
1994年 3月收到; 1994年 5月收到修改稿。　* 本项目受国家自然科学资金和国家教委基金资助。

* * 哈尔滨工业大学动力工程系 241教研室　150001

第 10 卷　第 1 期 航空动力学报　 Vol . 10 No . 1

1995年 1月 Journal of Aerospace Power Jan.　1995

两级涡轮三维无粘定常流场的数值模拟

哈尔滨工业大学　　顾发华* *　刘凤君　冯国泰　王仲奇

【摘要】　采用三阶精度 T VD格式和隐式近似因子分解方法,求解了某型航空发动机两级低压涡

轮的三维稳态流场。控制方程为欧拉方程组, 流动损失以分布体积力的形式加入到方程组中。动静

叶之间的参数传递采用了一种新的周向平均模型, 基于连续流场的假设,各列叶栅的进出口条件

采用了新的给定方法。为了证实本文方法的可靠性, 与 S2流面计算的结果进行了比较。

　主题词: 　涡轮　稳态流场　数值模拟
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1　计算方法
多列叶栅三维无粘流场计算与单列叶栅相比,优点在于它不需要人为给定叶栅后的静压

在展向的分布规律。文献[ 1]已证实栅后静压分布规律对流场的性质和计算的收敛性有很大的

影响。与通流计算或准三维计算相比,多列叶栅三维流场的连算不需要对流面形状做任何假定

和修正,所以,多列叶栅三维流场的计算能够比较真实有效地模拟叶轮机械内的流动状况。根

据各列叶栅的流场在各自的相对座标系中是定常的假设
[ 2]
,提出了一种新的周向平均方法, 使

得在比较短的轴向间隙的情况下,周向平均对上游叶栅流场的影响大大减小。据此模型采用三

阶精度 T VD格式和隐式近似因子分解时间推进方法求解了某型航空发动机两级低压涡轮的

跨音三维流场。

采用的控制方程为任意曲线座标系(�, �, )中以柱座标速度分量( u, v , w )表示的弱守恒

型三维欧拉方程:

( �U / �t) + ( �E / ��) + ( �F / ��) + ( �G/ � ) = H ( 1)　
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u
-, v-, w- 分别为 �, �, 三个方向的速度逆变物理分量。
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T
= J

- 1
( u, v , w )

T
( 2)　

J 为雅可比转换矩阵, J = �( x , r, #) / �(�, �, ) , J - 1为其逆, D 为 J 的行列式。由于燃气的比热

比变化不大, 这里近似采用了理想气体状态方程:

e = p / (∃- 1) + !/ 2�( u2 + v
2 + w

2 ) ( 3)　

每列叶栅的控制方程在各自的相对座标系中表示,即座标系随叶栅一起绕透平轴 x 转动, 其

转速为 ∀。因此本文的方法能够计算多轴轴流式燃气涡轮的流场。
( 1)式中 f

�= f ( f x, f r , f #)为单位质量流体受到的粘性力。假定在考虑损失的无粘流场中

沿流线滞止(转)焓不变,并且假定粘性力的方向与流线的切线方向一致,那么可以得到粘性力

图 1　计算网格

的表达式
[ 3]
。方程( 1)的求解

采用了隐式近似因子分解时

间推进方法, 通量项采用三

阶精度有限差分 T VD 格式

表示。详细的差分和求解过

程参见文献[ 4]。

计算网格采用了近似 H

型网络,尽量保证网格在壁

面上的正交, 以减少壁面的

数值粘性。在轴向间隙中相

邻两列叶栅的网格不重迭,

如图 1所示。

为了计算上下游叶栅相互影响的平均效应,采用的方法有别于文献[ 1, 2]。基于多列叶栅

的时间平均稳态流场是连续的(除各种强弱间断外)假设,只给定第一列叶栅进口边界条件(总

温、总压和气流角)和末列叶栅的出口边界条件(静压及其沿叶高分布)。。流场内部各排叶栅的

进口全部(!, p , w )由交界面上游相应参数质量加权周向平均得到;各排叶栅的出口只给出静

压沿高分布, 由交界面下游静压按同样平均方法得到。由于叶栅出口参数的周向分布规律只有

静压是人为规定的,所以本文的平均方法对交界面上游流场的影响较小。但缺点是如果轴向间

隙很短,不足以消除流场的周向不均匀性, 那么流场在交界面上是间断的。

本文的算例由于轴向间隙较小, 从图 2可以明显看出周向平均对交界下游叶栅进口流场

的影响。

2　计算结果及 S2流面计算的对比

　　计算了某型航空发动机低压两级涡轮的三维流场,其上游的高压涡轮反向旋转,因此该低

压涡轮的进口参数沿叶高是不均匀的。在 486/ 66微机上,在比较好的初场基础上迭代 800步

收敛,收敛残差的无穷范数为 1. 0E- 4, 计算单元数为 192×9×9, CFL 数取 4. 0,耗时约两小

时。表 1列出了本文方法和俄罗斯中央航空发动机研究院 S2 流面程序计算的涡轮总体性能参

数。可以看到, 本文方法计算的流量,稍大于 S2流面,总功几乎相等, 但两级功的分配有所不

同。这种差别的原因是三元方法加入的损失较小,使涡轮效率偏高。如果涡轮效率相近,三元

方法的流量低于 S2流面方法 2%～3%。
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图 2　中部截面静压分布

表 1　涡轮总体性能参数

计　算

方　法

功　率 流　　量

1级 2级 1列 2列 3列 4列

本文方法

S2 流面

1. 072

1. 000

0. 726

0. 824

1. 0237

1. 0000

1. 0263

1. 0000

1. 0293

1. 0000

1. 0295

1. 0000

图 3　反动度比较

本文方法得到的效率是在通过粘性力 f
�
引入的能量

损失系数低于 S2流面计算的情况下得到的, 这说明本文方

法具有一定的数值粘性。产生数值粘性的原因有两个:一个

是有限差分方法引起的截断误差, 但本文采用了三阶精度

格式,有限差分引起的数值粘性是很小的, 这正是本文降低

数值粘性采取的措施; 第二个原因,也是主要的原因是网格

畸变引起的计算误差。与通流形状相比, 三元流道形状复

杂,结构网格造成的畸变难以避免。

图 3、4分别比较了本文方法和 S2 流面计算得到的反

动度、出口气流角沿叶高的分布(图 3 中—、---分别为第 1

级、第 2级 S2流面, * 、△分别是第 1级、第 2级本文计算。

图 4中—、---分别为S2流面计算的 %、&, * 、△分别为本文计算的%、&)。由图可见,第 1级反动

度吻合的相当好,而第 2级反动度大于 S2的计算结果, 产生的原因可以从气流角的对比分析

中得到。第 1级导叶进口没有攻角,因此两种方法的出口气流角相当吻合(图 4a)。第 1级动叶

出口相对气流角 &2基本一致,而叶片上半部三元计算的出口绝对气流角 %2 小于 S2 流面计算

结果,这说明三元计算得到的气流出口速度大于 S2 的计算结果,也就是三元计算动叶顶部气

流膨胀程度较大, 因此第1级的反动度三元计算稍大于S2流面计算。这是由于 S2流面计算过
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图 4　出口气流角比较

程中顶部考虑了漏气损失, 而三元计算未考虑。第 2级静叶两种计算方法都存在正攻角, S2流

面计算由于流面形状基本与流道中心线一致,所以不能反映攻角的存在, 因而计算得到的第 2

级导叶出口气流角基本与有效几何出气角一致。与此形成对比,三元计算表明,由于正攻角的

存在,使第 2级导叶中的膨胀程度减弱,所以出口气流角大于S2流面计算结果。第 2级动叶对

攻角不敏感, 因此其出口气流角基本吻合于 S2流面计算结果。

结束语　采用三阶精度 T VD格式计算了某型航空发动机两级低压涡轮的三维定常流

场。与 S2流面计算结果的比较证实了本文方法的可靠性,同时也说明对于攻角比较敏感的叶

栅,其流场的三元计算更能反映叶栅的真实流动。由此我们可以推论,进行变工况的多级三元

流场计算将会明显优于 S2流面计算。

多级计算由于轴向间隙的限制, 网格畸变会导致较大的数值粘性,因而在给定同等损失的

情况下,三元多级计算的涡轮效率会低于 S2 流面的计算结果。所以在多级流动情况下,采用高

精度差分格式和比较合理的交界面处理方法,构造小畸变网格是提高计算精度的有效措施。
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