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某型航空发动机风扇串列叶栅的数值模拟
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摘　要 : 利用全三维定常和非定常数值模拟方法研究了某型航空发动机风扇在设计转速下的特性和流场结

构 ,分析了串列叶栅的匹配特性.计算和分析发现 ,串列叶栅叶根处流动分离严重 ,流动损失较大 ,设计点附

近串列叶栅的总压损失系数约为 0. 147 ,近失速时串列叶栅的总压损失系数约为 0. 215.结果表明 ,此型号发

动机的串列叶栅效率较低 ,串列叶栅和相应的动叶在叶根处的匹配特性差 ;非定常研究表明串列叶栅根部载

荷随时间波动剧烈.
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Numerical simulation of tandem cascades in an aero2engine fan
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Abstract : Three2dimensional steady and unsteady numerical simulations were carried

out for a fan with tandem cascades at design rotation speed. The matching characteristics of

t he tandem cascades and t he corresponding rotor were emp hasized. Detailed analysis of t he

fan flow field led to some preliminary conclusions : t he matching characteristic of t he tandem

cascades and t he corresponding rotor is bad near t he hub region , resulting in serious airflow

separation at t he suction surface of t he f ront tandem blade at t he root region and big flow loss

of tandem cascades. The total p ressure loss of the tandem cascades is about 0. 147 at design

point and 0. 215 at near stall point . The loads of t he tandem cascades fluct uate intensely wit h

t he influence of the corresponding rotor wave.
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　　现代高性能燃气涡轮发动机要求压气机具有

更高的压比、更少的级数和更高的稳定性.由于串

列叶栅具有气流转折角大、总压损失小、工作范围

宽广等优点 ,国内外已应用于多种航空发动机的

轴流式压气机的末级静子和风扇末级静子.从上

个世纪五六十年代开始国外研究人员就开始了串

列叶栅的实验和理论研究[ 123 ] .国内南京航天航空

大学的吴国钏等人对串列叶栅进行了系统的理论

和实验研究[425 ] ,沈阳航空发动机研究所的苗厚武

等人也作了很多有益的工作[6 ] .近些年来 ,许多研

究者把数值模拟方法应用到串列叶栅的研究

中[7211 ] ,有力的推动了串列叶栅的研究.但这些工

作只研究串列叶栅的性能 ,没有涉及到串列叶栅

和压气机的匹配工作 ,并且大多只针对单工况点

或少数几个工况点的情况.而压气机各级的匹配

工作和非设计点性能的提高对于高压比的轴流式

压气机有着极其重要的作用.因此 ,本文采用商用

软件 NUM ECA 计算了带串列叶栅的某型发动

机风扇在设计转速下的特性和非定常流场 ,分析

了串列叶栅的匹配特性 ,发现此串列叶栅和相应
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的动叶在叶根处的匹配特性很差 ,导致串列叶栅

叶根处流动分离严重 ,流动损失较大 ,为风扇的优

化设计提供依据.

本文研究的某型发动机是第三代涡扇发动

机 ,其详细的结构数据参见文献[ 12 ] .此型号发动

机的风扇为 4级 ,第 4级静子为串列叶栅[12 ] .

1　数值方法

数值计算采用商用软件 NUM ECA 的 Eura2
nus求解器求解相对坐标系下的定常和非定常三

维雷诺平均 Navier2Stokes方程 ,非定常计算采用

三阶 Hamonic 方法[ 13 ] .湍流模型为 Spalart2All2
maras一方程模型 ,空间离散采用 J ameson 有限

体积中心差分格式 ,时间推进采用显式四阶

Runge2Kutta法.

计算时采用多重网格加速收敛技术 ,网格层

数为 3层.总网格数大约 414. 2万 ,其中前 8排叶

片采用 HO H型网格 ,流道进口采用 H 型网格 ,

叶片周围采用 O型网格 ,每个叶排的网格数约为

40万 ,串列叶栅采用 H I型网格 ,网格数约为 100

万 ,叶顶间隙区域采用蝶形网格 ,径向网格数为

17.串列叶栅叶型如图 1所示.

边界条件设置为计算域入口边界给定总压、

总温和进口气流角 ,出口边界则给定某一半径处

的静压 ,其余出口压力按简单径向平衡方程计算.

机匣设定为绝热、固壁、无滑移边界条件.定常计

算动静交界面参数传递采用混合平面模型 , Ha2
monic非定常计算动静交界面参数传递采用完全

非匹配方法.

计算采用MPI(message passing interface)并

行方法 ,并行进程数为 10.完成单个工况点的定

常计算需要约 8 h ,非定常计算约需 120 h.

图 1　串列叶栅

Fig. 1　Tandem cascades

2　计算结果与分析

本文采用定常计算方法模拟了设计转速下风

扇的特性 ,计算时首先从出口低背压 (压气机堵塞

点)开始计算 ,逐步增大出口背压 ,接近失稳点时

减小背压增加的幅度 ,逐渐逼近数值失稳点.而压

气机失速点认为是数值失稳刚发生的前一稳定点

(数值失稳点的出口背压减 200 Pa) .

图 2给出了定常计算得到的设计转速下风扇

的压比和效率特性 ,并与实验结果进行对比.图 2

对计算和实验的数据进行了技术处理 ,图 2 中纵

坐标为相对总压比 ,图 2 (a)中的实验和计算的效

率经过相同的系数化处理 ,图 2 (b)中横坐标为相

对堵塞点归一化后的流量.计算结果与试验数据

相比 ,效率最大偏差约为 1. 0 % ,压比的最大偏差

为 2. 0 % ,通过对比可以看出本文的计算具有较

高的精度.

图 2　设计转速下风扇特性

Fig. 2　Fan performance at design rotation speed

211　串列叶栅匹配特性分析

级间匹配特性是多级轴流压气机设计的关键

问题 ,匹配特性的优劣直接影响压气机的效率和

稳定工作范围.

图 3是风扇在设计点附近不同叶高处的相对
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马赫数分布.从图 3 (a)中可以看出 ,风扇第 4 级

动叶在叶根处的流动恶化 ,串列叶栅前叶片流动

分离严重 ;图 3 (b)显示中径处整个风扇的流动情

况良好 ;图 3 (c)中第 1 级静叶叶尖处的尾缘已经

出现分离 ,第 2级静叶的流动分离超过了 70 %弦

长 ,从而导致了第 3级动叶的流动恶化 ,但由于第

4级动叶后的串列叶栅前叶片采用了叶尖端弯技

术 ,第 4级动叶的流动情况有所好转 ,串列叶栅的

前叶片在叶尖处流动没有分离 ,只有后叶片的尾

缘处有流动分离.分析叶尖泄露流的流动也可以

发现第 4级动叶的叶尖流动是优于第 3 级动叶

的.综上所述 ,此风扇的串列叶栅和第 4级动叶在

叶根处的匹配不好 ,串列叶栅根部有很大的正攻

角 ,导致了串列叶栅前叶片吸力面的根部出现严

重的流动分离.

图 3　不同叶高处的相对马赫数分布

Fig. 3　Relative Mach number dist ribution at different

span radiuses

图 4是设计点附近子午面相对马赫数周向平

均值分布图.从图 4 的相对马赫数周向平均值可

以进一步看出 ,流动分离达到了叶高的 10 %左

右 ,而在近失速点叶根分离的高度达到了叶高的

20 % ,在靠近轮毂 5 %叶高的范围内风扇出口出

现回流.由于串列叶栅前叶片采用了叶尖端弯技

术 ,虽然叶尖处前叶片攻角较大 ,但流动没有分

离 ,只有后叶片的吸力面有流动分离.

图 4　子午面相对马赫数周向平均值

Fig. 4　Circumferential average relative Mach number

dist ribution at meridional plane

212　串列叶栅性能分析

一般认为串列叶栅具有气流转折角大、总压

损失小、工作范围宽广等优点[5 ] .由于没有与此串

列叶栅对应的单叶片 ,为对比串列叶栅的性能 ,计

算了风扇去掉串列叶栅后排叶片时的性能.对比

这两种计算结果得出 :两种情况下风扇的稳定裕

度基本一致 ,但去掉串列叶栅后排叶片后风扇的

效率有所提高.根据文献 [ 7 ]研究 ,当后排叶片和

前排叶片之间没有缝隙喷嘴效应时 ,它们的叶栅

损失不会减小.此风扇的串列叶栅两叶排间没有

缝隙喷嘴效应 ,它们的叶栅损失较高.计算得到设

计点附近串列叶栅的总压损失系数大约为0. 147 ,

近失速时串列叶栅的总压损失系数大约为

0. 215.

为保证高压压气机有较宽的稳定工作范围 ,

要求其具有较好的入口流动条件 ,即要求风扇出

口气流尽量是轴向流动.此风扇的第 4 级动叶出

口气流的周向速度分量很大 ,近叶根处高达 180

m/ s ,在经过串列叶栅后 ,气流的周向速度减弱 ,

在风扇的出口气流基本是轴向流动 ,如图 5所示.

因此 ,此风扇的串列叶栅的效率较低 ,对于风

扇的扩稳作用不明显 ,但能使风扇的出口气流基

本为轴向流动.

213　串列叶栅流场分析

图 6是风扇串列叶栅在近设计点工况时叶片

吸力面以及轮毂、机匣的极限流线分布图.由于叶
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图 5　风扇出口气流速度

Fig. 5　Airflow velocity at fan outlet

根处来流攻角过大 ,导致在前叶片吸力面处流动

分离 ,从叶根端壁附面层流动看 ,部分来流在轴向

强逆压梯度和叶型附面层分离回流的作用下沿前

叶片吸力面回流 ,到达分离区的前缘处在展向压

力梯度的作用下沿叶背径向流出.靠近前叶片压

力面的一部分来流在前叶片压力面的作用下变成

横向流动 ,在逆压梯度下到达后叶片的吸力面后

沿壁面向上流出.在叶顶 ,机匣附面层内流动攻角

图 6　近设计点时极限流线分布图

Fig. 6　Limited flow line dist ribution near design point

也很大 ,但由于串列叶栅前叶片叶尖处采用端弯

技术 ,流动在前叶片没有分离 ,不过靠近前叶片吸

力面的部分来流通过前后叶排的缝隙流经后叶片

吸力面时发生分离 ,形成回流区 ,此时后叶片的正

攻角很大.靠近前叶片叶背处的来流在后叶片分

离回流区和逆压梯度的作用下沿后叶片吸力面倒

流至回流区前部时沿弦长方向的动量很低 ,在展

向压力梯度作用下变为向下的径向流动 ,在到达

后叶片尾缘附近后附着在壁面上 ,从图 6 (a)可以

看出后叶片极限流线在叶顶处靠近尾缘的流动

分离.

分析串列叶栅的流动进一步看出 ,前排动叶

和串列叶栅在根部区域的不匹配 ,导致叶根处流

动严重分离.此外 ,串列叶栅后叶片顶部区域的流

动分离说明了串列叶栅前后叶片叶顶处的匹配

较差.

图 7 是串列叶栅后 30 %弦长处流道截面的

熵分布图 ,熵的计算基准点为标准大气压力和温

度.叶根处串列叶栅的流动分离和叶顶处后叶片

的流动分离导致了高的损失.另一较高损失区是

叶展中部串列叶栅的前叶片和后叶片的尾迹区.

在近失速工况 ,叶根处高损失区域范围更大.

图 7　串列叶栅后 30 %弦长熵分布图

Fig. 7　Entropy dist ribution after 30 %

chord of the tandem cascades

图 8给出了设计工况附近不同时刻串列叶栅

叶片表面静压分布 ,前后叶片都是叶片中径处载荷

较大 ,两端的载荷偏小.从图 8 (b)中可以看出 ,在

叶片中径处前后叶片都是中部载荷较大.前叶片吸

力面的气流经过约 40 %弦长的加速后进入扩压

段 ,由于缝隙对流体的加速 ,使得压力面近尾缘

15 %弦长处静压急剧下降.后叶片吸力面的流体在

约 20 %弦长处流动加速结束 ,从 45 %弦长后进入
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扩压段 ,附面层开始增厚.叶顶处 ,由于后叶片堵塞

形成高压区 ,前叶片压力面流体从 80 %弦长进入

减速区 ,后叶片吸力面流体从 20 %弦长减速 ,附面

层有分离趋势.从不同时刻叶片表面静压分布可以

看出 ,叶根处前后叶片的静压分布随时间变化剧

烈 ,中径处的静压分布变化较小 ,叶顶处后叶片静

压分布随时间变化较大.也即是说串列叶栅叶根处

的流动受前排动叶影响很大 ,中径处受影响较小 ,

叶顶处后叶片受影响较大.

图 8　串列叶栅表面静压分布

Fig. 8　Static p ressure dist ribution of

the tandem cascades

图 9是设计工况附近不同时刻近叶根处串列

叶栅的绝对马赫数分布 ,对比图 9 和图 8 (a) ,可

以看出前排动叶尾迹对串列叶栅载荷分布的影

响.图 8 (a)中显示的静压分布是图 9中位于中间

的串列叶栅叶片的静压分布 . T3/ 4时刻前排动叶

图 9　串列叶栅叶根处的绝对

马赫数分布

Fig. 9　Absolute Mach number dist ribution

near hub of the tandem cascades
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尾迹达到前叶片前缘 ,此时 ,前叶排载荷最小 ,吸

力面流动分离最严重. T0 时刻前排动叶尾迹达到

前叶片吸力面 ,前叶片攻角最大 ,其前部载荷最

大 ,后叶片载荷最小 ,后叶片分离最严重. T1/ 4时

刻 ,前排动叶尾迹达到下游 (上方)串列叶栅前叶

片前缘 ,尾迹对于我们所分析的串列叶栅的影响

作用减小 ,因此 ,前后叶片的载荷都有所增加.

T1/ 2时刻 ,前排动叶尾迹达到下游串列叶栅前叶

片叶背 ,尾迹对于我们所分析串列叶栅的影响最

小 ,此时前后叶片的载荷达到最大.综上所述 ,当

前排动叶尾迹到达前叶片前缘时 ,对前叶片影响

最大 ,当前排动叶尾迹达到前叶片吸力面时 ,对后

叶片影响最大 ,当前排动叶尾迹达到下游串列叶

栅前叶片吸力面时 ,前后叶片的载荷达到最大.

3　结　论

1) 计算得到了设计转速下风扇的压比和效

率特性.计算结果与实验结果对比 ,效率最大偏差

约为 1. 0 % ,压比的最大偏差约为 2. 0 %.

2) 此串列叶栅与第四级动叶在叶根处不匹

配 ,导致设计工况串列叶栅前叶片吸力面根部从

轮毂至 10 %叶高的流动分离.

3) 此串列叶栅效率较低 ,对于风扇的扩稳作

用不明显 ,串列叶栅前后叶片叶顶处的匹配较差.

4) 串列叶栅根部载荷随时间波动剧烈.

综上所述 ,此型号发动机的串列叶栅存在不

足 ,应加以优化改进.
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