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摘　 要:以带上游静子的压气机过渡段为研究对象ꎬ使用非定常的 ＩＤＤＥＳ 计算方法ꎬ分析在上游静子尾迹影响下压气机

过渡段通道内涡结构的流动特点ꎬ同时研究过渡段通道损失机制ꎮ 结果表明:尾迹涡在往下游运动的过程中会向靠近

周期面的轮毂壁面迁移ꎻ角区分离涡在支板最大厚度位置到过渡段出口ꎬ不断和上游尾迹涡以及支板前缘马蹄涡掺混ꎬ
并且有向主流发展的趋势ꎻ在过渡段出口涡结构主要分布在通道中心靠近轮毂壁面的位置ꎮ
关键词:压气机过渡段ꎻ上游尾迹ꎻ涡结构ꎻ非定常计算

中图分类号:ＴＨ１３８　 　 文献标志码:Ａ　 　 文章编号:１６７１￣５２７６(２０２４)０５￣０１３０￣０５

ＩＤＤＥＳＳ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｔｕｄｙ ｏｆ Ｃｏｕｐｌｅｄ Ｆｌｏｗ Ｂｅｔｗｅｅｎ Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ
Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ Ｓｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ Ｕｐｓｔｒｅａｍ Ｓｔａｔｏｒ

ＸＵ ＰｅｎｇｆｅｉꎬＬＥＩ Ｙｕｂｉｎｇ
(Ｃｏｌｌｅｇｅ ｏｆ Ｅｎｅｒｇｙ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒ ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬＮａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬＮａｎｊｉｎｇ ２１００１６ꎬＣｈｉｎａ)

Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｕｐｓｔｒｅａｍ ｓｔａｔｏｒ ｔａｋｅｎ ａｓ ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｂｊｅｃｔꎬ ｔｈｅ ｕｎｓｔｅａｄｙ ＩＤＤＥＳ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ａｎａｌｙｚｅ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ｖｏｒｔｅｘ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｃｈａｎｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ
ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｕｐｓｔｒｅａｍ ｓｔａｔｏｒꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｌｏｓｓ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｃｈａｎｎｅｌ ｉｓ ｓｔｕｄｉｅｄ. Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｗａｋｅ
ｖｏｒｔｅｘ ｗｉｌｌ ｍｉｇｒａｔｅ ｔｏ ｔｈｅ ｈｕｂ ｗａｌｌ ｎｅａｒ ｔｈｅ ｐｅｒｉｏｄｉｃ ｓｕｒｆａｃｅ ｗｈｅｎ ｍｏｖｉｎｇ ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ. Ｔｈｅ ｃｏｒｎｅｒ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｖｏｒｔｅｘ ｉｓ
ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙ ｍｉｘｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｕｐｓｔｒｅａｍ ｗａｋｅ ｖｏｒｔｅｘ ａｎｄ ｔｈｅ ｈｏｒｓｅｓｈｏｅ ｖｏｒｔｅｘ ａｔ ｔｈｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｕｔ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ
ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｕｔ ｔｏ ｔｈｅ ｅｘｉｔ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎꎬ ｔｅｎｄｉｎｇ ｔｏ ｄｅｖｅｌｏｐ ｔｏｗａｒｄｓ ｔｈｅ ｍａｉｎｓｔｒｅａｍ. Ｔｈｅ ｖｏｒｔｅｘ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ａｔ ｔｈｅ
ｏｕｔｌｅｔ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｓ ｍａｉｎｌｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｃｅｎｔｅｒ ｏｆ ｔｈｅ ｃｈａｎｎｅｌ ｎｅａｒ ｔｈｅ ｈｕｂ ｗａｌｌ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ:ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎꎻｕｐｓｔｒｅａｍ ｗａｋｅꎻｖｏｒｔｅｘ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅꎻｕｎｓｔｅａｄｙ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

０　 引言

压气机过渡段是连接压气机高、低压的过渡

管道ꎬ上游和下游边界条件对压气机过渡段管道

性能的影响较大ꎬ上游边界条件中如进口湍流强

度、马赫数、边界层厚度、上游叶片尾迹都会对过

渡段流场造成一定的影响ꎬ其中上游尾迹对流场

影响较大ꎬ也是流动损失机理重点研究的方向ꎮ
ＢＲＩＴＣＨＦＯＲＤ 等[１]首先对径向落差比为 ０.２７ 的

压气机过渡段进行了试验测试ꎬ并在测试过程中

模拟了真实的上游压气机出口条件ꎮ 研究发现ꎬ
对比带上游尾迹和不带上游尾迹压气机过渡段ꎬ
压气机过渡段内的径向压力梯度使得尾迹向轮毂

壁面发展ꎮ ２０１０ 年英国剑桥大学 ＫＡＲＡＫＡＳＩＳ
等[２]研究了上游压气机静子对过渡段流动、损失

影响的问题ꎮ 采用数值与试验方法分别对带有和

不带有上游压气机级的带支板过渡段进行了研

究ꎮ 研究表明加入上游叶片使得过渡段损失增大

５４％ꎬ损失增大主要来自于轮毂壁面附近ꎮ 当上

游叶片的尾迹进入压气机过渡段时ꎬ径向压力梯

度导致尾迹沿径向向内汇集到轮毂壁面上ꎮ 高丽

敏等[３]以某压气机过渡段为试验研究对象ꎬ通过

改变来流径向分布与马赫数ꎬ研究了进气条件对

压气机过渡段流场的影响ꎬ与均匀进气相比ꎬ进气

不均匀会增大弯曲流道内部径向压力梯度ꎬ影响

流道曲率与流向压力梯度对附面层的控制效果ꎮ
辛亚楠等[４]对落差长度比 ΔＲ / Ｌ＝ ０.５ 的压气机过

渡段在有、无上游静子尾迹影响下的流动与损失

特征进行了研究ꎮ 结果表明在压气机过渡段通道

“凹”曲率的壁面附近ꎬ上游静子尾迹会激起边界

层形成漩涡ꎮ
当前国内外对压气机过渡段的数值模拟基本

都采用的雷诺时均即 ＲＡＮＳ 方法ꎮ ＲＡＮＳ 方法虽

然所需的网格量少ꎬ在端壁流动的计算中可以得
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到较为满意的结果ꎬ但其时间平均的运算抹平了

湍流脉动运动的所有行为细节ꎮ 空气流经压气机

过渡段的支板时ꎬ支板的钝体扰流会产生明显的

流动分离和涡量ꎬ在上游静子尾迹的影响下ꎬ可能

会产生较大的涡量ꎬ这使得 ＲＡＮＳ 方法无法准确

反映压气机的流动特性ꎮ 大涡模拟(ＬＥＳ)不仅能

准确描述流动中的漩涡和不对称现象ꎬ而且能像

稳态模型那样计算出流动的时间均匀性ꎮ 然而ꎬ
ＬＥＳ 方法的近壁模型还不够成熟ꎬ不能准确地区

分高雷诺数边界层的近壁流动结构ꎮ 分离涡模拟

(ＤＥＳ)在远离表面的区域ꎬ采用 ＬＥＳ 方法模拟大

尺度湍流脉动运动的非定常分离流动ꎮ 在靠近壁

面的边界层中采用 ＲＡＮＳ 方法ꎬ采用湍流模型模

拟小尺度脉动运动ꎮ ＳＰＡＬＡＲＴ 等[５] 将 ＤＥＳ 改进

为延迟分离涡模拟(ＤＤＥＳ)ꎬＤＤＥＳ 在 ＤＥＳ 的基础

上ꎬ在模型长度中加入了延迟函数ꎬ避免了 ＲＡＮＳ
计算区域过早地被切换到 ＬＥＳ 模式ꎬ有效防止了

网格诱导分离 ( ＭＳＤ) 情况的出现ꎮ ＳＨＵＲ 和

ＧＲＩＴＳＫＥＶＩＣＨ 等[６－７] 将 ＤＤＥＳ 进 一 步 发 展 为

ＩＤＤＥＳ( ｉｍｐｒｏｖｅｄ ＤＤＥＳ)ꎮ ＩＤＤＥＳ 方 法 结 合 了

ＤＤＥＳ 和壁面模化的大涡模拟方法(ｗａｌｌ ｍｏｄｅｌｌｅｄ
ＬＥＳꎬＷＭＬＥＳ)ꎬ确保边界层内对数区完全由 ＬＥＳ
方法模拟控制ꎬ从而克服了对数区不匹配的问题ꎮ

本文针对带上游静子的压气机过渡段进行研

究ꎬ通过 ＩＤＤＥＳ 的非定常计算方法ꎬ来分析在上

游尾迹影响下压气机过渡段通道的流动机理ꎮ

１　 几何模型与数值计算方法

１.１　 几何模型介绍

本文选取的压气机过渡段模型如图 １ 所示ꎮ
包括机匣、轮毂、上游静子和支板ꎬ该压气机过渡

段 １ 个支板对应 ２ 个上游静子导叶ꎮ 此压气机过

渡段轴向截面为矩形截面ꎬ 进口高度 ｈｉｎ 为

１３７ ｍｍꎬ宽度为 ４１１ ｍｍꎮ 计算模型两侧为周期面

Ｓ－ｐｅｒｉｏｄꎬ内壁面为轮毂壁面 Ｈｕｂꎬ外壁面为机匣

壁面 Ｃａｓｉｎｇ ｗａｌｌꎮ 计算域进口为 ｉｎｌｅｔꎬ出口为

ｏｕｔｌｅｔꎬ压气机过渡段进口为 Ｓ－ｉｎｌｅｔꎬ压气机过渡

段出口为 Ｓ－ｏｕｔｌｅｔ.
压气机过渡段的几何参数如表 １ 所示ꎮ 其中

ΔＲ / Ｌ 为进出口半径落差ꎬＡｏｕｔ、Ａｉｎ分别为出口面积

和进口流道面积ꎬｃｍａｘ、ｂ 分别为支板的最大厚度

和支板弦长ꎮ 压气机过渡段安装的支板后掠角 α
为 ２５°ꎬ支板弦长 ｂ 为 ２７４ ｍｍꎬ支板前缘中心点到

压气机过渡段进口轴向距离为 ０.３６ｈｉｎꎬ支板前后

缘有圆角ꎬ圆角半径为弦长的 ２％ꎮ 上游静子导叶

的攻角和落后角都为 ０ꎬ厚度弦长比为 ０.３ꎬ弦长

为 ８０ ｍｍꎬ上游导叶尾缘距离压气机过渡段 Ｓ 弯

进口轴向距离为 １０８ ｍｍꎮ
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图 １　 压气机过渡段计算模型

表 １　 压气机过渡段几何参数

参数 数值

径向落差比 ΔＲ / Ｌ ０.６７
出进口面积比Ａｏｕｔ / Ａｉｎ １.００

进口高度比ｈｉｎ / Ｌ ０.４０
支板厚度弦长比ｃｍａｘ / ｂ ０.２７

１.２　 数值计算方法

首先对不带静子上游叶片的压气机过渡段进

行数值计算ꎬ采用 ＩＤＤＥＳ 计算方法ꎬ并与剑桥大

学文献中的试验结果进行对比ꎮ 图 ２ 所示是计算

与试验的支板表面流线图对比ꎬ可以看出非定常

计算结果与试验结果显示的支板表面流线分布和

趋势基本一致ꎬ说明 ＩＤＤＥＳ 计算方法在预测过渡

段流场方面具有一定的可信度ꎮ
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图 ２　 支板表面流线图对比
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然后对带上游静子叶片的压气机过渡段进行

数值计算ꎮ 在数值模拟过程中ꎬ使用商业计算软

件 Ｆｌｕｅｎｔ 进行数值计算ꎮ 操作压力为一个大气

压ꎬ计算域进、出口条件为压力条件ꎮ 选用基于密

度的求解器ꎬＩＤＤＥＳ ＳＳＴ ｋ－ｏｍｅｇａ 湍流模型ꎬ采用

二阶迎风差分格式ꎬ理想气体模型ꎬ时间步长为

１×１０－５ ｓꎬ每个时间步长迭代 ２５ 次ꎮ 进出口的温

度均设为 ３００ Ｋꎮ 壁面采用无滑移边界条件ꎬ两侧

壁面选用对称面的边界条件ꎮ 使用 Ｆｌｕｅｎｔ 中的

Ｐｒｏｆｉｌｅ 功能使压气机过渡段的入口边界层厚度达

到进口高度 ｈｉｎ的 ２０％ꎮ
网格划分由专业网格划分软件 ＩＣＥＭ 完成ꎬ

在支板和上游静子导叶附近采用 Ｏ 网格ꎬ总网格

量为 ２ ４００ 万ꎬ 近壁面第一层网格高度给定

０.０１ ｍｍꎬ比率为 １.１ꎬ在支板附近沿流道加密网

格ꎬ近壁面区网格 ｙ＋<１０ꎬ具体三维网格分布如

图 ３所示ꎮ

图 ３　 压气机过渡段三维网格划分

２　 计算结果分析

２.１　 压气机过渡段与上游静子耦合涡系结构分析

图 ４ 是压气机过渡段时均静压和瞬时涡结构

云图(Ｑ＝ １×１０６)ꎬ可以看出尾迹涡的速度较低ꎬ
容易受到压力梯度的影响ꎬ尾迹涡在上游叶片尾

缘附近开始在径向压力梯度的作用下向轮毂壁面

移动ꎮ 然后在支板最大厚度位置之前ꎬ横向压力

梯度使得尾迹涡向周期面迁移ꎬ到达支板最大厚

度位置附近ꎮ 横向压力梯度反向使得一部分尾迹

涡向支板移动ꎬ并与支板前缘产生的马蹄涡和角

区分离涡相混合ꎬ同时尾迹在往第一弯下游移动的

过程中不断地向主流方向迁移ꎬ并且不断扩大ꎮ
图 ５ 为 ４ 个不同时刻压气机过渡段轮毂边界

层内流向涡量云图ꎮ 假设 Ｔ１ 时刻为初始时刻ꎮ
Ｔ１—Ｔ４ 时刻可以看到上游尾迹涡、马蹄涡和角区

分离涡随时间的变化过程ꎮ 尾迹涡 Ｗ１ 在 Ｔ１ 时刻

从叶片尾缘处产生ꎬ随着主流往下游运动ꎬ尾迹涡

不断向周期面迁移ꎬＴ４ 时刻到达过渡段第一弯附

近ꎬ与轮毂壁面边界层内的漩涡掺混ꎮ 尾迹涡 Ｗ２

在 Ｔ１ 时刻位于上游叶片下游支板最大厚度位置

附近ꎬＴ１—Ｔ３ 时刻尾迹涡 Ｗ２ 不断向支板移动ꎬＴ４

时刻与支板前缘产生的马蹄涡以及角区分离涡相

互掺混ꎮ 马蹄涡由叶片前缘产生ꎬＴ１—Ｔ４ 时刻可

以看出马蹄涡移动到支板最大厚度之后ꎬ不断脱

落成小的漩涡ꎬ与角区分离涡和尾迹涡相互掺混ꎮ
角区分离涡沿着支板往下游发展ꎬ不断往通道中

心移动ꎬ在支板最大厚度位置之后与支板前缘产

生的马蹄涡混合ꎮ
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图 ４　 压气机过渡段时均静压和瞬时涡结构云图
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图 ５　 压气机过渡段轮毂边界层内流向涡量云图

２.２　 压气机过渡段与上游静子耦合流动损失机理

图 ６ 为压气机过渡段进口、出口、靠近支板尾

缘和支板最大厚度位置截面非定常计算的时均总

压损失分布图ꎮ 从图 ６(ｂ)中可以发现压气机过

渡段进口一弯处机匣壁面附近总压较低ꎬ其中与

上游静子尾迹对应的区域尤为明显ꎮ 然而随着气

流往下游发展ꎬ在支板最大厚度位置ꎬ如图 ６( ｃ)
所示ꎬ虽然轮毂壁面低总压区小于机匣壁面ꎬ但是

􀅰２３１􀅰
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轮毂壁面的损失更大ꎮ 再往下游发展ꎬ损失逐渐

集中在轮毂壁面ꎬ低总压区不断扩大ꎬ并且在压气

机过渡段出口轮毂壁面附近形成 ３ 个明显的低总

压区ꎬ如图 ６(ｅ)所示ꎮ 其中两个低总压区对应上

游静子尾迹ꎬ还有一个位于通道中心的低总压区

对应支板角区分离涡ꎮ
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图 ６　 压气机过渡段进口到出口 ４个截面时均总压损失云图

２.３　 带 /不带上游静子压气机过渡段对比分析

将前文的压气机过渡段模型中的上游静子去

除ꎬ对不带上游静子的压气机过渡段进行 ＩＤＤＥＳ
数值计算ꎬ并与带上游静子的压气机过渡段进行

对比分析ꎮ
图 ７ 为某时刻不带上游静子压气机过渡段轮

毂边界层内的瞬时流向涡量云图ꎮ 对比图 ５ 和

图 ７的过渡段通道涡结构情况ꎬ有相似也有不同ꎮ
相似之处为支板前缘产生的马蹄涡形状、大小和

位置一致ꎬ角区分离涡生成位置相似ꎮ 不同之处

为在上游尾迹的影响下ꎬ过渡段内涡结构相比于

无上游尾迹的情况横向分布不均匀ꎮ 这是因为上

游尾迹在横向压力梯度的作用下带动低能流体向

周期面和支板迁移ꎬ使得 Ｓ 弯内涡结构集中在周

期面和支板附近ꎮ
图 ８ 为不带上游静子压气机过渡段 Ｓ 弯出口

的时均总压分布云图ꎮ 通过与图 ６( ｅ)对比可以

观察到ꎬ两种情况的总压损失都集中在轮毂壁面

附近ꎬ其次位于支板下游的位置都存在较大的高

损失区域ꎮ 然而在上游尾迹的影响下ꎬ出口截面

损失不仅仅集中在支板下游ꎬ在靠近周期面的位

置也同样有较大损失ꎬ这与前文分析的涡结构的

分布是相对应的ꎮ
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图 ７　 不带上游静子压气机过渡段轮毂边界层

瞬时流向涡量云图

5PUBM�QSFTTVSF�MPTT�DPFGGJDJFOUT

� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�
� � �
�

图 ８　 不带上游静子压气机过渡段 Ｓ 弯出口时

均总压分布云图
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３　 结语

本文对在上游尾迹影响下的压气机过渡段流

动机理进行了数值计算分析ꎮ 尾迹在静子尾缘开

始向轮毂壁面移动ꎻ当尾迹运动到第一弯附近ꎬ此
时由支板指向周期面的横向压力梯度使得尾迹向

周期面迁移ꎻ在支板最大厚度位置附近横向压力

梯度反向使得一部分尾迹向支板移动ꎬ并与支板

最大厚度角区附近产生的角区分离涡和支板前缘

产生的马蹄涡相混合ꎻ到过渡段出口ꎬ涡结构主要

集中在轮毂壁面ꎬ并且在过渡段出口形成了两个

对应尾迹的高损失区域ꎬ同时尾迹涡、马蹄涡和角

区分离涡的互相掺混形成了一个位于通道中心的

高损失区域ꎮ
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