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摘　　　要 : 应用预处理方法求解三维可压缩流动 Navier2Stokes方程 ,发展了一种适用于叶轮机械的既可

以求解跨声速流动也可以求解不可压流动的数值模拟方法 ,对 NASA Rotor67和北航低速大尺寸压气机算例

进行了计算 ,计算结果与实验数据相吻合 ,表明本文采用的预处理方法具有较大的工程实用性.
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Abstract : A preconditioning technique for solving 32D compressible Navier2Stokes equa2
tions is developed to simulate bot h t ransonic and incompressible flows in t urbomachinery.

Comp utations over NASA Rotor 67 and a low2speed large2scale compressor stage in Beijing

U niversity of Aeronautics and Ast ronautics were performed and t he result s are in accordance

wit h experimental data , it shows t hat t he met hod presented is p ractical for engineering us2
age.
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　　在计算流体力学中 ,时间相关法被广泛用于

可压缩流动的计算.对于低马赫数及不可压流动 ,

由于控制方程组刚性问题而很难计算 ,如果单纯

利用不可压方程 ,是不能利用初值问题的理论进

行求解的.除了数学上的困难以外 ,不可压方程在

实际应用中也有问题.如理论上 ,若水按照不可压

来求解 ,水中的声速 d p
dρ会因为分母为零而趋于

无穷大 ,可水中实际的声速是有量级限制的.于是

人们试图用解可压缩流动的时间相关法来高效地

求解小马赫数流场和不可压流场. Chorin在 1967

年引入了人工可压缩的方法来求解不可压缩方程
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在小马赫数下的问题.在很多情况下 ,即便是马赫

数很小 ,可压缩方程也是理想的选择.例如 ,在盘

旋状态下直升机旋翼 ,大部分的区域是低马赫数 ,

在局部的地方却存在着激波.预处理方法首先是

由 Briley , McDonald 和 Shamarot h在 1983年引

入的[ 1 ] [2 ] ,一个恒定的预处理矩阵被加到了绝能

方程组中 ,在总体上提高了算例的收敛度. Turkel

在 1987年基于原始变量和绝能方程 ,针对应用于

可压缩方程的人工可压缩方法 ,设计了一个普遍

性的预处理矩阵[3 ] .本文现在的工作就是对原始

的 N. S.控制方程组引入一个新的预处理方法 ,

该方法可以很好地融合旋转及非旋转流动 ,并且

对大范围的马赫数的状况均能有效且达到较高的

精度.

在应用预处理方法的基础上 ,本文对 NASA

rotor67和北航低速压气机进行了数值模拟 ,并与

实验结果进行了对比.

1　流场的控制方程组

1. 1　预处理的控制方程组

以 x轴为旋转轴 ,并且以等角速度Ω旋转的

Cartesian坐标系中 ,以有限体积形式表示的三维雷

诺平均 N2S方程在引入预处理矩阵Γ- 1
q 以后为 :

MΓ- 1
q

9
9 t∫ΩqdV +∮9ΩF i ·ndA -∮9ΩF v ·ndA =

∫ΩSdV (1)

其中 ,Γ- 1
q 是一个恒定的对角矩阵[4 ] ,其值只取决

于参考马赫数 M ar (进口轴向马赫数) .

Γ- 1
q = di a g [1 ,1 ,1 ,1 ,1/β( Ma r ) ] (2)

　　方程 (1)中 M = 9Q/ 9q是把守恒变量 Q = (ρ,

ρu ,ρv ,ρw ,ρet )
T 变化到原始变量 q = (ρ, u , v , w ,

p) T 的转换矩阵 ,其中 u , v , w分别是 x , y , z 方向

的速度分量 ,ρ是密度 , p是静压力 , et 是总能量 ,n

= ( nx , ny , nz ) T 是垂直于控制体表面指向外侧的

单位向量.各个变量可表示为 :

Fi ·n =

ρΘ

ρuΘ + nx p

ρvΘ + ny p

ρwΘ + nz p

ρh1Θ+ n1 p

(3)

Fv ·n =

0

T x

T y

T z

uT x + v T y + w T z + Q′n

(4)

M =

1 0 0 0 0

u ρ 0 0 0

v 0 ρ 0 0

w 0 0 ρ 0

1
2

( u2 + v2 + w2 ) ρu ρv ρw
1
γ - 1

(5)

S =

0

0

- ρΩw

ρΩv

0

(6)

T x = nxτxx + nyτxy + nzτxz

T y = nxτyx + nyτyy + nzτyz

T z = nxτzx + nyτzy + nzτzz

(7)

其中 ,Θ= V ·n - Ω× r·n = unx + v ny + w nz +

nt .

方程 (1)的微分形式可表示为 :

MΓ- 1 M
9Q
9 t

+
9 f i

9 x
+

9 gi

9 y
+

9 hi

9 z
=

9 f v

9 x
+

9 gv

9 y
+

9 hv

9 z
+ S (8)

1. 2　预处理参数的选取

β( Mar ) = Mar ,若 Ma r < 1 (9)

β( Mar ) = 1 ,若 Ma r Ε 1

2　方程的数值求解过程

2. 1　方程的空间和时间离散

在曲线坐标系下 ,用连续的单位长度单元体

分割计算域 (Δξ=Δη=Δζ= 1) ,一阶后差时间离

散后 ,方程 (8)有限体积的空间离散形式为 :

MΓ- 1 M- 1ΔQ
～

n = - Δτ( R
～

n+1 ) (10)

R
～

n+1 =δi ( f
～

) n+1 +δj ( g
～) n+1 +δk ( h

～
) n+1 -

δj ( g
～

v ) n - δk ( h
～

v ) n - S
～

n
i , j , k (11)

其中δl ( ) = ( ) l + 1
2 - ( ) l - 1

2 ,ΔQ
～

n = Q
～

n + 1 - Q
～

n 上

标“～”代表曲线坐标系下的量.

2. 2　牛顿隐式迭代

本文采用牛顿迭代法来求解 Q
～

n + 1 ,令
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N ( Q
～

n+1 ) = MΓ - 1 M - 1 ( Q
～

n+1 - Q
～

n) +

Δτ( R
～

n+1 ) = 0 (12)

则牛顿迭代方程为

N′( Qn+1 , k- 1 ) ( Qn+1 , k - Qn+1 , k- 1 ) = - N ( Qn+1 , k- 1

(13)

其中每一次的时间推进采用 Gauss2Seidel迭代.

2. 3　数值通量求解

无粘通量采用 Roe格式并用高阶 TVD格式

修正 ,保证了空间离散的三阶精度.

3　湍流模型

在本文中 ,采用层薄层近似假设 ,粘性计算保

留在η(叶根到叶尖)和ζ(叶片到叶片)方向上的

耗散导数.采用 Baldwin2Lomax 模型 ,此代数紊

流模型计算过程简单 ,计算速度快 ,无需求解偏微

分方程组 ,具有一定的可靠性.

4　边界条件和计算网格

本文只考虑了进口轴向速度为亚声的情况.

对于进口边条 ,在轴向马赫数不太低的情况下 ,应

用特征边界条件 ;对于进口轴向马赫数小于 0. 1

的情况 ,应用特征边条计算不能收敛 ,这说明采用

常规的特征边界条件不适用于低马赫数流动的计

算 ,本文采用将入口处的压力项外推 ,再利用总

温、总压和静压的等熵关系推出其他变量.对于出

口 ,在高速流动时 ,采用特征边界条件 ;对于低马

赫数的流动 ,出口采用了外推边界条件.壁面采用

无滑移边条.叶片前后缘以外采用周期性边界条

件 ,转静之间采用周向质量平均.

本文采用 H 型网格 ,转子加静子流向、周向

以及展向的点数为 (88 + 80) ×21 ×25.转子无叶

尖间隙 ,转子轮毂同转子一起旋转.

5　计算结果分析

5. 1　NASA转子 67计算结果分析

5. 1. 1　NASA转子 67参数

表 1　NASA转子 67的基本设计参数

Table1　NASA Rotor67’s design data

转子设计转速 16 043 r/ min

设计点流量 33. 25 kg/ s

压比 1. 629

效率 接近 0. 9

5. 1. 2　计算结果对比

在设计转速下 ,预处理参数β= 1. 0 (相当于

预处理关闭)和β= 0. 55 (接近进口轴向马赫数)

时的堵点流量分别为 34. 45 kg/ s和 34. 46 kg/ s ,

两者的结果基本相同 ,而相应的实验结果为 34.

96 kg/ s ,计算结果的误差约为 1 %.由图 1 可以

看出 ,β= 1 . 0时转子的总压比与β= 0 . 55时计算

图 1　设计转速下转子出口总压比

Fig. 1　Rotor outlet total p ressure ratio

at design rotation speed

图 2　设计转速下转子出口效率

Fig. 2　Rotor outlet efficiency at

design rotation speed

图 3　设计转速下级总压比

Fig. 3　Stage total p ressure ratio

at design rotation speed
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的结果基本相同 ,与实验结果也保持一致.对于转

子效率的计算 ,β= 1 . 0和β= 0. 55的计算值总体

趋势上均与实验值相接近 ,但是二者计算的最高

效率点的效率值均没有达到实验的最高效率值

(见图 2) .图 3 表示计算和实验的级总压比的对

比 ,当β= 1 . 0和β= 0. 55 时 ,级总压比的计算结

果是一致的 ,在近堵点区域β= 1 . 0和β= 0. 55的

计算值均与实验值相接近 ,而随着流量的减小 ,β

= 1 . 0和β= 0. 55 的计算值均比实验值偏低 ,这

很有可能是原程序 (没加预处理)的固有的问题.β

= 1 . 0和β= 0. 55 时级效率的计算值是相同的.

由特性计算结果可以看出 ,在设计转速 (高马赫

数)下 ,打开或关闭预处理对压气机特性的计算结

果无明显影响.

图 4　叶根的等相对 Mach数实验值

Fig. 4　Test data of relative Mach

number at Blade hub

图 5　β= 1. 0时近叶根的等相对

Mach数计算值

Fig. 5　Computational data of relative Mach number

at Blade hub (β= 1. 0)

由图 4～图 12 所示 ,在叶根位置处 ,β= 1 . 0

或β= 0. 55 计算的结果一致 ,槽到内已经没有激

波的存在 ,整个槽道内的流场均为亚声 ,这与实验

结果相符和.两种β参数下计算的进口处的最大

图 6　β= 0. 55时近叶根的等相对

Mach数计算值

Fig. 6　Computational data of relative Mach

number at Blade hub (β= 0. 55)

图 7　叶中的等相对 Mach数实验值

Fig. 7　Test data of relative Mach

number at Blade middle

图 8　β= 1. 0时近叶中的等相对

Mach数计算值

Fig. 8　Computational data of relative Mach

number at Blade middle (β= 1. 0)
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图 9　β= 0. 55时近叶中的等相对 Mach数计算值

Fig. 9　Computational data of relative Mach

number at Blade middle (β= 0. 55)

图 10　叶尖的等相对 Mach数实验值

Fig. 10　Test data of relative Mach

number at Blade tip

图 11　β= 1. 0时近叶尖的等相对 Mach数计算值

Fig. 11　Computational data of relative Mach

number at Blade tip (β= 1. 0)

图 12　β= 0. 55时近叶尖的等相对 Mach数计算值

Fig. 12　Computational data of relative Mach

number at Blade tip (β= 0. 55)

马赫数约为 1. 1 ,与实验值 1. 05 接近.在叶中位

置处 ,β= 1 . 0或β= 0. 55计算得到的波前的最大

马赫数为 1. 4 ,与实验值相同 ,而且激波位置与实

验结果接近.在叶尖位置 ,β= 1. 0 的波前最大马

赫数和激波位置均与实验值基本相同 ,但β= 0.

55的槽道激波强度与实验值相比略强.

5. 2　低速大尺寸压气机实验台算例结果分析

5. 2. 1低速台设计参数

表 2　低速压气机设计参数

Table 2　Low speed compressor design data

转速 1200 r/ min

轴向速度 (ca ) 36. 44 m/ s

流量 ( ma ) 22. 44 kg/ s

叶尖处切向速度 ( ut ) 62. 83 m/ s

转子叶尖进口相对马赫数 0. 19

流量系数 (ca / ut ) 0. 58

近失速流量系数 (ca / ut ) 0. 38

5. 2. 2　计算结果对比

采用预处理方法对低速实验台进行定常数值

模拟 ,预处理参数β= 0. 1 ,与进口轴向马赫数接

近 (近失速点进口轴向 M a数约为 0. 06) .在此情

况下 ,关闭预处理功能 (β= 0. 1) ,则计算不收敛.

转子和静子出口静压 ps、总压 pt、轴向速度

ca 无量纲化方法如下 :
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ps =
p′s - p0

1
2
ρu2

t

(14)

pt =
p′t - p0

1
2
ρu2

t

(15)

ca =
c′a
ut

(16)

其中 , p0 为大气压力 , ut 为转子叶尖切线速度 ,

p′s、p′t、c′a 为实际值 ,气流角均为与轴向的夹角.

图 13所示计算得到的压比特性曲线与实验

值变化趋势一致 ,相同轴向速度系数下的静压比

与实验值的偏差小于 2‰.

图 13　压比特性曲线

Fig. 13　Pressure characteristic curve

图 14　转子出口静压径向分布

Fig. 14　Radial dist ribution of static

pressure at rotor outlet

图 14～图 20 是转子和静子出口压力 ,轴向

速度系数以及出口角与实验值的对比图.从图中

可以看出 ,采用预处理方法得到的计算值与实验

值基本一致.从静子出口的总压和轴向速度对比

图可看到 ,计算的附面层比实验的要薄.静子出口

气流角度与实验值在端区有较大偏差 ,这主要是

因为计算时没有考虑可调静子在叶根和叶尖处的

间隙所致.

图 15　转子出口总压径向分布

Fig. 15　Radial dist ribution of total

p ressure at rotor outlet

图 16　转子出口轴向速度系数径向分布

Fig. 16　Radial dist ribution of axial

velocity coefficient at rotor outlet

图 17　转子出口相对气流角沿径向的分布

Fig. 17　Radial dist ribution of relative flow

angle at rotor outlet

6　结　论

(1) 在求解三维可压缩流动 N. S.方程的过

程中应用预处理方法 ,发展了一种适用于叶轮机

械的既可以求解跨声速流动也可以求解低马赫速

流动的数值模拟方法.

(2) 预处理矩阵中参数β与来流的轴向马赫

数相关联 ,取来流的轴向马赫数的接近值.
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图 18　静子出口总压径向分布

Fig. 18　Radial dist ribution of total

p ressure at stator outlet

图 19　静子出口轴向速度系数径向分布

Fig. 19　Radial dist ribution of axial velocity

coefficient at stator outlet

(3) NASA 67算例的计算结果表明 ,对于高

Mach数流动 ,应用预处理和不应用预处理 ,无论

压气机的特性线和内部流场均无明显差异 ,并且

与实验结果相符.

　　(4) 低速压气机算例的计算结果表明 ,采用

预处理方法后可以得到与实验结果吻合较好的数

值模拟结果.

图 20　静子出口绝对气流角沿径向分布

Fig. 20　Radial dist ribution of absolute flow

angle at stator outlet
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