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静止叶栅三维粘性数值模拟
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　彭泽琰

【摘要】　应用 N- S 方程压力修正算法和 k- �两方程湍流模型, 对端弯叶片和基准(无端弯)叶片

的平面叶栅进行了三维粘性数值模拟。在采用简单交错网格的情况下,通过对计算控制体通量的

速度进行修正的方法解决了 N- S 方程压力修法算中遇到的压力场和速度场呈锯齿状分布的问

题。用实验测量值对本数值模拟方法的精度和可靠性进行了检验。

　主题词: 　叶栅　流场　数值模拟

　分类号: 　V231. 3

1　控制方程及其离散化

　　基本假设: ( 1)假定全流场总焓 H 0 全等, H 0≡c ,即略去气体微团之间的粘性应力作的功

和热交换等; ( 2)完全气体; ( 3)定常流。

控制方程组: 采用直角坐标系( x , y , z )下的连续方程、三维 N- S 动量方程以及 k- �两方

程湍流模型, 为节约篇幅,不再赘述。

控制方程(组)在计算平面( �,  , !)的离散化。将上述控制方程组进行联立并转换到计算平

面,经离散化可得到动量方程、湍流模型方程在相应控制体容积上积分后的离散形式为:

A p

∀ #( n+ 1)
p = �

i

A i #(n)
i + S # +

1 - ∀
∀ A p #( n)

p 　　　( i = E, W , S , N , U , D ) ( 1)

其中 ∀为松弛因子, #p 为 ∃U , ∃V , ∃W , k和 �, S#为线化后的源项(含压差项) , E , W , S , N , U 和

D 为包围网格节点( I , J , K )的 6个领近节点。

压力修正方程为泊松( Poisson)方程,其离散形式为:
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其中 e , w , s, n, u和 d 为包围压力点 p i, j , k的 6个邻近压力点。

速度修正方程的离散形式为:
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其中 #�p 为 u
�, v�, w�。

为保证数值解的稳定和收敛,本文采用的是由中心差分格式和逆风差分格式构造而成的

混合差分格式,这种格式适用于高、低雷诺数的流动。



2　计算网格、边界条件和求解方法

　　计算网格:图 1为本文所采用的二维计算网格, 三维网格由一系列二维网格叠加而成。

图 1　二维计算网格

边界条件的处理: 进口边界条件:在进口边

界上给定进口总压 P 0l、总温 T 0l、进口周向气角

∀l 和径向气流角 %l ,这些值可以在平面叶栅实

验测量时获得; 湍流动能 kl 可由实验测得的进

口湍流度 T ul求出, kl= T ulU
2
l ;湍流动能耗散率

�i 可按经验公式 �l= C&k
1/ 5
l 估算出, 这里 C&为

湍流模型常数, l 为湍流长度迟度,计算时取叶

栅栅距的百分之一;进口静压 p i 由相邻内点的

值外推得到;其它静参数可按上述给定值由气

动关系式获得。

出口边界条件: 在出口边界上给定出口静

压 p 2,其余流动参数可用一阶外推方法获得,即 #n, j , k= #n- 1, j , k。

固壁边界条件: 在固体壁面上,采用粘性流体的无滑移条件,即认为流体在壁面处的速度

分量U , V 和 W 都为零,并取 k 和 �值为零;假定壁面为绝热壁面; 在近壁区还应用了壁面律。

周期性边界条件: 在叶栅进出口区,规定所有流动参数都满足周期性边界条件。

求解方法: 为简化计算过程,本文采用点松弛逐步迭代的方法求解上述离散化方程组( 1)

～( 3)。为加快收敛速度和消除压力场可能出现的波动现象, 本文采用了多重网格技术。

收敛准则是两次迭代的速度差△U , △V 和△W 小于 �( �= 10- 4 ) , 并且进、出口流量之差

小于百分之一。本文平面叶栅算例,需要迭代约 1800步,在 586微机上运行所用CPU 时间约

为 10个小时。

3　解决锯齿状分布速度修正方法

　　本文采用对计算压力单元控制体通量的速度进行修正的方法,较好地解决了采用简单交

图 2　单元控制体和网格节点图

错网格后压力和速度场沿控制体对角线方向仍然存在呈锯齿

状分布的问题,下面以二维情况为例予以说明。

如图 2所示,设 b 为压力 p i, j单元控制体 E 表面的中点,

并设 ∃= 1. 0,那么压力 p i, j单元控制体 E 表面的通量 FE 为:

F E =
1
2

[ U ( I , J ) + U ( I , J - 1) ]△ 

= △ 
2

U ( I , J ) + △ 
2

U ( I , J - 1) ( 4)

　　( 4)式实际上等价于将 U ( I , J )当作 E 表面 ab段的平均

速度 u1 ,将 U ( I , J- 1)当作E 表面 bc段的平均速度 u2。理论

分析表明,在上式 U ( I , J )计算过程中, 压力差分用:

△p
△�=

( 1/ 2) ( p i, j + p i, j + 1) - ( 1/ 2) ( p i+ 1, j + p i+ 1, j+ 1 )
D�

　　计算是造成压力和速度沿对角线方向呈锯齿状分布的原因。为此,本文建议对 U ( I , J )之
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计算进行压差修正,修正关系式为: U
*
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其中 ∀和 A p 与式( 1)的 ∀和 A p 相同。速度 V
*

( I , j )的求解方法与上述过程类似。而式中的

△p
′
/△�为更精确的压力差分关系式:
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图 3　压力、速度锯齿状分部改进效果图

　　数值结果表明, 采用

对计算压力单元控制体通

量的速度进行修正以后,

较好地解决了压力和速度

场锯齿状分布的问题, 图

3为叶中高度叶栅进口附

近位置( I = 5, J = 8～17,

K = 16)处的改进前后压

力 p 和速度 U 的对比图。

类似地, 可导出三维

情况下的 U ( I , J , K )的压

力项差分格式及修正关系

式[ 3]。

4　数值模拟结果与实验测值对比

　　应用本文数值方法对两组平面叶栅的三维湍流流场进行了数值模拟,并将数值结果和实

验测值进行了对比。

图 4　原始叶栅(距出口 0. 5b 处) 图 5　端弯叶栅(距出口 0. 5b处)

落后角 总压损失系数

图 4是原始叶栅(无端弯)

下游距出口 0. 5倍弦长位置处

的落后角的计算值和实验值的

对比图,从图中可以看出,落后

角的计算值与实验值吻合较

好,基本上将端区气流的过转

和亏转现象模拟出来了, 并且

在近端壁区计算值与实验值更

为接近。图 5为端弯叶栅总压

损失系数的计算值和实验值对

比图,可以看出,其总趋势是一

致的。数值计算还将15%叶高

处的总压损失系数的局部增大的特征模拟出来了。但在叶中大部区域计算值与实验值相比偏

大。这是由于数值粘性过大造成的,可以通过加密计算网格或提高格式精度等方法来改善总压

损失的数值模拟结果。

图 6和图 7分别为原始叶栅和端弯叶栅下游距叶栅出口 0. 25倍弦长处的二次流矢量计

算值与实验值的对比图,从图中可以看到,数值计算较好地将端区二次流旋涡特征模拟出来。
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图 6　原始叶栅(距出口 0. 25b 处) 图 7　端弯叶栅(距出口 0. 25b处)

二次流矢量图 二次流矢量图

对于端弯叶栅比原始叶栅更为

强烈的压力面附近的端区气流

向端壁迁移, 以及吸力面附近

的端区气流向叶中区迁移等实

验结果均得到了本数值模拟的

较好反映。

5　结　论

　　( 1)采用 N - S 方程压力

修正算法对端弯和无端弯叶栅

进行了三维粘性数值模拟, 数

值结果较好地模拟了端区二次

流(旋涡)诱导的气流出口角的

过转和亏转现象, 计算结果和

实验测值吻合较好。由本数值

方法计算的总压损失分布趋势

和实验测值基本吻合, 但数值

精度有待改进, 可通过提高格

式精度加以解决。( 2)采用了较

为简单的对计算压力单元控制

体通量的速度进行高阶压差修

正的方法, 较好地解决了压力

修正算法中压力和速度场呈锯

齿状分布的现象, 使数值模拟

解进一步逼真。( 3)通过对端弯

叶栅的数值模拟, 提供了更为

全面的流场信息, 对进一步分

析和了解端弯叶栅内部的端壁附近流动情况很有帮助。( 4)本方法可用作对静子全三维设计

(含端弯、端掠、拱形静叶等)进行数值模拟之参考。
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compr essor w ere invest igated in detail. The experimental r esul ts show that all these factor s

have a g reat effect on the rotor- stator interact ion. T he incidence change caused by the veloc-

ity defect in the rotor wake has a m ajor impact on the unsteady pressure dist ribut ion and lift

of the stator blade. T he am plitude of the pressure f luctuat ion reaches max imum at the blade

leading edge and decays rapidly tow ards the t rail ing edge on the pressure side. T he interac-

tion intensif ies w ith the decr ease in the m ass flow or the increase in the ro tat ion speed. T he

results o f the investig at ion on the inf luence of axial g ap betw een rotor and stator ( l~) show

that , the unsteady pressur e dist ribut ion and the lif t of the stato r blade f luctuate str ongly as

l
~< 0. 4, and the f luctuat ion intensity decreases quickly as l

~incr easses.
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SIMULATION OF VORTEX STRUCTURE

IN BOWED BLADE CHANNEL
Wang Songtao, Wang Zhongqi, Yuan ning, Feng Guotai

( 2nd Dept. Harbin Institute of Technology, Harbin　150001)

ABSTRACT　　　　Flow fields in a bow ed and a straight turbine blade channels w ere

sim ulated w ith 3D N- S so lver. Generation and development of ho rse vor tex and passage vor-

tex w ere also considered in detail . There is dist inguished difference betw een topolog ical st ruc-

ture of passage vortex in the bow ed blade and that in the st raight blade. The passage vortex

co re is changed from unsteady focus point in the st raight blade channel to steady focus point

in the bowed blade channel in the most part of the domain. The effect o f the topolog ical

st ructure f low pat tern dif ference on energ y loss w as also analy zed. The steady passage vortex

co re no t only makes passage vor tex more t ight , but also is benef icial to w rap low energy fluid

cumulat ing in co rner into passage vortex to reduce the ener gy loss of the secondary f low .
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A 3- D VISCOUS NUMERICAL SIMULATION

FOR STATIC COMPRESSOR CASCADE
Yan Ming and Peng Zeyan

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

ABSTRACT　　　　A 3- D viscous numerical sim ulat ion was com pleted for the plane

cascade flow fields of end- bend and orig inal blade w ith the helps of pressure- based method

of N - S equations and a K- �tw o equat ions m odel. In the case of using sim ple stag ger gr id,

by the w ay o f v elo city m odif icat ion for calculat ing flux of a control v olume, the w ell- known

pr oblem of checkerboard dist ribut ion of pressur e and velocity fields in the pressure- based

method is w ell sett led. T he accuracy and reliability of this numerical simulat ion ar e verified

w ith the experimental data.
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