
2017年10月
第38卷 第10期

推 进 技 术
JOURNAL OF PROPULSION TECHNOLOGY

Oct. 2017
Vol.38 No.10

航空压气机流动稳定性预测研究进展 *

孙晓峰，何 晨，刘小华，马云飞，孙大坤

（北京航空航天大学 能源与动力学院，北京 100191）

摘 要：在航空压气机设计阶段，对其稳定裕度进行快速、准确评估，防患于未然，具有迫切需求

和重要意义。首先评述了现有的压气机流动稳定性理论预测方法，并重点就近期发展起来的叶轮机流动

稳定性通用理论做了系统的介绍。随后，汇总了叶轮机流动稳定性通用理论在亚声速、跨声速轴流压气

机以及亚声速离心压气机等不同机型上的应用，从现有算例来看，该理论有能力对不同类型的压气机失

速起始点做出准确的预测。进一步，综述了基于叶轮机流动稳定性通用理论所开展的针对压缩性、叶尖

间隙以及三维叶片造型等因素的参数化研究工作。研究结果表明，该理论在定性层面上能够捕捉到这些

因素的影响，然而，这些预测结果定量上尚未得到实验的验证，需要进一步开展相应的实验研究。目

前，叶轮机流动稳定性通用理论只在单级或单转子压气机上得到应用，对于多级压气机，还需要在定常

流场的计算方法、大规模矩阵特征值求解等方面开展更加深入的研究。
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Research Progress in Prediction of Flow
Instability of Aero-Compressor
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Abstract：In the design phase of aero-compressor，it is urgent and significant to assess its stability margin
rapidly and accurately. In this paper，the existing theoretical prediction methods of flow stability of compressors
are reviewed，among them the recently developed general theory is systematically introduced. The general theory
has been used in various kinds of compressors including subsonic/transonic axial compressor and subsonic centrif⁃
ugal compressor，which shows that the theory is able to make accurate prediction of the stall inception point. Fur⁃
thermore，a series of parametric studies with respect to the flow compressibility，tip clearance and blade geometry
have been carried out，the results of these studies show that the general theory can capture the effects of these fac⁃
tors on the flow stability qualitatively. However，the accuracy of these parametric studies has not yet been verified
by experiments. The corresponding experimental studies need to be conducted in the future. At present，the gener⁃
al theory has only been applied on isolated-rotor or single stage compressor，for multi-stage compressor，it is nec⁃
essary to further study the calculation of steady flow and eigenvalues of large-scale matrix.
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1 引 言

1.1 研究背景

喘振和旋转失速是压气机内部两种典型的流动

失稳现象，前者表现为气流的大幅度、低频率一维轴

向震荡，后者则表现为失速团在叶片排内周向传播，

具有显著的三维特征［1］。喘振或旋转失速的发生主

要有三个方面的危害：其一，压气机无法有效组织气

流实现增压，发动机推力迅速衰减或丧失；其二，叶

片将承受巨大交变应力，可能在短时间内断裂；其

三，高温气流发生倒流，烧蚀低温部件［2］。正是由于

压气机流动失稳可能带来的灾难性后果，在航空发

动机实际运行过程中应尽最大可能避免喘振或旋转

失速的发生。为了确保航空发动机安全可靠地工

作，压气机必须具有足够的稳定工作范围，即压气机

的工作点与失稳边界之间留有足够的距离。对于军

用发动机，通常要求其压气机有 15%～25%的失速

裕度。

现代高性能涡轮风扇发动机设计正向着高推重

比、高效率、高可靠性的目标迈进。压气机作为航空

发动机的核心部件，其气动设计方法已由过去简单

的二维设计发展到当前以三维数值模拟为核心的三

维定常 /非定常精细化设计，以期实现更高的级负荷、

级效率以及更宽广的稳定裕度［3］。随着级负荷等设

计指标的不断提高，压气机内部气流所承受的逆压

梯度越来越大，其流动稳定性问题也愈发突出。历

史上，由于失速裕度不足而导致高负荷压气机设计

失败的案例屡见不鲜。美国海军曾资助了前缘无后

掠的小展弦比高负荷转子的研究工作，并在此基础

上进行了“复合后掠”的改进设计，实验表明该压气

机失速裕度仅为 0～6%［4～6］。另一个著名案例是，普

惠公司在研制 PW6000的过程中，其压气机团队所设

计的压气机失速裕度几乎为零，根本无法工作，最终

不得不放弃该方案而选用 MTU 的设计方案，造成设

计成本和时间的巨大增加［7］。

压气机设计周期长、投入成本高，这些由于失速

裕度不足而导致设计失败的案例教训惨痛，给压气

机设计师敲响了警钟。因此，在设计阶段对压气机

设计方案进行快速、可靠的流动稳定性理论预测，并

及时对设计方案作出调整，防患于未然，具有迫切需

求和重要意义。在过去半个多世纪里，围绕压气机

流动失稳边界预测，各国学者做了大量的研究工

作。这些工作大体上可以归为三类：依赖经验关系

的工程类方法、理论稳定性模型以及非定常数值

模拟。

1.2 工程类稳定性预测方法

直到目前为止，在压气机气动设计阶段，对失速

边界的预测主要还是依赖经验关系来确定。 1953
年，Lieblein 等［8，9］提出了扩散因子（D 因子）的概念，

其本质上反映了叶片吸力面（叶背）逆压梯度的大

小，而这正是影响吸力面附面层分离的重要参数。D

因子过大意味着叶背表面附面层容易分离，而压气

机流动失稳与叶片通道内的分离流动密切相关，所

以可以把它作为叶栅中判断失稳边界的近似准则。

该方法需要大量的实验数据作为基础，需要投入大

量的时间和经费，国外发动机公司已经积累了丰富

的数据，而国内尚缺乏这方面数据库的建设。

1981 年，Koch［10］提出将压气机叶片排增压过程

类比于二维扩压器的扩压过程。对于二维扩压器，

其扩压能力与无量纲通道扩压程度有关，同理，对于

压气机而言，其最大增压能力应由叶片几何以及来

流状态所决定。基于这一理解，Koch 汇总并分析了

大量轴流压气机实验数据，关联得到了一组预测轴

流压气机失速点静压升能力与叶栅通道无量纲长度

的经验曲线。此外，Koch还考虑了叶栅通道几何、雷

诺数、叶尖间隙以及轴向间隙等因素对压气机失速

点静压升能力的影响，并给出了相应的修正系数曲

线。这些工程类的失速边界预测方法强烈依赖于已

有的经验数据库，没能充分考虑流动的三维性以及

叶片三维造型对裕度的影响，无法满足现阶段高负

荷压气机稳定性预测，尤其是对于具有强三维叶片

造型特征的风扇。

1.3 理论稳定性模型

为了从机理上认识压气机流动失稳过程，研究

人员提出了一系列理论模型，这些模型大体上可分

为两大类：基于小扰动理论的线性模型和基于压缩

系统动态过程的非线性模型。

线性模型以 Emmons模型［11］为代表，这类模型瞄

准的是失速起始点的预测，旨在给出清晰的失稳判

据。针对二维平面叶栅流动，Emmons假定流动无粘

不可压，流场速度可以分解为时均量和小扰动量，并

且时均速度和小扰动速度分别满足有势条件，从而

推导出小扰动速度势满足 Laplace方程，并将方程的

解写成傅里叶级数的形式。进一步，Emmons定义了

有效流通面积 α（流动面积 /几何面积），并假定该物

理量是关于进口气流角正切值的线性函数。Emmons
引进了一阶延迟方程来刻画瞬时有效流通面积与稳

态有效流通面积之间的延迟效应。最终推导得到一
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个一阶齐次常微分方程组，根据该方程组解的性态

推导出稳定性判据：当有效流通面积关于进口气流

角正切的导数大于某个临界值时，流动失稳。Emmons
模型不仅给出了清晰的失稳判据，也从理论上解释

了叶背流动分离导致旋转失速的内在物理机制。

在 Emmons开创性工作的引领下，一系列基于二

维不可压无粘假设的线性模型相继被提出［12，13］。这

些模型通常包含三个部分，分别为：进口段模型、出

口段模型以及叶片段模型。其中，非叶片段的理论

建模过程与 Emmons 模型差别不大，一般归结为 La⁃
place方程，进出口边界条件设定为小扰动为零。对

于叶片段的处理，与 Emmons模型重点关注流动自身

的堵塞作用不同，这些模型则通常把叶片排等效成

激盘或半激盘，即忽略叶栅内具体流动特征，而根据

压升系数-进气角关系［12］或者总压损失系数-进气角

关系［13］对叶片作用进行刻画，从而对叶片排前后区

域进行匹配。后来，Bonnaure［14］在前人的研究基础

上，进一步发展了二维可压缩流动稳定性模型，该模

型首次包含了涡波与熵波的影响。由于二维模型无

法包含径向非均匀性，通常只在大轮毂比假设下才

成立，也无法考虑机匣处理、流道收缩等因素的影

响，因而在实际应用中具有很大的局限性。

为了从理论上研究三维效应以及机匣处理对压

气机流动稳定性的影响，孙晓峰等［15］从线化 Euler方
程出发，综合考虑声波、涡波和熵波，并以壁面声阻

抗的形式包含机匣处理对系统稳定性的影响，发展

了三维可压缩压气机流动稳定性理论模型。于巍巍

等［16］进一步在该模型中引入激波匹配关系，发展了

跨声风扇 /压气机稳定性预测与扩稳理论模型。在该

理论模型的指导下，孙大坤等［17，18］提出并设计了失速

先兆抑制型（SPS）机匣处理，并在亚声速、跨声速压

气机上开展了系统的实验研究工作，均取得了显著

的扩稳效果。最近，程凡解等［19］将原有的模型进一

步发展到多级压气机系统，并对 NASA两级压气机的

失速裕度进行理论计算，计算结果与实验吻合较好。

非线性模型则以 Greitzer模型［20］以及 Moore-Gre⁃
itzer模型［21］为代表，该类模型主要关注流动失稳发生

后压缩系统的动态演化过程。Greitzer将轴流压缩系

统类比于经典的质量-弹簧-阻尼系统，将压缩系统

简化为进气管道、压缩部件、容腔以及节流阀依次串

联的一维模型，发展了一个预测最初处于稳态状态

的压缩系统在受到外界扰动后的瞬态响应过程的非

线性理论模型。该模型给出了一个重要的无量纲参

数 B，B 参数是容腔体积、流道面积以及管道长度等

参数的组合，B参数在不同范围内取值决定了压缩系

统失稳的三种不同形式：旋转失速、经典喘振和深度

喘振。后来，Moore 和 Greitzer［22］在各自模型的基础

上，合作提出了 Moore-Greitzer模型。与 Greitzer模型

只考虑轴向方向一个维度不同，Moore-Greitzer模型

将叶片排简化成二维平面叶栅，从而可以更好地刻

画以周向方向扰动为特征的旋转失速现象。Moore-
Greitzer模型从理论上预测了二维周向大尺度旋转扰

动波的存在。Ffowcs Williams 在研究 Moore-Greitzer
模型后指出，既然压气机流动失稳由初始小扰动波

发展而来，那么就可以通过抑制该扰动波来实现压

气机扩稳。基于这一想法，MIT和剑桥的研究团队先

后分别在轴流压气机、离心压气机上通过主动控制

的手段抑制了失速先兆波，从而实现失速裕度的拓

宽［23，24］。这一成果也直接促使 McDougall［25］以及 Gar⁃
nier等［2］在实验中通过精细测量与分析证实了失速

先兆波。从此，叶轮机流动稳定性领域兴起了失速

先兆波以及主动控制的研究热潮。事实上，这些研

究也是“智能发动机”概念［26］的重要组成部分。

前面所综述的稳定性理论模型具有物理概念清

晰、计算速度快等优点，对加深物理理解以及对压气

机作初步的稳定性评估具有重要意义。然而，由于

理论模型建模过程包含着很多大刀阔斧的简化，比

如，流动被简化成无粘、无旋、不可压，管道被简化成

平直管道，叶片排被简化成激盘 /半激盘等，不难看

出，这些模型难以与现阶段高负荷精细化的设计相

匹配，换言之，很难充分捕捉到由叶片几何造型以及

复杂三维流动等因素对流动稳定性的影响。

1.4 非定常数值模拟

随着计算机技术和计算流体力学（CFD）学科飞

速发展，越来越多的研究人员通过数值计算方法模

拟和预测旋转失速起始、发展过程。这类方法一般

是将压气机流动稳定性问题作为一个初边值的数学

问题，直接求解欧拉方程或者 Navier-Stokes 方程组

来获得失速演化过程的相关信息。

Gong 等［27］发展了一个三维不可压旋转失速模

型，该模型采用了一种分布式的体积力来代替叶片，

通过体积力建模将体积力表达成当地流动参数的函

数，从而避免刻画叶片表面边界层流动。他采用进

口加入力扰动的方式来触发失速发生，不同扰动加

入的位置、强度而得到的失稳边界和失稳扰动类型

结果存在差异。类似地，Chima［28］借鉴通流计算中的

体积力模型，提出了一种模拟旋转失速演化过程的

三维可压缩非定常数值模型。
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为了更精确地反映流场内的物理画面，包含更

多的流动细节，叶片造型和粘性的影响就要在计算

模型中得到考虑，因此求解非定常雷诺平均 N－S方

程的方法开始被引入到压气机稳定性研究中来。

Hoying 等［29］发展了一个求解雷诺平均 Navier-Stokes
方程的三维稳定性模型，通过对孤立转子八叶片通

道和单通道进行数值模拟，研究分析了叶片通道内

的流动结构对失速过程的影响，指出了叶尖泄漏涡

向压气机前缘推移是 Spike 型扰动发展的物理机

制。He［30］提出了一个可压缩准三维数值稳定性模型

来模拟孤立叶栅和级的失速过程。他采用逐步提高

出口流场背压的方式来逼近失速，但是从结果中发

现失速过程中扰动的特性与实验中发现的特征不相

吻合，于是采取了在转子进口给总压施加一个正弦

扰动波，结果发现得到的失速信号与实验观察到的

特征相一致的结果。Vo等［31］在其数值模拟工作中指

出，Spike型失速与叶尖区域的流动有着密切的关系，

随着流量的减小，叶尖的间隙流动与主流之间相互

作用的区域会向着叶片前缘移动，当这个区域向前

移动至前缘处的时候，压气机会随之进入失速状态；

另外一个判断失速的准则是当叶片尾缘处的流动流

入相邻的叶片通道时会诱发失速现象，这两种现象

中的任何一种首先达到都会使压气机内的流场进入

不稳定状态，而抑制失速发展的手段也要从这两个

方面着手。

2008年，Chen等［32］用高性能并行 CFD 方法模拟

跨声速转子 NASA35失速前流动，在全环面网格上模

拟三维粘性非定常叶排流动相互作用。他们在数值

计算中，采用了一个保证质量和动量守恒的叶尖间

隙模型。虽然最终泄漏涡发展的物理细节没有被捕

获，但他们认为这个间隙模型足够预测泄漏涡长度、

尺度、方向的一阶效果。这个数值模拟中没有加入

人为的进口畸变扰动，最终也验证了扰动逐渐发展

为失速的过程：起初是一个一阶模态扰动，之后随着

叶尖泄漏流的轨迹与轴向垂直，出现了 Spike 扰动。

数值模拟结果还显示了随着失速的发生，激波的结

构变化。在计算资源消耗方面：在 328个 CPU计算一

个转子循环需要 24h，而计算同一条速度线上的 6个

工作点共花费约 50万 CPU小时。随后，Chen等［33］继

续求解非定常 RANS方程，模拟轴流压气机的失速过

程，特别是附加了叶尖喷流的扩稳机制问题，对比了

加入喷流之后的失稳过程。在他们的 328个 CPU 并

行算例中，计算耗时 10～30d。
不可否认，非定常数值模拟能够较好地捕捉到

了压气机失稳过程中的非定常流动细节。然而，在

实际应用过程中，究竟应该如何引入初始扰动、如何

设定初始流场以及如何准确模拟节流阀的工作状态

等问题都没有明确的答案。目前，研究人员还大多

采用“试错”的方法进行模拟，加之非定常模拟本身

非常耗时，因而造成了大量计算资源和计算时间的

消耗，这极大地限制了该方法在工程实践中的应用。

1.5 叶轮机流动稳定性通用理论

考虑到稳定性理论模型和非定常数值模拟这两

种方法各自的局限性，Gordon［34］率先开展了数值稳定

性预测方法的尝试，在流动不可压、无粘以及叶片无

穷多假设下，以叶片力的形式刻画叶片的作用，提出

了一个三维数值稳定性模型。该模型属于线性稳定

性范畴，最终将压气机流动稳定性问题归结为特征

值问题，根据特征值虚部的正负来判断流动系统的

稳定性。该模型稳定性判据清晰，综合包含了叶片

几何造型、子午流面上的非均匀性等因素的影响。

然而，由于该模型无法包含流动压缩性且无法摆脱

叶片无穷多假定，加之叶片力建模简化程度较大，因

而其预测精度和适用范围受限。

孙晓峰等［35］基于浸入式边界理论以及全局稳定

性分析思想，提出了叶轮机流动稳定性通用理论。

相比前人的工作，叶轮机通用稳定性理论的亮点在

于：由于浸入式边界理论的引入，用分布式力源来刻

画叶片对流场的作用，这种方式既可以严格考虑了

叶片非定常载荷，也可以回避生成复杂的贴体网

格。此外，由于背景流场是通过成熟的三维定常

CFD 程序计算得到的，因而可以完整地包含复杂三

维流场细节。在具体应用中，该理论可以针对不同

层次的需求做不同程度的简化。

本文将重点综述基于叶轮机流动稳定性通用理

论所发展的航空压气机流动稳定性预测方法的研究

进展。首先，阐述稳定性通用理论的基本思想；其

次，概述体积力模型的建模思路及发展；然后，介绍

稳定性通用理论在轴流 /离心压气机稳定性预测中的

具体应用，以及关于流动压缩性、叶尖间隙、叶片弯

掠造型等因素对压气机失速裕度影响的研究成果；

最后，指出稳定性通用理论在实际应用中存在的问

题与今后改进的方向。

2 叶轮机流动稳定性通用理论的基本思想

喘振、旋转失速是风扇 /压气机中典型的流动失

稳现象，属于流动稳定性研究范畴。在过去一个多

世纪里，流动稳定性一直是基础流体力学的中心问
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题之一，其关注点主要是层流到湍流的转捩问题。

所谓流动稳定性问题，不论是层流转捩还是风扇 /压
气机流动失稳，就是要研究流动系统对于作用于它

的扰动如何响应：如果该扰动逐渐减弱并且最后消

失，整个流动恢复到受扰动之前的状态，则流动是稳

定的；相反，如果该扰动逐渐增长，流动不能恢复到

扰动之前的状态，则流动是不稳定的［36］。

从这个意义上讲，流动稳定性研究在数学上可

以归结为求解关于扰动量的偏微分方程（以下简称

为扰动方程）。通过求解扰动方程得到扰动场的完

整演化过程，进而判断流动系统的稳定性，这是流动

稳定性研究的基本方法。然而，由于扰动方程是复

杂的偏微分方程，一般只能通过数值方法求解，相对

比较复杂也非常耗时。考虑到研究流动稳定性问题

最重要的目的往往是确定系统何时发生不稳定现

象，例如，对于层流转捩问题是确定临界雷诺数，而

对于风扇 /压气机流动稳定问题则是确定失速起始

点。对于系统失稳起始位置预测问题，可以在线性

范畴内研究。在小扰动假设下，忽略高阶小量，从而

得到线性小扰动方程。进一步，通过对小扰动量作

正则展开，将线性小扰动方程转化为特征值方程。

在 20世纪初，为了研究平行剪切流的转捩问题，

基于小扰动假设并对小扰动量作正则展开，爱尔兰

数学家 Orr 和德国物理学家 Sommerfeld 分别独立推

导出了著名的 Orr-Sommerfeld方程，结合齐次边界条

件，流动稳定性问题归结为特征值问题。通过求解

特征值方程求得特征值，再根据特征值的正负号来

判断初始扰动是放大还是衰减，从而判断流动是稳

定还是不稳定。尽管后来的研究表明，通过 Orr-
Sommerfeld 方程求解得到的临界雷诺数与实验结果

存在较大偏差，实际上，平行剪切流的转捩除了受

Orr-Sommerfeld 方程的控制，还受到瞬态增长、非线

性等复杂因素的影响，然而，由 Orr-Sommerfeld 方程

所开创的经典研究范式，却对流动稳定性研究产生

了深远影响［36，37］。

线性稳定性理论在各种流动稳定性问题研究中

扮演着重要的角色。早期的流动稳定性分析对象一

般是平行剪切流或近似平行剪切流，基本流只在法

向存在速度型，而沿展向及流向是均匀的，如图 1所

示。对于这种只存在单个方向非均匀性的基本流的

稳定性分析称为局部稳定性分析。然而，真实的流

动往往包含多个方向的非均匀性。依靠不断进步的

计算机技术以及日趋成熟的数值方法，流动稳定性

的研究对象已经扩展到包含多个方向非均匀性的基

本流，这种稳定性分析称为全局稳定性分析［38～40］。

当前，全局稳定性分析方法在圆柱绕流［41］、机翼抖振［42］

以及燃烧稳定性［43］等问题中得到了应用。风扇 /压气

机内部几何复杂，其内部流动势必包含多个方向的

非均匀性。因此，应该采用全局稳定性分析方法对

其进行流动稳定性分析。

Fig. 1 Parallel shear flow

风扇 /压气机作为热力机械，气流流过叶片形成

绕流，从而对叶片产生升力和阻力，反过来，叶片排

会对流体做功。与 Orr-Sommerfeld 方程所刻画的平

行剪切流转捩问题不同，平行剪切流的稳定性主要

受速度型及雷诺数的控制，而风扇 /压气机流动稳定

性除了受复杂基本流的影响，还受到叶片力的作

用。传统的数值模拟通常以贴体网格及无滑移或无

穿透边界条件的方式来刻画叶片对流场的作用。为

了回避生成贴体网格的困难，Peskin［44］提出了浸入式

边界方法并成功地实现了心脏瓣膜的动边界与血液

相互作用的数值模拟。浸入式边界方法是建立在

Sirovich［45］关于浸入在流体中的物面可以用分布的力

源项来代替的严格证明的基础上的。受浸入式边界

方法思想的启发，用分布的力源项来刻画叶片的作

用，这样风扇 /压气机内部流动可由带力源项的 Navi⁃
er-Stokes方程来刻画。

对于大部分流动稳定性问题而言，扰动总是经

历由小到大的发展过程。在风扇 /压气机截流实验中

发现了以模态波［2，25］和突尖波［46］为代表的多种失速

先兆波。但是，不论是哪种类型的失速先兆波，都会

经历从线性到非线性的演化过程。尽管突尖波的发

生和快速的非线性演化途径引起了重点关注，人们

发现突尖波最初还是起源于微小扰动，称为“胚胎型

突尖波”［47］。因此，采用线性稳定性理论有望对风扇 /
压气机失速起始点进行预测。

3 叶轮机流动稳定性通用理论的建立

本节将在上一小节所阐述基本思想的基础上，

介绍孙晓峰等［35］建立的叶轮机流动稳定性通用理

论。根据浸入式边界理论，叶轮机叶片用分布的力

源项来代替，从而，叶轮机内部流动由带力源项的
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Navier-Stokes方程来刻画，即

质量守恒方程

∂ρ
∂t + ∇∙( )ρu = 0 （1）

动量守恒方程

∂( )ρu
∂t + ∇∙( )ρuu = ∇∙Π + ρF （2）

能量守恒方程

∂( )ρe
∂t + ∇∙( )ρeu = ∇∙( )Π∙u + ∇∙( )λ∇T + ρWF （3）

在理想气体假设下，工质满足理想气体状态方

程 p = ρRgT ，内能为 e = 1
γ - 1

p
ρ
+ 12 ||u 2

。二阶应力张

量可以表达为 Π = μ[ ]∇u +(∇u) -(p + 23 μ∇∙u)I 。式中，

F 代表叶片单位质量的力，WF 表示叶片力做功，其

具体建模过程将在下一小节进行概述。叶片力反映

了叶片和流场的相互作用，因而，叶片力是当地流场

参数的函数。

基于小扰动假设，把原始三维非定常流动分解

成定常基本流和非定常小扰动之和

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

ρ = ρ̄ + ρ′

u = ū + u′

v = v̄ + v′
w = w̄ +w′

p = p̄ + p′

（4）

根据多元函数泰勒展开，叶片力可以线化为

F = F̄ + ∂F̄∂ρ̄ ρ′ + ∂F̄∂ū u′ + ∂F̄∂v̄ v′ + ∂F̄∂w̄ w′ + ∂F̄∂p̄ p′ （5）
将式（4），（5）代入式（1）～（3），减掉基本流所满

足的零阶方程并且忽略高阶无穷小量，则可得到线

化形式的 Navier-Stokes 方程。将线化 Navier-Stokes
方程在圆柱坐标系下展开，可得

(A ∂∂t +B ∂∂r +C ∂
r∂θ +E ∂∂z +G ∂2

∂r2 +H
∂2

r2∂θ2 +
M ∂2

∂z2 +N
∂2

r∂r∂θ )+Q ∂2

r∂θ∂z +R ∂2

∂z∂r + S Φ = 0
（6）

式中 Φ = ( )ρ′, u′, v′, w′, p′ T
，而 A，B，C，E，G，H ，

M，N，Q，R以及 S 是由基本流所确定的系数矩阵。

一般地，叶轮机内部基本流在径向、周向以及轴

向都是非均匀的，由于假定基本流是定常的，因此，

只能对小扰动量作关于时间的正则展开，即

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ρ′ = ρ͂( )r,θ,z e-iωt

u' = u͂( )r,θ,z e-iωt

v' = v͂( )r,θ,z e-iωt

w' = w͂( )r,θ,z e-iωt

p' = p͂( )r,θ,z e-iωt

（7）

将式（7）代入到式（6），可以得到以复频率 ω 为

特征值的特征值方程

L( )ω Φ͂ = 0 （8）
式中 Φ͂ = ( )ρ͂, u͂, v͂, w͂, p͂ T

，L( )ω 为关于频率 ω 的

线性微分算子。

根据齐次线性偏微分方程理论，式要有非零解，

则必须满足

det[ ]L( )ω = 0 （9）
通过求解式（9）即可得到复频率 ω =ωr + iωi ，复

频率的实部 ωr 表征失速先兆波的频率，而复频率的

虚部 ωi 则表征小扰动的演化趋势：ωi 为正，则扰动

随时间放大，系统不稳定；ωi 为负，则扰动随时间衰

减，系统稳定。

为了体现失速先兆波的物理特征，本文将求得

的特征频率实部和虚部分别进行无量纲化，即定义

相 对 速 度（RS=Relative Speed）和 衰 减 因 子（DF=
Damping Factor），分别代表扰动相对压气机的周向传

播速度和扰动随时间的衰减速度。

RS = ωr2mπf （10）
DF = rTωi

mU0
（11）

式中 f 为转子转动频率，rT 为转子前缘叶尖处

半径，m 为周向模态数，U0 为转子进口远前方轴向

来流速度。

4 基于叶轮机流动稳定性通用理论的简化模型

上一节系统地介绍了叶轮机内部流动通用稳定

性理论的建立过程，该理论为叶轮机内部流动失稳

起始点预测提供了清晰的求解思路。然而，考虑到

叶片力建模以及求解特征方程的复杂性，根据实际

工程的要求以及当前的计算能力、设计体系，需要对

稳定性理论进行简化，得到不同层次的简化模型。

简化方式大体上可以分为两大类：一类是对流动性

质的简化，比如，假定基本流无粘、无旋、不可压缩

等；另一类是对基本流作降维处理，比如，假定基本

流轴对称、展向均匀等。一般而言，基本流的简化程

度直接决定了流动稳定性预测方法的计算复杂性，

当然，也决定了该预测方法的精确性。因此，在进行

风扇 /压气机流动稳定性评估时，要根据具体需求及

现有条件进行权衡。

图 2 给出了通用稳定性理论的若干种简化形

式。当流动马赫数较低时，压缩性对于流动本身影

响不大，可以将流动主控方程简化为三维不可压缩

Navier-Stokes 方程组；对于周向非均匀性较小的情
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况，可以将基本流简化为子午流面内的平均流动；当

径向方向流动可以忽略时，研究 S1流面内流动便能

抓住问题的本质和关键；为了进一步简化计算量，也

可以对准二维流线进行稳定性分析。这些简化方式

要根据实际问题的需要而进行适当选择。

Fig. 2 Simplified prediction models based on the general

theory

5 叶片力模型

从 Marble［48］、吴仲华［49］关于叶片力思想提出到当

前叶片力模型在叶轮机稳定性研究领域的应用，叶

片力理论模型已经经历了将近七十年的发展历程。

不论是利用轴对称模型或周向平均方法进行叶轮机

通流计算，还是进行叶轮机内部流场稳定性分析，都

需要对代替叶片作用的叶片力进行建模，叶片力模

型构造得是否合理将直接影响到最终结果是否符合

物理实际。在过去半个世纪里，学者们从各自的研

究需求出发，在叶片力理论与建模方面做了一系列

的工作，对叶片力的来源及建模方式有不同的见解

与做法。

在叶轮机早期研究中，通常假定流动轴对称及

无粘，这就无法解释气流的偏转以及损失产生的机

制，因而在理论上创造性地引入叶片力的概念，其中

最著名的当属 Marble的叶片力模型。他把叶片力根

据作用效果区分成两部分：一部分是驱动气流发生

偏转的转折力，这部分力垂直于叶片表面；另一部分

是产生损失的损失力，这部分力与叶片表面相切，可

以与气流熵增进行关联。Gordon［34］在研究压气机流

动稳定性时也提出了与 Marble 相类似的叶片力模

型，区别在于由于他研究的是不可压缩流动，他把损

失力与气流转总压亏损进行的关联。与 Gordon在同

一时期，Gong［27］在进行多级压气机三维非线性失稳

数值模拟时，为了降低计算量简化计算模型，引入了

叶片力模型，从而回避了用贴体网格来刻画叶片复

杂几何。与前两者不同，他把叶片力划分成两部分：

一部分用于迫使气流转折，另一部分用于产生压

升。最近，Chima［50］完全采用 Marble 的叶片力模型，

发展了一套用于压气机稳定性三维非定常数值模拟

的计算模型，该模型成功捕捉到了 NASA Stage 35失

速团发展的演化过程。

实际上，除了前面所述的带有一定主观性的叶

片力引入及建模方式，叶片力也可以通过对 Navier-
Stokes 方程或 Euler方程做降阶处理，经过严格的数

学推导得到。在 20世纪 50年代，吴仲华教授［49］提出

了三元流动理论，该理论将叶轮机内部三维流场分

解成由 S1流面及 S2流面流动的叠加，并推导了著名

的 S2流面方程。在该方程中，存在一个关于压力的

周向梯度项，吴仲华把该梯度项用 F来表达，这个 F

即可理解成是作用在 S2流面上的叶片力。实际上，

通过对比 S2流面方程与 Marble基于轴对称假设推导

出的方程可以看出，S2 流面方程中的 F与 Marble 的

转折力实质上是等价的，现在有些文献中把这部分

叶片力称为无粘叶片力。 1985 年，Jennions I K 和

Stow P［51］提出了严格的叶片通道密度加权平均技术，

并基于该技术从三维 Navier-Stokes方程出发推导出

了通道平均通流方程。通道平均通流方程与直接基

于轴对称假设简化得到的方程相比多出来的项，即

可认为是叶片力力源项。根据是否与粘性相关，这

些力源项可以进一步区分为：粘性叶片力项、无粘叶

片力项以及由周向非均匀性带来的掺混项。需要指

出的是，当已知三维流场时，完全可以将三维流场信

息代入到通道平均通流方程中，计算出叶片力的具

体数值。

上述两种叶片力的引入方式及理解本质上都需

要对叶轮机内部真实三维流场做降维处理或假设。

Sirovich在文献［45］中严格证明了浸入到流体中的物

面对流体的作用可以用分布式力源严格替代，Peskin［44］

正是基于这一理论提出了浸入式边界方法，并成功

模拟了心脏瓣膜的动边界—血液相互作用的流场。

因此，叶片对气流的作用力也可以基于浸入式边界

的思想来理解。从这个角度，叶片力的引入无需引

入任何假定，叶轮机流动稳定性通用理论正是基于

这个理解提出的。在利用浸入式边界方法进行数值
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模拟时，通常可以通过强制物面附近流动满足无滑

移或无穿透边界条件的方式来确定体积力的大小。

对于流动稳定性问题而言，目标是要将该问题转化

成特征值问题，因而，必须建立叶片力与流动参数之

间的解析关系，只有这样，才能在数学上将原本带源

项的非齐次方程转变成齐次方程。

尽管根据 Sirovich 的理论可以将叶片对流场的

作用替换成分布式力源，但是如何构造出合理的力

源项是一个巨大的挑战。在现阶段，为了建立叶片

力与当地流场之间的解析关系，仍然需要退回到降

维意义下去理解叶片力，发展适用于流动稳定性预

测的叶片力模型。刘小华［52，53］和马云飞［54，55］分别提

出了适用于轴流压气机和离心压气机流动稳定性预

测的叶片力模型。由于现阶段利用定常 CFD进行叶

轮机内部流动模拟已经比较成熟，因此，叶片力模型

中的一些比例系数可根据定常数值模拟的结果来反

算，从而，摆脱一些经验参数及经验公式的限制。

6 叶轮机流动稳定性通用理论的应用

叶轮机流动稳定性通用理论的核心目标在于预

测压气机失稳起始点。对于任何压气机稳定性评估

方法，准确可靠的压气机部件等转速特性或者不同

节流状态对应的定常流场是作出合理的稳定性评估

的必要输入。这里所谓准确可靠的压气机特性或定

常流场并不是指实验结果，否则也就失去了稳定性

理论预测的意义。在现阶段，完全可以通过通流计

算或者定常数值模拟的方式来得到给定压气机的特

性或者定常流场。当然，通流计算或者定常数值模

拟本身也无法完全保证其计算结果完全准确。在压

气机设计阶段，由于没有试验结果可以参照，通流计

算或者定常数值模拟结果的可靠性无法准确评估，

这就需要凭借设计师的个人经验、网格无关性检查

甚至是不同软件、不同湍流模型计算结果之间的相

互对比、印证来尽可能地确保通流计算或者定常数

值模拟结果的可靠性。

为了校核验证所发展的理论模型以及相应数值

求解方法的准确性，刘小华等［35，52，53］针对亚声速、跨

声速轴流压气机做了等转速节流过程失稳起始点预

测，预测失稳起始点与实验结果吻合较好，充分说明

预测方法的可靠性。马云飞［54，55］则针对 NASA 的大

尺寸低速离心压气机做了稳定性理论计算。表 1汇

总了不同压气机的预测结果与实验结果的对比。

在充分验证理论模型预测准确性的基础之上，

刘小华、何晨等还就流动的压缩性［52］、叶尖间隙［53］以

及三维叶片造型［56］对压气机稳定性的影响作了专题

研究。

6.1 压缩性对稳定裕度预测的影响

为了简化稳定性模型、便于解析求解，传统的稳

定性理论模型大都是基于流动不可压假设建立的。

对于低速压气机，相对马赫数小于 0.3，流动的压缩性

不明显，流动不可压假设对稳定性预测影响较弱。

然而，对于现代高速压气机，流动速度大，流动的可

压缩性明显。刘小华等［52］开展了流动压缩性对压气

机稳定性预测结果的影响。他选取 NASA Rotor 37
作为研究对象，对 60%以及 100%设计转速下 Rotor
37的失速起始点分别采用可压缩模型和不可压缩模

型进行理论计算。图 3给出了 Rotor 37在 60%设计转

速下，采用可压缩模型和不可压缩模型得到的系统

特征频率的虚部，即衰减因子（Damping Factor）随着

节流过程的演化。可以看出，可压缩模型与不可压

缩模型的计算结果差别并不大，所预测的失稳起始

点流量差别仅为 1.3%，这表明，在该转速下，是否考

虑流动压缩性对预测结果影响较小。这也说明了不

可压缩模型已经把握到主要矛盾。

图 4给出了 Rotor 37在设计转速下，采用可压缩

模型和不可压缩模型得到的系统特征频率的虚部随

Compressor
Low-speed Compressor of CAS IET

NASA Rotor 37
NASA Rotor 37
NASA Stage 35
NASA Stage 35
NASA LSCC

(Rotating speed/
design speed)/%

100
60
100
85
100
100

Predicted mass
flow rate/(kg/s)

2.309
10.75
19.37
15.75
18.80
15.7

Experimental mass
flow rate/(kg/s)

2.324
10.567
19.40
15.61
18.75
15.0

Relative error/%
0.65
1.73
0.15
0.90
0.03
4.67

Table 1 Comparison of the predicted and experimental mass flow rate at stall inception point for different compressors
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着节流过程的演化。可以看出，是否考虑压缩性对

预测结果有本质的区别：随着流量的减小，可压模型

计算的特征频率虚部逐渐变大，并在大约 19.40kg/s
流量点位置由负变正，该流量点失稳起始点流量，这

与实验测量结果非常吻合；而不可压模型计算的特

征频率虚部虽然也逐渐变大，表明系统在向不稳定

方向发展，然而，特征频率虚部一直为负，并没有发

生质的改变，即系统始终是稳定的，这显然不符合实

际情况。从这个例子可以看出，对于跨声速压气机，

是否在稳定性模型中考虑压缩性对稳定性预测结果

至关重要。

Fig. 3 Computed damping factor of Rotor 37 at 60%

design rotational speed［52］

Fig. 4 Computed damping factor of Rotor 37 at 100%

design rotational speed［52］

6.2 叶尖间隙对稳定裕度的影响

在叶尖间隙附近，由于叶片压力面压力高于吸

力面，在压力差的驱动下会形成由压力面到吸力面

的叶尖泄漏流，加之与壁面边界层、叶片表面边界

层、通道二次流、通道激波（对跨声压气机而言）以及

主流流动之间相互作用，导致叶尖区域流动形态极

其复杂。叶尖间隙对压气机压比、效率以及稳定裕

度都会产生至关重要的影响。通过精细的实验测量

和数值模拟等手段，研究人员对叶尖流场结构进行

了细致的研究，揭示了叶尖区域细微的流动结构，分

析了这些细微结构对压气机性能所产生的影响，并

总结出了相应的经验关系式。Smith和 Cumpsty［57］通

过对一台低速压气机进行实验研究后发现，当叶尖间

隙增加叶片弦长的 5%，其峰值压比会下降 23%，而失

速点的质量流量增大 15%。可见叶尖间隙的增大对

于压气机性能及稳定裕度的衰退影响是非常显著的。

过去往往依靠实验测量的方式来评估叶尖间隙

对压气机稳定裕度的影响，刘小华等［49］以叶片力修

正的方式来考虑叶尖间隙，从而建立了包含叶尖间

隙影响的压气机流动稳定性模型。考虑到由于叶尖

间隙的存在，叶尖附件区域流动损失增加，叶片的加

功能力减弱。基于上述理解，Kerner对靠近叶尖区域

的叶片力乘上一个小于 1的修正系数，从而间接考虑

叶尖间隙的影响。通过非定常数值模拟的手段，

Kerner证实了：当叶尖间隙增大，压气机的稳定裕度

减小。

为了在子午面模型中包含叶尖间隙的影响，刘

小华等借鉴 Kerner 的处理方式，对靠近叶尖区域的

叶片力乘上一个小于 1的修正系数

f tc = δ × f tip （12）
式中 δ 为修正系数，取值范围为 [0,1]，而 f tip 为不

考虑叶尖间隙时的叶片力，f tc 为考虑叶尖间隙时的

叶片力。

图 5 给出了 Rotor 37 在不同叶尖间隙情况下的

失稳起始点预测结果。其中，用于稳定性计算的定

常流场是基于不同叶尖间隙计算得到的，而在稳定

性模型中，叶尖间隙通过修正叶片力的方式考虑。

图 5表明，当叶尖间隙增大时，该压气机的失稳起始

点流量增大，即稳定工作范围减小，这与实验测量结

果在趋势上是吻合的。这就表明，所发展的稳定性

模型及以修正叶片力方式来考虑叶尖间隙的影响在

一定程度上是可行的。但是，其预测精度如何，则需

要通过精细的实验测量予以确认。

Fig. 5 Computed damping factor of Rotor 37 with 1.0 and

2.0 times design tip at 100% design speed［53］
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6.3 三维叶片造型对稳定裕度的影响

为了研究掠对稳定裕度的影响，首要的任务是

建立一系列具有可比性的掠叶片，所谓的具有可比

性即要求不同的带掠压气机具有基本一致的压比和

效率特性。文献中通常存在两种定义掠的方式：一

种是沿弦向移动叶型基元，另一种是沿轴向移动叶

型基元，如图 6所示，前者为弦向掠，后者为轴向掠。

何晨等［56］以 Rotor 37为基准叶型，并由沿展向均匀分

布的 11个截面定义。通过按弦长百分比沿弦向移动

100%叶高处的基元叶型，而保持其他截面位置不变，

来获得带掠转子叶片。为了方便起见，前掠转子和

后掠转子分别标记为 FS_XX和 BS_XX，其中 XX代表

移动位移占弦长的百分比。

（a）Chordwise sweep

（b）Axially sweep

Fig. 6 Two definitions of aerodynamic sweep［56］

图 7 给出了不同掠叶片以及 Rotor 37 在设计转

速下的压比-流量特性线。可以看出，由于掠特征仅

存在于叶片尖部 10%范围内，其对压气机的特性影

响比较小，因而，可以认为所设计的掠叶片与原始叶

片具有可比性。

图 8（a）对比了前掠转子与 Rotor 37 转子特征值

随节流过程的演化过程。由图 8（a）可以看出，所设

计的前掠特征并没有对转子的稳定性造成显著的改

变。图 8（b）对比了后掠转子与 Rotor 37特征值随节

流过程的演化。图 8（b）表明，后掠转子相比 Rotor 37
稳定裕度有明显降低。并且，后掠程度越大，稳定裕

度随之单调递减。这一预测结果与过去的研究定性

上是吻合的。

图 9汇总了各个转子的 CFD计算堵点、发散点以

及预测失稳点。对于 Rotor 37，CFD计算的最大流量

为 20.96kg/s，而实验测量值为 20.93kg/s。另一方面，

（a）Forward swept rotors

（b）Backward swept rotors

Fig. 7 Characteristics of total pressure ratio of swept

rotors and Rotor 37［56］

（a）Forward swept rotors

（b）Backward swept rotors

Fig. 8 Evolution of damping factors for swept rotors and

Rotor 37［56］
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CFD 发散点流量为 18.84kg/s，而实验测量的 Rotor 37
的失稳点流量约为 19.40kg/s，这表明，把 CFD发散点

当作压气机失稳点是不可靠的也是不可取的，而稳

定性模型所预测 Rotor 37 的失稳点流量与实验值吻

合得非常好。从图 9可以看出，CFD发散点流量往往

要远低于预测的失稳点流量，也就是说，依靠定常

CFD结果往往会对稳定裕度做出过于乐观的估计。

Fig. 9 Predicted stall points and CFD divergence points for

different swept rotors and Rotor 37［56］

由于上述预测结果没有实验结果对比，为了从

侧面印证预测结果的合理性，何晨等人对比分析了

叶片载荷、通道激波位置随叶片掠的变化趋势。图

10对比了后掠转子与 Rotor 37叶尖位置压力面与吸

力面静压差，即叶片载荷分布情况。从中可以看出，

随着后掠程度增大，叶片靠近前缘载荷也会增大。

叶片载荷越大也就意味着来流攻角越大并且叶尖泄

漏越严重。从这个意义上看，后掠使得叶尖流动对

扰动更加敏感，也就使得系统更加不稳定，因而，趋

势上与稳定性预测结果是一致的。

Fig. 10 Comparison of the blade loading of the backward-

swept rotors and Rotor 37 at tip region［56］

图 11对比了后掠转子与 Rotor 37吸力面压力分

布，从图中可以看出，通道激波与叶片吸力面大约在

距前缘 70%弦长处相交。随着后掠程度的增大，激

波位置逐渐往前缘移动。激波位置前移意味着当地

流量降低，来流攻角增大。从这个角度，可以得出与

从叶片载荷角度考虑相同的结论，即随着后掠程度

增大，稳定裕度会减小。

Fig. 11 Comparison of the suction side pressure of the

backward-swept rotors and Rotor 37 at tip region［56］

7 存在的问题与挑战

目前，基于叶轮机流动稳定性通用理论所发展

的稳定性模型只在单转子以及单级压气机中得到检

验与应用，将来往包含更多叶片排的压气机中应用，

预计将碰到以下问题：

（1）对于单转子以及单级压气机，经过精心划分

网格、选择合适的湍流模型、进行网格无关性验证，

现阶段的定常数值模拟相对而言比较可靠。然而，

对于多级压气机，现有的 CFD 工具还难以获得可靠

的定常流场，因此，为了获得稳定性评估所需的可靠

的定常流场输入，需要进一步发展可靠的定常数值

模拟工具或者是通流计算工具。

（2）特征值方程采用谱格式离散，从而得到一个

非线性矩阵特征值问题。大规模非线性矩阵特征值

问题本身在数学上就具有很大的挑战性，目前是采

用遍历搜索的方式来求解的。具体地，首先，在复平

面内划定一个区间，并划分均匀网格。其次，将网格

节点对应的复数代入到特征值方程。而后，根据特

征值方程系数矩阵是否奇异来判断该复数是否是特

征值方程的解。在这过程中，需要采用奇异值分解

（SVD）方法计算对矩阵的奇异值，进而求得矩阵的条

件数。最后，根据条件数云图中的极值点位置来获

得特征值方程的解。目前，采用这种方法评估压气

机稳定性，可在一周时间内完成单转子或者单级压

气机定常流场完整特性线计算及对应的特征值分

析。当叶片排数目进一步增加时，矩阵的规模将急

剧增大，这对计算机内存、求解算法都提出了更高的

要求。
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8 总结与展望

本文重点综述了叶轮机流动稳定性通用理论及

相应的研究进展。该理论是基于全局稳定性分析及

浸入式边界理论发展起来的，充分考虑了流动非均

匀性、复杂叶片几何等影响流动稳定性的重要因

素。从现有的算例看来，对于典型的亚声速、跨声速

轴流压气机以及亚声速离心压气机的失速起始点，

基于叶轮机流动稳定性通用理论所发展的预测方法

有能力作出准确的预测。针对流动压缩性、叶尖间

隙以及三维叶片造型等影响稳定裕度的关键因素，

已开展了一系列参数化研究。研究表明，所发展的

失速起始点预测方法在定性层面上能够捕捉到压缩

性、叶尖间隙、叶片造型等因素对流动稳定性的影

响。然而，由于缺乏实验结果对比，定量层面上的准

确性还未得到有效验证。因此，下一阶段需要进一

步开展精细化的实验研究，积累一些案例，对所发展

的预测方法做更加深入的校核验证。此外，目前所

发展的理论方法只在单级或单转子压气机上得到应

用，对于多级压气机，还需要在定常流场的计算方

法、大规模矩阵特征值求解等方面进行深入研究。
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