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摘 要：为将扩稳措施对压气机级局部流场的扰动与多级压气机喘振边界相关联，准确预测各种扩

稳措施对多级压气机喘振边界的影响，基于三维CFD数值模拟技术对包含扩稳措施的压气机级特性的预

测方法与基于“激盘-滞后-集聚容积”一维单元体稳定性预测模型进行耦合，建立了多级压气机气动扩

稳数值模拟的预测模型，实现了对多级压气机喘振边界和扩稳效果的预测。应用发展的预测模型，对某

三级轴流压气机在叶尖微射流作用下的喘振边界进行了预测分析，证明了本文预测模型的可靠性和有效

性。预测结果表明，在压气机转子叶尖前缘的微射流，能够明显提高压气机的效率，并提高压气机级的

稳定裕度。数值模拟结果同时揭示了多级压气机中不同级和不同位置扩稳对多级压气机喘振边界具有明

显不同的影响，某型压气机第三级转子叶尖微射流扩稳设计能够有效提高压气机的稳定性。
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Abstract： In order to associate the local flow field change caused by various extended stability methods 
with the surge boundary of multistage compressor， and accurately predict the impact of extended stability means 
on the surge boundary of multistage compressor， a prediction method of compressor stage characteristics includ⁃
ing extended stability means based on three-dimensional CFD simulation technology is coupled with the one-di⁃
mensional "disk-lag-volume" unit model， and a prediction method is established to predict the surge boundary 
and stability expansion of multistage compressor. Using the prediction model developed in this paper， the surge 
boundary of a three-stage compressor with the tip micro-jet is predicted and analyzed， which proves the reliabili⁃
ty and effectiveness of the present model. The predicted results show that the micro-jet at the leading edge of the 
compressor rotor tip can significantly improve the efficiency and the margin of the compressor stage. The numeri⁃
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cal results also reveal that the stability expansions at different positions and different stages in the multistage com⁃
pressor have significantly different effects on the surge boundary of the multistage compressor. The micro-jet on 
the third stage rotor tip can effectively expand the stability of the multistage compressor.

Key words：Multistage compressor；Surge boundary；Disk-lag-volume unit model；Stage characteris⁃
tics；Aerodynamic stability expansion

1 引 言

目前航空燃气涡轮发动机压气机气动稳定性问

题仍然是困扰压气机设计者及其使用者的难题之

一，为了保证压气机安全可靠地工作，在压气机工作

过程中应尽量避免气动失稳的发生，确保发动机工

作过程中压气机具有足够的稳定裕度，高压比的多

级压气机都需要进行扩稳设计。压气机扩稳设计已

经成为当代高性能军用航空燃气涡轮发动机的关键

设计技术［1-3］。目前已经在发动机中采用的扩稳方法

包括可调导流/静子叶片［4-5］、机匣处理［6-8］、压气机放

气［9-10］、级间叶尖微射流［11-13］等，其中级间放气、可调

导叶、机匣处理在许多发动机中得到广泛应用，级间

叶尖微射流则是近年来得到广泛研究的一种具有重

要潜力的新型扩稳方法。

而如何准确地评估扩稳设计的效果，预测扩稳

对多级压气机喘振边界和稳定裕度的影响等，则始

终是进行压气机扩稳设计的重要基础研究课题。尽

管过去 50 多年来，航空燃气涡轮发动机压缩部件喘

振边界预测技术取得了许多研究进展［14］，但是，由于

大部分扩稳措施往往都是通过流场局部扰动实现对

发动机喘振边界的影响，基于系统分析模型的喘振

边界预测方法难以精确预估基于局部流场扰动的扩

稳效果，而基于三维 CFD 技术的多级压气机喘振边

界预测始终存在稳定性判断标准不确定、预测误差

大甚至数值发散无法预测等一系列难题。

1969 年，美国 NASA 的 Willob 和 Seldner 等［15］在

国际上首次采用计算机模拟技术预测了发动机压缩

部件喘振边界，他们首次提出的“激盘-集聚容积”

模型和首次发现的“极限环”信号，奠定了基于稳定

性理论预测压气机喘振边界的理论基石。之后，

Melick［16］，Greitzer［17］进一步发现压气机动态过程中

叶片对来流的响应存在滞后效应，基于此提出的“激

盘-滞后-集聚容积”模型（也称为“一维单元体”模

型）构成了基于系统稳定性理论预测压气机喘振边

界的重要基础。1975 年，Daniele 等［18］通过引入李亚

普诺夫稳定性理论分析方法，进一步提高了压气机

稳定性分析过程的计算精度和可靠性。特别是随着

CFD 计算技术的迅速发展，将上述系统稳定性分析方

法与 CFD 数值计算方法相结合，进一步发展了直接

模拟压气机动态工作过程的压缩系统喘振边界预测

方法，目前这类基于系统稳定性分析理论的压气机

喘振边界预测技术在国内外得到广泛应用［19-26］，其中

美国 Arnold 工程发展中心的 Davis和 Hale 等［19-23］将叶

片对气流作用直接添加在动量方程和能量方程右端

源项（即激盘概念），通过直接数值求解带源项非线

性流体力学方程组，发展了著名的发动机稳定性分

析程序 DYNTECC；而俄罗斯中央航空发动机研究院

基于扰动运动稳定性分析理论发展了任意进气条件

下全台发动机稳定性分析软件 LINGER，并应用到俄

罗斯的航空发动机稳定性评审规范中［1］。但是，这种

基于“单元体”模型的稳定性分析理论普遍采用压气

机级特性和平均几何参数作为稳定性分析的依据，

难以考虑局部流场扰动（例如叶尖射流、级间放气

等）扩稳对压气机喘振边界的影响。

为了能够尽可能准确考虑流场细节设计对压气

机气动稳定性的影响，近几十年来，借助于非定常

CFD 技术的快速发展，许多研究者都在发展基于三维

CFD 数 值 模 拟 技 术 的 压 气 机 喘 振 边 界 预 测 技

术［14，27-37］，并取得了重要的研究进展。显然，基于全

三维非定常黏性流场数值模拟的稳定性分析技术，

具有准确评估各种局部扰动扩稳方法对压气机稳定

性影响的能力。然而，非常遗憾的是，由于航空发动

机压缩部件气动失稳物理机制的复杂性（不同压气机

设计参数其气动失稳触发机制均不完全相同）、压气

机内部各种非定常流动过程同时存在的特殊性（压气

机内部存在边界层和尾迹湍流的小尺度非定常流、转

静干涉周期性非定常流、叶尖间隙泄漏和端区通道涡

等非定常流），以及 CFD 数值模拟过程收敛性等诸多

因素的影响，特别是随着对压气机失速前“尖峰波”和

“模态波”等失速先兆的发现［2］，使得目前采用三维非

定常 CFD 进行压气机喘振边界预测，特别是针对高速

多级压气机喘振边界预测的鲁棒性、准确性等远远不

能满足压气机设计的需要，基于三维 CFD 数值模拟的

压气机喘振边界预测误差甚至达到 100% 的量级。

综上所述，考虑各种扩稳措施对压气机局部流
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场细节的影响，并将流场细节变化与压气机喘振边

界相关联，以建立压气机喘振边界预测模型，是当前

多级压气机设计中急需解决的重要技术问题［22］。本

文提出了将压气机级特性全三维数值模拟耦合到成

熟的压气机“单元体”稳定性模型中的研究思路，建

立了压气机喘振边界预测的三维 CFD 与“单元体模

型”的混合模型。通过三维 CFD 数值模拟获得多级

压气机中每一级的级特性，特别是通过三维 CFD 模

拟，准确地评估特定扩稳局部扰动对压气机级单元

特性的影响，将考虑了扩稳方式的压气机级特性纳

入到成熟的压气机“一维单元体”稳定性分析模型，

从而实现对压气机设计中任意外界扰动（扩稳）对压

气机稳定性影响的数值预测。

2 压气机扩稳预测的三维 CFD/单元体混合

模型

2.1 多级压气机扩稳设计流程

本文提出的基于三维 CFD/单元体混合模型的多

级压气机扩稳设计流程如图 1 所示，在这种混合预测

模型中，主要通过如下四个计算流程实现对压气机

扩稳效果（扩稳后喘振边界）的预测：

（1）基于三维黏性流场 CFD 数值计算的压气机

级特性计算：针对压气机级，采用三维非定常黏性流

场数值模拟技术，计算多级压气机每一级的级特性。

压气机级喘振边界预测单元体模型需要输入左

半支的级特性曲线，目前，采用包含了分离流湍流模

型的非定常全三维黏性流场数值模拟技术，能够计

算包含有气流分离、压气机级局部失速的级特性。

在原始的压气机单元体稳定性模型中，往往需要输

入包含了“倒流”运动的左半支级特性，但是实际上，

根据多级压气机失速裕度大量实验数据分析可知，

在多级压气机发生失速时（喘振边界点），很少会出

现压气机级内倒流现象，在出现严重“倒流”的喘振

发生前，稳定性分析中的扰动信号随时间已经出现

明显的失稳特征。

（2）基于一维单元体模型的压气机喘振边界计

算：基于“激盘-滞后-容积”理论，发展一维稳定性模

型，通过耦合 CFD 计算获得的级特性，实现对压气机

喘振边界的预测。

（3）考虑扩稳影响的压气机级特性三维 CFD 数

值计算：针对压气机级，采用三维非定常粘性流场数

值计算方法，计算考虑了扩稳影响的压气机级特性。

（4）考虑扩稳影响的压气机喘振边界计算：采用基

于“激盘-滞后-集聚容积”思想的压气机一维单元体稳

定性分析模型，耦合考虑外界扰动的（扩稳措施）的压气

机级特性，对考虑扩稳的压气机喘振边界进行预测。

2.2 多级压气机喘振边界计算的一维单元体模型

所谓一维单元体模型，就是在分析多级压气机

的气动稳定性时（包括高低压压气机组成的压缩系

统），将压缩系统沿发动机轴线分割为多个一维计算

单元，针对每一个独立的单元，采用流体动力学基本

方程，并根据每一个单元体进出口流动边界的关联，

建立多级压气机（压缩系统）所有单元体动态流动过

程的联立方程组，并通过对联立的动态方程组进行

稳定性分析，确定多级压气机的喘振边界。通常将

多级压气机沿着轴线按照图 2 所示划分成一系列的

计算单元。在压气机内，通常按照级划分单元体，为

了考虑压气机前后进气管道对气动稳定性影响，可以

在压气机进气管道和排气管道划分多个一维单元体。

在多级压气机气动稳定性分析中，采用的计算单元的

大小会改变压缩系统对外界扰动的响应，进而影响稳

定性计算结果。划分计算单元体时，每个计算单元

体的轴向长度不应超过气流扰动波长的 1/4。
在压气机气动稳定性分析时，基于“激盘-滞后-

Fig. 2　Analysis model of aerodynamic stability of 

compression system

Fig. 1　Design flowchart of aerodynamic stability expansion 

of multistage compressors
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集聚容积”模型，对每一个单元体建立动态工作方

程，如图 3 所示。“激盘模型”用于表示叶片排对气流

做功，“滞后”用于计算压缩系统对外界扰动的滞后

响应，“集聚容积”主要用于表示计算单元内流动参

数随时间的变化关系。对于不包含叶片排的部分管

道，计算单元只需要采用容积模型即可。

必须强调，滞后模型对于准确预测压缩系统稳

定性很重要。在容积模型中只考虑了容积内气流参

数随时间的变化，也就是只计及了由容积长度引起

的时间滞后，由小扰动理论可知，容积内气流参数的

微弱变化以声速传播，因此，容积模型中计及的滞后

时间仅是 c/a（其中 c 为容积长度，a 为声速）。然而，

在流场动态变化过程中，气流瞬时攻角变化，导致叶

型响应滞后。为了考虑上述滞后效应，在构造单元

体物理模型时，就需在激盘模型和容积模型之间增

加滞后模型。如果忽略流体惯性，则可以采用气流

通过阻塞孔流向封闭容腔来等效滞后模型，如图 3 所

示。需要说明，上述介绍的多级压气机稳定性分析

的单元体模型，与 Davis 等［27］通过在流体力学控制方

程右端添加源项的“级模型”是完全等价的。

2.3 多级压气机稳定性分析单元体模型

在多级压气机稳定性分析单元体内，流体运动

遵循质量、动量和能量守恒定律。由于气流轴向速

度沿压气机轴向变化不大，沿轴向可以采用一维流

动模型，如图 4 所示。

基于无黏欧拉方程，单元体内无量纲流体动力

学方程为

d-m a2
d -t

= -A
2Δ-Z

f ( λ c ) ( -p 2 π - -p 3 ) （1）

d -p 3
d -t

= γ -p
γ - 1

γ
3

-p
1
γ
0

-V
[ -m a2 - (-m a3 + Δ-m a ) ] （2）

d-T 3
d -t

=
-m a2 ( γ-TC - -T3 ) - ( γ - 1) (-m a3 + Δ-m a )-T3

-V-p3
1
γ /-p0

1
γ

  （3）

式中带“－”的为无量纲量，A 表示单元控制体横截面

积，V 表示单元控制体体积，ΔZ 表示单元控制体轴向

长度，Δm a 代表单元控制体放气量。用作无量纲化的

参考量分别为：质量采用 ρ0 u0 A0，压力采用 ρ0 u0 /2，温
度采用 T0，时间采用 1/ϖ h。其中 ρ0 和 T0 为静止大气

密度和温度，u0 表示压气机第一级进口轮缘速度，A0
表示压气机第一级进口横截面积，ϖ h 表示压气机第

一级的亥姆霍兹频率。

叶片排对流体流动的影响采用压气机准稳态激

盘模型和叶型响应滞后模型计算。在多级轴流压气

机中，即使正常稳定工作时，某些级也可能落在级特

性的左半支，因此获得含左半支特性的压气机级特

性是该一维压缩系统稳定性分析模型的一个重要基

础。采用激盘模型考虑叶片排对气流做功，根据如

下级特性对气流进行增压，即

ψ = f1 ( -n ,φ ) （4）
η ad = f2 ( -n ,φ ) （5）

式中
-n 表示换算转速，φ 表示流量系数，ψ 代表压升系

数，η ad 代表绝热效率。

φ = vZ /u2t （6）
ψ = [ cp (TC - T1 )η ad ] /u2

3t （7）

η ad = [ π
γ - 1

γss - 1 ] / (TC /T1 - 1) （8）
式中 vZ 为轴向速度；u2t，u3t 为级进口、出口轮缘速度；

π ss 为级增压比。级特性由三维非定常黏性流场数值

模拟获得。

在流体动态运动过程中，叶型对来流状态的响

应存在滞后现象，采用图 3 所示的系统考虑滞后效应

的影响。滞后效应采用一阶系统模型，假定阻塞孔

可以表示叶型上的所有流动损失，采用 p c 表示孔前压

力，p2 表示封闭腔压力，则滞后模型可以表示为

dp2dt
= 1

τ1
( p c - p2 ) （9）

Fig. 4　One-dimensional flow model in the compressor unit

Fig. 3　Unit model for stability analysis of multistage 

compressors
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或

dπ
dt

= 1
τ1

( π ss - π ) （10）
式中 π ss = p c /p1 为准稳态级增压比，π = p2 /p1 为有效

级增压比。

上述方程即为滞后方程，它是一阶常微分方程，

其解为

π - π 0
π ss - π 0

= 1 - e- t
τ1 （11）

滞后时间常数 τ1 根据气流轴向速度 u 和叶片弦

长 b计算，即 τ1 = (2.5~3.5)b/u。
2.4 多级压气机稳定性分析单元体模型控制方程的

求解方法

对于多级压气机单元体模型的非定常流动控制

方程的数值计算分析，既可以采用 CFD 技术的时间

推进差分求解方法（美国 DYNTECC 程序采用的方

法［20-22］），还可以利用李亚普诺夫非线性稳定性分析

方法。一般而言，采用 CFD 数值计算的非线性分析

方法，不仅可以判断压气机稳定性，还可以获得失稳

后压气机流场随时间发展变化的过程，但是这种方

法经常会出现数值发散带来的压气机失稳判断错误

的问题。而基于李亚普诺夫稳定性分析方法，采用

系统对小扰动响应的特征方程进行系统稳定性判

断，具有判断结果鲁棒性高的优点，当然由于采用线

化小扰动分析方法，这种方法不能获得失稳时压气

机流动参数随时间的变化过程。考虑到对喘振边界

准确的预测是多级压气机扩稳设计研究的重点，因

此本文采用李亚普诺夫稳定性分析技术。

根据李亚普诺夫稳定性理论，一个系统的运动

可以用任意阶微分方程来描述。由上述分析可知，

对于每一个单元控制体，气流运动可以由 3 个一阶微

分方程表述，如果将压缩系统分割为 J 个单元控制

体，则整个压缩系统流动参数由 3J 个一阶微分方程

组成的微分方程组表述，该微分方程组可写成

dyi /dt = fi ( t,y1 ,y2 ,…,yn )    ( i = 1,2,…,n ) （12）
式中 n=3J，每个单元控制体有 3 个控制方程，有 m a3， 
p3， T3 三个未知参数。就整个系统而言，共有 3J 个控

制方程，3J个未知参数，方程组封闭。

针对由上述方程组描述的压缩系统，可以采用

李亚普诺夫稳定性分析理论开展稳定性分析。当压

缩系统流动状态达到稳态时，上述微分方程组与时

间无关，可以简化为

fi ( y1 ,y2 ,…,yn ) = 0   ( i = 1,2,…,n ) （13）

上述方程组一般为非线性方程组，用于描述压

缩系统稳态工作状态下的流动参数关系（即压气机

特性的等转速线上各点的表达式）。

由李亚普诺夫稳定性定义可知，扰动运动与无

扰动运动的稳定性是一致的。因此，可以采用扰动

运动方程组来判别无扰动运动方程组的稳定性。李

亚普诺夫进一步指出，可以采用如下线性扰动运动

方程组分析无扰动运动的稳定性，即

dyidt
= ai1 y1 + ai2 y2… + ain yn   ( i = 1,2,…,n )（14）

如果将函数 fi ( y1，y2，…，yn ) 在初值点附近展开，

得一次近似式为

fi ( y1 ,y2 ,…,yn ) = ∂fi∂y1
y1 + ∂fi∂y2

y2 + … + ∂fi∂yn

yn

( i = 1,2,…,n )
  （15）

比较以上两式可知，线化方程右边系数为原方

程函数的偏导数，即

aij = ∂fi /∂yj    ( j = 1,2,…,n ) （16）
因此，压缩的稳定性就取决于系数矩阵的特征

根性质。如果全部特征根的实部均小于零，则系统

是稳定的；如果至少有一个特征根的实部大于零，那

么系统是不稳定的；如果有一个以上特征根的实部

为零，其余特征根的实部均小于零，则系统的稳定性

还决定于高阶项的特征。

2.5 多级压气机级特性的三维非定常黏性流场数值

模拟方法

在多级压气机喘振边界预测研究中，首选需要

获得包括左半支特性的压气机每一级的级特性。本

文采用三维非定常流场数值模拟与压气机左半支特

性经验预测模型综合计算方法，对于流量大于压气机

级失速点的右端级特性，采用三维非定常黏性流场数

值计算（本文采用商用软件 CFX 求解器）获得从最大

流量到失速点压气机级特性右半支。在计算中，以特

定转速发动机共同工作点的平均流场中每一级进口

流场作为级特性计算的基准，通过不断改变压气机级

出口背压，取得在特定转速下不同流量压气机级特

性，直至计算到非定常三维流场计算数值发散，数值

发散点的前一点为压气机级特性的最小流量点。而

对于流量小于失速点流量的压气机级特性左半支，则

采用 Howell 和 Calvert 的压气机级经验预测模型［38］，

该模型根据 CFD 数值计算的压气机级特性右半支近

失速点特性变化规律，获得左半支压气机级特性。
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2.5.1 计算对象和网格       
在数值计算中，网格质量对计算结果和收敛速度

具有重要的影响。针对压气机级网格划分，为了得到

高质量的网格，常采用多块结构化网格分区技术，如

图 5 所示，在叶片周围，采用 O 型网格；在叶片通道和

进出口段，采用 H 型网格；在叶尖间隙，采用 O-H 型

网格。为了提高计算精度，对叶片、机匣和轮毂附近

网格进行加密，壁面边界层网格沿法线等比例增长，

边界层内网格数约为该方向总网格数的五分之一，边

界层外网格均匀分布，单级压气机网格约为 62 万。

2.5.2 边界条件和湍流模型       
压气机级特性计算中，转子进口采用均匀进气

条件，给定总压、总温和气流角（由压气机设计点工

况计算获得）；静子出口给定轮毂处静压，并根据简

化径向平衡方程给定静压沿径向的分布；固体壁面

为绝热无滑移边界条件；转静子之间采用级交界面。

本文选定 k-ε 两方程湍流模型，该模型稳定性和

鲁棒性好，具有很好的模式预测能力，在实际工程中

得到广泛的应用。

2.5.3 某单级压气机级特性右半支数值计算结果

以某单级压气机为对象，进一步说明考虑扩稳

措施（叶尖微射流）时，压气机级特性的计算。为了

提高压气机级稳定性，在该压气机级转子前机匣周

向开设射流孔，如图 6 所示，射流孔固定在机匣上，因

此将射流孔所在区域设定为静止域，射流孔所在的

计算域与转子域，转静子之间的交界面以及转子域

与静子域之间的交界面均采用瞬时转静交接面。

在分析压气机级特性时，在射流工作状态下，将

压气机进口折合流量和叶尖射流折合流量之和作为

压气机工作点流量，压气机总总压升系数以及效率

计算将射流引入的能量考虑进去，定义如下

ψTT = p*
out - p*

in,avg
0.5ρ in,avg u2

m
（17）

η = ( p*
out /p*

in,avg ) κ - 1
κ - 1

T *
out /T *

in,avg - 1 （18）
其中

T *
in,avg = m inT *

in + m jetT *
jet

m out
（19）

p*
in,avg = m in p*

in + m jet p*
jet

m out
（20）

式中 p*
out 和 T *

out 分别为出口总压和总温；p*
in，avg 和 T *

in，avg
分别表示进口平均总压和平均总温；ρ in，avg 为进口平

均密度；um 为轴向速度；m in，m jet 和 m out 分别为进口流

量、射流流量和出口流量；p in 和 p jet 分别为进口总压和

射流总压。

图 7 给出了在特定转速下，该压气机级无射流和

射流流量分别是 χ = 0.7% 和 χ = 1.4% 三种情况下压

气机的总总压升系数和效率特性曲线。可以看出，

采用三维非定常粘性流场数值模拟技术，可以预测

到过失速的压气机级特性，微射流可以明显提高压

气机级的稳定裕度（失速的最小流量点减小）。

此外，射流降低了压气机的总总压升系数，并且

射流流量越大，总总压升系数降低越多，进一步分析

发现，由于叶尖射流会降低叶尖的扩散因子，即降低

了叶尖的载荷，因此射流降低了压气机的总压比。

而射流对压气机效率的影响则是在大流量下降低了

效率，在靠近失稳点的流量下提高了效率。对于远

Fig. 6　Mesh on the shroud with blade tip jet

Fig. 5　Calculation grid of the compressor stage
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离失稳的工作点采用射流效率降低则不难理解，其

原因是在远离失稳的工作点叶尖通道内没有发生堵

塞，叶片吸力面没有分离，因此射流不能改善叶片吸

力面的流动，又由于射流一般比主流速度高很多，会

造成叶尖的负攻角流动，增加压力面损失，因此在大

流量工作点压气机叶尖射流会降低压气机的效率。

采用全三维非定常黏性流场数值模拟技术获得

上述压气机级特性右半支之后，根据上述右半支特

性近失速状态压气机特性，采用 Howell 和 Calvert 的
级特性预测模型［38］，就可以获得压气机级过失速的

左半支特性。

3 多级压气机微射流扩稳数值预测分析

3.1 研究对象及其设计参数

以某三级压气机为例，应用上述的多级压气机扩

稳预测三维 CFD/单元体混合模型，对微射流扩稳措施

下压气机稳定边界的变化进行了计算分析，验证多级

压气机扩稳预测混合模型的有效性和实用性。

研究对象为某三级轴流压气机，该三级压气机

流道分布及其喘振边界预测的单元体如图 8 所示。

该 三 级 压 气 机 设 计 点 增 压 比 分 别 是 1.65，1.63 和

1.61，三级总压比是 6.33。应用全三维非定常黏性流

场数值计算方法，获得该三级压气机相对转速 0.5~
1.05 内的压气机特性如图 9 所示。如前所述，采用全

三维非定常黏性流场数值计算时，该压气机特性图上

转速线左上角最小流量点是三维流场计算过程中数值

发散计算点，该点并不能真实表示压气机喘振点。

3.2 无扩稳措施下多级压气机级特性和喘振边界计

算结果

压气机级特性的计算分为右半支和左半支分别

进行，右半支通常指压气机稳定工作状态下的级特

性，而左半支通常表示压气机 已 进 入 失 速 状 态 。

级特性的右半支（用流量系数与压升系数表示）应

用全三维扩稳计算模型获得，而压气机级特性左

半支则采用经典半经验模型进行计算，计算结果如

图 10（a）~（c）所示（图中仅给出级特性中的压升系数

特性线）。在获得了压气机级特性以后，应用基于级

特性的压气机一维稳定性模型，计算获得压气机在

各转速下的喘振边界点，获得压气机喘振边界，计算

结果如图 10（d）所示。

3.3 微射流扩稳措施下多级压气机级特性和喘振边

界计算结果

如图 8 所示，在三级压气机的各级进口施加微射

Fig. 9　Numerical results of the characteristics of a three-

stage compressor based on full three-dimensional unsteady 

viscous method

Fig. 8　Meridian channel and its unit calculation model of a 

three-stage compressor

Fig. 7　Numerical results of the stage characteristics of a 

single-stage compressor
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流，对于微射流扩稳措施下（3% 射流流量）压气机级

特性的计算仍然按照右半支和左半支分别进行，其

中级特性的右半支（用流量系数与压升系数表示）应

用考虑微射流扩稳措施的全三维扩稳计算模型获

得，而压气机级特性左半支则采用经典半经验模型

进行计算，计算结果如图 11 所示（图中仅给出级特性

中的压升系数特性线）。

在获得了微射流扩稳措施下压气机级特性以

后，应用基于级特性的压气机一维稳定性模型和计

算程序，获得微射流扩稳措施下压气机在各转速下

的喘振边界点。图 12 给出了第 1，2，3 级分别施加微

射流扩稳后压气机喘振边界变化情况，可以看出，影

响该 3 级压气机喘振边界最大的是第 3 级，第 3 级的

扩稳可以明显改变喘振边界的影响。反之，第 1 级的

Fig. 11　Characteristics of pressure rise coefficient of a multi-stage compressor under the micro-jet (3% jet flow)

Fig. 10　Predictions of the stage characteristics, overall characteristics and surge boundary of a three-stage compressor without 

using stability expansion methods
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扩稳对整台压气机喘振边界的影响非常小，而第 2 级

的扩稳仅对高转速下的压气机喘振边界具有一定的

影响，而对低转速状态下喘振边界基本没有影响。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）基于全三维非定常黏性流场数值模拟与半

经验左半支级特性预测模型相结合，可以准确获得

用于压气机喘振边界预测的压气机级特性。数值计

算结果表明，该计算方法具有良好的预测含左半支

特性的压气机级特性，可作为多级压气机喘振边界

分析的有效手段。

（2）数值计算结果表明，在压气机转子叶尖前缘

的微射流，能够明显减小压气机级失稳点压气机级

流量，提高压气机效率，提高压气机级的稳定裕度

（失速的最小流量点减小）。研究发现，射流降低了

压气机的总压升系数，降低叶尖的扩散因子。

（3）对某三级低压压气机稳定边界预测的结果

表明，该压气机喘振边界对其第一级和第二级的级

特性并不敏感，而对第三级的特性最为敏感，第三级

的扩稳设计能够有效扩大整个压气机稳定性。
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