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【摘要】　本文计算了某跨音速压气机的一级在非设计工况下动静叶干扰产生的非定常流动。计算

以准三维的 Navier- Stokes 方程为模型,湍流模式采用 Ba ldwin- Lomax 代数模式。主控方程用高

分辨率的 MU SCL 型Roe格式离散,离散方程用高效的 LU- SSOR方法求解。本文提出了一种完

全守恒的动、静叶交界面处理方法。周期性边界处理采用 Rai的方案。根据计算结果,讨论了非设

计工况下动静叶干扰的机理。
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1　引　言

　　近年来, 叶轮机械动静叶作用的数值模拟得到了较快的发展。Erdo s等
[ 4] , Rai

[ 10] , Lew is

等
[ 9]
, Jorgenson 和 Chima

[ 8]
, Giles

[ 5]
以及 Rao 和 Delaney

[ 11]
的工作是这一领域的一些有代表

性的成果。上述工作主要是讨论透平静叶与动叶之间的相互作用,关于压气机的工作还较少。

特别是这些工作考虑的都是设计工况下的动静叶相互作用,关于非设计工况下动静叶相互作

用的研究工作目前开展的还不充分。本文的目的即对跨音速压气机在非设计工况下动静叶之

间相互作用进行数值模拟, 并研究非设计工况下损失产生的机理, 为有关工程设计提供参考。

由于三维流动的数值模拟计算量很大,本文以准三维的 N - S 方程作为数值模拟的主控

方程。这个模型本质上是二维的,第三个方向的流动效应通过适当给定流片厚度来进行模拟。

本文采用有限体积方法对控制方程进行离散。无粘通量由 Roe 的通量差分分裂格式计算。为

了提高计算精度, 我们发展了一种新型的高分辨率 MUSCL 插值方法。这个方法,考虑了网格

非均匀性的影响, 在非均匀网格上,仍可达空间三阶精度(对线性方程而言)。时间方向,采用二

阶精度的隐式格式进行离散,离散方程用高效率的 LU- SSOR方法求解。本文还发展了一种

新型的动静叶交界面的处理方法。这种方法可以保证通量完全守恒的,这对提高数值方法的收

敛速度及改善稳定性是非常有利的。在动静叶干扰的数值模拟中, 如何处理周期性边界是一个

重要而困难的问题。由于动静叶的叶片数一般不等甚至不可约,只有计算域包含转子和静子的

所有叶片时, 周期条件才是严格成立的。这种处理方法计算量很大,为了减少计算量,通常采用

一些近似处理方法。Erdo s[ 4] , He[ 7]采用的是相位滞后的周期条件, Giles[ 5]通过在时间倾斜的



计算平面求解控制方程来处理这一问题。上述近似处理方法,应用于粘性流动时误差较大。在

本文中,我们采用 Rai
[ 10]
建议的方法, 即对静叶的叶片数做小的调整, 使动叶和静叶的叶片数

之间有一较大公约数。这样,计算域中包含的叶片数为约分后的叶片数时,即可应用周期性条

件。为了保持流动特性不变,还需对静叶的栅距及弦长作相应调整。这种方法具有简单、收敛

性好等优点, 得到了比较广泛的应用。

利用上述数值方法,我们研究了某跨音速压气机的一级在 70%设计转速时动静叶相互作

用问题,并根据数值模拟的结果分析了非定常流动的特征及损失产生的机理。

2　数值方法

　　本文采用如下的准三维 N - S方程作为数值模拟的主控方程:

d
dt∫S

hUds = - ∮�s
( FE - FV) �nhds +∫S

Rds ( 1)

式中: U = [�,�u,�E ] T　,　FE = [�u, �uu + p I , �u( E + p /�) ] T

FV = [ 0, �, - ( q - u ��) ] T　,　� =  eff (� u + � u
T ) - ( 2/ 3) eff� �uI

 eff =  lam +  tur　,　q = - !( lam/ P r lam +  tur / P r tur )� (�e)　,　R = [ 0 , p � h, 0] T

上式中的层流粘性系数  lam用 Sutherland 定律计算, 湍流粘性系数  tur用 Baldw in- Lomax
[ 2]

代数模式确定。h 是流片的厚度。

上述方程用有限体积方法进行空间离散,空间离散后的半离散方程为:

hS i, j
dU
dt

+  
4

∀= 1
( Fnum �nh△s) ∀ = RS i, j ( 2)

其中 S i, j是控制体的面积, ∀代表控制体的 4个界面,△s是控制体的边长, Fnum·n△s= FE, num

·n△s- FV , num·n△s 是数值通量。无粘通量 FE, num·n△s用 Roe
[ 13]
的通量差分方法计算:

( FE, num �n△s) i+ 1/ 2, j =
1
2
[ FE( U

L
i+ 1/ 2, j ) + FE( U

R
i+ 1/ 2, j ) ] �n　　　　　

- �AR oe� ( UR
i+ 1/ 2, j - U

L
i+ 1/ 2, j ) }△s i+ 1/ 2, j ( 3)

　　本文采用 MU SCL 插值计算控制体界面左右的物理量,其计算公式为:

U
L
i+ 1/ 2 = U i + ai si ci +

2si
4 - s i

bi △+
i + 1

ci
1 -

2( 2 - s i)
4 - si

bi △-
i

U
R
i- 1/ 2 = U i - ai si ci -

2( 2 - s i)

4 - s i
bi △

+
i +

1
ci

1 +
2si

4 - si
bi △

-
i

( 4)

其中: △
+
i = Ui+ 1 - U i　,　△

-
i = U i - U i- 1　, 　s i =

2△+
i △-

i + 2#2

(△
+
i )

2
+ (△

-
i )

2
+ 2#2

ai = li / ( l i+ 1 + 2li + l i- 1)　,　bi = li / ( l i + li+ 1)　,　ci = ( l i + li- 1) / ( l i + l i+ 1)

li 是 i 方向单元的宽度, #是小的正数。上述插值公式,考虑了网格的非均匀性,对于非均匀网

格,插值仍具有三阶精度。限制器 si 是为了抑制流场间断附近的数值振荡而引入的。粘性通量

FV , num·n△s通过中心差分计算。

在时间方向采用二阶精度的 Crank- Nicolson 格式离散。隐式部分在线化后,采用 LU -

SSOR 方法
[ 6]求解。

为了提高计算精度,本文生成的贴体网格在叶片附近是正交的。在周期性边界处,保证坐

标线斜率连续变化。
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图 1　动静叶网格界面

在本文的数值模拟中, 动叶及静叶叶道中分别生成两套 H 型网

格。两套网格有一个交界线。这条交界线不是物理边界而是所谓“人工

边界”。为了提高精度,人工边界的处理方法应尽量与内点差分格式相

容。为此本文提出了一种计算动静叶网格交界线通量的一种完全守恒

的方法。参考图 1,交界线被动静叶网格划分为许多小段, 如图中的12

和23等。在每一个时间步, 首先计算出每一小段的位置和长度,然后计

算通过每一小段的数值通量。

无粘通量用Roe 的近似Riemann解确定。例如通过线段23的无粘

通量的计算公式为:

( FE, num �n△s) 23 = ( 1/ 2) [ FE ( U L
5/ 2) + FE ( UR

5/ 2) ] �n - �A Roe� ( UR
5/ 2 - U

L
5/ 2 ) △s23

其中U
R
5/ 2和 U

L
5/ 2分别由交界线左侧及右侧的物理量通过适当插值确定。通过23的粘性通量可

通过在控制体A 2C3上应用Gauss定理计算。即: ( FV , num�n△s) 23 = f
Gauss

( U A , U 2, UC, U 3 ) 。其

中, U 2和 U 3由交界线两侧的物理量通过线性插值确定。在计算出通过每一小段的数值通量

后,交界线处动叶网格和静叶网格的数值通量可由通过相应小段的数值通量的和来确定,如:

( Fnum �n△s) 13, r otor = ( FE, num �n△s) 12 + ( FE, num �n△s) 23　　　　　　　

- ( FV , num �n△s) 12 - ( FV , num �n△s) 23

( Fnum �n△s) 24, s tat or = ( FE, num �n△s) 23 + ( FE, num �n△s) 34　　　　　　　

- ( FV , num �n△s) 23 - ( FV , num �n△s) 34

　　由于上述方法的守恒性,使得该方法可以处理有激波、旋涡通过交界面时的流场并使计算

格式有较好的收敛性。

3　计算结果及讨论

　　将数值方法应用于某跨音速压气机的一级( NASA35)动静叶相互作用的数值模拟。文献

[ 12]中的实验条件为: 设计转速为 17188. 7 r/ min,翼尖速度为 454. 5 m / s, 动静叶片数分别为

36和 46。本文模拟 70%设计转速的非设计工况下动静叶干扰作成的非定常流场。在数值模拟

的边界条件中需给定出口背压, 但在文献中没有给出背压的实验值。本文利用实验测得的出口

总压及出口马赫数推出背压值。实验中的流动全三维的。为了进行准三维的数值模拟,取展向

中部的叶型作为数值模拟的叶片形状。流片的厚度取由轮毂到机匣端盖的距离。计算中的另

图 2　总压比随时间的变化

一个近似是计算域中只取 3个动叶通道, 4个静叶通

道,这相当于转子有 36个叶片, 静子有 48个叶片(实

验中是 46个静叶片)。静叶的弦长和栅距根据文献[ 1,

3, 10]的方法作了调整。

由于文献中没有给出非定常流场的测量结果, 因

此无法直接检验数值模拟结果的准确程度。但是,我们

可对非定常计算的结果进行时间平均, 与有关实测结

果进行比较。结果如下:总压比:实验值 1. 345, 计算值

1. 420;出口马赫数: 实验值 0. 503,计算值 0. 486。可

见,计算结果与实测值有所差别。我们认为其中的差别是由于本文的计算没有完全反映实验中

的三维效应造成的。
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下面讨论非定常流动的数值模拟结果。从估计的初始流场开始,推进约 5个周期后,得到

图 3　等马赫线

周期性的非定常数值解。这里

的周期 T 定义为动叶转过一

个静叶栅距的时间乘以静叶

数。图 2是静叶出口的总压比

随时间的变化。这个总压比由

静叶出口各点的总压比沿栅距

方向作空间平均而得。

图 3是在几个特定时刻的

等马赫线。由图中可以看出静

叶头部有脱体的头激波, 通道

中有接近正激波通道激波。由

于动叶中流动处于堵塞状态,

因此在通道激波前, 流动基本

上是定常的。非定常流动主要

发生在通道激波以后, 尤其是

在静叶通道中。由图 3可以看

到,动叶的尾迹运动到静叶通

图 4　静叶速度矢量

图 5　静叶压力分布

道中, 并与静叶前缘相互作用。由于此时转速低于设计转速,静叶前缘处流动的冲角小于零,
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因此在静叶前缘压力面产生了分离。由于受动叶尾迹周期性运动的调制,分离泡的形态叶呈周

期性变化,并且沿压力面向下游移动。这一点在图 4中可以清楚的看到。图 5是静叶压力面和

吸力面压力的分布。由图中可见在压力面上压力有明显的波动,这显然是由分离泡的运动变化

而导致。如前所述, 分离泡的形成与运动是由于动叶尾迹与静叶的相互作用。可见在非设计工

况下,动叶的尾迹对静叶中的非定常流动有非常重要的影响。我们曾通过考察熵的变化对流动

损失与非定常损失进行了粗略的估算。结果表明, 非定常损失占总损失的 10%以上。其中一半

左右的非定常损失发生在静叶的分离区。因此,在非设计工况下, 通常的准定常假设是不适用

的。由于尾迹的重要作用, 周向平均作成的误差也是十分显著的。

4　结　论

　　本文发展了动静叶干扰的高分辨率数值模拟方法并对某跨音速压气机在非设计工况下的

动静叶干扰问题进行了数值模拟。数值结果表明,本文发展的方法是可行的。通过对计算结果

的分析,可以得到在非设计工况下动叶的尾迹及其与静叶作用导致的非定常分离对静叶中的

非定常流动及非定常损失有重要的影响。在这种情况下,准定常假定是不适用的,而直接进行

动静叶干扰的非定常数值模拟是一个合理的选择。
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Reynolds number changed from 60000 to 240000. The mainst ream turbulence varied fr om

0. 75% to 13. 5% . T he results show ed that the mainst ream turbulence enhanced heat t ransfer

co ef ficients on the suct ion surface to a g reat extent , and also incr eased the heat t ransfer coef-

ficients on the pressure surface. Bo th onset and end of transit ion on the suct ion sur face

boundary layer move forw ard w ith increase of mainst ream turbulence intensity. The end-

w all ef fect reg ion emer ged at the roo t reg ion of x / C> 0. 24 of suction sur face for the present

turbine blade. T he end- w all effect raised on the heat t ransfer coeff icients for a low main-

st ream turbulence, but diminished for a high mainstr eam turbulence at the end- w all ef fect

region. T he inf luence o f mainst ream tur bulence on the heat t ransfer coef ficients vanished at

the end- w al l effect r eg ion.

Key Words　Turbulence　Blades　Heat convect ion　Measurements

PERFORMANCE OPTIMIZATION

OF HIGH THRUST- WEIGHT RATIO TURBOFAN ENGINE
Zhu Zhili and Wang Xiaobo

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　The opt im ization of instal lation perfo rmance w as completed by the

compr ehensive opt imal method for the high thrust - weight r at io turbofan eng ine. T he

pr opulsion sy stem per formance model of the variable geometry turbofan engine served as the

base, and the max imum of install thrust , m inimum o f install SFC and m inimum of the inlet

temperature of tur bine w er e taken as the optim ization modules respect ively . The calculation

and the follow ing analysis show ed that the propulsion sy stem performance can be impr oved

signif icant ly by mult iple parameter performance seeking contr ol for the tur bofan eng ine w ith

afterburner. The impr ovements are as fo llow s: ( 1) the supersonic cr uise install thrust can be

increased by about 8% on the module of max imum thrust ; ( 2) the subsonic cr uise install SFC

can be decreased by 2% on the module of m inimum SFC; and ( 3) the turbine inlet tempera-

ture can be low ered by about 25 K at the constant install thr ust on the module of m inimum

temperature.

Key Words　Aircraf t eng ines　Performance analysis　Optimiation

NUMERICAL SIMULATION OF ROTOR- STATOR

INTERACTION IN A TRANSONIC COMPRESSOR

STAGE AT OFF- DESIGN CONDITIONS
Ren Yuxin, Shen Mengyu, Liu Qiusheng

(Tsinghua University , Beij ing　100084)

ABSTRACT　　　　A numerical method is developed for simulat ion of r otor- stato r in-

teractions in a compresso r or turbine stage. This method solves quasi- three- dimensional

Navier- Stokes equat ions by an implicit high resolut ion f inite v olume method. A fully conser-

vat iv e method is designed to compute the inv iscid and viscous flux at the interface of r otor

and stator g rids. Numerical results of ro to r - stato r interact ions in a t ransonic compressor

stage at off- design condit ions are presented. The mechanism of rotor - stator interact ions in

this compressor stage is discussed in terms of the computat ional results.
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Key Words　Compresso rs　Blades　Non- steady flow　Numerical simulat ion

EXPERIMENTAL RESEARCH AND ANALYSIS

OF SLOPED SLOTTED CASING TREATMENT
Chu Wuli, Zhu Junqiang, Liu Zhiwei

( 7th Dept. Northwestern Polytechnical university , Xi'an　710072)

ABSTRACT　　　　Compr essor endw all t reatments, such as g rooves and slo ts can ef-

fect ively delay stall and increase the w eight flow r ange of a compr essor , but the eff iciency de-

creases. A new kind of casing t reatment , called as sloped slo tted casing t reatment , has been

designed, w hich absorbs the advantages o f t radit ional casing t reatments. T he over al l perfor-

mance of compressor rotor w ith sloped slot ted casing treatment is measur ed at a sing le axial

flow compressor. T he ef fects of the ax ial overlapping amount and back cavity volume on stall

marg in and eff iciency have been found. In each case, it s characterist ics w ith the casing t reat-

ment ar e compared to those w ithout it . T he results show that the new kind o f casing t reat-

ment can effect ively incr ease the stall marg in and ef f iciency . Both f low suct ion and injection

fr om the t reatment reg ion makes a stall margin improvement .

Key Words　Casing t reatment　Experiment　Analysis

EXPERIMENTAL INVESTIGATION

OF ENDWALL FLOW IN A TURBINE CASCADE
Dong Zhirui, Liu Songl ing, Zhang Yuj in, Xu Duchun

( 7th Dept . Northwestrn Polytechnical University , Xi'an　710072)

ABSTRACT　　　　T he flow f ield of st raight HP turbine cascade w as invest ig ated ex-

perimentally in a lar ge- scale low - speed open - lo op cascade heat t ransfer w ind tunnel.

Three- dimensional flow f ields near the endw all of the cascade w er e measured by using five

- hole probe at f ive dif ferent R e. Cot ton thread and flo at ing small ball ar e appl ied to visual-

ization of the f low f ields. The exper imental results show that the pressure side leg of the

horseshoe vor tex destr oys the st ructur e of the incoming f low boundary layer, w hen it moves

fr om Pressure Side ( PS) to Suction Side ( SS) . Behind the pr essure side leg , a new boundary

layer is g enerated near the endw all in the cascade. T he new boundary lay er goes fr om PS to

SS. How ever, it s thickness is thinner than that in the incoming flow . The 3D- f low region

occupies 40% flow passage of turbine cascade. T he incr ease of Re intensifies 3D- flow near

endwall . F rom the pho tos of flow visualizat ion it can be seen that corner vo rtex is generated

and developed near the suct ion surface of blade/ endw all junct ion, and fo rms a tr iangle region

on the suction surface. The size o f v isual ized passage vortex is consistent w ith measurement

result .

Key Words　Cascades　T hree dimensional f low　Measurements　Exper iment
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