近失

速工况时沿叶高分布较为均匀，损失程度也不大，

均在 ０１左右。这使得第 ２级级效率与转子效率一

样沿叶高分布较为均匀，基本在 ０８左右，这是由

于在近失速工况下第 ２级静子通道内没有形成高

损失的轮毂角区失速。

 弯曲静子下压气机总体性能的数值模拟

根据以上的分析可知，该两级轴流压气机在大

流量工况下 爳１和 爳２的吸力面角区分离比较微弱，

分离形态属于开式分离；而当流量减小时，静子表

面的分离形式由开式分离逐渐向闭式分离过渡。近

失速点时，第 １级静子吸力面和轮毂表面流谱变得

更加复杂，吸力面下半叶高和轮毂表面出现的螺旋

结点说明轮毂角区失速已经形成，轮毂角区分离

涡和吸力面集中脱落涡最后将和周围的气流相互

掺混，形成强烈的掺混损失，使得总压急剧下降。相

比第 １级静子而言，第 ２级静子中并没有出现轮毂

角区失速，损失程度要小得多。基于以上分析，本

文选取第 １级静子作为对象，研究弯曲静子对压气

机总体性能和轮毂角区失速的影响。弯曲叶片造

型方法是用第 １级静子沿叶高的各个截面沿周向

按照新的积叠线方向进行相应的平移。为了方便进

行参数化数值研究，而并不是以简单得到气动性能

最优叶型为目的，积叠线选为ＢＬＢ曲线。ＢＬＢ曲线

两端为贝塞尔曲线，中间为直线。当吸力面与端壁

面夹角为钝角时定义弯角为正，当夹角为锐角时定

义弯角为负，角度值取贝塞尔曲线在端壁处的切线

与端壁平面法线的夹角。由于弯高 ２０％弯角 ０～

１０°范围内压气机性能曲线几乎重合，本文选取弯

角为 １０，１５，２０，２５和 ３０°的情况进行研究。

图 ９，１０展示了使用 ＢＬＢ形式弯曲静子与原

型压气机总压比流量和效率流量特性的对比。由

于 ＢＬＢ形式下叶片中部采取的是直叶片形式，并

没有因为叶片弯曲给压气机带来较大的叶型损失。

除了 ２０，２５和 ３０°弯角等几种形式分别在大流量范

围内效率最大下降 ０４，０６和 ０８个百分点左右，

其余几种形式在大流量下基本没有降低压气机的

效率。

图 ９ ＢＬＢ形式静子的压气机流量压比特性

图 １０ ＢＬＢ形式静子的压气机流量效率特性

在流量为 １４２ｋｇ燉ｓ直至近失速点的小流量

范围内，从特性曲线可以看到，原型压气机效率从

０８５４迅速下降，这是由于通道内增加的逆压梯度

已经使得轮毂角区失速的强度和尺度急剧增加，

严重影响了压气机的效率和压升能力。从这时起弯

曲静子带来的性能增益也开始变得十分明显。弯曲

２４１ 南 京 航 空 航 天 大 学 学 报 第 ４４卷



静子对压气机小流量范围的性能有着可观的提高，

除了 ２５和 ３０°弯角叶片的效率最大增益没有超过

１个百分点，其余弯曲叶片带来的效率增益均在 １

个百分点附近。

ＢＬＢ形式弯曲静子计算得到的近失速点流量

相比原型压气机有少量的增加，近失速点流量增值

为 ０１～０６ｋｇ燉ｓ。由于弯曲叶片的失稳点是稳态

计算中离计算发散点最近的一个收敛解，近失速工

况下，非定常效应较为明显，而稳态计算不能反映

出非定常效应；此外，由于湍流模型不能完全真实

地反映气体的分离起始位置和分离的程度，因此稳

态计算得到的近失速点并不意味着就是气体实际

的近失速点。根据文献［４，６］等报道，也的确存在着

弯曲叶片实验得到的近失速点流量比计算偏小的

现象，因此暂时不能定量地确定弯曲叶片对压气机

损失裕度的具体影响，这有待下一步的弯曲叶片实

验验证。虽然现有的湍流模型不能完全反映真实的

复杂流动，但能够预测设计变化导致的气动参数变

化趋势比预测精确的气动参数更为重要［１］
。

从以上几种弯曲叶片的特性图对比可以得到

以下几点结论：（１）弯曲叶片能有效抑制小流量范

围的轮毂角区分离，提高压气机的性能；（２）弯角增

大会使得叶型损失增加；（３）存在一个弯角最佳值，

使得近失速点的流量最小。

 弯曲静子的表面极限流线和空间流线分布

为了进一步观察和研究弯曲叶片对轮毂角区

失速的影响，探索在小流量范围内弯曲叶片抑制轮

毂角区失速的作用机理，图 １１分别显示了在近失

速工况下，不同弯角下的 爳１吸力面和轮毂表面极

限流线的计算结果（由于各弯角下的 爳１静子通道

的流场结构、静压分布等基本类似，图 １２～１４中只

选取 １５°弯角的情况进行分析）。

由图 １１可知，１０和 １５°弯角下的吸力面表面

极限流线和直叶片类似，存在着 ３个鞍点和两个螺

旋结点。但相对于直叶片，可以看到下半部分螺旋

结点的尺度明显减小，回流区高度由直叶片的

６０％叶高降至 ４０％叶高；从 ２０°弯角开始，吸力面

表面的两个螺旋结点消失，在近尾缘处出现了一个

图 １１ 不同弯角的第 １级静子在近失速工况下的轮毂和吸力面极限流线

图 １２ 直叶片和弯曲叶片近失速流量点的涡结构

结点，这个变化表明了叶片吸力面表面的集中脱落

涡已经转变成了掺混较弱的尾缘脱落涡，伴随而来

的是总压损失的减小。弯曲叶片下，直叶片近失速

时轮毂前缘的两个轮毂角区分离涡的螺旋结点均

转变为一个很小的螺旋结点。

图 １２的空间流线对比能够很好地解释直叶片

和弯曲叶片在近失速流量点下吸力面和轮毂表面

极限流线存在明显差异的原因。可以看到，图 １２左

图中，直叶片时两个轮毂角区分离涡转变成了一
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图 １３ 近失速工况下直叶片轮毂静压分布

图 １４ 近失速工况下弯曲叶片轮毂静压分布

个很小尺度的分离涡，在整个通道内，该分离涡的

径向位移很小，没有与吸力面脱落涡相互掺混作

用，避免了强烈总压损失的形成。

 近失速工况下的轮毂表面静压分布

图 １３，１４分别为近失速工况下直叶片和弯曲

叶片轮毂表面静压等值线分布。可以明显地看到，

直叶片时轮毂表面横向吸力面侧均为低压区，这样

使得在整个通道长度内，端壁附近的低能流体在横

向压力梯度作用下沿着压力面到吸力面的方向不

断横向迁移到吸力面角区附近，当低能流体无法承

受更大的逆压梯度时，在横向压力梯度和流向压力

梯度的共同作用下，低能流体从轮毂表面分离并向

上卷起形成很强涡量的轮毂角区分离涡。而采用弯

曲叶片后，轮毂表面吸力面侧的低压区明显缩小，

从前缘到尾缘低压区的横向范围持续缩小，在离尾

缘大约 １５％轴向弦长距离时低压区基本消失。由

以上分析可知，弯曲叶片减小了轮毂表面低压区面

积，使得低能流体的横向流动减弱，减少了吸力面

角区附近的低能流体堆积，从而大大地降低了轮毂

角区分离涡起始的尺度和强度，使得通道内的堵塞

减小，压升能力和效率得到提高。

 损失系数和扩散因子沿叶高分布

图 １５，１６分别给出了近失速工况下直叶片和

弯曲叶片对应的损失系数和扩散因子沿叶高的分

布情况。

图 １５ 直叶片和弯曲叶片近失速点损失系数沿叶高分布

图 １６ 直叶片和弯曲叶片近失速点扩散因子沿叶高分布

从图 １５可以看到，由于弯曲叶片能够有效地

抑制近失速工况下轮毂角区失速，从而相比起直

叶片而言弯曲叶片的下半叶高部分，尤其是叶根处

损失大为减小，损失系数从最大的 ０３４降至

０１８，所有弯曲静子的损失系数分布基本相同，但

更大的弯高和弯角会附带轻度增加的叶型损失，使

得损失系数稍稍偏大；另一方面，弯曲叶片的上半

叶高部分相比直叶片而言损失系数几乎不变，只有

轻微地增加；对于中部 ０５～０７叶高部分，损失与

直叶片相比基本没有变化。结合 ２３和 ２４节的分

析可以看出：在轮毂角区失速没有出现的大流量
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工况下，端部弯曲的效果并不十分明显；而在小流

量工况下，由于弯曲静子可以有效地抑制轮毂角

区分离涡的发展，使其转变为一个很小尺度的分离

涡并不再和吸力面集中脱落涡掺混，减小了下半叶

高的损失；而叶中部分并未因叶片的弯曲造成损失

增大，也就是说，在小流量范围内，相对于二次流和

一般的附面层分离，轮毂角区失速的确是造成该

压气机静子通道总压损失的主要机制［１］
。

由图 １６可以看到，弯曲叶片上半叶高的扩散

因子与直叶片基本相同，只是稍微有所增加。在下

半叶高处，特别是在 ２０％叶高附近扩散因子有比

较明显的增加，从 ０４３增至 ０５２，这是由于弯曲

叶片消除了轮毂角区失速，因此减小了堵塞，使得

气流的折转增加，从而提高了扩压能力。

值得指出的是，近失速时在上下端部无论是直

叶片还是弯曲叶片扩散因子都超过了工程应用中

的临界值 ０６，也就是说基于二维翼型分离数据的

扩散因子不能作为判断具有明显三维特征的轮毂

角区失速是否存在的依据。这个结果与 ＭＩＴ的

Ｌｅｉ
［２］结论一致。

 结 论

本文利用数值方法分析了某两级轴流压气机

在近失速流量点时第 １静子在 ＢＬＢ积叠线形式下

的不同弯角对压气机总体气动性能、静子内部流场

和轮毂角区失速的影响。得出了以下几点结论：

（１）不同弯角下的弯曲叶片均能够通过改变轮

毂表面静压分布来减缓角区低能流体从压力面侧

到吸力面侧的横向流动，从而有效地抑制小流量范

围内的轮毂角区失速，提高压气机的性能。

（２）弯角越大，带来的叶型损失也越大，弯曲叶

片积叠线形式应以小弯高、小弯角为宜。

（３）对于没有轮毂角区失速的叶中和上半叶

高部分而言，叶片弯曲对流场的影响并不明显。

（４）扩散因子不能作为轮毂角区失速是否存

在的判定标准。
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