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摘　　　要 : 采用全流道非定常数值模拟方法对进口稳态总压畸变条件下跨声速风扇流场进行求解.详细

分析了总压畸变造成风扇性能下降的原因.分析表明 ,周向不均匀流场使得动静叶进口气流角变得不均匀 ,

从而使进口攻角发生很大变化 ;动叶在不同周向和径向位置流动状况完全不同 ;畸变区内静叶根部至中径附

近存在大范围的分离区 .
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Abstract : A time2accurate t hree2dimensional Navier2Stokes solver of t he unsteady flow

field in a t ransonic fan was carried out . The pattern and causes of flow loss caused by pres2
sure distortion in rotor and stator were analyzed in detail . It is found t hat the distorted flow

influences t he inlet velocity angle of rotor and stator so that t he attack angles vary a lot along

wit h circumferential direction. The flow field parameters in rotor are totally different at dif2
ferent radial and circumferential positions. In stator , inlet total p ressure distortion induces

large2scale vortex , which produces backflow and increases t he loss.
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　　进入 21世纪 ,飞机发动机向着非常规机动性

和超声速机动性的方向发展 ,叶轮机械无一例外

要在非均匀进口条件下工作.进口气流参数不均

匀对发动机气动和机械性能都有着重要的影响 ,

是所有降稳因子中影响最大的因子[122 ] .目前为

止 ,关于周向畸变问题的数值研究方法主要集中

在对传统平行压气机模型的改进[324 ]、多子区平行

压气机模型的改进[5 ]、激盘模型的改进[6 ] ,以及平

行压气机模型、激盘模型和滞后 - 容积模型相结

合对畸变流场进行预估[728 ]等.这些方法大多是将

研究对象简化为二维、准三维模型进行求解 ,对压

缩系统内部的三维流动本质反映较差 ,直接影响

了研究结果的准确性.文献[ 9210 ]表明 ,全周叶栅

的非定常计算是一种研究周向畸变问题的较有

效、准确的方法.但是文献 [ 9 ]中只对研究对象的

中间截面进行求解 ,忽略了风扇内部三维流动特
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性.文献[ 10 ]将周向平均体积力模型与三维非定

常欧拉方程相结合 ,能够比较准确的预测畸变对

风扇特性的影响.但是该文献只对风扇转子进行

求解 ,而且周向平均体积力模型简化了叶片对叶

栅流道内部流场的作用 ,无法研究叶栅流道内部

的流场结构.

随着计算机硬件技术的飞速发展 ,通过时间

精确的三维 N2S方程对风扇/压气机流场进行求

解已成为可能.本文采用商用 Fluent 软件 ,对某

风扇流场进行全流道建模 ,通过求解时间精确的

三维 N2S方程对畸变度 0. 1 ,畸变角 90°总压畸变

时的流场进行求解 ,并对最高效率点的计算结果

进行了比较分析.结果表明 ,该方法可以清晰的刻

画流场参数的周向不均匀性 ,同时也能反映动静

叶流道内流场参数的变化 ,对于研究周向总压畸

变对流场影响的机理有很大帮助.

1　计算模型和边界条件

1 . 1　计算网格

　　本文研究的某型跨音速风扇由一列动叶和一

列静叶组成 ,动叶叶片数 13 ,静叶叶片数 34.动叶

外环半径 140. 2 mm ,叶顶间隙约 0. 3 mm ;轴向弦

长 73 mm.静叶进口外环半径 140. 2 mm ,轴向弦

长约 34. 8 mm.设计点转速 28 000 r/ min ,级总压

比 2. 04 ,动叶叶尖切线速度 410 m/ s、进口马赫数

1. 52.

计算网格由 Gambit 生成.考虑到计算条件

和计算周期的限制 ,为了确保网格数较少的同时

又能考虑流体与叶片壁面间的作用 ,在叶栅流道

中采用较粗的网格分布 ,而在叶片表面网格较密 ,

整级网格数约 2 640 000 (如图 1) .具体如下 :动

叶 ,结构复杂 ,采用非结构化网格.叶片表面尤其

是前缘和尾缘处局部加密 ,内背弧共 160点.间

图 1　三维全流到网格示意图

Fig. 1　Computational domain

隙网格区采用嵌入式三角形网格 ,环绕叶型表面

方向 140×径向 4 ,流道内网格合计约为 1 376 465

(如图 2) ;静叶 ,O 型网格区 ,环绕叶型表面方向

118×垂直叶型表面方向 4 ×径向 10 ,主流 S1 流

面采用非结构化三角形网格 ,合计约为 1 267 840

(如图 3) .

图 2　动叶及根部 S1 流面网格

Fig. 2　 Illust rating of the rotor mesh on hub S1 section

图 3　静叶 S1 流面网格

Fig. 3　Illust rating of the stator mesh on mid2span

S1 section

1 . 2　边界条件、收敛判据及数值验证

　　本文所采用的畸变指数是畸变角和总压畸变

度.所谓畸变角即低压区所占的周向角度 ,总压畸

变度 D A 按下式定义 :

DA =
p 3

max - p 3
min

p 3
av
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式中 p 3
min 是低压区域总压 ,本文所研究对象的高

低压区内的总压各自是均匀的. p 3
av 为进口总压

面平均值.通过 Fluent 的用户自定义方程 ( UDF)

来给定风扇上游总压分布.计算中畸变角度θDP =

90°,畸变强度 DA P = 0. 1 ,如图 4 所示.其中 p0

取 101 325 Pa.

图 4　风扇进口总压分布

Fig. 4　Inlet total p ressure dist ribution

非定常计算采用双时间步法 ,物理时间步长

选定动叶转过 1/ 15个槽道所需的时间 ;同时采用

滑移网格技术处理动静叶交接面.进口湍动度给

定 5 % ,水力半径则选择叶片的节距宽度 ,湍流模

型选取标准的 k2ε模型 ,其中 k取 0. 8 ,湍流耗散

率ε取 0. 8.通过监测物理时间步上的整机滞止效

率来判定非定常计算是否到达准周期解.效率计

算公式如下 :

η3 =
T 3

0 ·
p 3

1

p 3
0

κ- 1
κ

- 1

T 3
1 - T 3

0

式中 p 3
1 为压气机出口总压 ; p 3

0 为压气机进口总

压 ; T 3
1 为压气机出口总温 ; T 3

0 为压气机进口总

温.本文在判定计算收敛时 ,要求效率随时间变化

显示明显周期性.而且在相邻两周期对应时刻 ,监

测值变化少于 5 % ,就认为计算达到了时间周期

求解的要求. 图 5 给出了一个典型的效率波动

曲线.

图 6给出了均匀和畸变进口条件时仿真所

得的风扇特性线与实验数据[11 ]的比较.各计算点

结果均为非定常计算结果 ,压比及效率计算中各

参数均采用时均值.图中所示参数均为除以参考

值 (即设计点的压比、效率、流量值)后的结果.图

中给出了实验条件下的稳定边界 ,而数值计算结

果 (畸变和均匀进口条件)最左边点是能够求得收

图 5　效率的波动曲线

Fig. 5　Variation of efficiency

图 6　风扇特性线

Fig. 6　Characteristic line

敛解的最高背压情况.对比均匀进口条件计算结

果和实验数据可知二者十分接近 ,在最高效率点 ,

数值结果与实验结果相差约 1. 2 % ,而在近喘点 ,
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二者相差约 2. 5 % ,本文采用的数值方法是合理

的.由于在最高效率点处 ,数值仿真结果误差最

小 ,因此在后面的流场分析中 ,针对均匀进口条件

时最高效率点对应的边界条件的计算结果进行 ,

此时进口总温 288 K ,总压 103 300 Pa ,出口背压

169 000 Pa.

另外 ,从图中可知 ,除进口总压外其它边界条

件一致的情况下 ,堵点处畸变进口与均匀进口时

效率相差约 9. 54 % ,最高效率点处相差 9. 47 %.

最左端计算点同样是将背压不断提高后所能获得

的最后一个收敛解 ,可以说该点代表了畸变进口

条件下风扇的近喘点.可见 ,畸变条件下 ,总压畸

变使风扇的性能明显变差 ,稳定裕度下降.

2　总压畸变对风扇流场影响

2 . 1　动叶进出口参数沿叶高的变化

　　图 7给出了动叶进口不同相对叶高处气流角

的时均分布曲线.从图中可知 ,畸变流场对根部区

域的气流角影响最大 ,而顶部附近变化幅度最小.

但是各叶高处的变化趋势是一致的 ,即受周向侧

流的影响.动叶在进入畸变区域前 ,周向侧流与转

子旋转方向相同 ,相对气流角减小并达到一低谷

值.随后在进入畸变区后 ,周向侧流与转子转向相

同 ,相对气流角增加并达到一个峰值.动叶离开畸

图 7　动叶进口相对气流角时均分布

Fig. 7　Time2averaged relative inlet velocity angle

dist ribution at different span

变区后 ,气流角恢复正常.相对气流角的变化使

得动叶在经过畸变区域时攻角发生变化 ,相应地

使流道内的流动状态变得复杂.

图 8 所示是动叶出口 10 % ,50 % ,90 %相对

叶高处熵值沿周向的分布曲线.根部和中径区域

损失相近 ,在畸变区域根部略高 ,这是因为端区损

失以及畸变区内下游静叶根部阻塞造成的 ;另外 ,

由于端区损失的影响 ,在非畸变区的大部分区域 ,

根部损失比中径处略高. 而在远畸变区 (图中

280°附近) ,中径附近的损失略高一些.在 90 %叶

高处 ,无论畸变区或非畸变区 ,损失都比较高.这

是因为叶顶区域除端区损失外 ,还有很强的激波

损失.而畸变区的熵值很高 ,说明畸变流场对激波

结构产生影响 ,使畸变流体影响的动叶流道内的

激波损失增加 (见 2. 2节) .另外与中径处相似 ,在

远畸变区也有较高的损失.

图 8　动叶出口不同叶高时均熵分布

Fig. 8　Time2averaged entropy dist ribution of rotor

outlet at different span

图 9给出了均匀和畸变进口条件下动叶出

口节距平均的气流角沿叶高的分布.就畸变流场

计算结果而言 ,动叶 40 %叶高以下区域出口气流

角明显大于均匀进口的情况.相比之下 ,叶顶区域

的气流角变化较小.这是因为均匀流场中 ,流体与
动叶前缘干扰产生的低能流体主要耗散到叶片表

面的附面层中 ,在叶片表面的附面层内迁移.而当

动叶在畸变区域中时 ,低压区流体与动叶前缘发

生干扰.由前面的分析可知 ,相对气流角增加.在

下半叶展 ,叶型几何角较小 ,因此攻角较大 ,流体

与动叶前缘的干扰区随着攻角增加 (动叶在畸变

区内旋转)慢慢从吸力侧迁移到压力侧.低能流体

将直接进入主流区 ,随主流迁移到下列叶栅 ,从而

降低气流的折转程度 ,使出口气流角增加.而在上

半叶展 ,由于叶型的原因 ,上半叶展几何角较大.

虽然气流角增加 ,但攻角增加的幅度不大.因此 ,

低能流体虽然使附面层增厚 ,但仍然附着在叶型

表面向下游迁移 ,对气流折转产生的影响较小.
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图 9　动叶出口节距平均气流角沿叶高分布

Fig. 9　Pitch averaged velocity angle dist ribution along

the radial direction at rotor outlet

2 . 2　总压畸变对动叶压力场的影响

　　受周向畸变的影响 ,动叶在旋转过程中不断

受不均匀流场的周期影响 ,在不同周向位置时气

动参数必然存在差异.为便于说明 ,研究中选取动

叶 Ra和 Rb 流道作为跟踪对象 Sample passage

(SP) .将动叶旋转一周分为 13个时刻 ,即认为动

叶 Ra和 Rb每转过一个流道 ,经历一个时刻.研

究的起始位置 ( t = 0时刻)选取为动叶 Ra 即将进

入畸变区的时刻 ,如图 10 所示.另外 , t = 2/ 13 时

研究流道位于畸变区中央 ; t = 4/ 13时动叶 Ra 前

缘刚刚离开畸变区 ,即 SP开始脱离畸变区域 ; t =

9/ 13时 SP位于远畸变区.为了便于说明 ,在下文

中都是以动叶前缘为参考点确定动叶相对畸变区

域的位置.

图 10　4个典型时刻 Ra ,Rb位置示意图

Fig. 10　Sketch map of Ra and Rb at four time slices
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　　动叶相对于畸变区域的位置是不断变化的 ,

因而其流道内的损失也是随着时间不断变化的 ,

具有很强的非定常性.要了解损失的变化情况 ,必

须了解压力场和波系结构的随时间的变化情况.

图 11所示是不同时刻动叶 Ra 吸力面的静

压等值线分布. Ra 在不同周向位置时 ,静压系数

分布是不断变化的.从图中可以看出 ,70 %叶高至

叶顶区域在约 35 %轴向弦长处静压系数梯度很

高 ,存在前缘激波.在动叶 Ra 进入畸变区域时刻

( t = 0) ,动叶出口附近静压梯度较高 ,存在槽道激

波.此后 ,静压梯度逐渐先减小 ,即前缘激波和槽

道激波强度逐渐减弱.至 t = 2/ 13时刻 ,槽道激波

消失.在此过程中 ,中径和根部附近静压梯度始终

减弱 . t = 3/ 13时刻 ,受下游压力变化的影响 ,动

叶出口附近静压系数迅速增加 .这是因为此时

动叶 Ra尾缘刚好进入动叶出口的高压区域 (如

图 12所示) .

随后 ,下游高压引起的扰动逐渐向上游传播 ,

同时叶顶附近前缘激波逐渐增强 ,并向槽道内移

动 ;中径和根部附近静压梯度逐渐增加.最终在 t

= 8/ 13时刻 ,下游扰动不再前移.叶顶区域 ,激波

强度最强 ;中径和根部附近 ,静压梯度达到最大.

此后 ,激波位置前移 ,强度减弱.在 t = 9/ 13时刻 ,

前缘激波位置最靠前.理论上来讲 ,此位置动叶流

道内的流动状态是最不稳定的.从远畸变区开始

( t = 9/ 13)至再次进入畸变区域前 ( t = 12/ 13) ,叶

顶区域前缘激波始终减弱 ,位置逐渐后移 ,同时在

出口附近再次形成槽道激波 ,直至恢复初始状态.

而中径和根部区域静压变化不明显.

由此可见 ,不同周向位置动叶内的流动状况

是完全不同的 ,即使在相同位置 ,径向参数的分布

也存在很大差异. 70 %叶高以上区域主要表现为

激波强度位置的不断变化 ;而中径和根部区域 ,不

同周向位置处动叶的增压能力和动叶负荷不断变

化.若要详细了解畸变进口对动叶内流场的影响 ,

针对不同时刻动叶内不同叶高处的流场分析是十

分必要的 ,这是下一阶段研究中要重点解决的

问题.

2 . 3　静叶进出口参数沿叶高的变化

　　图 13所示是静叶进口不同叶高处的气流角

分布.与动叶进口相比 ,静叶进口处气流角变化幅

度小了很多.但是不论根部或是顶部 ,畸变区域内

的进口气流角都明显大于非畸变区内.也就是说

畸变区内的静叶都具有较大的正攻角.在非畸变
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图 11　动叶 Ra吸力面不同时刻静压系数分布

Fig. 11　Static pressure coefficient contour dist ribution

at different time slices on suction of Ra

图 12　t = 3/ 13时刻动叶 Ra位置示意图

Fig. 12　 Position of Ra at t = 3/ 13

区 ,不同叶高处的气流角相差不多.而畸变区内 ,

10 %叶高处的气流角明显高于中径和叶顶区域.

相应的正攻角增加 ,从而增加了吸力面气体分离

的可能.而在刚离开畸变区域处 (图中约 160°位

置) ,根部气流角迅速减小 ,容易引起负攻角.

图 13　不同叶高处静叶进口气流角

Fig. 13　Inlet velocity angle at different span

对于静叶而言 ,受上游动叶来流的影响 ,不

同位置的静叶其流动状态也必然存在差异.但是

进口畸变经过动叶衰减后 ,静叶前流场的周向不

均匀性已经明显减弱.因而使得非畸变区域内的

静叶流场差异减小.如图 14所示是静叶出口总压

损失系数的时均分布 ,非畸变区域内的静叶损失

基本相近 ,而畸变区域内 ,随着静叶在畸变区内的

位置不同 ,总压损失系数的分布是变化的 ,差异较

大.这与动叶流场的情况是完全不同的.可见畸变

流场对静叶的影响主要集中在畸变区对应的范围

内———具有“局域性”,而其它非畸变区内的静叶

流道受到的影响不大.

为了便于说明 ,将受畸变影响的静叶流道沿

动叶旋转方向按 D1～D9编号 ,如图 14 ( b)所示.

由于动叶内流场的掺混作用 ,静叶前流场不均匀

范围已有所减小 ,但 D1～D9 叶栅流道是受畸变

影响最大的区域.不难看出 ,畸变区内的静叶中径

至根部区域有大范围的分离存在.越靠近畸变中

心区域 ,总压损失系数越高 ,即静叶流道中的损失

越大.静叶中径处靠近尾缘的位置总压损失系数

最高 ,意味着该处有尾迹和分离损失的叠加 ,从而

使该处损失最高.而在流道中央 ,高损失主要是由

于分离而造成的.若能减小畸变区内静叶根部的

分离范围或抑制分离的产生 ,必能提高风扇的抗
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畸变能力 ,从而提高发动机的变工况工作能力 ,在

这方面继续开展细致的研究工作具有重大的工程

实用价值.

图 14　静叶出口总压损失系数时均分布

Fig. 14　Time2averaged total pressure loss coefficient

dist ribution at stator outlet

3　结　论

　　本文通过采用全流道三维非定常数值模拟的

方法 ,对进口总压畸变条件下的风扇流场进行求

解 ,并对进出口参数的周向不均匀性和动叶流场

受影响情况进行了分析 ,得出以下结论 :

1) 全流道非定常数值模拟的方法能够清晰

刻画周向畸变引起的流场周向不均匀性和非定常

性 ,有利于找出流场参数的变化规律 ;

2) 周向总压畸变使动叶进口气流角分布发

生改变 ,进而引起攻角变化是使动叶流道内的流

动变得复杂的主要原因.受畸变流场的影响 ,动叶

叶顶区域的激波结构、强度、位置不断变化 ;而中

径和根部区域的攻角损失和增压能力变化很大 ;

3) 总压畸变经动叶衰减后周向不均匀性有

所减小.静叶流道中 ,畸变流场的影响主要集中在

低压流体流经的流道内 ,具有一定的“局域性”.受

低压流体影响的静叶流道内 ,根部至中径区域存

在大范围的分离区.若能减小分离范围或抑制分

离的产生 ,必能提高风扇的抗畸变能力.
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中国航空学会第十届发动机软科学学术研讨会
征文通知

中国航空学会发动机软科学专业委员会拟于 2009年 3季度召开第十届发动机软科学学术研讨会.

本届会议的主题是 :如何贯彻落实“发展纲要”,加快我国航空动力发展.希望有关单位领导给予大力支

持 ,积极组织投稿.会议承办单位为沈阳发动机研究所.现将会议征文有关事项通知如下 :

一、征文范围

1. 国外航空动力的发展 ;

2. 我国航空动力发展状况、差距问题和经验教训 ;

3. 制约我国航空发动机发展的瓶颈 ;

4. 未来 20年中国航空动力发展战略、发展目标和技术途径 ;

5. 加速航空动力发展的政策、措施建议

(设计技术、材料工艺、试验测试、机制体制、组织管理、人才培养等) ;

6. 其他有关问题。

二、征文要求

1.应征稿件要求观点明确、论据充分、交字简练、公式正确、图表清晰.在公开刊物及全国学术性会

议上发表过的论文 ,不在征文之列 ;

2.论文作者自行解密 ,论文恕不退还 ,请作者自留底稿 ;

3.论文注明作者姓名、单位、职务、职称、邮政编码、通讯地址、电话和电子邮件地址 ,以便联系 ;

4.论文全文一般不超过 6000字 , 论文摘要不超过 200字.论文要求用邮件发送到 saeriem @mail .

sy. ln. cn转霍林.论文发送请注明 :软科学征文.

三、会议时间及地点

会议时间初步定在 2009年 3季度 , 具体时间、地点另行通知.

四、截稿日期 :2009年 5月 31日

五、联系人 :霍林　电话 :024224281071　13591639507

中国航空学会航空发动机软科学专业委员会　　

沈阳发动机设计研究所科协　　　　　
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