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压气机静叶失速与局部缝隙控制
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摘　　　  要：    通过对某 8级压气机进行数值计算得到了在设计转速下船舶压气机的流场特点与失稳机理。

同时以此 8级压气机中的前 1.5级被作为研究对象探究压气机静叶轮毂静叶局部缝隙对角区失速的影响。

结果表明，在设计转速下近失速点流动的不稳定性主要发生在静叶角区，主要原因是静叶角区失速。角区出

现闭式分离泡并堵塞流场。1.5级压气机的计算结果表明，设计转速下压气机的失稳原因与 8级压气机相同。

通过在不同位置设置静叶局部缝隙可以发现，静叶局部缝隙能够有效的拓宽压气机裕度。其中在中间位置

的缝隙扩稳效果最好，可以将裕度从 22.1%提升为 27.2%，最大效率从 93.9%下降到 93.21%。其他位置间隙所

产生泄漏流动量不足，无法完全消除角区失速涡。最佳静叶局部缝隙的位置是在近失速点角区失速涡的涡

核处，此时能保证间隙泄漏流动量最大。
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Stator stall and partial clearance control of compressor
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Abstract:   By  numerical  calculation  of  an  8-stage  compressor， the  characteristics  and  instability

mechanism of marine compressor at design speed were obtained. At the same time，the first 1.5-stage of an

8-stage compressor  was  chosen to  study the  influence mechanism of  the  partial  clearance on hub corner

stall. The results showed that the flow instability mainly occurred in the hub-corner of stator at the design

speed. The main reason is hub corner stall. The closed separation appeared in the corner and block the flow

field. The 1.5-stage compressor result showed that the reason for compressor instability at design speed is

the same as that of the 8-stage compressor. the partial clearance at different positions can widen effectively

the margin. The effect of clearance was best when the clearance was in the middle. The clearance can not

only  increase  the  margin  from  22.1%  to  27.2%， but  also  cause  the  minimum  loss  at  the  maximum

efficiency  operation  (from 93.9% to  93.21%).  The  leakage  momentum caused  by  the  clearance  in  other

positions  was  not  enough  to  eliminate  the  stall  vortex  in  the  hub.  The  optimal  clearance  was  near  the

vortex core of stall vortex in the hub corner，where the leakage momentum was the maximum.
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轴流压气机在工业生产中起到了重要的作用。

无论是航空压气机还是舰船压气机，在运行时可

能会产生三维的静叶机角区分离现象。由于压气

机中流场中的逆压力梯度特性，因此在压气机中

流动失稳更加容易发生。对于舰船燃机压气机，

不仅要求在设计点能满足在实际舰船最大功率需

求，同时，舰船燃机的巡航工况接近 0.1工况，压

气机要较长时间在低转速下运行。这就要求压气

机不仅在设计转速下具有良好的性能，同时在低

转速下还要有足够好的效率和稳定裕度来保证压

气机在各种转速高效稳定地工作。可以说，这是

舰船燃机变工况性能对压气机的特殊要求，也是

其设计领域极为关心的问题之一。

压气机静叶的角区分离/失速是影响压气机

效率与裕度的重要原因之一。Horlock等 [1] 最早

提出了角区失速的产生机制，即端壁附面层的过

度折转与回流的径向发展。1985年 ， Joslyn和

Dring[2] 将某单转子压气机改装成两级试验台并

对第二级静叶进行气动分析，结果显示在三种流

量系数下，静叶角区均发生了角区分离。并且角

区分离的程度随着流量系数的减小而增大。

Schulz 等 [3] 在 1988年首次提出了三维角区分离

的拓扑结构，这有助于从二维的流线中去分析三

维的旋涡结构。角区失速与旋转失速的关系是研

究角区流动控制的动机。Gannon等 [4] 通过对跨

声速压气机级以及单转子的对比研究发现，有静

子的压气机在静叶根部出现流动失速后进入了失

速状态。而单转子的裕度远大于有静子的压气机。

Thiam等 [5] 在 1.5级压气机的静叶角区发现角区

分离的起始要早于动叶的旋转失速。在靠近近失

速点时静叶角区的失速团会随着流量的降低向径

向与通道上游发展。Yamada等[6] 对某 13级工业

重型燃机进行了整周的非定常数值模拟，在流量

降低时，第六级静叶角区首先发生角区分离。随

着流量的进一步降低，分离区向静叶前缘发展并

造成了相邻叶片的流动堵塞。最终影响到了前面

的动叶并扩大到整机，说明旋转失速是可以由角

区失速引起，即角区失速是旋转失速的一个触发。

目前有大量学者开展了针对角区流动控制方

法的相关研究。控制方法主要分为主动控制与被

动控制两大类。主动控制需要额外的能量输入，

被动控制不需要能输入。两种方法各有优劣。主

动控制的优点在于能够及时的获得反馈的结果并

依据结果做出相应的改变来适应变化的流场。比

如抽吸，随着流场的变化，角区的流体堆积也相

应的变化。在工程上可以根据流场的实际情况改

变抽吸量，确保角区的流场稳定。但是抽吸时需

要消耗额外的能量以及在流场增加相应的新结构。

被动控制的优点是不需要额外的能量输入，一旦

使用，在压气机变工况运行时不需要去控制和监

测。只是在流动状态发生改变的时候，被动控制

很可能会降低流场的性能。

常见的主动控制方法有抽吸[7-8]、喷气[9-10]、等

离子激励[11-12]、射流发生器 [13-14] 等。而被动控制

方法主要为弯掠叶片[15-16]、旋涡发生器[17-18]、机匣

处理[19-20]。船舶多级压气机在运行中需要大范围

的变工况，尤其船舶压气机的启动和巡航。因此

在低转速时保证压气机裕度是十分有必要的。对

于被动控制方法，控制手段在设计转速下对压气

机的性能影响也是十分值得关注的。在前面的研

究中[21] 已经发现，压气机在低转速失稳时前面级

流场首先恶化，因此本文选取某船舶压气机前

1.5级作为研究对象。在设计转速下针对静叶使

用间隙控制技术来控制静叶角区失速。

 1    数值计算模型

k-ω
k-ω

本文所使用压气机模型为某 8级低压压气机

前 1.5级。为了封闭雷诺平均方程，考虑到流体

的惯性力与黏性力。在数值计算时需要引进湍流

模型。湍流模型作为定常求解 N-S（Navier-Stokes）
方程中的重要因素，对数值计算的速度与精度有

直接影响。本文中算例所使用湍流模型为 SST
（shear stress transport）模型。单级压气机与叶栅

在科研中更多的被用来作为机理研究。尤其是在

分离旋涡流动中。SST  模型是针对强逆压梯

度流动对 BSL（baseline） 模型的改进，考虑了

对湍流剪应力主项的输运效应。

对于 1.5级压气机进口条件，给定总温为 280 K、

总压为 101 325 Pa，出口给定平均中径，求解完全

径向平衡方程。壁面采用无滑移绝热边界条件。

商用软件 NUMECA完成研究模型的结构化网格

划分。对于动叶叶顶间隙以及静叶局部缝隙使用

蝶型网格来提高网格的质量。通过对叶顶及壁面

表面边界层加密，使第一层网格厚度为 3×10−6 m，

来确保壁面 Y+<1。本文所使用计算模型总网格

数为 241万，其中进口导叶为 60万，动叶为 100万，

静叶为 81万。计算模型和网格分布在图 1与图 2
中展示。图 3给出了静叶轮毂静叶局部缝隙的方

案。静叶局部缝隙的几何尺寸完全相同，仅位置

发生变化，其长度为 0.5倍弦长（大约为 0.06 m），
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间隙高度为 0.4%倍叶高（大约为 0.9 mm）。间隙

起始位置从尾缘依次向前缘移动。在之前的工作

中已经指出，前缘的间隙对流场没有改善作用反

而会加重角区失速。因此本文前部间隙最前端为

前 0.25弦长处。

图 3为静叶间隙控制示意图。静叶间隙位置

在轮毂处。本文所使用的数值计算方法由 NASA

rotor 37进行验证。图 4为针对 rotor 37的出口效

率与压比验证，图中 h为当地叶高，H为叶栅的总

叶高。计算结果表明，按照以上描述的设定进行

数值模拟是可信的。
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图 4    试验验证

Fig. 4    Experimental verification
 

 2    数值计算模型

 2.1   船舶压气机变转速近失速点流动特点

本文通过对某 8级压气机设计转速数值模拟，

得到了在设计转速下的近失速点流场特点。

图 5所示为 90%H的相对马赫数。在设计转

速 100%的近失速点，第一级动叶（R1）叶顶区域

出现明显激波，前 6级流场没有明显的流动分离

现象。后两级静叶吸力面发生角区分离，在设计

转速下压气机失速可能由静叶角区分离产生的低

能流体堵塞引起的。

对于轴流压气机前面级，动叶叶顶泄漏与激

 

进口

部分间隙

出口

图 1    计算模型

Fig. 1    Computational model

 

间隙蝶型网格

图 2    计算网格

Fig. 2    Computational mesh

 

(a) 尾缘间隙

(b) 后部间隙

(c) 中间间隙

(d) 前部间隙

图 3    静叶局部缝隙示意图

Fig. 3    Partial clearance schemes of stator
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波相互作用影响了流场的稳定。这里的前面级选

取为前两级（不含导叶）。为了更详细地说明压气

机的前面级的流场细节，图 6给出了前两级相对

马赫数云图。结合图 7的叶顶三维流线的空间发

展，可以更加直观地了解变转速下动叶叶顶的流

场变化以及失速机理。在图 7中，黑色断线表示

泄漏流的运动轨迹。根据目前的研究成果，一般

认为，在压气机内部流场失稳中，动叶的叶顶间

隙泄漏流占据着主导因素。在设计转速下的近失

速点，压气机前面级叶顶流动并没有出现明显的

叶顶流场恶化，在激波之后，间隙泄漏涡逐渐耗

散。从马赫数云图上看，叶顶也没有出现低能流

体的聚集，突尖失速的两个基本条件，前缘溢流

和尾缘回流也没有出现。在前面的整机叶顶马赫

数云图中都没有出现这两种现象。在 100%转速

下，叶顶泄漏并不是此压气机在设计转速时失稳

的主要原因。

通过对多级压气机变转速前面级流场分析，

可以发现前面级在设计转速下流场流动良好。叶

顶与静叶角区流场都没有恶化。分析多级压气机

近失速点后两级流场能够研究末级流场在压气机

在近失速点的流动特点。图 8给出了后两级失速

点流场叶顶相对马赫数，对于动叶，与前面级不

同的是，在后面级的叶顶，并没有像前面级一样

出现明显的间隙泄漏涡，更没有因此而导致的叶

顶堵塞。
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图 8    后两级叶顶相对马赫数

Fig. 8    Relative Mach number at top of the last 2 stages
 

在 100%转速下的上端壁角区分离十分严重，

最后两级的静叶都出现了角区堵塞。从相对马赫

数云图上看，低能流体区在静叶端部几乎占据了

一半的流道。尾迹持续到出口都没有与主流完全

掺混。说明在 100%转速下，第 8级静叶（S8）上
端壁的角区分离是后面级流场发生不稳定的主要

原因。图 9为 S8角区极限流线，从图中可以更加

直观地看出角区失速的发展。

 2.2   静叶角区失速对动叶的影响

在前文中已经知道，多级压气机在设计转速

下的近失速点会出现角区失速现象，为了简化计

算，本文选择前文所述 8级低压压气机的前 1.5
级进行数值模拟来探究其设计转速下近失速点的

失稳特点。本文所使用 1.5级压气机额定转速为

7 400 r/min。在计算结果中选择最大效率点（OP1）、
过渡点（OP2）以及近失速点（OP3）三种工况进行

研究。

图 10与图 11分别从 S2 流面与 S3 流面两个

方面来描述设计转速下动叶叶顶的间隙流结构。
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图 5    90%H的相对马赫数

Fig. 5    Relative Mach number at 90%H
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图 6    前两级叶顶相对马赫数

Fig. 6    Relative Mach number at top of the first 2 stages

 

图 7    R1近失速点间隙泄漏流

Fig. 7    Clearance leakage at near stall point of R1
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在设计转速下的最大效率点，动叶叶顶的低能流

体区主要由两部分组成。最主要的部分为叶顶的

间隙泄漏。其次是动叶的叶顶尾迹。在 OP1工

况下，叶顶泄漏涡已经出现，叶顶泄漏起始于 0.1
倍弦长处，经过激波之后破碎为泄漏流，向下游

发展。在轴向涡量图中，每一个截面的间距为

0.1倍弦长。叶顶涡量能够直观地反映压气机动

叶中的叶顶泄漏涡的强度与发展。最大效率点时

对应的泄漏涡比较弱。在 OP1与 OP2工况下，涡

核沿着弦长强度逐渐减弱，旋涡的范围增大。压

气机中的逆压力梯度导致泄漏涡的耗散。在下游

中泄漏涡将逐渐变弱最终消失。在 OP3工况，间

隙泄漏流的涡量并变化并没有出现随着弦长的突

变。压气机在设计转速下的激波位置比较靠前，

泄漏涡经过激波后有一个重新形成的过程。在

前 30%的位置重新形成之后逐渐耗散。

图 12给出了压气机变转速下的叶顶回流区

的发展情况。在最大效率点叶顶没有出现回流，

因此图 12中只出现了 OP2与 OP3工况点。一般

的来说，叶顶的低能流体主要来自两个原因，间

 

(a)

(b)

图 9    S8角区极限流线

Fig. 9    Limiting streamline of S8 in hub corner

 

   

马赫数
1.0

(a) OP1 (b) OP2 (c) OP3

0.8

0.6

0.4

0.2

0

图 10    动叶叶顶马赫数云图

Fig. 10    Mach number contour at top of rotor
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Fig. 11    Relative vorticity at top of rotor
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隙泄漏涡的破碎与吸力面流动分离。由于后者通

常发生在叶片尾缘因此往往混合了尾缘径向流。

在设计转速下的 OP2工况，叶顶回流只存在于间

隙泄漏。设计转速下的间隙泄漏强度更大，在

OP3工况只有尾缘出现的小尺度的回流区。吸力

面的流动分离几乎消失。可以说，变转速的动叶

叶顶就是间隙泄漏与吸力面分离的相互作用。低

转速时，间隙泄漏涡强度低，不足以抵抗叶顶吸

力面分离。吸力面分离产生的低能流体在尾缘堆

积，形成低能回流团。回流团随着背压的增大横

向发展，占据流道。间隙泄漏涡破碎之后能量减

弱，遇到尾缘回流团的阻挡。两者相互作用最终

共同成为叶顶低能回流并导致动叶出现前缘溢流

进而发生旋转失速。在设计转速下，间隙泄漏涡

具有足够的动量，不仅能抵抗流场中的逆压力梯

度推迟泄漏涡的破碎，同时间隙可以抑制吸力面

分离。因此在设计转速下回流首先发生在间隙泄

漏。随着背压的升高，在近失速点尾缘才出现回

流。可以说在设计转速下动叶失速并不是突尖型

旋转失速。

 2.3   静叶间隙对角区失速的影响

角区失速是旋转失速的触发。通过主、被动

控制技术来抑制角区失速可以有效的推迟旋转失

速的发生。本文对设计转速下的压气机静叶不同

工况点进行对比流场分析，从中归纳出静叶失速

的流场结构，便于深入理解静叶失稳的产生机理，

为静叶间隙控制方法提供理论基础。

图 13为 100%转速下角区极限流线与静压

系数分布。静叶在近失速点出现了闭式的角区分

离泡。设计转速下，在角区失速流场中，很多常

见的涡系结构消失或者被大旋涡掩盖。在近失速

点静叶流场中就只剩下明显的集中脱落涡与吸力

面失速涡。由近失速点下端壁极限流线可知，设

计转速下的径向失速涡主要是吸力面分离产生的

回流组成。在下端壁的极限流线中，混合分离提

前出现，在 OP2中就存在着这种混合的结构。在

近失速点工况，尾缘回流可以被更加明显地看到，

回流与主流完全混合形成了稳定的闭式分离径向

失速涡。在下端壁上出现双螺旋点形成的 S型极

限流线。在叶片吸力面，集中脱落涡不仅更加稳

定而且尺度更大。

静叶间隙作为一种被动控制方法已经被广泛

地用来控制角区流场。相比于传统的整体均匀间

隙，静叶局部缝隙能够降低间隙泄漏损失。因此

本节将通过数值模拟来验证静叶局部缝隙对压气

机设计转速的作用效果。图 14是不同间隙的压

气级角区流场与根部静熵的分布。静熵图能直观
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图 12    叶顶回流区的速度（100%转速）

Fig. 12    Back-flow in the rotor top (100% rotation speed)
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图 13    角区极限流线与静压系数分布（100%转速）

Fig. 13    Limiting streamlines and static pressure coefficient contour in hub corner (100% rotation speed)
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地反映出失速涡的涡核区域与变化范围。原型流

场中，角区存在着 3个闭式螺旋点 N1、N2、N3，分

别对应着集中脱落涡、角区失速径向涡以及压力

面尾缘回流。其中前两者有十分明显螺旋结构，

意味着可以在空间中径向发展。尾缘回流的结构

并不明显。在静熵云图中，高熵区对应着吸力面

失速涡的涡核结构（N1），但是在静叶尾缘没有出

现 N2 对应的高熵区，说明尾缘回流没有径向发展。

在图 14（b）中，尾缘间隙产生的间隙泄漏流

对流场中的螺旋点有明显的影响作用。径向失速

涡与尾缘回流被间隙泄漏流分割在两侧。原有

的 S型双螺旋结构被破坏。在静熵图中，高熵的

涡核区消失，说明失速涡的径向尺度被抑制，同

时尾缘间隙产生的泄漏量不足以将压力面回流完

全消除，只是将其推迟到流道出口。N1 的位置也

相应地向前移动。吸力面上的集中脱落涡尺度减

小，可以说尾缘间隙能抑制集中脱落涡的产生与

控制回流，但是作用效果有限。

图 14（c）为后部间隙，后部间隙产生的泄漏

流相比于尾缘间隙具有更强的量。在下端壁上，

失速涡在泄漏流的作用下分裂成两个螺旋点，一

个在后部间隙的起点位置，另一个小螺旋点在吸

力面前缘。在静熵图上能够看出高熵区的减弱。

尾缘回流被进一步压缩，同时尾缘与间隙之间的

流体在泄漏涡的诱导下产生了新的径向涡 N3，和

尾缘回流 N4 一样，这种被小尺度径向涡在径向发

展的过程中耗散，在根部的静熵云图中都无法观

察到。吸力面的极限流线显示，集中脱落涡的尺
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图 14    静压系数云图与角区极限流线（5%H）

Fig. 14    Static pressure coefficient contour and limiting streamlines in hub corner (5%H)
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度不仅减弱，同时流线上能看出集中脱落涡有被

拉伸的趋势。在拓扑中，这是旋涡不稳定地甚至

出现破碎的前兆。可以看出，后部间隙对流场的

影响作用要大于尾缘间隙。

静叶局部缝隙位置向前移动到图 14（d），中
间间隙在下端壁上能够消除大部分的径向失速涡。

在设计转速下，中间间隙无法完全消除失速涡，

在间隙的前缘位置仍存在一个小的螺旋点，设计

转速下的间隙泄漏具有更大的初始动量，导致其

在间隙前缘诱导出小的螺旋点，这种小的螺旋点

能量很低，无法支撑其径向发展，因此在根部的

静熵云图上观察不到。在间隙泄漏流的作用下，

间隙后面的下端壁呈现出开式分离。角区失速被

抑制。在吸力面上。集中脱落涡被完全拉伸并分

裂成两个小螺旋点为代表的小集中脱落涡，两者

之间由鞍点连接。分离模式的变化体现在了熵增

云图上，中间间隙的熵增云图中熵增区主要有两

部分组成：一部分紧贴吸力面，代表着叶根的集

中脱落涡；另一部分是间隙泄漏造成的开式分离

引起的熵增。

在前缘间隙图 14（e）中，间隙对流场的影响

主要体现在两方面。一方面集中脱落涡的尺度也

随着间隙的作用而减小，但是减小的效果没有中

间间隙那样明显。另一方面间隙泄漏流能够明显

地吹除吸力面分离产生的径向涡。不仅在泄漏流

后面诱导出径向涡 N1。同时由于间隙位置太靠

前，间隙后面的流体仍需要流过接近 0.5倍弦长

的流道距离，因此在间隙后的流体仍受到流道中

的逆压力梯度影响。这会导致间隙后继续产生二

次流。间隙泄漏流的流动方向也和间隙位置有密

切的关系。由于压气机叶栅的自身特性，越是靠

前的间隙位置产生的间隙泄漏流的速度中横向速

度分量越大。这样导致间隙泄漏流对下端壁的流

体的阻碍作用更大。

角区径向流与间隙泄漏的三维相互作用如

图 15所示。三维流线最能直观地反映出泄漏流
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图 15    间隙泄漏与二次流的互相作用

Fig. 15    Interaction between clearance leakage and secondary flow
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对角区流场的影响机理。与低转速相同，流场中

选择 Q准则作为识别旋涡的依据且 Q=50 000
（1/s2）。Q准则等值面用相对螺旋度着色。黑色

流线表示角区流线，黄色流线表示间隙泄漏流。

前文中所提到的流动现象，例如失速涡的破碎与

分裂等在图 15中都能得到验证。尾缘间隙中，间

隙泄漏涡被卷吸进径向失速涡。两者相互掺混。

后部间隙中更加直观地看出被泄漏涡所诱导出的

径向涡结构。中间间隙的相互作用机理与低转速

相同。泄漏流将角区闭式分离消除。从而抑制了

失速涡的径向发展，在流场中径向涡几乎消失。

在前部间隙中，间隙泄漏流流出间隙时流场还是

开式分离，但是由于泄漏流的速度方向与吸力面

型线夹角增大，这造成了泄漏流在流出间隙后，

受到逆压力梯度的影响在尾缘发生二次流动分离

与回流。这种二次回流是降低前部间隙对流场控

制效果的主要原因。

图 16与图 17分别是对设计转速下静叶局部

缝隙的定量分析。其中图 16是下半叶高的静熵

径向分布，图 17是静叶出口密流的径向分布，这

两个展向性能分布分别表示静叶的损失情况与通

流能力。对于被动控制方法，除了要求在低工况

能有效地控制流场，同时还要求考虑到设计点的

性能。相比于主动控制。被动控制方法一旦使用

不会随着工况的改变而自适应。因此对于设计点

的性能是有必要考虑进去的。从图中可以看出，

静叶局部缝隙不仅在设计点下能改善静叶角区流

场，抑制角区失速，同时对压气机不会造成很大

的泄漏损失。

除了流场分析与旋涡结构，在工程上，压气机

的整体特性也是所有被动控制方法都需要面临的

考验。本文通过静叶间隙来控制真实压气机变转

速条件下的静叶角区流场，因此需要对不同间隙

的特性以及裕度对比进行分析。

最大效率与裕度是衡量被动控制技术的重要

指标。判断一项被动控制技术的优劣，不仅仅要

考虑其对裕度的拓宽程度，同时也要考虑到控制

技术对压气机最大效率点的影响。尤其是在工程

上，还需要综合衡量变转速特性。

表 1为 100%转速压气机裕度。图 18为不

同间隙下的压气机特性线。随着间隙位置的向

前移动，压气机的裕度逐渐增大。其中中间间
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图 16    静叶出口静熵

Fig. 16    Static entropy at outlet of stator
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隙对裕度提升的最大，但是对最大效率的损失

也最大。这因为角区失速涡的涡核位置受到背

压的影响，背压越大，流动分离的起始点越向

前，失速涡的位置也逐渐向前移动。因此在前

部使用静叶局部缝隙能增强流场的稳定性，但

是前部间隙所产生的间隙泄漏位置也相应的向

前移动，这都会对主流产生阻碍因此造成更大

的流动损失。尾缘间隙虽然在低转速时对流场

裕度提升有限，但是尾缘间隙对效率的降低最

小。综合对比效率与裕度。中间间隙的控制效

果最好。

 3    结　论

本文通过对某船舶 8级低压压气机设计转速

下数值模拟，得到了压气机近失速点的失稳特点。

在设计转速下，压气机失稳发生在前面级。因此

本文选取前 1.5级作为研究对象，针对近失速点

使用静叶静叶局部缝隙控制技术来增加压气机稳

定性并得到了以下结论：

1） 对于设计转速下的多级压气机，流动的不

稳定性主要发生在后面级的静叶。设计转速下压

气机压比最大，流场中要承受更大的逆压力梯度。

不仅会让流场更容易发生流动分离。也会导致附

面层变厚。这种变化趋势在设计转速下的后面级

尤其明显。在多级压气机中，增厚的附面层会逐

级累积，因此在强逆压力梯度下更容易在静叶角

区出现流动分离。在设计转速下的近失速点，压

气机的气动不稳定性的主要原因是后两级的静叶

上端壁角区失速。角区出现闭式分离泡堵塞流场。

2） 对于 1.5级压气机，在 100%转速下，间隙

泄漏涡的轴向动量更强。能够抑制动叶吸力面分

离的产生。因此在设计转速中动叶的尾缘回流不

仅产生地晚而且回流范围也远小于低转速。在近

失速点动叶叶顶没有出现溢流线现象，因此在设

计转速下压气机的失速是由压气机静叶角区失速

导致。同时静叶角区拓扑结构显示无论吸力面还

是下端壁，回流结构更加稳定，闭式分离彻底形

成。可以说，在 1.5级压气机流场中，角区失速的

旋涡尺度达到最大，并成为压气机失速的原因。

3） 针对压气机的静叶角区失速，使用静叶静

叶局部缝隙可以从不同程度上改善流场。间隙位

置越靠前，其对流场裕度的提升越大。这是由于

随着背压的提升，压气机下端壁的失速涡涡核位

置逐渐向前移动。静叶局部缝隙开在失速涡涡核

位置能对流动产生最大的影响。因此能使压气机

获得更大的裕度。间隙位置对效率的影响与裕度

相反。间隙位置越向前，其对最大效率点的损失

越大，这是因为间隙产生的泄漏流会的横向速度

分量会随着间隙位置的向前而逐渐增大。因此阻

碍设计点的主流流动，从而造成更大的损失。因

此，根据实际的工程需要，可以选择合适位置的

静叶局部缝隙，可以在保证压气机设计点性能不

严重下降的前提下提升压气级近失速点流场以及

拓宽裕度。
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图 18    不同间隙下的压气机特性线
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