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摘　　　要 : 提出了一种风扇/增压级内外涵联算的多转速全工况快速特性预测的计算方法.该方法将模化

的叶片法向力和摩擦力引入周向平均形式的 Euler方程组源项 ,结合 NASA SP236提供的攻角和落后角确定

方法以及 Koch稳定边界模型 ,对高负荷跨声风扇级以及某双涵道大涵道比的风扇/增压级进行了特性数值

模拟 ,并与实验和三维数值模拟结果进行了比较.结果显示周向平均方法基本满足风扇/增压级初期气动设

计快速特性预估的工程精度要求.
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Abstract : A core and bypass combined calculation met hod of f ull2speed performance and

surge boundary of t he multi2stage double2channel fan/ comp ressor was established. The cir2
cumferentially averaged Euler equations with two modeling source terms were employed to

reduce t he overall comp utation effort , while modeling blade force and f riction force were em2
ployed along with incidence angle and deviation angle p roposed by NASA SP236 to model the

two source terms. By combining with Koch surge boundary model , the simulation program was

conducted for the overall aerodynamic performance of one transonic fan stage and a high bypass

ratio fan/ compressor . As compared wit h experiment and 32D simulation , the result s show

t he circumferentially averaged met hod can f ulfill t he requirement of p ractical application.
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　　随着涡轮风扇发动机在军、民用飞机中的应

用越来越广泛 ,人们对其核心部件风扇/增压级的

设计研究也越来越关注 ,对风扇/增压级特性数值

模拟作为设计研究的重要环节也取得了长足的进

步 ,但是依然面临着一些问题和困难[1 ] .首先 ,在

多叶片排双涵道环境下 ,风扇/增压级内部的流动

非常复杂 ,叶片排间的干扰以及内、外涵道流量的

相互影响十分严重 ,所以 ,多排叶片双涵道联算能

够更真实的模拟风扇/增压级内流动状况 ;其次 ,

现代风扇/增压级的设计周期越来越短 ,相应地对

数值模拟软件的计算速度要求越来越高 ;最后 ,风

扇/增压级的全工况气动工作特性在其设计思想

中占据越来越重要的地位 ,这就是说 ,对风扇/增

压级进行数值模拟研究其特性时 ,不仅要对其设

计工况点或最优工况点的特性进行计算 ,还要对

近阻塞工况点和近失速工况点进行计算以便进一
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步了解其稳定工作的边界.

基于风扇/增压级工程设计实践对快速特性

预测计算的要求 ,本文提出了一种应用于多排双

涵风扇/增压级多转速全工况快速特性预测的计

算方法.该方法将柱坐标下 Navier2Stokes ( N2S)

方程组进行周向通道平均 ,整理成带有特别源项

的 Euler方程组的形式 ,引入叶片法向力和摩擦

力模型[2 ]与 NASA SP236[3 ]提供的攻角和落后角

确定方法完成对周向平均 Euler 方程组源项的模

化处理.为使该方法更具工程应用价值 ,又引入了

隐式残差平均方法以及 Koch 稳定边界模型[4 ] .

结合计算时所需极少的网格点数 ,本文利用上述

计算方法对单涵道高负荷跨声风扇级以及双涵道

大涵道比的风扇/增压级进行了特性数值模拟 ,并

与实验和三维数值模拟结果进行了比较.

1　数学方法

111　计算方法

对柱坐标下 N2S方程组引入周向平均的定

义[5 ] ,针对任意物理量 ,设

q( x ,φ, r , t) = q
-

( x , r , t) + q′( x ,φ, r , t) (1)

其中 q
-

( x , r , t) =
1
Δφ∫
φ

s

φ
p

q( x ,φ, r , t) dφ ,

Δφ =φs - φp

定义 B =Δφ/ (2π/ N) 为叶片通道的堵塞系数 ,则

Δφ = 2πB/ N .

对可压流 ,定义密度加权周向平均 ,设

q( x ,φ, r , t) = q
=

( x , r , t) + q″( x ,φ, r , t) (2)

其中q
=

=
ρq
ρ-

,对两个变量则有

ρq1 q2 =ρ- q1 q2 +ρ- q″1 q″2 .

把上述关系式代入柱坐标下 N2S方程组后 ,

引入叶片表面无滑移条件 ,忽略主流区的黏性作

用以及压气机轮毂机匣固壁对气流的摩擦力 ,并

将周向平均的产生的脉动影响归入源项 ,这样在

叶片排区域内叶片对气流的切向摩擦力和法向压

力也不用直接计算 ,而是用一定的方法进行模化 ,

模化后的叶片力以体积力的形式出现 ,N2S方程

组衍化为带有模化源项形式的 Euler 方程组 ,具

体形式如下 :

5
5 t

�U +
5

B r5 x
B r�F +

5
B r5 r

B r�G =

�T + Fb2skin + Fb (3)

式中的 �U为流动参数向量周向平均量 , �F和 �G为

周向平均的对流 (无黏)通量 , �T是柱坐标形式下
出现的附加项 ,它们分别表示为

U =

ρ-

ρ- w x

ρ- w r

ρ- wφ

ρ- E

,　F =

ρ- w x

ρ- w x w x + p

ρ- w x w r

ρ- w x wφ

ρ- w x H

,

G =

ρ- w r

ρ- w r w x

ρ- w r w r + p

ρ- w r wφ

ρ- w r H

,　T =

0

0

ρ- ( wφ +ωr) 2 + p
r

-ρ- w r ( wφ + 2ωr)
r

ρ- w rω2 r

式 (3)中的 Fb2skin则表示空气与叶片表面摩擦力和

导热的周向梯度作用 , Fb 项表示叶片表面的周向

压力梯度对通道内流动的作用.

11111　叶片摩擦力模化

摩擦力 Ff 的引入考虑了黏性流动中的分布

型损失 ,它作用于与相对速度相反的方向 ,并且 ,

对于完全气体来说 ,可以给出以下公式[ 2 ] :

ρFf = -
p

p t ,rot

pref 5mψ
W
‖W ‖

(4)

这个公式表明零损失系数会得到零摩擦力 ,

引入的摩擦系数ψ可以被定义为

ψ=
pt ,rot ,le - pt ,rot

pref

(5)

式中 pt ,rot是与转焓相关的总压

pt ,rot = p
Tt ,rot

T

γ
γ- 1

(6)

T , t ,rot = T +
W 2 - ωr 2

2cp
(7)

pref是指参考动力学压力 ,取值为每个流向网格线

的前缘 (压气机)或者尾缘 (涡轮)位置的实际值.

为了便于输出 ,网格沿流线分布的效率、压力和计

算得到的损失系数被定义为在单元网格展向网格

线上的积分.

为了评估雷诺数对风扇/增压级非设计点性

能的影响 ,本文参考雷诺数对叶型总压损失的影

响给出了如下的修正关联式[6 ] :

�ψ
ψ =

48918 Re - 015

1318 Re - 0119

110

　Re < 105

　105 < Re < 106

　Re > 106

(8)

0272
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　　这样式 (3)中 Fb2skin可以写成

Fb2skin = -
p

p t ,rot

pref

5�ψ
5m

1

w2
x + w2

r + w2
φ

0

w x

w r

wφ

0

(9)

11112　叶片法向压力的模化

叶片法向压力被当作一个附加的时间依赖未
知项做处理 ,也就是在时间上进行离散[2 ] ,在此结

合公式 (3)给出时间依赖的近似 ,式中的方程组在

叶片通道内进行求解.

5
5τ(ρFbφ) =κ(ρ�Fbφ)

W t
φ - Wφ

W
～

φ

(10)

另两个方向的分量由叶片力垂直于相对流动

速度和与当地子午流面相切的条件获得 ,出于稳

定性的考虑 ,第二个条件可以被近似成为垂直于

展向网格线 ,即

Fb x = Fbφ·tanβ, 　Fb r =
Fbφ

cosβ·tanγ (11)

假设τ为拟时间步 ,κ为常系数 ,可以设定为

1 (在计算过程中可以随着 Courant2Friedrichs2
Lewy (CFL)选取范围的拓宽而增大) ,式 (10)中

标有“～”的符号表示叶片通道内的绝对量 ,目标

相对周向速度 W t
φ是由给定的当地相对气流角βt

和子午流速 W m 计算得到

W t
φ = W m ·tanβt (12)

式中 W t
φ和βt 只在叶片的尾缘明确给出了输入

值 ,叶片通道内的分布值则由每一步 Runge2Kut2
ta迭代中的速度和气流角计算得到 ,并且在计算

的过程中始终受到叶片前缘和尾缘动力函数及来

流的影响.

公式 (10)的离散处理方法对于接下来有效地

全局运算方法施用是非常重要的.在本文中 ,ρFbφ

在每一步 Runge2Kutta迭代计算中都给予了修正

(ρFbφ)
( k + 1) - (ρFbφ)

( k) =κρ�Fbφ
W t
φ - Wφ

W
～

φ

( k)

(13)

方程 (3)中的 Fb 项可以写成

Fb =

0

Fbφ·tanβ

Fbφ

cosβ·tanγ

Fbφ

0

(14)

112　攻角及落后角

本文利用 NASA SP236[3 ]提供的方法 ,将叶

片的落后角分解成为对应于基准攻角的落后角与

偏离基准攻角的非基准落后角.偏离基准攻角对

应的非基准落后角是根据 Creveling[7 ]的模型 ,考

虑了攻角变化对落后角的影响而做的修正.在风

扇/增压级的特性计算过程中 ,一旦确定了基元叶

栅的进气攻角和出口落后角 ,就可以根据 Wen2
nerst rom在文献 [ 8 ]给出的内部脱轨角 Kutta 条

件给出其内部脱轨角的具体值.

113　失速边界的确定

本文采用 Koch C C在 1981年[4 ]提出的最大

静压升系数法来判定稳定边界 ,将轴流风扇/增压

级最大失速静压升系数与雷诺数、叶排径向间隙、

叶排轴向间隙、考虑了速度三角形影响和叶栅通

道几何特征的气动有效静压升系数等因素关联

起来.

( Ch ) stall = KRe ·Kεg ·KΔz
s ·( Ch ) adj (15)

计算时 ,将风扇/增压级各级运行过程中气动

有效静压升系数 ( Ch ) ef与修正后的 ( Ch ) stall比较 ,

若某一级的 ( Ch ) ef大于 ( Ch ) stall ,则认定风扇/增压

级失速.在此风扇/增压级的有效静压升系数被定

义为

( Ch ) ef =

cp T 1
p2

p1

γ- 1
γ

- 1
stage

-
U2

2 - U2
1 rotor

2
( W 2

1 ,rotor + V 2
1 ,stator ) ef

2

(16)

2　计算结果及分析

为了验证求解周向平均面 Euler 方程计算方

法的预测精度和工程适用能力 ,使其最终能服务

于风扇/增压级的设计过程 ,本文分别对具有代表

性的单涵道高负荷跨声风扇级 A TS22 (advanced

t ransonic stage22)和某大涵道比的风扇/增压级

进行了详细的特性计算 ,并与三维数值模拟及实

验结果进行了比较.

211　高负荷跨声风扇级 ATS22

A TS22是一个高负荷、小展弦比、适度后掠

的轴流风扇进口级 ,整级包含进口导叶、风扇转子

和静子 ,设计流量 2510 kg/ s ,设计转速 21 500

r/ min ,级压比 212 ,级效率 8618 % ,在大间隙光滑

机匣条件下 ,实验测得设计点级压比为 21199 ,扭

矩绝热效率为 87178 % ,失速裕度为 815 % ,除失

1272
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速裕度外其他指标均达到或超过预研期望值.

A TS22的计算网格见图 1.

图 1　A TS22网格示意图

Fig. 1　A TS22 computational grid

从原理上讲 ,求解未经任何模化处理的周向

平均 N2S方程组应该和三维计算的周向平均结

果非常接近 ,表 1 给出了近设计点工况周向平均

方法和三维数值模拟软件 NUM ECA 计算得到

的流量、压比和效率与实验结果的对比.可以看到

在近设计点工况下 ,数值计算得到的流量均比实

验结果要小 ,求解周向平均面 Euler 方程的计算

效率较低 ,只有 84174 % ,但是在该工况点之后的

特性曲线上 ,效率还会随着压比的提升而升高并

到最高效率点. 25165 kg/ s的质量流量相当于求

解周向平均面 Euler 方程方法近堵点流量的

9916 % ,而三维数值模拟的近设计点流量则相当

于其近堵点流量的 98133 % ,这样看来周向平均

方法的计算流量有些偏低 ,这与程序引入的落后

角模型以及脱轨角的分布有一定的关系.

表 1　ATS22数值模拟与实验近设计点工况参数比较

Table 1　Comparison of simulation and experiment for

ATS22 near2design condition

流量/ (kg/ s) 压比 效率/ %

周向平均方法 26110 2118 84174

三维 NUMECA 25165 21209 7 86155

实验 26171 21199 87178

在图 2中可以看到 ,周向平均方法捕捉的激

波被清晰地表示在相对马赫数的等值线图 2 (a)

中 (粗体的等值线表示 M arel = 1) ,图 2 ( b)是三维

数值模拟结果周向平均后的相对马赫数等值线

图 ,两图均显示出在 A TS22转子叶片通道的进口

存在一条倾斜的激波 (真实的三维激波周向平均

后形成的激波区域) ,这条激波在周向平均方法的

计算结果表现出来的是激波前明显的加速 ,但是 ,

在三维周向平均面上却显现出光滑减速的趋势 ,

而在激波后两者都表现出来了较微弱的减速 ,甚

至是在转子轮毂的再加速都由等值线的变形显示

了出来.不论转子叶片通道中相对马赫数的分布

有多不同 ,其他部分如在进口导叶和静子内部的

亚声区域两者还是具有相当高的相似度.

图 2　周向平均面相对马赫数等值线分布图

Fig. 2　Isolines of the relative Mach number in

circumferentially averaged surface

图 3给出了 A TS22 设计和非设计特性曲线

数值与实验结果的对比 (其中 100 %设计转速、

95 %设计转速、90 %设计转速、85 %设计转速还与

NUM ECA三维数值软件计算出的特性曲线进行

了比较) .

图 3　A TS22不同转速下特性曲线对比

Fig. 3　Comparison of A TS22 performance at different

speeds between calculation and experiment

2272
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由图 3可以看到 ,A TS22 的特性曲线随着转

速的降低 ,最高效率值也有所降低 ,在靠近失速点

的相同流量下数值效率较高 ,而在靠近堵点时实

验效率值较高.而无论是在设计转速还是在非设

计转速下 ,周向平均方法计算得到的压比特性曲

线都较实验曲线高 ,特别是在接近失速边界时 ,数

值模拟的压比没有出现数值减小的情况而是始终

在升高 ,只是接近失速时变化较为平缓 ,这除了与

压力对流场的变化不是很敏感有关之外 ,应该还

与本文引入的模化模型有关 ,但是在转速降低时

这种压比的偏差表现就没有那么明显了.这也使

得周向平均方法预测出的稳定边界在较高转速下

比实验的稳定边界要宽一些.对于三维计算结果 ,

在各转速条件下 ,数值模拟的流量裕度与实验流

量裕度还是相当接近的. 95 %设计转速特性曲线

在近堵点的范围与实验有些许偏差 ,而 90 %设计

转速、85 %设计转速都与实验符合的较好.

212　某大涵道比风扇/增压级

该风扇/增压级是我国自行研制的民用大涵

道比涡扇发动机的一部分 ,具备大流量和大涵道

比的特点 ,其试验件包括风扇转子、外涵静子和带

内涵进口导叶的增压级组成[ 9 ] .

以往的研究表明 ,涵道比是表现风扇/增压级

性能的一个重要参数 ,同时受到进口参数、内外涵

出口背压、流道几何参数特别是分流环几何参数

的影响.文献[ 10 ]曾对分流环处三维网格的处理

进行过详细研究 ,研究结果显示 ,应在内、外涵进

口前增加一个包含了分流环小部分固壁面的网格

块 ,这样的网格结构能够明显的表现气流在分流

环端部的滞止现象以及分流环形状特征对风扇/

增压级整个流场的影响 ,因此 ,在本文中使用对分

流环部分进行特殊处理的网格结构 ,处理细节参

见图 4.

图 4　风扇/增压级计算网格中的分流环网格

Fig. 4　Fan/ compressor grid included splitter

三维及周向平均方法数值模拟与实验得到的

风扇/增压级近设计点内、外涵的气动特性参数比

较参见表 2 (数值模拟数据相对实验结果的比

值) .与实验的近设计点特性参数相比 ,周向平均

方法的近设计点内、外涵效率低 1 %～2 % ,内、外

涵流量也都比实验值大 ,但是涵道比则较三维结

果更接近实验值.

表 2　风扇/增压级近设计点气动参数比较

Table 2　Comparison of simulation and experiment for

fan/ compressor near2design condition

实验 三维数值模拟 周向平均方法

内涵流量 1100 11021 6 11022 17

内涵压比 1100 01999 268 11001 464

内涵效率 1100 01990 774 01989 977

外涵流量 1100 11002 467 11011 927

外涵压比 1100 01996 087 11000 061

外涵效率 1100 01984 872 01982 183

涵道比 1100 01981 588 01990 329

风扇/增压级的特性曲线与单通道风扇特性

曲线不同 ,具有内涵和外涵两组特性曲线 ,图 5是

风扇/增压级 100 %设计转速下的特性曲线 ,图中

也给出了对该型风扇/增压级模型试验件 100 %

设计转速下的实验结果和三维数值模拟的特性

曲线.

从图 5中 (无量纲化处理结果)可以看到计算

得到的内涵特性曲线较实验值陡峭 ,三维计算所

得的最高效率点与实验值的最高效率点更为接

近 ,但是流量裕度仅相当于实验流量裕度的 1/ 2 ,

压比在近失速点与实验曲线上相同流量下的压比

相差较大 ;而周向平均方法计算得到的流量裕度

比实验值要宽但更接近 ,其压比特性曲线明显比

实验曲线偏高 ,而效率曲线比实验值约低1 %～

2 % ,这种偏差很可能是由于程序对多排叶片联算

时各排叶片引入的相关损失的误差累积造成 ,对

于风扇/增压级的外涵特性曲线来说 ,两种数值模

拟的计算结果都与实验曲线趋势接近 ,同样周向

平均方法的流量裕度与实验和三维数值模拟的流

量裕度比较要偏大 ,而且外涵压比要比实验结果

偏高一些 ,尤其是在接近稳定边界的地方这种表

现更明显 ;而外涵的效率曲线并没有比实验值低 ,

相反最高效率点与实验最高效率点持平 ,这表明

损失模化产生的误差对风扇和外涵静子的效率影

响并没有多排叶片那么严重.
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图 5　某大涵道比风扇/增压级设计转速特性曲线

Fig. 5　Comparison of fan/ compressor performance at

design speed between calculation and experiment

图 6比较了近设计点风扇出口总压比、总温

比和效率沿相对叶高分布的数值与实验结果.图

线表明 ,相对实验结果本文计算得到的沿叶高分

布曲线更顺滑一些.三维数值模拟的总压比和总

温比都表现出在叶根值偏低而在叶尖部分偏高的

趋势 ,其效率分布曲线在绝大部分叶高范围高于

实验结果.周向平均方法的计算结果与实验分布

曲线具有很高的相似度 ,总压比、总温比都比实验

值略高 ,叶尖部分的效率值也略大于实验值.

图 6　近设计点风扇出口参数沿相对叶高的分布

Fig. 6　Near2design performance parameter dist ribution

f rom hub to tip of fan outlet

比较风扇/增压级内涵出口 (见图 7) 、外涵出

口 (见图 8)的总压比、总温比和绝热效率在近设

计工况点数值计算与实验参数沿相对叶高的分布

情况.不论是内涵还是外涵出口 ,周向平均方法计

算的总温比值都比实验值较高 ,使得该方法得到

的计算效率值较实验值偏低.在根尖两处由于周

向平均方法的控制方程是 Euler 方程组 ,使用的

是无渗透固壁边界 ,因此 ,没有出现三维黏性模拟

的根尖总压急剧降低的情况.

图 7　近设计点内涵出口参数沿相对叶高的分布

Fig. 7　Near2design performance parameter dist ribution

f rom hub to tip of booster outlet
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图 8　近设计点外涵出口参数沿相对叶高的分布

Fig. 8　Near2design performance parameter dist ribution

f rom hub to tip of bypass outlet

由图 9风扇/增压级近设计点及内、外涵近失

速状态下 ,风扇出口参数沿叶高分布.我们可以看

到 ,当固定外涵背压 ,升高内涵背压时 ,风扇出口

底部连接内涵的部分总压比、总温比都有相当程

度地升高 ,而连接外涵的部分总压比、总温比没有

太大的变化 ;当固定内涵背压 ,升高外涵背压时 ,

风扇出口总压比、总温比只在靠近风扇通道的上

半部分有较大程度的升高 ,通道底部连接内涵的

部分变化较小.近设计工况点和内、外涵近失速状

态风扇出口绝热效率沿叶高的分布趋势比较接

近 ,在外涵近失速状态下由于总温比的增加较总

压比的增加程度稍强 ,使得近设计点风扇出口绝

热效率分布在叶根部分比外涵近失速点要高

一些.

图 9　近设计点及内、外涵近失速点工况风扇出口参数

沿相对叶高的分布

Fig. 9　Outlet parameters dist ribution f rom hub to tip of

fan for near2design , near2stall condition of booster

and near2stall condition of bypass

图 10 ,图 11 给出了 100 % ,96 % ,88 % ,80 %

设计转速下内、外涵特性曲线实验、三维与周向平

均方法数值模拟的特性曲线 (无量纲化)的对比.

由图可见 ,无论是在设计转速还是在非设计转速

下 ,无论是内涵特性还是外涵特性 ,周向平均方法

计算出的流量裕度都比较大 ,并且压比普遍比实
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验值略高 ,在接近失速边界的时候这种情况还要

表现的更严重一些 ;计算得到的内涵最高效率点

都较实验最高效率点低 1 %～2 % ,随着转速降

低 ,内涵最高效率点的计算和实验的差别有所增

大 ,三维数值模拟的内涵压力特性线比实验特性

线陡峭 ,流量裕度也偏小 ,周向平均方法的压力曲

线趋势与实验更吻合 ;对外涵效率特性曲线 ,设计

转速及非设计转速下周向平均方法计算的最高效

率点都与实验值持平 ,但是最高效率点对应的流

量比实验最高效率点对应的流量要稍低 ,而三维

数值模拟正好相反 ,其最高效率点对应的流量比

实验最高效率点对应的流量要高 ,并且转速越低 ,

这种偏差越明显.

3　结　论

综上所述 ,本文应用引入叶片力和落后角模

型的周向平均形式的 Euler 方程组对高负荷风扇

级和某双涵道的风扇/增压级的多转速全工况进

行了详尽的数值模拟 ,并与实验值及三维数值模

拟结果进行了对比 ,得出以下结论 :

1) 周向平均方法对单通道风扇级的近设计

点特性参数模拟较为准确 ,在周向平均面能够捕

捉到激波 (真实的三维激波周向平均后形成的激

波区域)的存在 ;在不同设计转速下周向平均方法

计算的效率曲线与实验符合较好 ,但是在近堵点

附近误差较大 ,尤其是在低转速状态下.而压力曲

线表现出在较高转速近失速点附近误差稍大 ,较

低转速状态下以及近堵点附近符合精度较高的趋

势 ,计算得到的流量裕度比实验裕度稍大.

2) 对于双涵风扇/增压级 ,在近设计点时 ,周

向平均方法计算所得的风扇、内涵与外涵出口的

气动参数径向分布趋势与实验数值相似度非常

高 ,所得到的风扇/增压级内外涵总性能和实验值

也很接近 ;在多个转速下 ,计算所得风扇/增压级

内外涵性能曲线和实验值基本一致 ,尤其在低转

速时 ,计算得到的内外涵特性曲线与实验值相符

的更好.计算结果表明 :本文的模型和程序在风

扇/增压级的非设计状态下具有较好的收敛性和

比较准确的计算结果 ,对双涵道联合计算的适应

性较强 ,基本满足风扇/增压级初期设计特性预估

的工程精度要求.
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