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TBCC发动机进气系统旋流畸变演化机理
及其性能影响研究
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摘　　　  要：    为探究涡轮组合发动机中旋流畸变的产生规律及其对轴流压气机性能的影响，构建了进气道

S弯扩压段-轴流压气机转子一体化模型，针对典型工况点开展数值仿真计算，详细分析了旋流畸变的产生机

制与规律，研究了旋流畸变对压气机的性能影响。结果表明：超声速 S弯进气道出口背压通过影响结尾激波

位置，改变扩压段入口截面气流能量分布，从而影响旋流畸变的类型与强度：低背压时形成较强的对涡旋流，

中背压时旋流很弱、流动近乎均匀，高背压时产生较强的整体涡旋流。在系统级计算中，高空均匀来流条件

下，压气机在 80%、90%及 100%转速和不同出口静压工况下，气动交界面平均静压均低于进气道临界背压，

进气道处于超临界状态，S弯扩压段入口能量呈对称分布，下游形成对涡旋流。在上述系统级计算工况下，

与压气机单部件工作特性相比，各转速下的工作流量范围收窄，相同工作点下的压比和效率均降低，其中最

高效率降低 5.49%，最高效率点流量减少 8.82%，稳定裕度下降 57.82%。
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Abstract:   To investigate the generation law of swirl distortion in a turbine combined engine and its
influence on the performance of axial flow compressors，an integrated model of a supersonic inlet S-bend
diffuser  section  and  axial  flow  compressor  rotor  was  constructed  to  carry  out  numerical  simulation
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calculations  under  a  typical  operating  condition.  The  generation  mechanism  and  law  of  swirl  distortion
were analyzed in detail，and the influence of swirl distortion on the performance of the compressor system
was  studied.  The  results  indicated  that  the  back  pressure  at  the  outlet  of  the  supersonic  S-bend  inlet
influenced the terminal shock wave position，thereby changing the energy distribution of the airflow in the
diffuser section and consequently affecting the type and intensity of swirl distortion. Specifically，a strong
paired swirl formed at low back pressure; the flow became nearly uniform with very weak swirl at medium
back pressure; and a strong bulk swirl was generated at high back pressure. For system-level calculations
under  high-altitude  uniform  inflow  conditions， the  average  static  pressure  at  the  aerodynamic  interface
plane remained below the inlet’s critical back pressure at 80%，90%，and 100% compressor speeds across
various outlet static pressures. This indicated that the inlet operated in a supercritical state，resulting in a
symmetric energy distribution at the S-bend diffuser inlet and the formation of a paired swirl downstream.
Under the above system-level calculation conditions，the compressor exhibited a narrowed operating flow
range across all  rotational speeds，along with reductions in both pressure ratio and efficiency at identical
operating  points， compared  with  its  isolated  component  performance.  Specifically， the  maximum
efficiency  of  the  compressor  rotor  decreased  by  5.49%， the  flow  rate  at  the  maximum  efficiency  point
decreased by 8.82%，and the stability margin decreased by 57.82%.

Keywords:   turbine based combined cycle (TBCC) engine；supersonic S-shaped inlet；
swirl distortion；inlet/engine matching；aerodynamic stability

为满足高超声速飞行器自行起飞、重复使用

以及宽广工作范围的需求，涡轮组合发动机逐渐

成为各国研究的热点[1-3]。S弯进气道以其结构紧

凑、隐蔽性好的优势逐渐被应用于涡轮组合发动

机中[4-5]。然而，S弯进气道因其独特的弯曲流道

构型，在沿程逆压梯度及离心力的作用下极易在

出口产生旋流畸变，这对于特性曲线陡峭、稳定

工况范围较窄的轴流压气机有着不可忽视的影

响[6-9]。S弯进气道及轴流压气机作为涡轮基组合

循环（turbine based combined cycle, TBCC）发动机的

关键部件，其各自的工作性能以及两者匹配的稳

定性、相容度在很大程度上影响着整台发动机的

工作表现[10-12]。20世纪 70年代，欧洲多国共同研

制的“狂风”战斗机便因 S弯进气道产生的旋流畸

变导致发动机在多种工况下发生不稳定现象[13-14]。

美国汽车工程师协会（Society of  Automotive En-
gineers, SAE）于 2010年颁布了旋流畸变的评价标

准——AIR5686[15]，该标准详细阐释了旋流畸变的

产生机理，将旋流畸变进行了详细的分类并提出

了相应的评价指标，目前该标准被各国学者普遍

认同。

S弯进气道与压气机之间的气动相容性问题

是进发匹配的重要课题，国内外开展了较为广泛

的研究[16]。S弯进气道-压气机系统匹配试验主

要以地面台架试验为主。李大伟等[17] 通过地面

实验研究了 S形进气道与涡扇发动机的匹配特性，

并对相同工况下的 S形进气道内流场开展了

CFD数值仿真。冯文梁等 [18] 以背负式并列双发

双 S弯进气道为研究对象，提出了一种验证地面

状态进气道/发动机匹配安全性的试验方法。全

景阁等[19] 采用进发匹配地面台架试验与进气道

抽吸试验相结合的方法，开展了 S弯进气道与涡

喷发动机的进发匹配特性研究。以上在推进系统

匹配研究中，系统级试验在小型发动机的设计与

性能评估阶段尚具备较好的可行性；然而，针对

大型发动机系统，该类试验不仅准备周期显著延

长，对试验台架的规模也提出了更为苛刻的要求，

导致试验成本急剧增加，成为工程实践中的重要

挑战。此外，虽然系统级试验可提供更加接近工

程实际的系统性能数据，但难以捕捉内部流动细

节进而开展内部流动机理分析。

当前进气道/发动机匹配研究也通常采用畸

变模拟装置复现进气道出口的畸变流场，并将其

作为发动机的进口边界条件以验证其稳定性。

Sheoran等 [20] 将设计的腔室型旋流畸变发生器与

跨声速压气机进行联合定常数值仿真，探究整体

涡及对涡旋流畸变对压气机稳定裕度的影响。

Mehdi[12] 对转子 Rotor  37进行全通道数值仿真，

对比分析了在整体涡旋流影响下定常与非定常数

值计算的结果。刘华等[21] 将其设计的叶片式旋

流畸变发生器与压气机进行直连实验，探究了正

反整体涡旋流对压气机特性的不同影响。王加乐
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等[22] 利用畸变网式旋流畸变发生器与轴流压气

机进行联合仿真，探究了旋流流场对压气机的影

响。Lee等[23] 采用 3种不同的畸变发生器与发动

机相连进行高空台试验，研究了进气道出口畸变

对发动机性能的影响。然而，上述方法将进气道

与发动机视为两个相互独立的个体，未能充分考

虑两者之间因气动耦合而产生的相互作用，从而

忽略了由此造成的部件特性与工作状态的改变。

随着计算流体力学数值计算方法的发展和高

性能计算能力的显著提升，进气道与下游风扇/压
气机的一体化全通道气动数值研究成为可能，并

逐渐受到国内外学者的关注。Chima等[24-25] 采用

耦合的轴对称黏性 CFD求解器（AVCS）与用于涡

轮机械的三维多块纳维-斯托克斯分析程序

（SWIFT），对一种轴对称外压式超声速进气道与

Rolls-Royce风 扇 耦 合 系 统 进 行 了 数 值 模 拟 。

Hale等 [26] 开发了一种用于进气道-发动机相容性

分析的数值分析工具，研究了 F-16进气道与其涡

轮风扇发动机在大机动飞行条件下的相互影响，

分析了进气道畸变与发动机性能之间的耦合关系。

Liu等[27] 基于典型 S弯进气道的旋流畸变特性和

速度压力分布理论模型，提出了一种产生三维旋

流畸变的进气道边界条件定义方法，研究了进气

道旋流畸变与 NASA Rotor 67转子的相互影响特

性。赵伟辰[28] 开展了 S弯进气道与跨声速风扇

流动特性一体化计算，研究了一体化计算条件下

各部件性能与内部流动特征的变化情况。

对于 TBCC发动机而言，其宽速域、多模态

的工作特性对进气道与发动机之间的气动相容性

提出了更高要求。因此，研究 S弯进气道出口旋

流畸变的演化机制及其对下游轴流压气机气动性

能与稳定性的影响，有着重要的理论研究价值与

工程应用意义。本文借助数值仿真的方法，系统

分析了超声速 S弯进气道旋流畸变的产生机理及

变化规律，并构建了包含 S弯扩压段与轴流压气

机全周转子进行一体化模型，旨在揭示高空真实

工况下旋流畸变对进气道-压气机系统气动相容

性的影响机制。

 1    研究对象

本文的研究对象包括应用于 TBCC发动机的

超声速 S弯进气道与一轴流压气机的第 1级转子。

 1.1   超声速进气道

本文所研究的超声速进气道为应用于 TBCC

发动机的二元内并联双通道进气道。如图 1所示，

该进气道包括外压缩段、内压缩段、分流板、隔

离段、涡轮通道以及冲压通道。由于针对涡轮通

道旋流特性开展研究，由此取该二元内并联进气

道的涡轮通道作为研究对象。

 
 

外压缩段

分流板

S弯扩压段入口

S弯扩压段
入口

S弯扩压段出口

冲压通道
内压
缩段

隔离
段

涡轮通道-S弯扩压段

图 1    超声速进气道

Fig. 1    Supersonic inlet
 

 1.2   压气机一级转子

本文所研究的压气机为一应用于 TBCC发动

机的 3级轴流压气机，其由 3组交替排列的动叶

和静叶组成。由于压气机多级叶片的整流作用，

旋流畸变对多级轴流压气机的影响主要集中在前

几级叶片。因此，综合考虑计算资源及旋流畸变

对多级轴流压气机的影响范围，在压气机数值计

算方法准确性校核的基础上，本文采用 3级轴流

压气机中如图 2所示的 1级转子开展定常数值研

究，获得压气机 1级转子特性。

 
 

过渡段
全周
转子 出口段

图 2    轴流压气机 1级转子计算域

Fig. 2    Computational domain of axial compressor first rotor
 

 1.3   进气道 S弯扩压段-压气机一体化模型

本研究在构建进气道-压气机一体化数值仿

真模型时，基于流动特征对计算域进行了合理简
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化。根据超声速流动特性，当进气道喉道前为超

声速流动时，进气道喉道之前的上游流动不受喉

道之后的扩压段下游流动的影响。同时，考虑到

旋流畸变主要产生于进气道 S弯扩压段这一物理

机制，为降低计算成本、提高计算效率，本模型采

用以下建模策略：在进气道涡轮通道喉道隔离段

下游、S弯扩压段入口前截断计算域，如图 1灰色

虚线方框内的实线所示，采用包括涡轮通道喉道

隔离段下游在内的 S弯扩压段与压气机全周转子

进行计算域的一体化装配，开展一体化模型仿真

计算，研究旋流畸变对压气机性能的影响。由 S
弯扩压段计算域（图 1虚线方框）、轴流压气机一

级转子计算域（图 2）两者组装而成的进气道 S弯

扩压段-压气机一体化模型计算域如图 3所示。
  

图 3    进气道 S弯扩压段-压气机一体化模型计算域

Fig. 3    Calculation domain of the integrated finite element model

of the inlet S-bend diffuser and compressor
 

 2    计算方法

 2.1   超声速进气道数值计算方法

y+

对超声速进气道模型划分三维结构化网格，

第 1层网格高度设定为 0.01 mm，网格增长率为

1.2，以保证壁面网格 值在 1附近。采用商业

CFD软件 ANSYS Fluent对进气道进行定常仿真

计算，采用基于有限体积法的 Navier-Stokes方程

求解器，湍流模型选用 k-ω SST（shear stress trans-
port）模型，定常迭代过程的收敛以各方程残差下

降 3个数量级且进出口流量误差小于 1%为准。

本文研究进气道在飞行高度为 18 km、马赫数为

3.2这一典型工况下的出口旋流畸变情况，具体来

流参数如表 1所示。进气道入口设定为压力远场，

壁面设定为无滑移绝热边界，冲压通道出口设为

当地静压以保持通流状态，S弯扩压段出口设定

为压力不断提高的静压出口，以探究不同背压下

旋流畸变的变化规律。

 2.2   轴流压气机一级转子数值计算方法

对于轴流压气机一级转子模型，其中的过渡

段及出口段划分为结构化网格，选用 NUMECA
软件中的 AutoGrid5模块对一级转子进行三维全

六面体结构化网格划分，叶片通道采用 O4H型网

格拓扑结构，叶顶间隙部分采用蝶形网格拓扑结

构，同时近壁面网格进行加密。

利用 ANSYS CFX软件对轴流压气机一级转

子进行特性计算，选用 SST湍流模型。为降低计

算成本，在进行特性计算时转子部分采用单通道

计算域，转子单通道网格侧面设置为周期性边界。

设置进口为标准大气条件，总压为 101.325 kPa，
总温为 288.15 K；出口设定为平均静压，通过改变

出口静压来调节压气机的流量；压气机转速设定

为标准大气进口条件下的 100%折合转速。

 2.3   进气道 S弯扩压段-压气机一体化模型数值

计算方法

 2.3.1    一体化模型计算方法

针对 S弯扩压段-压气机一体化模型的计算

域，依旧采用 ANSYS CFX进行定常仿真计算，选

用 SST湍流模型。如图 4所示，S弯扩压段入口

设置为总压和总温入口，数值取超声速进气道临

界背压工况下 S弯扩压段入口截面的平均值，其

中总压为 229 kPa，总温为 652 K。出口设定为平

均静压，通过改变出口静压来调节压气机转子的

折合流量。压气机转速设定为 80%、90%以及

100%的最大物理转速。扩压段、出口段设置为

静止域，转子段设置为转动域，转动域与静止域

的交界面计算方法选择冻结转子法。
  

S弯扩压段 压气机转子

总压总温
入口

静压出口

图 4    系统级计算域边界条件

Fig. 4    Boundary conditions of the systematic

computation domain
 

 2.3.2    一体化模型验证

在开展旋流畸变对压气机系统性能影响研究

之前，首先验证采用进气道 S弯扩压段与压气机

构建一体化模型的合理性与准确性。以下采用完

 

表 1    来流参数

Table 1    Inflow parameters

参数 数值

飞行高度/km 18

马赫数 3.2

T0当地静温 /K 216.65

p0当地静压 /kPa 7.21
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整进气道与压气机构建一体化模型，通过对比完

整进气道-压气机一体化模型计算结果，验证采用

的进气道 S弯扩压段-压气机一体化模型的准确

性。构建的完整进气道-压气机一级转子一体化

模型计算域如图 5所示。完整进气道-压气机一

体化模型入口设定为高度为 18.3 km、马赫数为

3.18工况的压力远场入口，进气道抽吸缝、泄流

槽以及冲压通道出口压力设为当地静压，压气机

一级转子入口接在涡轮通道扩压段出口并设置交

界面，压气机转子转速设为 100%物理转速，压气

机转子出口设定为 130 kPa静压出口。作为对照，

对进气道 S弯扩压段-压气机转子设定相同的转

速及出口静压。
 
 

压力远场入口 静压出口

静压出口

图 5    完整进气道-压气机转子一级转子一体化模型计算域

Fig. 5    Computation domain of the entire inlet-compressor 1st

rotor model
 

图 6对比展示了采用上述两种一体化模型计

算得到的 S弯扩压段出口截面旋流畸变特性分布。

观察图 6可知，两者计算域均呈现对涡旋流畸变，

且旋流角强度分布规律保持一致，出口截面中心位置

的旋流角强度最强，靠近机匣左右两侧的旋流角

强度次之，而两者之间涡核位置的旋流角强度最弱。

综上，两者扩压段出口旋流畸变特性高度相

似。进一步地，为量化两种一体化模型的旋流畸

变特性差异，基于第 3节定义的旋流畸变评价指

标，定量对比了两种一体化模型的旋流畸变计算

结果，如表 2所示。由表 2可知，两种模型在不同

指标下的旋流畸变计算结果具有良好的一致性，

相对误差均约为 2%。
 
 

表 2    旋流指标对比

Table 2    Comparison of swirl index

参数
模型

相对误差/%
完整进气道-压气机一体化模型 进气道 S弯扩压段-压气机一体化模型

正旋流扇区/（°） 10.47 10.25 2.1

负旋流扇区/（°） −10.48 −10.27 2.0

旋流强度/（°） 10.43 10.22 2.0
 

以上计算结果表明，进气道截断原理可行，构

建的进气道 S弯扩压段-压气机一体化模型计算

结果较好地复现了旋流畸变特性，验证了简化模

型的合理性和准确性。在保证旋流畸变关键流动

特征的前提下，采用进气道 S弯扩压段-压气机一

体化模型显著降低了数值计算的复杂度。以下基

于该一体化模型，系统研究旋流畸变对压气机性

能的影响。

 3    旋流畸变评价指标

α本文采用美国 SAE提出的旋流角 这一指标

来表征旋流流场，其定义为：

α = arctan
(

Uθ
Ux

)
（1）

Uθ Ux式中 为气流速度周向分量， 为气流速度轴向

分量。若周向速度分量与压气机旋转方向相同，

 

测环旋流角/(°)

测环

29.1
23.3
17.5
11.6
5.8
0

−5.8
−11.6
−17.5
−23.3
−29.1

(a) 完整进气道-压气机一体化模型

(b) 进气道S弯扩压段-压气机一体化模型

旋流角/(°)
29.1
23.3
17.5
11.6
5.8
0
−5.8
−11.6
−17.5
−23.3
−29.1

图 6    S弯扩压段出口旋流畸变情况对比

Fig. 6    Comparison of the swirl at the S-duct outlet between

two different models
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则旋流角定义为正，反之定义为负。

根据美国 SAE颁布的旋流畸变评价标准 [12]，

本文采用包括旋流扇区、旋流强度、旋流方向以

及旋流组数在内的 4个评价指标来量化分析旋流

情况，具体定义见式（2）～式（6）。

S SS,i

S +SS,i S −SS,i

1）  旋流扇区 （sector  swirl,  SS，量符号记为

）。根据测环上旋流角的正负，旋流扇区分为

正旋流扇区（ ）以及负旋流扇区（ ），分别描

述了给定测环上相同方向旋流的强度，两者的表

达式分别为

S +SS,i =
1
θ+i

w
θ+i

α（θ）idθ （2）

S −SS,i =
1
θ−i

w
θ−i
α（θ）idθ （3）

ISI,i

2）  旋流强度（swirl intensity, SI, 量符号记为

）。该指标描述了所有方向旋流的平均强度，

其表达式为

ISI,i =
S +SS,i× θ+i +

∣∣∣S −SS,i

∣∣∣× θ−i
360

（4）

DSD,i

3） 旋流方向（swirl directivity, SD, 量符号记为

）。该指标表征了给定测环上旋流的整体趋

势，标准整体涡旋流的旋流方向为±1，标准对涡

旋流的旋流方向为 0，其表达式为

DSD,i =
S +SS,i× θ+i +S −SS,i× θ−i
S +SS,i× θ+i +

∣∣∣S −SS,i

∣∣∣× θ−i （5）

PSP,i4） 旋流组数（swirl pairs, SP, 量符号记为 ）。

该指标表征了给定测环上正反向旋流的相对组数，

标准整体涡旋流的旋流组数为 0.5，标准对涡旋流

的旋流组数为 1，若存在多对对涡，则旋流组数将

大于 1，其表达式为

PSP,i =
S +SS,i× θ+i +

∣∣∣S −SS,i

∣∣∣× θ−i
2×max

(
S +SS,i× θ+i ,

∣∣∣S −SS,i

∣∣∣× θ−i ) （6）

i α（θ）

θ+i θ−i

式（2）～式（6）中， 为测环数， 为给定测

环上旋流角分布函数， 和 分别为给定测环上

正、负旋流角的周向角度范围。

 4    结果分析

 4.1   旋流畸变产生机理及变化规律

根据超声速 S弯进气道的计算结果，当出口

静压提升至来流静压的 21倍时，结尾激波被稳定

在喉道内，且位于 S弯扩压段入口之前。此流场

特征表明进气道处于临界工作状态，因此，计算

确定该进气道的临界背压为来流静压的 21倍。

本研究针对超声速进气道从通流至临界状态

的工作范围，系统研究了不同背压下 S弯扩压段

的内流特性。通过分析扩压段出口截面旋流畸变

的类型与强度，并结合扩压段入口及沿程气流能

量的分布状态，深入揭示了不同类型与强度旋流

畸变的形成机理。需要说明的是，在实际进气道-
压气机共同工作条件下，进气道出口背压通常位

于上述宽范围中的某一区段。

图 7和图 8系统地呈现了 S弯扩压段在低背

压工况（1倍和 4倍背压）下的流动特征。其中，

图 7（a）和图 8（a）的 S弯扩压段出口截面速度矢

量与旋流角分布云图显示：在低背压条件下，流

动分离现象导致扩压段出口下方区域形成了显著

的回流区，在回流区与主流区的交界处存在轴向

速度趋近于零的过渡带，由此，该区域同时对应

着旋流角度的峰值分布。同时，明显地观察到气

流在 S弯扩压段的出口上方形成了对涡结构。

图 7（b）和图 8（b）所示的 S弯扩压段内沿程总压

变化与流线分布清晰地揭示了扩压段出口上方对

涡结构形成过程：气流经过弯道转折处时产生了

严重的分离，通道上方为低能流，下方为高能流，

高能流在逆压梯度的影响下向上方偏转，最终在

通道出口产生了涡核位于上方的对涡旋流结构。

图 9和图 10分别为 S弯扩压段出口在 12倍
 

旋流角/(°)

总压/105 Pa

89.9
73.6
57.2
40.9

3.202.602.001.300.700.07

24.5
8.2

−8.2
−24.5
−40.9
−57.2
−73.6
−89.9

(a) 出口速度矢量场与旋流角云图

转弯处旋流产生

(b) 沿程总压分布与流线图

图 7    S弯扩压段出口为 1倍背压

Fig. 7    S-shaped diffuser outlet pressure is p0

航空动力学报 第 41 卷

20250357-6



和 16倍背压（中等背压）工况下的流动特征。从

图 9（a）和图 10（a）可以观察到，除因出口回流区

导致局部旋流角接近 90°外，其余区域的旋流角

幅值相较于低背压工况均有所降低，出口气流均

匀性显著提高。从图 9（b）和图 10（b）可知，在中

背压工况下，弯道转折处气流分布均匀，流动分

离范围明显减小，分离程度显著降低，进而出口

旋流畸变强度减弱。由此，一定程度的提升背压

对抑制流动分离、改善出口流场品质具有积极作

用。特别地，弯道区域流动稳定性的增强是出口

旋流畸变改善的关键因素。

图 11和图 12分别为 S弯扩压段出口在高背

压工况（20倍和 21倍背压）下的流动特征。从

图 11（a）和图 12（a）可知，在高背压工况下 S弯扩

压段出口旋流特性发生了显著变化，呈现出典型

的反向整体涡结构。定量表征显示，该工况下的

最大旋流角度达到−60.32°，这一特征显示了扩压

段出口流场结构的本质改变。深入分析沿程总压

分布（图 11（b）和图 12（b）），可以揭示以下流动演

化机制：当进气道出口背压接近临界背压时，其

结尾激波靠近扩张段入口。受分流板几何结构及

激波/边界层干扰的共同影响，扩张段入口处的高

能气流向下壁面聚集，并呈现出显著的能量分布

不对称性，具体表现为高动能区域主要集中于通

道左侧；当气流经过弯道转折区域时，在轴向逆

压梯度和离心力的共同作用下，左侧高能流产生

显著的逆时针方向偏转；上述流动演变最终导致

S弯出口截面形成具有明显位置特征的旋流结构，

在临界背压下涡核偏左，形成稳定的整体涡旋流场。

 4.2   轴流压气机一级转子特性

不同转速下压气机一级转子地面点均匀无畸

变入口下的特性计算结果如图 13所示，图中横坐

 

旋流角/(°)
89.9
73.6
57.2
40.9
24.5
8.2
−8.2
−24.5
−40.9
−57.2
−73.6
−89.9

(a) 出口速度矢量场与旋流角云图

总压/105 Pa

3.202.602.001.300.700.07

转弯处旋流产生

(b) 沿程总压分布与流线图

图 8    S弯扩压段出口为 4倍背压

Fig. 8    S-shaped diffuser outlet pressure is 4p0
 

旋流角/(°)
89.9
73.6
57.2
40.9
24.5
8.2
−8.2
−24.5
−40.9
−57.2
−73.6
−89.9

(a) 出口速度矢量场与旋流角云图

(b) 沿程总压分布与流线图

总压/105 Pa

3.202.602.001.300.700.07

图 9    S弯扩压段出口为 12倍背压

Fig. 9    S-shaped diffuser outlet pressure is 12p0

 

旋流角/(°)
89.9
73.6
57.2
40.9
24.5
8.2
−8.2
−24.5
−40.9
−57.2
−73.6
−89.9

(a) 出口速度矢量场与旋流角云图

(b) 沿程总压分布与流线图

总压/105 Pa

3.202.602.001.300.700.07

图 10    S弯扩压段出口为 16倍背压

Fig. 10    S-shaped diffuser outlet pressure is 16p0
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标质量流量以最大值进行了无量纲化。

为方便后文联算时的高空入口压气机转子特

性与地面点压气机转子特性进行对比，根据压气

不同入口条件的动力相似公式（7）计算得出高空

入口条件下，当压气机转子分别为 50%、 60%、

70%、80%、90%、100%物理转速时，压气机转子

折合转速为地面入口条件折合转速的 33.4%、40.0%、

46.7%、53.3%、60%、66.7%。

ncor√
288.15

=
n√
T ∗I

（7）

ncor n

T ∗I

式中 为折合转速， 为联算时压气机转子物理

转速， 为压气机高空入口总温。

 4.3   旋流畸变对压气机的影响

S弯扩压段 -压气机一体化模型与压气机转

子单部件计算的特性结果对比如图 14所示，横坐

标以最大流量进行了折合质量流量的无量纲化。

由图 14可知，不同转速下，相较于单压气机转子

特性，在 S弯扩压段-压气机转子一体化计算时压

气机转子的压比及效率特性线均向下方移动，即

压比及效率均有不同程度的下降，失速边界向右

偏移，80%、90%及 100%转速下压气机转子失速

边界的折合流量分别增加了 15.25%、2.71%以及

1.46%，这表明压气机转子提前进入了失速状态，

其稳定工作范围有所减小。根据图 14（b）效率对

比图可以看到，随着转速的降低，压气机转子的

最高效率点逐渐向失速边界靠近，这表明一体化

计算时压气机转子的稳定工作裕度有所降低。

以 100%转速下最高效率点为例，一体化计算时
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(a) 出口速度矢量场与旋流角云图

(b) 沿程总压分布与流线图

总压/105 Pa

3.202.602.001.300.700.07

图 11    S弯扩压段出口为 20倍背压

Fig. 11    S-shaped diffuser outlet pressure is 20p0
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(a) 出口速度矢量场与旋流角云图

(b) 沿程总压分布与流线图

总压/105 Pa

3.202.602.001.300.700.07

高能流偏左

图 12    S弯扩压段出口为 21倍背压

Fig. 12    S-shaped diffuser outlet pressure is 21p0
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图 13    压气机一级转子特性

Fig. 13    Compressor 1st rotor characteristics
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压气机最高效率降低 5.49%，最高效率点的流量

降低 8.82%。

稳定裕度（SM，量符号记为 MSM）代表了压气

机稳定工作范围的大小，其表达式为：

MSM =

(
π∗s/qm,s

π∗0/qm,0
−1

)
×100% （8）

π∗s π∗0

qm,s qm,0

式中 和 分别代表近失速和设计工况（本文选

取最高效率工况为设计工况）的总压比， 和

则分别代表这两种工况下的流量。根据公式可以

得出在旋流畸变的影响下，该压气机稳定裕度下

降幅度达 57.82%。

图 15所示为提取的 80%、90%、100%这 3个

转速下，进气道出口/压气机入口气动交界面（AIP）
处质量加权平均静压随压气机出口静压的变化关

系。其中，为方便表征进气道工作状态，图 15将

AIP面质量加权平均压力表示为当地来流静压的

倍数。由图 15可知，AIP面平均静压随压气机出

口静压的升高而增大。同时，在相同出口静压下，

AIP面平均静压随转速的提高而下降，反映出压

气机通流能力随转速增加而增强。具体地，80%
转速下，AIP面平均静压变化范围为 15.6～19.6

倍来流静压；90%转速下，AIP面平均静压变化范

围为 14.5～19.4倍来流静压；100%转速下，AIP
面平均静压变化范围为 13.9～18.6倍来流静压，

均低于进气道临界背压（21倍来流静压）。由此，

在给定的总温 652 K、总压 229 kPa入口条件下，

进气道 S弯扩压段 -压气机系统在 80%、90%和

100%这 3个转速下共同工作时，进气道处于超临

界工作状态，进气道内结尾激波位于 S弯扩压段

内。由文中第 4.1节旋流畸变机理分析知，当进

气道工作在超临界状态时，进气道 S弯扩压段入

口截面上能量主要集中在截面中心并呈对称分布，

在 S弯扩压段流动时在逆压梯度及离心力作用下，

最终在 AIP面上发展为对涡旋流。

为研究最高效率点下旋流畸变在过渡段内的

演化规律，本文在一体化计算域过渡段内设置了

两个测量面：将 AIP面定义为测量面 P1，将靠近

压气机入口的截面定义为测量面 P2，观测方向为

压气机出口至入口（图 16）。
与此同时，在两测量面的相同半径处设置 3

个测环（图 17） ，测环 1～测环 3的半径分别为

0.4R、0.65R以及 0.9R，其中 R为测量面半径，测

环起点及方向如图所示。

图 18所示为最高效率点下 P1、P2两测量面
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图 14    压气机转子入口有无旋流畸变特性对比

Fig. 14    Comparison of characteristics of swirl distortion at

compressor rotor inlet
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Fig. 16    Swirl distortion measuring plane
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上各测环的旋流角分布，图 19所示为两测量面上

不同测环上的旋流角分布。从图 18（a）可以观察

到在联算的最高效率点工况，气动交界面存在 1

组对涡旋流，涡核居中对称分布，最大旋流角为

25.91°，出现在测量面中心位置；与此同时从图

19（a）可以看出，测环 1上存在 1组正反向旋流扇

区，在测环 2和测环 3上存在 3组正反向旋流扇

区。从图 18（b）可以观察到，气流流经导流锥后，

依旧以 1组对涡旋流的形式存在，但其涡核下移，

最大旋流角分布在轮毂位置；从图 19（b）可以看

出，测环 1和测环 2上存在 1组正反向旋流扇区，

在测环 3上存在 3组正反向旋流扇区。

两测量面上不同测环旋流指标对比如图 20
所示。从图 20（a）可以观察到两测量面上每个测

环正向与反向旋流扇区基本相同，这表明正反向

旋流强度基本相同。从图 20（b）可以观察到在不

同测量面上，测环 1上的旋流强度最大，测环 3次

之，测环 2最小，这表明在测量面 P1和 P2上存在

着相同的旋流强度分布规律，即截面中心部分的

旋流畸变最为严重，靠近机匣壁面处旋流畸变次

之，中部与机匣之间的位置旋流畸变最弱；与此

同时可以观察到，气流流经导流锥后除测环 1上

的旋流强度略有增加外，测环 2和测环 3上的旋

流强度均有较为明显的降低，这表明相同径向位
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图 17    测环分布

Fig. 17    Measuring rings distribution
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图 18    100%转速下最高效率点测量面速度矢量及旋流角分布

Fig. 18    Velocity vectors and swirl angles at 100% speed peak efficiency on each measuring plane

 

0 60 120 180

(a) 测量面P1 (b) 测量面P2

240 300 360
−30

−20

−10

0

10

20

30

0 60 120 180 240 300 360
−30

−20

−10

0

10

20

30
测环1  测环2  测环3测环1  测环2  测环3

周向位置/(°) 周向位置/(°)

旋
流

角
/(°

)

旋
流

角
/(°

)

图 19    最高效率点测量面不同测环上的旋流角分布

Fig. 19    Swirl angle at measuring rings on each measuring plane at peak efficiency
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置的旋流强度从气动交界面到临近压气机入口前

存在不同的变化。从图 20（c）可以观察到两测量

面不同测环上旋流方向均接近于零，这表明旋流

对称分布，正反向旋流相互平衡。图 20（d）为测

环上旋流组数分布，根据上文分析可知，测量面

P1上的测环 1及测量面 P2的测环 1和测环 2上

都只存在 1组正反向旋流扇区，所以其旋流组数

均接近于 1；其余测环上均存在 3组正反向旋流

扇区，但由于存在 1组旋流扇区的强度远大于其

余两组，所以旋流组数均小于 2，最大旋流组数

为 1.58。

为进一步探究以上旋流畸变对压气机转子内

部流场的影响，本文截取了联算时最高效率点工

况下转子叶片 10%叶高、50%叶高及 90%叶高位

置的相对马赫数分布云图，如图 21所示。从图 21

中可以看出，叶根、叶中及叶顶位置正向旋流及

反向旋流的影响区域大小基本一致，部分叶片在

叶根及叶顶受到了不同方向旋流的影响，这与上

文所分析的旋流畸变分布情况一致。观察图 21

中不同叶高位置受反向旋流影响的区域可知，反

向旋流导致气流攻角增大，进口相对马赫数增大：

在 10%叶高位置，叶片吸力面附面层的厚度增加

（如图 21（a）左侧红色椭圆标识的反向旋流区域），

存在气流分离损失；在 50%叶高位置，在较弱反

向旋流的作用下，压气机转子 30°～120°周向位置

叶片吸力面靠近尾缘的位置存在气流分离区（如

图 21（b）左侧红色椭圆标识的弱反向旋流区域），

叶片通道堵塞程度有所增加，存在附面层分离损
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Fig. 20    Swirl evaluation index on each measuring ring
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失；在 90%叶高位置，210°～330°周向位置叶片前

缘产生了激波（如图 21（c）右侧红色椭圆标识的

反向旋流区域），存在激波损失。从图 21（c）中
90%叶高位置受正向旋流影响的区域可知，正向

旋流导致进口相对马赫数减小，前缘激波强度降

低，激波损失减小；由于正向旋流同时会导致气

流攻角有所减小，在 10%叶高位置，180°～300°周
向位置叶片压力面在正向旋流（图 21（a）右侧红

色椭圆标识的正向旋流区域）的影响下存在气流

分离区，从而导致流动损失；在 50%叶高位置，由

于正向旋流强度较弱，所以对叶片流场影响并不

明显。综上可知，在激波损失以及分离损失的共

同影响下，压气机转子效率降低，虽然在正向旋

流的影响下会降低激波损失，且在抽吸作用下压

气机转子入口的正向旋流强度要大于反向旋流强

度，但对于压气机转子整体来说，强度较弱的反

向旋流引起的流动损失程度要大于强度较强的正

向旋流带来的增益。因此，虽然根据前人的研究

表明正向旋流会提高压气机的效率[29]，但在同等

强度的正反向旋流畸变影响下，压气机的效率及

稳定裕度都会有着明显的降低。

 5    结　论

针对 TBCC发动机中旋流畸变对压气机性能

影响开展研究：首先，研究了超声速 S弯进气道

中旋流畸变产生机制与规律；其次，计算了轴流

压气机一级转子特性；最后，构建了进气道 S弯

扩压段-压气机一体化模型，研究了高空条件下旋

流畸变对系统性能的影响。本文得出如下结论：

1） 针对超声速进气道的 S弯扩压段，通过调

整超声速 S弯进气道出口背压影响结尾激波系的

位置，改变了扩压段入口截面的流场结构与气流

能量分布，进而形成了不同的出口旋流畸变类型

与强度。在低背压时，S弯扩压段出口为对涡旋

流畸变；随着背压提升至中等背压，出口旋流畸

变减弱，气流流动平稳；背压进一步提高至临界

背压时，出口产生了较强的反向整体涡旋流畸变。

2） 在高空均匀入口条件下，进气道 S弯扩压

段-压气机一体化模型 S弯扩压段出口产生了正

反向旋流强度基本相同的对涡旋流畸变；在导流

锥制止和过渡段整流的综合作用下，靠近轮毂位

置的旋流畸变强度有所增强，靠近机匣位置的旋

流畸变强度有所减弱。

3） 在进气道 S弯扩压段-压气机一体化模型

计算中，最高效率工况下因对涡旋流畸变正反向

旋流的共同作用，压气机部分叶片在叶根及叶顶

区域受到不同方向旋流的影响。该流动效应导致

轴流压气机最高效率下降 5.49%，最高效率点流

量减少 8.82%。此外，一体化模型的计算结果表

明，在系统级联算中，压气机的稳定裕度相较于

单部件工况下降幅高达 57.82%。
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