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摘 要：为研究不同旋流强度的整体涡旋流畸变对跨声速压气机的影响，采用定常数值仿真的方

法，基于一种整体涡旋流畸变发生器与Stage 67跨声速压气机展开联合仿真研究。通过改变旋流畸变发

生器叶片角度，可以模拟不同强度的整体涡旋流畸变流场，在不同旋流进气工况下得到了压气机的压

比、效率特性曲线，并针对流场细节进行分析，研究其失速机理。结果表明：同向整体涡有效降低近失

速点叶顶通道堵塞程度，使叶片流动损失减小，压气机稳定裕度扩大；反向整体涡加剧叶背气流流动分

离程度，引起吸力面尾部低速区面积扩大，导致叶顶堵塞程度的显著加剧，通道流动损失增加明显，造

成压气机稳定裕度下降。
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Steady Numerical Simulation of Transonic Compressor Stage 67
with Bulk Swirl Distortion
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Abstract：In order to study the effects of the bulk swirl distortion with different intensity on transonic com⁃
pressor，a steady numerical simulation study was carried out based on a bulk swirl distortion generator and Stage
67 transonic compressor. By changing the swirl distortion generator blade angle，the bulk swirl flow field with dif⁃
ferent intensity can be simulated. The pressure ratio and efficiency characteristic curves of the compressor are ob⁃
tained under different swirl inlet conditions. The flow field details are analyzed to study the stall mechanism. The
results show that the positive swirl in the same direction effectively reduces the choke of the tip passage near the
stall point，reduces the blade flow loss and enlarges the stability margin of the compressor. The negative swirl in⁃
tensifies the flow separation at the back of the blade，which causes the expansion of the low-speed area at the tail
of the suction surface and then significantly aggravates the choke of blade tip. The negative swirl significantly in⁃
creases the flow loss of the passage，and causes the decrease of the stability margin of the compressor.
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1 引 言

为达到现代战争对于隐身性与机动性的要求，

先进战机的机身以及进气道的构型日趋复杂，由此

带来的机身、进气道与发动机相容性问题成为了推

进系统稳定性评估的重要研究内容［1-2］。发动机进口

流动参数（总压、总温、速度等）在时间、空间上的不

均匀分布统称为进气畸变，进气畸变会对发动机造

成严重影响［3］。除去在过去几十年间已经被广泛研

究的总温畸变和总压畸变，近些年，随着大涵道比发

动机以及翼身融合体构型和 S弯进气道的出现，旋流

畸变逐渐成为进气道与发动机相容性研究中面临的

主要问题。

当发动机进口气流角分布不均匀时会出现进口

旋流畸变，相关研究最早可追溯于狂风战斗机的研

制过程中，在其进行飞行试验中，受旋流畸变影响，

导致了发动机喘振。后来，在战斧巡航导弹的研制

过程以及 F-35战斗机垂直起降试验中，也受到了旋

流畸变的影响［4-5］。随着先进战斗机的机身和进气道

构型日趋复杂，对于旋流对压气机作用机理的研究

也日渐重要。

旋流畸变的相关研究一般通过设计旋流畸变发

生器产生旋流，测试发动机性能及稳定性的变化情

况。国外 Flitcroft等［6］和 Govardhan等［7］通过转向叶

片法来产生旋流，研究了整体涡对压气机的影响。

他们所采用的旋流畸变发生器在流场细节上有着较

大误差，不能准确反映目标流场。国内空军工程大

学的胡伟波等［8］和张磊等［9］分别研究了整体涡对低

速轴流式压气机以及跨声速压气机 Stage 35的影响，

南京航空大学的屠宝锋等［10］研究了整体涡对于跨声

速压气机转子 Rotor 37的影响。上述研究缺乏对于

流场细节的细致研究。并且，国内对整体涡旋流畸

变对于跨声速压气机 Stage 67的研究较少。

本文采用定常数值仿真的方法，基于一种整体

涡旋流畸变发生器［11］，利用其生成的旋流流场与跨

声速压气机 Stage 67展开联合仿真，针对流场细节进

行细致分析，研究了整体涡旋流畸变对于跨声速压

气机性能及其稳定性的作用机理。

2 研究对象与计算方法

2.1 几何模型

如图 1所示，本文计算域由三部分组成：整体涡

旋流畸变发生器、NASA Stage 67压气机、流体管道。

整体涡旋流畸变发生器模型如图 2所示。畸变网直

径设置为 Stage 67压气机外径 514mm，长度 160mm，

流 体 管 道 前 置 段 和 后 置 段 长 度 分 别 为 250mm，

650mm。

针对旋流强度为±5°，±10°，±15°，±20°，±25°，±30°
的整体涡设计旋流畸变网，通过设置转向叶片的安

装角来得到指定强度的整体涡。最终，得到进口来

流为马赫 0.5工况下，不同角度的整体涡旋流畸变

网，其中，10°整体涡旋流畸变网的旋流角云图如图 3
所示。

Fig. 1 Computational domain

Fig. 2 Swirl distortion screen for bulk

Fig. 3 Contours of swirl angle
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NASA 67压气机是 Lewis实验室研发的两级跨声

速轴流式压气机［12-13］，第一级为 Stage 67压气机进口

级，由两部分组成，Rotor 67转子和 Stator 67静子。

Rotor 67［14-15］是一种低展弦比的跨声速轴流压气

机转子，在各种 CFD代码的测试验证中得到广泛应

用。它具有在现代跨声速压气机中广泛采用的高度

扭转叶片结构，沿叶高方向为双圆弧（Double circle
arc，DCA）叶型。Stator 67由 17个静子叶片构成，相

比于传统的双圆弧叶型，静子叶型的前缘和尾缘较

钝，这种构型的叶片负载能力较大，在产生相同压比

的条件下，叶片的数量更少。二者的几何结构信息

见表 1，表 2。

2.2 计算方法

管道的前置段和后置段管道采用 O型结构网格

拓扑，畸变发生器部分，采用非结构四面体混合网

格，总网格量 574万。第一层网格高度调整为 3µm，

网格示意图如图 4所示。

Stage 67压气机级由 Rotor 67转子和 Stator 67静

子组成，分别对转子和静子进行网格划分。Rotor 67
全部采用六面体结构网格，其中，O型、H型、J型网格

分别用于叶片周边区域，进口、出口段以及叶片通道

部分，蝶形网格用于叶顶间隙部分，并对近壁面网格

作加密处理，调整第一层网格厚度，令其等于叶根处

弦长数值的 0.12%，保持 Y+为 10～100。采用类似的

网格结构拓扑划分 Stator 67网格，对其叶片近壁面网

格加密。最后，将转子静子网格相连接组成 Stage 67
整级网格，Stage 67压气机整级网格节点总数为 1500
万，网格拓扑结构如图 5，6所示。

关于旋流畸变的研究大多采用定常计算，且为

了节约计算成本，本文亦采用定常数值仿真的方法。

数值模拟计算在 CFD商业软件 ANSYS CFX上进行，

数值模拟建立在求解 Navier-Stokes（N-S）方程上。

采用 k-ω湍流模型。进口边界条件为标准大气，即总

压 101.325kPa，总温 288.15K，轴向进气。为追求更

好的收敛性，选择平均静压作为出口边界条件，对

于流量的控制通过改变压气机出口静压来实现。

叶片、畸变网以及机匣壁面设置为绝热无滑移壁面

边界条件，与转子连接的轮毂设为转动无滑移壁

面，其余轮毂和机匣设为静止无滑移壁面。

2.3 Stage 67求解方法验证

为验证求解方法合理性，依据上述数值模拟方

法，计算了 100%换算转速均匀进气条件下的流场，

Fig. 5 Mesh of 50% span of compressor

Fig. 4 Mesh of fluid pipe

Table 2 Geometric parameters of Stator 67

Parameter
Number of rotor blades
Chord length/cm

Thickness/chord ratio
Span/cm

Value
17
12.7
0.5
25.4

Fig. 6 Mesh of the whole compressor

Table 1 Geometric parameters of Rotor 67

Parameter
Number of rotor blades
Mass flow/（kg/s）
Total pressure ratio
Rotor tip speed/（m/s）
Tip clearance/cm

Inlet tip relative Mach number
Rotor aspect ratio
Rotor solidity hub
Rotor solidity tip

Tip diameter inlet/cm
Tip diameter exit/cm

Value
22
33.25
1.63
429
0.061
1.38
1.56
3.11
1.29
51.4
48.5
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Stage 67压气机计算结果与实验数据对比如图 7所

示。压气机压比和效率随换算流量的变化趋势与实

验值一致，因此 Stage 67压气机级的计算网格和数值

模拟方法满足本文研究需求。

3 结果分析

通过整体涡旋流畸变网产生不同强度的整体涡

旋流，与 Stage 67压气机在旋流畸变条件下整体性能

以及叶片通道流场细节的变化情况进行对比分析，

探究整涡旋流对于压气机的作用机理。AIP面选择

在畸变网下游 200mm处，在 AIP面上沿径向分布三

个测环，如图 8所示。

3.1 总体气动特性变化

100%换算转速下，不同强度的整体涡旋流作用

下，Stage 67压气机特性变化如图 9所示。在低强度

旋流工况下，同向整涡旋流造成压气机增压能力下

降，相应工作点流量亦减小，但其效率略微上升；反

向整涡旋流作用效果则相反。

高强度同向和反向整体涡工况下，压气机通道

流场品质发生了较大程度的变化。当同向整体涡

强度超过 15°后，压气机效率不再继续增大而是开

始略微下降，15°同向整体涡工况下，峰值效率点

处效率增加 2.7%，压比下降 9.2%。随着同向整体

涡强度增大，压比特性线相对于均匀进气工况更

陡峭。

当反向旋流强度>20°时，压比特性线逐渐下移，

效率下降幅度变大，压气机稳定工作流量范围减小，

20°反 向 整 体 涡 工 况 下 ，峰 值 效 率 点 处 效 率 下 降

11.2%，压比增加 10.1%。

3.2 流场细节分析

不同强度的同向和反向整体涡旋流工况下进气

攻角沿叶高分布如图 10（a），（b）所示，由图可知，在

大部分旋流工况下，压气机转子的进气攻角在某一

确定的叶高处以上都趋于一个固定值。从图 11中可

知，均匀进气工况下，40%叶高处压气机进口相对马

Fig. 7 Comparison of Stage 67 compressor overall

characteristics by experimental and baseline

Fig. 8 Measuring rings distribution at compressor inlet

Fig. 9 Effects of bulk swirl on Stage 67 map

1996



整体涡旋流对跨声速压气机 Stage 67 影响的定常数值仿真研究第 42 卷 第 9 期

赫数为 1，在此叶高以上压气机转子处于超声速工作

状态，会产生激波系对进气来流进行调节，使进气攻

角沿叶高方向趋于一致。

均匀进气工况下，由堵塞点到近失速点，转子叶

片 75%叶高处的激波系变化如图 12所示。在堵塞工

作点，转子叶片前缘存在一个较弱的弓形激波，叶片

通道弦长中部存在一个强度较大的通道激波，由堵

塞点到失速点的过程中，随着压比上升，通道激波前

移，激波强度降低，前缘弓形激波强度逐渐增大，并

开始从叶片前缘分离。在近失速点时，仅存在一个

从转子叶片前缘分离的高强度弓形激波。

如图 10（a）所示，当同向整体涡强度 <15°时，

40%叶高处以上的进气攻角与均匀进气工况下相一

致。不同强度的同向整体涡工况下，峰值效率点处

转子叶片各叶高处的激波系变化如图 13所示，当旋

流强度<15°时，转子叶片产生激波系调节压气机进

口相对速度使相对进气角保持恒定，使得低强度同

向整体涡工况下的进气攻角与均匀进气工况相一

致，与之对应的压气机进口速度三角形的变化如图

14所示。当旋流角>15°时，叶片通道流场特性发生

较大变化，从图 10（a）中可以观察到，此时叶顶附近

的进气攻角与均匀进气工况相一致，但转子中径处

附近不再具有恒定的进气攻角，这是由于高强度旋

流改变了转子中部叶高处的激波结构，如图 13所

示，30°同向整体涡工况下，75%叶高处仍存在叶片

前缘激波对进气来流进行调节，使进气攻角与均匀

Fig. 12 Relative Mach number contour at different

working points

Fig. 11 Relative Mach number distribution of negative

bulk swirl

Fig. 10 Inlet attack angle distribution along span
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进气工况下相一致，而此时 50%叶高处转子叶片前

缘激波消失，不再具有对进气来流进行的调节能力，

进气攻角偏离均匀进气工况的程度增大，叶片负载

大大降低，压气机效率开始逐渐下降。如图 10（b）所

示，反向整体涡工况下，当旋流强度<20°时，进气攻角

沿着叶高方向的变化与均匀进气工况相一致并且偏

离程度较小。不同强度的反向整体涡工况下，峰值

效率点处转子叶片各叶高处的激波系变化见图 15。
在反向整体涡作用下，转子叶片前缘存在一道

强度较大的弓形激波与叶片吸力面相接触，当旋流

Fig. 14 Impact of swirl on rotor incidence

Fig. 13 Relative Mach number contour at different spans with positive bulk swirl
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强度>20°时，弓形激波强度显著增大，与吸力面边界

层产生严重的干涉作用，加剧叶背边界层的分离，导

致严重的流动损失，使压气机在高强度反向整体涡

工况下的压比降低，效率损失显著增大，如图 14的压

气机进口速度三角形所示，低强度反向整体涡作用

下，压气机进口相对速度增大，前缘弓形激波使绝对

旋流角和相对进气角减小以实现期望的恒定进气攻

角，而在高强度反向整体涡工况下，进气攻角不再与

均匀进气工况保持一致。

3.3 失速机理分析

相关研究表明，引起压气机失速的关键因素是

叶顶通道的堵塞，而叶顶泄漏涡与通道激波干涉破

碎及气流在叶片尾缘的流动分离是其主要诱因［16-17］。

如图 16所示，100%换算转速下，均匀流以及 30°正向

Fig. 15 Relative Mach number contour at different spans with negative bulk swirl
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整体涡、30°反向整体涡工况下 99%叶高处的相对马

赫数云图。观察图 16（a）发现在叶片前缘以及叶片

压力面分别有低速区出现，由泄漏涡流线图发现，叶

片前缘低速区的出现是由于通道激波前的螺旋状泄

漏涡与激波发生干涉作用；另一个低速区是由激波

作用点后的叶顶泄漏流跨过相邻叶片后在转子叶片

压力面前部堆积形成。两个低速区的存在，使叶片

通道发生堵塞，诱发压气机产生失速现象。由图 16
（b）发现，在正向旋流的作用下，低速区面积减小，旋

流对叶片压力面低速区的改善效果尤为明显，低速

区面积减小，叶片通道堵塞程度明显下降，稳定工作

流量范围扩大，压气机稳定裕度增大。对比图 16（c）
发现，反向整涡旋流的作用效果与正向相反，反向旋

流造成叶片叶背分离加剧，受其影响，叶片通道低速

区扩大，加剧叶顶通道堵塞，致使压气机失速点的提

前，导致压气机稳定裕度下降。

4 结 论

本文基于定常数值仿真的方法，研究了不同旋

流强度的整体涡旋流畸变对跨声速压气机 Stage 67
的影响，得出如下结论：

（1）低旋流强度时，同向整涡旋流畸变会导致压

气机增压能力以及相应工作点的流量不同程度的下

降，但效率略微提高，反向整涡旋流畸变的作用效果

相反。

（2）高旋流强度时，存在一个临界旋流角，当旋

流强度超过临界旋流角后，压气机特性变化趋势便

会发生改变。当同向整体涡强度超过 15°后，压气

机效率不再继续增大而是开始略微下降，15°同向

整体涡工况下，峰值效率点处，效率增加 2.7%，压

比下降 9.2%。随着同向整体涡强度增大，压比特

性线相对于均匀进气工况下更加陡峭。当反向旋

流强度>20°时，压比特性线逐渐下移，效率大幅下

降，压气机稳定工作流量范围减小，20°反向整体涡

工况下，峰值效率点处效率下降 11.2%，压比增加

10.1%。

（3）同向整体涡有效降低近失速点叶顶通道堵

塞程度，使叶片流动损失减小，压气机稳定裕度扩

大；反向整体涡加剧叶背气流流动分离程度，引起吸

力面尾部低速区面积扩大，导致叶顶堵塞程度显著

加剧，通道流动损失增加明显，造成压气机稳定裕度

下降。
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