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叶片稠度对压气机最大有效静压升影响的数值模拟

王同辉， 王志强， 王学高
（南京航空航天大学能源与动力学院，南京  210016）

摘要： 为研究叶片稠度对压气机最大有效静压升的影响，针对某单级低速压气机，通过改变转静子叶片数，构建

了不同叶片稠度的压气机模型，采用三维数值模拟的方法，获得了不同稠度情况下的压气机特性。计算结果表

明，静子叶片数的增加能够抑制附面层分离，拓宽压气机稳定工作范围，压气机近失速点的压比增大，压气机的

最大压升能力增强，其最大有效静压升增大；转子叶片数的增加能够抑制气流分离，减小流动损失，从而使得近

失速工况下压气机效率和压比增大，压气机近失速点压升能力增强，其最大有效静压升增大。通过对叶片数不

同时各压气机的最大有效静压升系数与 Koch 最大有效静压升预测曲线的对比，从数值模拟的角度验证了以最

大有效静压升作为压气机稳定性判据的有效性。
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Numerical Simulation of Influence of Blade Number on Maximum Effective 
Static Pressure Rise of Compressor

WANG Tonghui， WANG Zhiqiang， WANG Xuegao
（College of Energy and Power Engineering， Nanjing University of Aeronautics & Astronautics， Nanjing 210016， China）

Abstract: In order to study the effect of blade consistency on the maximum effective static pressure rise of a 
single-stage low-speed compressor， a compressor model with different blade consistency is constructed by 
changing the number of rotor stator blades. The compressor characteristics under different consistency are 
obtained by using three-dimensional numerical simulation method. The results show that the increase of stator 
blade number can inhibit the boundary layer separation， delay the compressor to enter the numerical stall， 
increase the pressure ratio near the stall point， enhance the maximum pressure rise capacity of the 
compressor， and increase the maximum effective static pressure rise； the increase of the number of rotor 
blades can inhibit the flow separation and reduce the flow loss， so as to reduce the pressure drop in the low 
flow condition with the increase of compressor efficiency and pressure ratio， the ability of pressure rise near 
stall point increases， and the maximum effective static pressure rise increases. By comparing the maximum 
static pressure rise coefficient of each compressor with Koch correlation curve when the number of blades is 
different， the effectiveness of using the maximum static pressure rise as the compressor stability criterion is 
verified from the perspective of numerical simulation.
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压气机的长度、重量在整台发动机中占比很

大，生产、维护费用高昂，并且研发难度大，技术含

量高，其性能对整台发动机的性能有决定性的影

响。因此，压气机是航空发动机最关键的部件之
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一，其性能优劣直接影响整机的研制［1］。

压气机的不稳定工作状态主要有旋转失速和

喘振两种。旋转失速和喘振现象是叶轮机械中最

严重的气动问题。对航空燃气涡轮发动机而言，进

入旋转失速和喘振状态不仅会对压气机耐久性造

成影响，而且会引起性能降低，严重时甚至导致发

动机熄火。因此在发动机实际运行过程中要确保

压气机不能进入旋转失速和喘振状态。因而在压

气机的设计过程中，需要一种可靠的方法来评估一

台新压气机的稳定裕度，压气机的稳定边界预测问

题显得十分重要［2］。正因为如此，迄今为止，压气

机稳定边界预测方法仍然作为外国公司的核心商

业机密不予公布。

多年来，随着人们对压气机内部流动不断深入

研究，主要得到了 3 类关于压气机稳定性的分析方

法。第一类是经验关联法。在研究压气机稳定性

的早期，科研工作者对大量的实验数据进行总结分

析和研究，将多个设计参数和工作参数关联起来，

建立起判断压气机稳定性的准则参数，以此作为压

气 机 失 稳 的 判 断 标 准 。 在 这 一 阶 段 ，Emmons
等［3⁃9］提出了多种评估压气机稳定边界的经验准

则，其中具有代表性的有：Dunham［7］提出将压气机

压升系数和流量系数关联曲线上导数为零的点作

为压气机的失稳边界点；Leiblein 等［8］提出将扩散

因子作为压气机稳定性判断的近似准则；Koch［9］提

出用最大静压升系数来评估压气机的最大压升潜

力。在这类方法中，Koch 提出的最大静压升系数

法最具代表性，其关联的影响因素最为全面。第二

类方法以小扰动的线性稳定性理论为主，用于预测

风扇/压气机或压缩系统的工作稳定性［10⁃11］。第三

类方法不仅关心风扇/压气机或压缩系统在平衡工

作点受小扰动的稳定性，还非常重视有限扰动对稳

定性的影响及其发展情况，以及压气机失速后两类

失速流态——旋转失速和喘振的性质，这类方法为

建立在时域上的时间推进法［12⁃18］。

20 世纪 80 年代，Koch 提出了采用最大失速静

压升判断压气机气动稳定性的方法［9］，该方法属于

经验关联法，这类型的方法依据实验数据，使用经

验关系式来判断压气机状态点是否失稳，因此有一

定的误差，但是其优点是使用简单、便捷。相对于

另外两种方法，其优势为：（1）在压气机设计阶段，

已知压气机设计参数时，就可以使用该判据进行稳

定性判别；（2）该判据适用性较广，可以用于其他

气动计算程序中。

上述 3 类压气机稳定性分析方法均存在不足

之处，但有文献表明，Koch 最大有效静压升系数法

经过不断发展之后，至今仍然被 GE 公司使用，此

前，已有一些关于最大有效静压升的应用［19⁃23］，但

是文献［9］公布的最大有效静压升的预测曲线是否

准确，国内尚无人开展过系统的验证，并且国内对

于设计参数对压气机有效静压升影响的研究甚少，

对该方法的有效性和适用性也没有开展系统的

研究。

为探究相关设计参数对压气机最大有效静压

升的影响，本文针对某单级低速压气机，通过改变

转静子叶片数，构建了不同叶片稠度的压气机模

型，采用三维数值模拟的方法，研究了叶片稠度的

改变对压气机最大有效静压升系数的影响。

1 研究对象

本文的研究对象为课题组设计的一台等内外

径的单级轴流压气机，负荷系数为 0.35，静子叶片

的固定形式为悬臂式，该压气机的设计参数如表 1
所示，其中，转静子的设计参数值用斜杠隔开。由

于仅研究轴向均匀进气情况，各工况的流场均可近

似认为轴对称分布，叶栅各通道流动状况相似，为

了节省计算资源和计算时间，本文针对不同计算模

型，均开展了单通道的数值模拟。计算模型的 3D
视图如图 1 所示。

表 1 压气机设计参数

Table 1　Compressor design parameters

参数名称

设计转速/（r⋅min-1）

外径/mm
轮毂比

叶片数/个
展弦比（中径）

叶尖间隙/mm
稠度

中径轴向间距/mm
中径弦长/mm

参数值

2300
900
0.75

36/39
1.41/1.41

1/1
1.15/1.25

36.66
80/80

图 1 计算模型

Fig.1　Computational model
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2 数值模拟方法

本文的数值模拟计算采用 NUMECA FINE/
Turbo 软件包，计算类型为定常，求解流动方程为

雷 诺 平 均 的 N⁃S 方 程 ，湍 流 模 型 使 用  
Spalart⁃Allmaras（S⁃A）一方程模型。网格划分采

用 O4H 网格，即叶片周围采用 O 网格，主流区及进

出口区域采用 H 网格。对上述计算模型进行了网

格无关性验证，最后确定的满足计算要求的网格数

为 305 万个，第一层网格厚度为 0.006 mm。计算

结果显示壁面处的 Y+都在 10 以内，说明第一层网

格的厚度满足 S⁃A 湍流模型的计算要求。

为了研究叶片稠度对压气机最大有效静压升

的影响，针对上述单级低速压气机，通过改变转静

子叶片数，构建了不同叶片稠度的压气机模型，稠

度变化方案如表 2 所示。表中，R36⁃S39（ori）表示

基准型压气机，其转子叶片数为 36，静子叶片数为

39，R33⁃S36 表示此压气机的转子叶片数为 33，静
子叶片数为 36，其余与之类似，表中还给出了不同

叶片数情况下，压气机转静子叶片的稠度和无量纲

扩散长度 L/g2。

3 最大静压升系数法

Koch 基于大量低速轴流压气机和部分高速风

扇/压气机实验数据的支持，将风扇/压气机叶栅通

道类比于二维扩压器，提出了最大静压升系数的概

念来评估压气机的压升潜力，得到了压气机失速时

的最大有效静压升系数 Ch，ef 与无量纲扩散长度

L/g2 的关联曲线，如图 2 所示［9］。利用该关联曲线

即可在压气机的设计阶段，根据各级的无量纲扩散

长度预估出各级的最大有效静压升系数，从而预测

出整台压气机的稳定边界，为压气机的设计提供了

极大的便利。

本文采用数值模拟的手段对该方法展开研究，

下面将对该方法进行简单介绍。压气机各排的无

量纲扩散长度的计算为

L/g2 = L
S cos β2

（1）

式中：L 为叶片的中弧线长度，g2 为相邻叶片通道

出口宽度，S 为栅距，β2 为几何出口角，本文计算时

各几何参数均取转静子中径处的值。为综合考虑

转静子的影响，要分别求出转静子的 L/g2，然后对

两者以转静子进口的有效动压头为权重进行加权

平均，求出级平均的 L/g2，表达式为

L/g2 = W 2
1ef，Rotor ( L/g2 )Rotor + V 2

1ef，Stator ( L/g2 )Stator

W 2
1ef，Rotor + V 2

1ef，Stator
（2）

式中：W 1ef，Rotor 和 V 1ef，Stator 分别代表转静子进口的有

效速度，其具体计算公式见文献［9］。

压气机运行过程中实际的气动静压升系数定

义为

Ch =
CpT 1

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú( )p2 p1

γ - 1
γ - 1 - ( )U 2

2 - U 2
1 Rotor

2

( )V ' 2
1，Rotor + V 2

1，Stator 2
（3）

式中：Cp 为气体的定压比热容，γ 为绝热指数，T 1 为

级进口面平均静温，p1 和 p2 分别为级进出口截面的

静压值（本文计算时分别取为进出口截面流量平均

的静压值，进口截面取距转子前缘 20 mm 处，出口

截面取距静子尾缘 20 mm 处），U 为牵连速度，对

于平直流道，U 1=U 2。

为了综合考虑雷诺数、叶尖间隙以及轴向间距

对压气机最大静压升的影响，图 2 中的实验数据为

已经折合到雷诺数 Re=13 000、无量纲叶尖间隙

ε g=0.055 和无量纲轴向间距 Δz S=0.38 的状态

下。采用式（3）计算得到的静压升系数要以此状态

为基准状态，进行雷诺数、叶尖间隙和轴向间距修

表 2 压气机转静子叶片数改变方案

Table 2　Scheme of changing the number of compressor 
stator blades

名称

R36⁃S39（ori）
R33⁃S36
R33⁃S39
R33⁃S42
R36⁃S36
R36⁃S42
R39⁃S36
R39⁃S39
R39⁃S42

转子
叶片
数

36
33
33
33
36
36
39
39
39

静子
叶片
数

39
36
39
42
36
42
36
39
42

稠度

1.15/1.25
1.06/1.15
1.06/1.25
1.06/1.34
1.15/1.15
1.15/1.34
1.25/1.15
1.25/1.25
1.25/1.34

（L/g2）R

1.43
1.31
1.31
1.31
1.43
1.43
1.55
1.55
1.55

（L/g2）S

1.3
1.2
1.3
1.4
1.2
1.4
1.2
1.3
1.4

图 2 最大有效静压升系数预测曲线 [9]

Fig.2　Prediction curve of maximum effective static pres⁃
sure rise coefficient[9]
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正。雷诺数（FRe）、无量纲叶尖间隙（Fε）以及无量

纲轴向间距（FΔz）对最大静压升系数的影响曲线分

别如图 3~5 所示。

无量纲叶尖间隙 ε g 的计算方法为：对于转静

子叶片，分别计算叶尖间隙 ε 与中径处通道宽度 g
的比值，然后计算转静子无量纲叶尖间隙的平均

值。通道宽度 g 为

g = S ⋅ cos ξ （4）
式中：S 为中径处的栅距，ξ 为中径处的安装角（与

轴向夹角）。

无量纲轴向间距 Δz S 的计算方法为：根据转

静子中径处的栅距，计算转静子栅距的平均值，然

后计算转静子中径处的轴向间距与级平均栅距的

比值。

同时还要考虑速度三角形的影响，用级平均的

有效动压头修正系数 F ef，Stage（有效动压头修正系数

为有效动压头和自由流动压头的比值，具体公式见

文献［9］）对静压升系数进行修正，最终，压气机的

有效静压升系数为

Ch，ef = Ch

F ef，Stage ⋅ FRe ⋅ Fε ⋅ FΔz
（5）

4 计算结果及分析

本文对转静子叶片数不同的各压气机进行相

同边界条件下的数值模拟，计算通过逐渐增大背压

使压气机由堵塞工况（大流量）向失速工况（小流

量）推进，取数值计算最后一个稳定收敛的解作为

稳定边界工况点。对各压气机的计算结果进行对

比，分析叶片稠度对压气机性能和最大失速静压升

的影响。

图 6 为稠度不同的各压气机特性对比图，其中

图 6（a）为效率特性，图 6（b）为压比特性。对比图

中转子叶片数相同，静子叶片数不同的 3 组曲线可

以发现，随着静子叶片数的增加，压气机大流量工

况的效率和压比均有所下降，而小流量工况的压比

和效率基本没有变化，此外，随着静子叶片数的增

加，压气机失速点流量呈逐渐减小的趋势，说明静

子稠度的增加达到了扩大压气机稳定工作范围的

效果。这是因为在大流量状态下，压气机内部的流

动状态相对较好，没有出现明显的流动分离现象。

静子叶片稠度的增加，增大了气流与叶片之间的摩

擦面积，导致摩擦损失增大，从而导致大流量状态

下压气机的压比和效率都随稠度的增加而减小。

而在小流量状态下，由于来流迎角的增加，逆压力

梯度也随之增大，静子通道内会出现附面层分离现

象。此时静子稠度的增加，虽然也增加了摩擦损

失，但同时也增加了静子通道内的扩压长度，减小

了逆压力梯度，达到了抑制附面层分离、减小流动

损失的效果。综合来看，在小流量状态下，静子稠

度的增加对压气机效率和压比的影响较小。此外，

由于静子稠度的增加，具有抑制附面层分离的效

果，从而使得压气机能工作在更高的背压下，即扩

大了压气机的稳定工作范围。

进一步对比图 6 中静子叶片数相同、转子叶片

数不同的 3 组曲线可以发现，随着转子叶片数的增

加，压气机大流量工况的效率和压比均有所下降，

图 3 雷诺数修正系数 [9]

Fig.3　Reynolds number correction factor[9]

图 5 轴向间隙修正系数 [9]

Fig.5　Axial gap correction factor[9]

图 4 叶尖间隙修正系数 [9]

Fig.4　Tip clearance correction factor[9]
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而小流量工况的压比和效率却是增加的。这说明

与静子叶片数增加带来的影响相同，转子叶片数的

增加，在大流量工况下，增大了摩擦损失，但在小流

量工况下，可以达到抑制流动分离，改善压气机内

部流动的效果，使得压气机效率和总压比得到提

升。通过对比还可以发现，静子叶片数相同时，随

着转子叶片数的增大，压气机的稳定工作范围基本

不变，稳定边界点流量变化不明显，但其稳定边界

点的效率和压比都随着转子叶片数的增加而增大，

压气机近失速点压升能力增强。

综合转静子叶片稠度变化对压气机性能的影

响可以看出，在不同工况下，转静子叶片稠度的变

化对压气机性能的影响是相同的，在大流量工况

下，稠度增大会增大摩擦损失，降低压气机性能，而

在小流量工况下，稠度的增加，可以起到抑制流动

分离，减小流动损失，提高压气机性能的作用。另

外，针对本文研究的这组压气机而言，流动失稳可

能起始于静子通道，所以静子稠度的增加可以扩大

压气机的稳定工作范围，而转子稠度的增加并没有

与之类似的效果。

为了进一步验证上文的分析，给出了静子叶片

数不同的压气机模型在近失速工况下的流场分布，

图 7 为静子叶片通道内不同轴向截面处的相对马

赫数云图。从图中可以看出，静子叶片通道内的流

动分离主要集中在两个区域，一个是叶根区域由径

向间隙处泄漏流引起的泄漏涡，另一个是顶部附近

的叶片附面层分离。对不同压气机的马赫数云图

进行对比，可以发现，静子叶片数变化时，马赫数云

图变化很小。随着静子叶片数的增加，静子叶片通

道内的分离涡略有减小，这是因为随着静子叶片数

的增加，叶片对气流的约束略有增强，从而抑制了

流动分离，减小了流动损失。结合上文压气机特性

线分析，在近失速区，静子叶片数的增加一方面使

得摩擦损失增大，另一方面又能够抑制流动分离，

所以近失速区压气机的效率和压比基本不变。此

外，从特性变化可以看出，静子叶片数的增加，可以

使得压气机失速点流量减小。图 7 中对比的各压

气机虽然都是在近失速工况下，但各压气机的工作

流量是不同的。静子叶片数最多的压气机其近失

速点工作流量最小、负荷最大，但其静子叶片通道

内的流场结构与其他压气机相比没有恶化，这也从

一个侧面说明，静子叶片数的增加可以更好地控制

静叶内部的流动分离，提高压气机的扩压能力。

图 8 为转子叶片数不同的压气机模型在近失

速工况下，转子叶片通道 10% 叶高 S1 流面熵云

图。从图中可以看出，转子叶片吸力面尾缘的高熵

区非常明显，这说明转子叶片吸力面尾缘发生了较

严重的气流分离，造成了很大的流动损失。对比可

以发现，随着转子叶片数的增加，转子叶片尾缘高

熵区范围逐渐变小，且熵增也逐渐减小，这说明叶

片数的增多有利于气流组织，可以抑制附面层分

离，改善压气机内部流场，减小流动损失。结合上

文压气机特性线分析，在近失速区转子叶片数的增

加虽然使得摩擦损失增大，但同时抑制了流动分

离，所以近失速区压气机的效率和压比反而增大

了，相应的扩压能力也得到了提高。

图 9 为叶片数不同时压气机的静压升系数随

流量变化曲线。从图中可以看出，叶片数不同时，

压气机的静压升系数均随着流量的减小而增大，静

压升系数在稳定边界工况点达到最大值，这说明将

最大静压升系数作为预测压气机稳定边界的判据

是可行的。

图 6 叶片数不同时压气机的效率和压比特性对比图

Fig.6　Comparison diagram of compressor efficiency and 
pressure ratio characteristics when the number of 
blades is different
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图 10 为叶片数不同时各压气机的最大有效静

压升系数对比图，同时，图中还给出了文献［9］提供

的最大有效静压升系数关联曲线。从图中可以看

出，转静子叶片数不同时，各压气机的最大有效静

压升系数较为均匀地分布于 Koch 最大有效静压升

系数预测曲线的周围，计算所得的最大有效静压升

系数的变化趋势与 Koch 最大有效静压升系数预测

曲线基本一致，但相对位置均有所偏高，表明数值

计算得到的不同压气机最大有效静压升略高于预

测值。表 3 中给出了叶片数不同时，最大有效静压

升系数的数值模拟结果、预测值以及两者间的相对

误差。由表 3 可知，R33⁃S39 的数值计算结果与预

图 7 静子叶片数不同时近失速点相对马赫数分布

Fig.7　Relative Mach number distribution near stall point when the number of stator blades is different

图 10 压气机的最大有效静压升系数对比图

Fig.10　Comparison diagram of maximum effective static 
pressure rise coefficient of compressor

图 8 转子叶片数不同时近失速点 10% 叶高 S1 流面熵分布

Fig.8　Entropy distribution of S1 flow surface at 10% blade height near stall point when the number of rotor blades is different

图 9 压气机的静压升系数随流量变化曲线

Fig.9　Variation curves of compressor static pressure rise 
coefficient with flow
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测值的相差最大，但相对误差也仅为 3.28%，这说

明本文按照 Koch 提出的最大有效静压升系数法的

数值计算结果与其通过实验结果所得的关联曲线

非常接近，表明计算结果的可靠性足够高，同时也

从数值模拟的角度验证了以最大有效静压升作为

压气机稳定性判据的有效性。为了便于读者对本

文计算结果进行验证，表 4 给出了 R36⁃S39 算例的

详细气动参数。

其次，通过对各压气机最大有效静压升系数的

对比可得，当转子叶片数相同时，压气机的最大有

效静压升系数随着静子叶片数的增加而增大，当静

子叶片数相同时，压气机的最大有效静压升系数也

随着转子叶片数的增加而增大。结合上面的压气

机特性曲线可知，当转静子叶片数增加时，压气机

近失速点压比均增大，压气机的最大压升能力增

强，最大有效静压升系数增大。

5 结　　论

本文针对某单级低速压气机，通过改变转静子

叶片数，构建了不同叶片稠度的压气机模型，通过

三维数值模拟的方法，研究了转静子叶片稠度变化

对压气机最大有效静压升的影响，得出以下结论：

（1） 转静子叶片数的增加都能够抑制附面层

分离，减小流动损失，在近失速点，压气机压比随着

叶片数的增加而增大，压气机的最大压升能力增

强，其最大有效静压升也增大。在叶片数改变时，

数值计算所得最大有效静压升系数的变化规律与

Koch 最大有效静压升预测曲线的变化趋势相同，

即随着叶片稠度的增大，压气机的最大有效静压升

系数增大。

（2） 计算结果表明压气机在稳定边界工况点

达到最大有效静压升，这说明将最大有效静压升系

数作为预测压气机稳定边界的判据是可行的。其

次，通过对叶片稠度不同时各压气机的最大有效静

压升系数与 Koch 最大有效静压升预测曲线的对

比，从数值模拟的角度验证了以最大有效静压升作

为压气机稳定性判据的有效性。
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