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【摘要】　本文给出了一种求解涡轮级三维定常粘性流场的计算方法, 并对某型航空发动机的高压

涡轮进行了数值模拟。该计算程序考虑到了涡轮级工作温度范围较大而引起的变比热问题。文中

采用了三阶精度的 TVD 格式和B - L 湍流模型。叶列间参数的传递采用了“混合平面”法。叶列

间处理采用外推无反射边界条件来保证参数在交接面上的周向不均匀。同时在交接面上构造了

R iem ann 解和使用松弛因子来提高程序在叶列间小间隙情况下的稳定性。
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1　引　言

　　涡轮级计算同单个叶栅排的计算存在着差别, 首先涡轮级在很大的温度范围内工作, 比

热变化对流场气动参数的影响在计算中应该被考虑; 其次叶列间参数的传递是否合理也将直

接影响到计算结果的准确性。因此本文的计算采用了变比热计算方法; 在叶列间处理上采用

了“混合平面”法, 混合模型着眼于流量、动量、总能量、焓和熵的守恒性。这种模型的计

算量小, 在工程计算中应用也最为广泛。由于在绝大多数涡轮级的结构中动、静叶间隙很小,

所以气动参数在交接面上具有很强的不均匀性, 这使得计算程序的稳定性很差。Saxer [1 ]在他

的文献中考虑了特征传播方向用来消除参数在交接面上的跳动, 解决了定常计算中叶列间的

小间隙问题。受此启发本文在交接面上构造了R iem ann 解并使用了松弛因子, 大大提高了小

间隙涡轮级计算程序的稳定性。另外涡轮级计算应尽量保持参数在交接面上的周向不均匀性,

本文采用外推边界条件的方法保证了本列参数在交接面上的周向不均匀。

2　数值方法

　　计算忽略了动、静叶间流动的非定常性, 认为各叶栅内部流动是定常的。各叶片排在同一个时间

步各被看作是相对独立的系统, 通过“混合平面”传递参数。同时考虑到变比热的情况。

基本方程: 差分格式采用了三阶精度的Godnove 格式, 它具有 TVD 的性质。采用了隐式

近似因式分解法加快程序的计算速度。湍流模型采用B - L 代数模型[2 ]。

2. 1　变比热计算

　　北航崔济亚教授[3 ]曾为变比热计算应用到气体流动中做了大量的工作。通常认为比热是

与温度无关的常数, 但当起始温度与终止温度的差异较大时, 比热值的差异也较大, 因此计



算的准确性也就降低了。在多级涡轮计算中, 尤其当级数越多时这种差异就越大。所以在涡

轮级计算中采用变比热计算是十分必要的。本文所指的变比热计算是在求解气动热力参数时,

假定气体是比热只随温度变化的完全气体, 任意一个温度都有与其对应的热力参数。

等熵过程的求解必须满足 dS 为零的条件, 采用关系式: T dS = cp d t- R öp·dp 来进行逼

近求解。应该注意到控制方程中 e与压力 p 的关系不应再表示为定比热的形式。认为在每一

个时间步中的每一个控制单元体上比热比为定值, 保持了控制方程的特征矩阵在形式上同定

比热时一致。

2. 2　叶列间处理

　　本文采用的是“混合平面”法[4, 5 ]。选取Θλ, Θu , Θv , Θw和Θp作为平均处理量。根据文献

[ 6 ] 中的方法可分析出这种平均模型可保证流量、动量在混合前后保持守恒, 同时总能量在

混合后减小的幅度和熵在混合后增加的幅度都很小。

由于涡轮中动、静叶在通常的情况下, 其间隙是比较小的。这样动、静叶的进出口边界

就十分靠近前、后缘, 从而引起附加误差。采用无反射边界条件可以很好的解决这一问题。

Giles[7 ]曾提出了一个完善的无反射边界条件, 但使用起来比较复杂。本文采用的是D en ton [4 ]

的一个简化的近似无反射边界条件—外推边界条件的思想。由于进出口边界与叶片的前后缘

相靠很近, 在边界上存在着很强的周向不均匀, 为此本文采用了外推周向不均匀性的做法, 在

混合平面上只保证其周向平均值等于上 (下) 游传递来的周向平均值。这样就可以使本列的

周向不均匀性在进出口边界上得到体现。

在叶列间小间隙情况下, 由于在交接面上参数的不均匀性非常强, 如果在尾缘出现激波时这种

不均匀性还会被加剧, 因此程序的稳定性非常差。本文采用在交接面构造R em ainn 解来解决在交

接面上参数的跳动问题。首先R em ainn 问题考虑到了波特征的传播方向, 同时R em ainn 问题的解

可以是有间断的 (需要满足熵条件) , 也可以是无间断的。R em ainn 问题解的这些特点正好适合于

处理叶列间参数的传递问题。本文以动叶进口为例介绍交接面上R em ainn 解的构造。上游静叶出

口的平均参数记为: Θλs, uθs, vλs, w{ s和 pθs, 下游动叶进口的平均参数记为: Θλr, uθr, vλr, w{ r, pθ r。

考虑到动叶周向旋转速度Ξ则得到: △Θ= Θλr- Θλs, △u= uθr- uθs, △v = vλr- vλs, △w = w{ r- w{ s+ Ξr,

△p = pθ r- pθs。记动叶进口轴向第一站 ( I = 1) 参数为: Θ1, j , k , u 1, j , k , v 1, j , k , w 1, j , k和 p 1, j , k。构造

I = - 1时, Θ- 1, j , k = Θ1, j , k - △Θ, u - 1, j , k = u 1, j , k - △u , v - 1, j , k = v 1, j , k - △v , w - 1, j , k = w 1, j , k - △w

和 p - 1, j , k = p 1, j , k - △p , 这样就通过 I = - 1, I = 1在 I = 0的交接面上构造了R em ainn 问题。虽

然精度仅为一阶, 但作为进口边界条件的处理已经是足够的了。

2. 3　边界条件

　　涡轮级的进口给定进口总压、总温、进口气流角在涡轮级的出口即动叶出口, 给定出口

叶片中部的静压 p out, 简单径平衡方程 5p ö5r= Θw
2ör被应用到出口边界上。进出口边界上考虑

到了特征波的传播方向。在静叶、动叶进出口的上下游应用了周期性边界条件, 在叶片内、背

弧和上下端壁给定无滑移条件。

在每一时间步通过“混合平面”, 上游向下游传递平均总温、平均总压以及平均速度, 而

下游应向上游反馈平均静压。这些平均参数在每一时间步都会发生变化, 直到收敛时为止。

3　算例结果与讨论

　　应用本文的计算方法对某一航空燃气涡轮的高压级进行了计算, 计算网格采用了H 型网
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格 (见图 1) , 静子、动子流场的计算网格点数分别为 60×39×39, 62×39×39。

图 1计算网格 图 4　高压涡轮机匣部位动、静叶交接面处分离区　　

该计算方法还无法考虑涡轮级中流动的非定常性, 只是从定常的角度分析参数的分布。该方法

叶列间处理保证了各叶列在小间隙情况下流动在周向的不均匀性, 并且流动的细节没有因此而破

坏, 如图 2和图 3中可以清楚地看出粘流计算的高压动叶轮毂处叶片前缘的鞍点和马蹄涡生成线,

静叶中部的尾迹。甚至可以描述在动、静叶交接面上存在的分离现象 (见图 4)。

图 5　子午流道中部静压等值线分布 图 6　叶展中部回转面M a 等值线

图 7　叶片表面静压分布

从图 5中可看出由于高压涡轮静叶采用收敛子午型面和弯扭叶片, 所以在静叶的顶部流
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道内形成了一个C 型的静压分布。它会带来如下的结果: (1) 减小静叶顶部的横向二次流动;

(2) 增加静叶顶部的密流, 有利于减小或消除静叶顶部的分离, 从而降低损失。从图 6中可

图 8　高压涡轮静叶吸力面 图 9　高压涡轮动叶吸力面

极限流线 极限流线

以清楚地看到附面层在叶片表面的分

布, 尾迹以及气体的膨胀流动。从图

7可以看出在静叶的根、中、顶部气流

的膨胀流动平稳, 气流基本在后部加

载; 动叶存在一些攻角, 属于均匀加

载叶型。

高压涡轮静叶吸力面的极限流线

反映出静叶吸力面附面层内部的径向

压力梯度较大, 气流在后缘近机匣处

发生分离后又再附着, 在轮毂处通道

涡向上卷起形成一螺旋点 (见图 8)。

高压涡轮动叶吸力面的极限流线显示

出机匣与轮毂处通道涡的分离线, 在

动叶后部气体发生的分离现象也清晰可见 (见图 9) , 这是由于气体的过度膨胀造成的。

4　结束语

　　 (1) 涡轮级的工作温度范围通常很大, 所以在计算中考虑变比热是十分必要的。本文的

变比热计算仍然建立在完全气体的假设上, 在每一时间步每一控制单元体保持定比热, 这样

的处理使得程序编制简单, 非常适合工程计算。 (2) 在定常多级计算中, 动、静叶的相互干

扰和数据传输的处理是一个十分重要的问题。本文使用“混合平面”法进行叶列间处理, 在

叶片间的混合平面上采用简化的无反射外推边界条件完成计算域上下游信息的传递; 且外推

周向不均匀性进出口边界条件。这些措施可以使程序更好地描述气体在交接面上的流动状态。

(3) 涡轮级计算中叶列间小间隙情况的求解会引起参数的振荡而很难使程序得到收敛解。本

文采用了在交接面上构造R iem an 问题解和使用松弛因子的方法大大提高了程序的稳定性。

(4) 算例表明本文的涡轮级三维粘性计算方法, 不但可以清晰地给出叶栅槽道中的流动状态,

而且在叶列间小间隙情况下, 交接面附近动、静叶前后缘的流动状态也可以很好的描述。
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P IV STUDY OF A IRFO IL NEAR W AKE FLOW
PARTÊ—DY NAM IC M ECHAN ISM

L iu Baoj ie, W ang Guanghua , Gao Ge
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　D etailed 2D velocity and vo rt icity f ields w ere m easu red to invest i2
gate the tu rbu len t near w ake flow of NA CA 0012 airfo il w ith on- line cro ss- co rrela t ion P IV
in a low - speed w ind tunnel. T he R eyno lds num ber on cho rd length is 2139×105, the angles
of a t tack are 0°and 4°. T he experim en ta l resu lts ind ica te that o rdered vo rtex streets ex ist in
the tu rbu len t near w ake, the vo rtex streets crea ted at the airfo il t ra iling edge region w ill fu lly

develop and finally b reak up dow n stream , and the o rdered w ake flow tu rn s in to diso rdered.

T he near w ake flow is dom inated by the k inet ic characterist ics and dynam ic m echan ism of

vo rt ices. A s the second part of the invest iga t ion, the paper m ain ly discu sses the fo rm at ion of
the vo rtex streets, the dynam ic m echan ism of the near w ake, and the flu id in stab ility of the

vo rtex and vo rtex streets.

Key W ords　A irfo ils　W akes　T u rbu lence m easu rem en ts　F lu id In stab ility

FEM CALCULAT ION AND EXPER IM ENTAL STUDY
OF THE 3- D FLOW IN VANE D IFFUSER

L iu X iaom in , X i Guang, W ang Shangj in
(School of Engergy and Power Eng ineer ing , X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710049)

ABSTRACT　　　　T he viscou s incomp ressib le tu rbu len t f low in a vane diffu ser w as
analyzed num erica lly by u sing penalty fin ite elem en t m ethod, based on Galerk in varia t ional f i2
n ite- elem en t m ethod. D u ring discret ing the con tro lled equat ion s in arb it rary cu rvilinear co2
o rdinates, the con sisten t fo rm u la t ion of penalty p ressu re m atrix w as cho sen, and con jected

w ith the st ream line upw ind Petrov - Galerk in w eighed residual fo rm u la t ion to modify the

w eigh t funct ion. In reference to the experience of the fin ite d ifference m ethod, the st ream line
upw ind term on ly along the flow direct ion w as con tro lled by the upw inding param eters. T h is
app roach en su red the stab ility the so lu t ion of the p ressu re. N um erica l resu lts of the tu rbu len t
f low in the vane diffu ser w ere sa t isfacto rily con sisten t w ith the experim en ta l m easu rem en ts

and indica ted that the spu riou s p ressu re w as elim inated w h ile the fa lse d iffu sion of o ther

term s w as sim u ltaneou sly m in im ized.

Key W ords　F in ite elem en t　N um erica l analysis　T u rbu lence　V an diffu ser

A NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF 3D V ISC ID STEADY
FLOW IN A TURB INE STAGE

Y uan N ing, W ang Songtao, Zhang Zhen j ia , W ang Zhongq i, Feng Guota i
(Power Eng ineer ing D ep t. H a rbin Ins titu te of Technology, H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　A 3D num erica l m ethodo logy is p resen ted fo r sim u la t ing b lade
row s in a tu rb ine stage by so lving 3D tim e- dependen t comp ressib le N avier- Stockes equa2
t ion s. T h is num erica l m ethod is based on Godnov’s f in ite vo lum e schem e w ith th ird- o rder-

accu racy and TVD p roperty. Baldw in - L om ax algeb ra ic tu rbu lence model is emp loyed to
sim u la te largely separa ted flow. T he p rincipal assump tion s are m ade as fo llow s: the flow is
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steady betw een sta to r and ro to r and these row s can comm un icate via in ter - row m ix ing

p lane. T hese refo rm at ive "m ix ing p lanes" in troduce circum feren t ia l averaging of flow p roper2
t ies bu t p reserve genera l rad ia l varia t ion s. T he circum feren t ia l d isequ ilib rium in the sam e row

is assu red by u sing non- reflect ing ex trapo la ted boundary condit ion. In view of w ide w o rk ing

temperatu re range in tu rb ine stage, varying specif ic heat is app lied in th is m ethod. T he calcu2
la t ion in stab ility resu lted from in ter- row m ix ing trea tm en t is imp roved rem arkab ly by u sing

R iem ann so lver and lax gene in the case of sm all in ter - row gap. T he app lica t ion of th is

m ethod is illu st ra ted fo r an ax ia l h igh- p ressu re tu rb ine stage in an areoengine. T he resu lts

show that th is m ethod no t on ly is availab le bu t a lso reveals f low phenom enon in row s very
w ell.

Key W ords　T u rb ines　T h ree dim en sional f low　N um erica l sim u la t ion

Compu ta t ional m ethods

COUPL ING OPT IM IZAT ION CALCULAT ION
FOR AEROENGINE PERFORM ANCE

W ang Xun , Zhang Sh izheng, Ca i Ruix ian
( Ins titu te of Eng ineer ing Therm op hys ics, Ch inese A cademy of Sciences, B eij ing　100080)

D u Hel ing, Guo X in (Ch inese Gas Turbine Es tablishm en t, J iangyou　610500)

ABSTRACT　　　　Coup ling- Op tim izat ion A lgo rithm is comp rised of coup ling m eth2
ods u sed in SPEY aeroengines and op t im izat ion m ethod. T h is new m ethod can be u sed to sim 2
u la te the engine perfo rm ance accu ra tely on the basis of very lim ited engine test resu lts even if

its componen t characterist ics are unknow n. In addit ion, the componen t characterist ics can al2
so be inferred in the sam e t im e. T h is m ethod has been u sed to sim u la te the perfo rm ance of a

tu rbofan engine and to infer its unknow n componen t characterist ics. T he comparison of the

resu lts w ith the engine test data confirm s the feasib ility of the p ropo sed m ethod.

Key W ords　Coup ling　Op tim izat ion　A eroengine　Perfo rm ance

AN EXTENDABL E OBJECT MOD EL
FOR GAS TURB INE SIM ULAT ION

X ie Zh iwu
(3rd D ep t. N ava l A cademy of Eng ineer ing , W uhan　430033)

Su M ing and W eng Sh il ie
(School of Power and Energy , Shangha i J iao Tong U n ivers ity , Shangha i)

ABSTRACT　　　　A genera lized gas tu rb ine sim u la t ion softw are m u st be no t on ly ca2
pab le of ex tending to new engine componen ts and configu ra t ion, bu t a lso ab le to sh if t among

differen t sim u la t ion algo rithm s. Fo r th is pu rpo se the ob ject - o rien ted analysis and design

m ethod is app lied and the U n ified M odeling L anguage (UM L ) is u sed. D ifferen t compu ta2
t ional task s of sim u la t ion are catego rized and summ arized in to a 3- layer genera liza t ion: com 2
ponen t ca lcu la t ion, gas path calcu la t ion, and system sta te calcu la t ion. Based on th is genera l2
iza t ion, a class fram ew o rk is p ropo sed and a N ode- Connecto r- Componen t model is p resen t2
ed and analyzed. N ew componen ts, gas path algo rithm s, and num erica l in tegra t ion m ethods

can be ex tended from the app rop ria te base classes in the fram ew o rk. N ew engine configu ra2

712N o. 2 A bstracts


