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摘要: 采用流线曲率法、端部势流场分析加附面层修正等数值模拟手段, 就分流机匣对风扇ö压气机性能的

影响展开研究, 主要针对分流机匣端部中弧线形状、端弧形状, 以及其轴向位置所引起的风扇ö压气机特性

变化规律进行了分析。研究结果表明: 分流机匣几何参数及其轴向位置对整个风扇ö压气机的性能有相当大

的影响, 对其几何参数的合理选取可以使风扇ö压气机在较大的涵道分流比范围内, 有效控制机匣内外表面

附面层流动状况, 在抑制紊流附面层分离, 改善堵塞裕度方面有独特作用。
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1　引　言

　　近年来,有关风扇ö压气机性能的数值模拟与
实验研究一直得到国内外有关专家的密切关

注[1～ 3 ], 尤其是在高推重比涡轮风扇发动机的研

制中, 如何采用有效的理论预测手段来获取风扇

ö压气机性能已成为一个技术难点。随着风扇ö压
气机不断向大流量、高负荷、高效率的方向发展,

其内部流动结构和几何结构更加复杂, 而分流机

匣位于风扇ö压气机内、外涵道之间, 其几何参数

特别是唇口形状将对风扇ö压气机性能产生不可
忽略的影响[2 ]。为准确预估风扇ö压气机性能, 就

必须对分流机匣效应进行深入详细的研究。

本文以改进的风扇ö压气机性能计算程序为
主要手段、在对分流机匣周围流场进行数值预估

的基础上[4 ] , 对分流机匣所产生的综合影响及其

效应展开研究, 把主要研究目标集中在分流机匣

的几个形状参数和位置参数对性能的影响上, 这

些参数包括: 分流机匣端部中弧线形状、端弧形

状, 以及轴向位置。最后将给出一些由数值计算

所得到的初步的结论, 并对仍需改进与完善的地

方给出一些探讨性的建议。

2　算法说明及算例

　　以子午流面上的流线曲率法作为风扇ö压气
机性能预估的流场分析方法, 采用连续奇点分布

方案及相应的边界条件处理, 对分流环周围势流

场求解方法进行了改进研究, 并将分流环周围的

流场效应在子午流面的计算中体现出来, 同时对

环壁附面层进行计算修正, 以较准确的考虑因气

体的粘性影响而引起的堵塞效应, 同时对所采用

的损失模型与落后角模型进行了适当的修正与补

充, 改进了在非设计点的基元叶栅性能的预测精

度。有关计算方法的详细内容见文献 [ 4～ 9 ], 这

里不再赘述, 而重点对计算结果进行分析。

算例选自国外某型号涡轮风扇发动机[4 ] , 其

风扇ö压气机的结构以及流道的几何形状参见图
1,为单轴结构,共有两级风扇和六级高压压气机,

在风扇进口及外涵出口分别有进口导叶排和出口

导叶排。其主要设计参数如下: 涵道比为 114, 转

速为 6186 röm in, 总流量为 181144 kgös, 总压比

为 410, 风扇压比为 118, 风扇转子叶尖M 1w <

1108, 压气机转子叶尖M 1w < 018。

下面将以 100%转速为准, 对分流机匣所产

生的影响进行一些初步的探讨。



图 1　风扇ö压气机的结构以及流道的几何形状示意图

3　分流机匣前部中弧线形状的影响

　　为了从实际角度来考虑分流机匣端部中弧线

形状所产生的定量影响, 把分流机匣端部中弧线

从标准位置略向上翘, 但沿中弧线的厚度分布保

持不变。其变化情况和具体形状如图 2所示。

图 2　分流机匣端部中弧线上翘示意图

图 3　外涵风扇性能对比图

出于同标准分流机匣对比的目的, 我们采用

相同的状态点, 并把性能计算的结果画图加以对

比, 如图 3和图 4所示: 从图中可看出, 当分流

机匣端部中弧线上翘时 (U pw ard2T it led) 时, 对

外涵风扇 (Fan2Stream ) 的性能影响较小, 而对

内涵压气机 (Engine2Comp resso r) 的性能影响相

对外涵而言要大一些。在相对应的状态点上, 分

流机匣端部中弧线的上翘使压气机的压比有所提

高, 而且使压气机部分的特性线变得较为平缓一

些。这说明, 分流机匣端部中弧线的上翘确使其

附近气流的流动结构有所改变。图 5给出了两种

分流机匣在总流量为 182168 kgös,涵道分流比为

11409时, 内涵道入口第一叶排后缘的速度沿径

向分布的对比情况, 可看出, 端部中弧线上翘使

得压气机第一叶排后缘的速度沿径向有不同程度

的减小。

图 4　内涵压气机性能对比图

图 5　内涵入口第一叶排后缘速度沿径向分布的对比

分流机匣效应在性能计算中是通过修正处于

分流机匣端部的计算站在机匣壁的堵塞值而得以

体现的, 而堵塞值是针对一定的气流攻角而言的

(这里指的是来流与分流机匣端部弦线的夹角,来
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流流向偏向外涵时为正, 偏向内涵时为负)。因而

应该从两个方面来考虑分流机匣效应: (1) 因分

流机匣的形状改变而引起的堵塞分布的改变;

(2) 因分流机匣形状的改变而引起的气流攻角的

变化。

图 6给出了分流机匣端部中弧线上翘形状及

标准形状下, 内涵入口第一站外壁的堵塞值随气

流攻角变化 (- 300～ 300之间) 的对比情况。从

图中可看出, 上翘形状与标准形状的堵塞值随气

流攻角的增大而加大,同时在大部分攻角范围内,

端部中弧线上翘引起内涵外壁的附面层变厚。

图 6　内涵入口第一站外壁的堵塞值对比

表 1列出了在给定涵道分流比范围内分流机

匣形状改变前后,其端部气流攻角的变化情况。从

表中数据可以看出, 即使分流机匣端部很小的上

翘, 也可以使来流攻角产生较大的变化 (平均在

17139°左右, 而分流机匣端部中弧线上翘的角度

只有 4176360°)。在所研究的涵道分流比范围内

(11233～ 11620) , 上翘使端部的气流攻角从 (-

1310°～ 1210°) 变化到 (410°～ 3010°) , 对于外涵

道而言, 在大涵道分流比时, 分流机匣端部中弧

线的上翘会使攻角很大,使上表面的附面层变厚。

表 1　给定涵道分流比范围内分流机匣形状改变

前后端部气流攻角的变化情况

状　　态 1 2 3 4

总流量ö(kgös)

分流比

标准形状攻角ö(°)

上翘形状攻角ö(°)

攻角变化值ö(°)

173123

11233

- 12143

4109

16152

182168

11409

0154

18142

17188

187142

11522

6175

24111

17136

192178

11620

11142

29122

17180

表 2列出了对应状态点的堵塞值。可以看到,

对于相同的状态点, 分流机匣端部中弧线的上翘

使外涵的堵塞值平均加大 1212% , 但由于其本身

的值较小, 而且外涵只有 1个导叶排, 因而对外

涵的性能影响很小。

表 2　分流机匣上表面堵塞值对比情况

状　　态 1 2 3 4

总流量ö(kgös)

分流比

上翘对应堵塞值

标准对应堵塞值

173123

11233

01120

010109

182168

11409

010183

010146

187142

11522

010183

010166

192178

11620

010178

010153

4　分流机匣端部形状的影响

　　如表 3所示, 对应于相同的分流比范围, 采

用钝头分流机匣的端部气流攻角在 [ - 6102°,

14131°]之间变化, 变化幅度为 20133°, 而对于标

准形状分流机匣, 这一范围为 [ - 12134°,

11142°], 变化幅度为 23185°, 而攻角在 [ -

12134°, 14131°]之间时, 从图 7及图 8可以看出,

表 3　分流机匣端部钝头与标准形状气流攻角

的变化情况

状　　态 1 2 3 4

总流量ö(kgös)

分流比

标准形状攻角ö(°)

上翘形状攻角ö(°)

攻角变化值ö(°)

173123

11233

- 12143

- 6102

6141

182168

11409

0154

5104

4150

187142

11522

6175

9154

2179

192178

11620

11142

14131

2189

无论在内涵还是外涵的对应站,在分流机匣端部,

钝头形状所造成的壁面堵塞要小于标准形状。由

于钝头形状对来流攻角变化的适应性强, 如果涵

道分流比继续减小, 使分流机匣端部气流攻角继

图 7　分流机匣端部内涵外壁堵塞值对比
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图 8　分流机匣端部外涵内壁堵塞值对比

续减小, 但其所造成的壁面堵塞仍小于同样气流

攻角下的标准形状分流机匣, 这从另一个侧面说

明钝头分流机匣对压气机有明显的性能改善作

用。因此, 当风扇出口速度在高亚音速范围内时,

适当地改善分流机匣头部形状,调整厚度分布,可

以有效地控制其表面的逆压梯度, 从而改善其表

面的附面层发展状况, 减小分流机匣对来流攻角

的敏感程度, 使之在较大的涵道分流比范围内工

作而附面层流动不致于恶化。

5　分流机匣轴向位置的影响

　　分流机匣的表面在流场中实际也是流线的一

部分, 因而分流机匣端部的轴向位置必然会对其

周围的流场产生影响,从而对风扇ö压气机的性能
产生或大或小的作用。可以想象, 由于从风扇最

后一级叶排流出的气流经分流机匣作用后分别流

向内外涵, 因而当分流机匣端部的轴向位置前移

时, 在端部附近的气流调整必然会更加剧烈, 相

反, 当端部的轴向位置后移时, 这一气流调整过

程会变得相对缓和。为了定量地分析其产生影响

的大小与规律, 本文取 3个轴向位置进行了研究。

图 9　分流机匣轴向位置变化

仍以文献 [ 4 ] 风扇ö压气机为原型机, 3个轴

向位置分别距离风扇最后一级叶排后缘 11778

cm , 5108 cm , 121192 cm (以距分流机匣端弧计

算) , 其具体形状与位置见图 9。

图 10　轴向位置的变化对外涵风扇性能影响

图 11　轴向位置的变化对内涵压气机性能影响

由于在 S 2 流面的流线曲率法中很难用计算

网格来反映分流机匣的形状特征, 而是通过修正

落入其端部的计算站在相应壁面的堵塞值来体现

的。本研究在有关分流机匣计算中, 在端弧附近

增设附加计算站, 以反映分流机匣的形状特征对

流线形状的影响。为防止出现曲率变化过大而导

至迭代计算的发散, 在保证收敛的前提下, 尽量

将附加站向分流机匣的端弧靠拢, 以最大限度地

体现这一位置变动对流线曲率的影响, 从而尽可

能地反映出分流机匣位置参数的作用。经多次尝

试后, 最终得到图 10和图 11所示的性能曲线。从

图 10及图 11可看出, 轴向位置的变化对外涵风

扇的性能影响不大。虽然轴向位置后移及前移分

别使风扇在各状态点的压比有所增大与减小, 但

这一变化很小; 因而认为风扇的性能对分流机匣

端部的轴向位置并不敏感。对内涵道的压气机而

言, 前移引起的较明显的变化是随着涵道分流比

的增大, 压气机的压比有明显提高, 特性线也变
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得较平缓, 对应的换算流量减小。这意味着分流

机匣端部轴向位置前移对高涵道分流比时压气机

的堵塞趋势有所改善。而对于后移情况而言, 随

着涵道分流比的增加,压气机的特性线变得陡峭,

而且对应于最大涵道分流比状态点的换算流量增

大, 但这一变化趋势没有前移时的相反趋势来得

明显。

综上所述, 分流机匣轴向位置对风扇性能的

影响并不明显, 而对内涵压气机的性能影响相对

而言较大。前移使压气机的特性线变得平缓, 后

移使用特性线变得陡峭, 但相对而言, 前移的影

响较为明显, 这一点有利于缓解高涵道分流比时

压气机的堵塞趋势。

6　结论及建议

　　 (1) 本研究所发展的能考虑分流机匣效应的

任意分流比下,风扇ö高压压气机气动性能预估程
序, 得到的预测结果是令人较为满意的。对涡扇

发动机中风扇ö高压压气机性能分析不失为一个
有效的气动设计辅助工具。

(2) 改变分流机匣端弧及厚度分布, 可以控

制其表面附面层的发展,使风扇ö压气机在更大涵
道分流比范围内, 在分流机匣表面不发生或推迟

分离。

(3) 沿轴向移动分流机匣对压气机性能的影

响较明显, 前移可以改善压气机在高涵道分流比

时的堵塞趋势, 而后移则加剧了这一趋势。

( 4) 分流机匣端部中弧线上翘有利于风扇ö
压气机在更大涵道分流比范围内工作。

参考文献:

[ 1 ]　W alter O brien, et al. A T h ree D im ensional T urb ine Engine

A nalysis Comp resso r Code (T EA CC) fo r Steady State In let

D isto rtion [R ]. A SM E2972GT 2124, 1997.

[ 2 ] 　高效节能发动机文集 [C ]. 北京: 航空工业出版社, 1991.

[ 3 ] 　张长生, 王小莉. 轴流压气机设计点流动损失的预估和分

析 [J ]. 航空动力学报, 1993, 8 (1) : 29- 33.

[4 ] 　刘波, 范非达, 王强等. 分流机匣周围流场计算研究

[R ]. 西北工业大学科研报告, 1997.

[ 5 ] 　周新海. 叶轮机械三元气动计算方法 [R ]. 西北工业大学

讲义, 1981.

[ 6 ]　陈矛章. 粘性流体动力学理论及紊流工程计算 [M ]. 北京:

北京航空学院出版社, 1986.

[ 7 ] 　吴望一, 王少华. STO KES流动中连续奇点分布法的分段

抛物线近似 [J ]. 力学学报, 1984, 16 (5) : 443- 453.

[ 8 ] 　时爱民, 苏铭德, 刘季埝编. 气体动力学基础 [M ]. 北京:

科学出版社, 1988.

[ 9 ] 　L ew is R I. V o rtex E lem en t M ethods fo r F lu id D ynam ic

A nalysis of Engineering System s [R ]. 1991.

(责任编辑　杨再荣)

Com puta tiona l Research of Spl itter L ip Effects
on FanöCom pressor Performance

L IU Bo 1, 　W AN G Q iang2

1. 7th D ep t. , N o rthw est Po lytechn ic U n iversity, X i’an 710072, Ch ina;

2. Ch ina A ero2Engine Con tro lling R esearch In st itu te, W ux i 214000, Ch ina

Abstract: A num erica lm ethod w as app lied to a S 2, st ream 2su rface st ream line cu rvatu re app roach

to calcu la te the fanöcomp resso r perfo rm ance. T he flow field around the sp lit ter lip w as found by

calcu la t ing the po ten t ia l f low field along the sp lit ter su rface and sub sequen t tu rbu len t boundary layer

analysis. T he po ten t ia l f low field w as found by u sing a singu larity m ethod. A fanöcomp resso r

componen t w as selected as an examp le to invest iga te the sp lit ter lip effects on perfo rm ance of fanö
comp resso r system. A num ber of d ifferen t sp lit ter lip geom etric param eters, such as the ax ia l locat ion,

shape of sp lit ter lip m ean line and no se w as con sidered and their effects on the fanöcomp resso r

perfo rm ance w ere discu ssed. A p roper select ion of geom etric param eters w ill be a great help to con tro ll

effect ively the boundary layer f low on sp lit ter lip su rface. A s a resu lt, the boundary layer separa t ion

can be delayed and the chok ing can be imp roved.

Key words: sp lit ter lip; fanöcomp resso r perfo rm ance; st ream line cu rvatu re m ethod; bypass

ra t io; singu larity m ethod
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