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摘　　　要：采用牛顿线化和Ｒｏｅ近似Ｊａｃｏｂｉａｎｓ矩阵隐式算法，实现基于非结构网格的三维定常黏性流动

问题的求解．分别对平板、跨声涡轮叶片 Ｍａｒｋ－Ⅱ和ＣＷ－２２这三种具有代表性的流动进行数值模拟，并详细

分析了流动细节，模拟结果与理论以及实验值吻合良好，准确预测了流场内激波、二次流等重要的流动现象．
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　　在航空发动机叶轮机械内流场数值模拟中，
由于叶片不规则的几何型面以及存在叶尖间隙、
涡轮冷却气膜孔等复杂结构的原因，要生成高质
量的结构网格是非常困难的，所以基于非结构网
格的求解器在叶轮机械内部流场研究中得到了广

泛的发展．隐式推进方法虽然增加了数据的存储
量和编程的复杂性，但相比于显式推进显著加快
了收敛速度，所以被大量计算流体动力学（ＣＦＤ）

研究人员所采用，并发展了不同的线化方法以及

Ｊａｃｏｂｉａｎｓ矩阵求解方法，例如基于Ｓｔｅｇｅｒ－Ｗａｒ－
ｍｉｎｇ矢通量分裂基本思路的解析方法，Ｌｕｏ
Ｈｏｎｇ等人基于特征波的一种近似求法等．其中

Ｒｏｅ的近似Ｊａｃｏｂｉａｎｓ矩阵方法［１－８］表达式简单，

计算量小且稳定性好，适合工程实际需求［７］．
本文的工作是采用牛顿线化以及 Ｒｏｅ的近

似Ｊａｃｏｂｉａｎｓ方法，在Ｆｏｒｔｒａｎ环境下自主开发基
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于格点格式的非结构网格三维定常黏性流动隐式

求解器．分别对平板、跨声涡轮叶片 Ｍａｒｋ－Ⅱ和

ＣＷ－２２进行了数值模拟，并将模拟结果与理论解
以及相关的实验数据进行对比，详细分析了流场
内激波、分离、二次流等重要的流动现象．

１　求解器的描述

１．１　矢量形式的三维Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程
有限体积法离散

　　对于一个控制体无量纲化之后的矢量形式的
三维Ｎ－Ｓ方程为

Ｍｑ
ｔ
Ｖ＋∑Ω·（Ｆｉ－Ｆｖ）·ｎ＝０ （１）

式（１）中转换矩阵Ｍ≡Ｑ／ｑ；守恒变量Ｑ＝（ρ，

ρｕ，ρｖ，ρｗ，ρｅｔ）
Ｔ；原始变量ｑ＝ （ｒ，ｕ，ｖ，ｗ，ｐ）Ｔ；

Ｖ 为控制体体积；Ω和ｎ分别为各个控制面的面
积和单位面积矢量；Ｆｉ代表对流通量；Ｆｖ代表黏
性通量．
对流通量计算采用Ｒｏｅ格式

Ｆｆｌｕｘ＝ １２
（Ｆｉｌ＋Ｆｉｒ）－１２ＭＲ｜Λ｜Ｒ

－１（ｑｒ－ｑｌ）

（２）

　　为实现二阶精度，有

ｑ０ｉ，ｌ＝ｑ０＋１２ψ０
（

Δ

）０·Δｒ０ｉ （３ａ）

ｑ０ｉ，ｒ＝ｑｉ－１２ψｉ
（

Δ

）ｉ·Δｒ０ｉ （３ｂ）

其中

Δ

表示通过 Ｌｅａｓｔ－Ｓｑｕａｒｅ方法重构的梯
度，ψ表示本文所采用的 Ｖｅｎｋａｔａｋｒｉｓｈｎａｎ限制
器．０和ｉ分别代表控制面两侧存储信息的点．
黏性通量的计算采用一种具有强耦合效果的

构造的界面梯度

（

Δ

）０ｉ ＝ （

Δ

珔）０ｉ－ （

Δ

珔）０ｉ·ｔ０ｉ－ 
（ ）ｌ ０［ ］ｉ

（４）

其中 （

Δ

珔）０ｉ ＝ １
２
［（

Δ

）０ ＋ （

Δ

）ｉ］， （ ）ｌ ０ｉ
＝

ｉ－０
‖Δｒ０ｉ‖

，ｔ０ｉ ＝ Δｒ０ｉ
‖Δｒ０ｉ‖

，以上Δｒ０ｉ均为０点到ｉ

点的矢量．

１．２　边界条件

本文采用基于格点格式的信息存储方式，可
以由物理边界条件以及特征波原理直接决定边界

上点的信息．特征边界条件可以通过特征波的方
向即特征值的正负推导得到：负的特征值表示特
征波由自由流传向边界，此时参考点取自由流的

值；正的特征值表示特征波由计算域传向边界，此
时参考点取计算域内点的值［５］．本文采用的特征
波边界条件具体推导过程参考文献［６］．

１．３　隐式牛顿迭代算法

对于方程（１），采用牛顿迭代法来求解原参数

ｑｎ＋１，令

Ｎ（ｑｎ＋１）＝ＶΔｔ
ＭΔ（ｑｎ）＋∑Ω·（Ｆｉ－Ｆｖ）·ｎ

（５）
其中Δ（ｑｎ）＝ｑｎ＋１－ｑｎ

则牛顿线化后得到的隐式迭代格式为

Ｎ（ｑｎ＋１，ｍ）
ｑｎ＋１

（ｑｎ＋１，ｍ＋１－ｑｎ＋１，ｍ）＝－Ｎ（ｑｎ＋１，ｍ）

（６）
其中残差Ｒ＝－Ｎ（ｑｎ＋１，ｍ）

Ｎ（ｑｎ＋１，ｍ）
ｑｎ＋１

＝

ＭＶ
Δｔ＋

∑Ω·（Ｆｉ－Ｆｖ）·ｎ
ｑｎ＋１

＝ ［Ｊ］

其中上标ｍ为牛顿迭代步数．
对于每个时间步的线化后的大型稀疏Ｊａｃｏ－

ｂｉａｎｓ矩阵Ｊ可以分解为对角阵Ｄ，上三角阵Ｕ，
下三角阵Ｌ

［Ｊ］＝ ［Ｄ＋Ｕ＋Ｌ］ （７）
其中

［Ｄ］＝ＭＶΔｔ＋∑Ω·
（Ｆｉ－Ｆｖ）·ｎ

ｑｉ

［Ｕ］＝∑
ｊ：ｊ＞ｉ
Ω·

（Ｆｉ－Ｆｖ）·ｎ
ｑｊ

［Ｌ］＝∑
ｊ：ｊ＜ｉ
Ω·

（Ｆｉ－Ｆｖ）·ｎ
ｑｊ

　　 ［Ｌ＋Ｄ＋Ｕ］Δｑ＝Ｒ可以进一步写为 ［Ｌ＋
Ｄ］Ｄ－１［Ｕ＋Ｄ］Δｑ＝Ｒ＋［ＬＤ－１Ｕ］Δｑ．
当Δｑ→０时，高阶项 ［ＬＤ－１Ｕ］Δｑ→０，所以

又有

Ｆｏｒｗａｒｄ：［Ｌ＋Ｄ］Δｑ＊ ＝Ｒ
Ｂａｃｋｗａｒｄ：［Ｄ＋Ｕ］Δｑ＋［Ｌ］Δｑ＊ ＝Ｒ．

　　求得的Δｑ更新本时间步下的ｑ：ｑｎ＋１ ＝ｑｎ＋
Δｑ

１．４　通量Ｊａｃｏｂｉａｎｓ矩阵计算方法

对流通量的Ｊａｃｏｂｉａｎｓ矩阵的求法是隐式求
解的关键所在，本文中对方程（２）采用一种近似
方法，将控制体界面处Ｒｏｅ的数值通量表达为

Ｆｆｌｕｘ＝ １２
（Ｆｉｌ＋Ｆｉｒ）－１２Ｍ^Ｒ^ Λ^ Ｒ^

－１（ｑｒ－ｑｌ）

（８）

３１３１
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式中带上标^ 的项采用修正后的Ｒｏｅ平均变量计
算，认为该项为当地值并假定为常数，这其实是对
解析方法采用的一种近似简化处理．求微分后可
以得到任一控制面对于界面左右两侧的对流通量

Ｊａｃｏｂｉａｎｓ矩阵表达式为

（Ｆｉ·ｎ）
ｑｌ ＝ １２

Ｆｉｌ
ｑｌ ＋

１
２Ｍ^Ｒ^ Λ^ Ｒ^

－１ （９ａ）

（Ｆｉ·ｎ）
ｑｒ ＝ １２

Ｆｉｒ
ｑｒ －

１
２Ｍ^Ｒ^ Λ^ Ｒ^

－１ （９ｂ）

　　相比与采用了Ｓｔｅｇｅｒ－Ｗａｒｍｉｎｇ矢通量分裂
的解析方法，近似方法简化对Ｒｏｅ通量微分的部

分．国内南京航空航天大学的史万里等研究者［７］

曾在结构网格下进行两种方法的对比研究，结果
表明同解析方法一样，Ｒｏｅ的近似方法在层流平
板和湍流平板的算例中都具有很好的收敛性，表
达式简单且稳定性好，容易编程实现，因而有较大
的工程应用价值，同时也为隐式求解提供了一种
新的思路．
黏性Ｊａｃｏｂｉａｎｓ矩阵的求法使用了薄层近似

假设．对于非结构网格中任意方向的控制面，近似
后黏性通量的表达式可以写成

Ｆｖ·ｎ＝ μ
Ｒｅｒ

０

ｕ
ｋ＋

１
３ｎｘ

ｕ
ｋ
·ｎｘ＋ｖｋ

·ｎｙ＋ｗｋ
·ｎ（ ）ｚ

ｖ
ｋ＋

１
３ｎｙ

ｕ
ｋ
·ｎｘ＋ｖｋ

·ｎｙ＋ｗｋ
·ｎ（ ）ｚ

ｗ
ｋ＋

１
３ｎｚ

ｕ
ｋ
·ｎｘ＋ｖｋ

·ｎｙ＋ｗｋ
·ｎ（ ）ｚ

１
Ｐｒ
·Ｔ
ｋ＋

（γ－１）Ｍ２ｒ 
（ｑ２／２）
ｋ ＋１３θ

ｕ
ｋ
·ｎｘ＋ｖｋ

·ｎｙ＋ｗｋ
·ｎ（ ）［ ］

熿

燀

燄

燅
ｚ

（１０）

其中

（＊）
ｋ ＝

（＊）
ｘ

·ｎｘ＋
（＊）
ｙ

·ｎｙ＋
（＊）
ｚ

·ｎｚ

　　对于黏性通量的离散，关于梯度的项采用中

心差分 （＊）
［ ］ｋ ＝ （＊）ｒ－（＊）ｌ，其他项采用两

边平均 （＊）＝
（＊）ｒ＋（＊）ｌ

２
，离散后的结果分

别控制面左右两侧的点求导可以得到黏性Ｊａｃｏ－
ｂｉａｎｓ矩阵的表达式

（Ｆｖ·ｎ）
ｑｌ ＝

（μｒ＋μｌ）
２Ｒｅｒ ×

０ ０ ０ ０ ０

０ －１－１３ｎ
２
ｘ －１３ｎｘｎｙ －１３ｎｘｎｚ ０

０ －１３ｎｙｎｘ －１－１３ｎ
２
ｙ －１３ｎｙｎｚ ０

０ －１３ｎｚｎｘ －１３ｎｚｎｙ －１－１３ｎ
２
ｚ ０

Ｍ２
ｒγｐｌ

Ｐｒ·ρ
２
ｌ
－（γ－１）Ｍ２

ｒ（ｕｌ＋
ｎｘ
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２　算例验证和分析

２．１　平板

２．１．１　层流平板

均匀来流通过一个厚度很薄的零攻角平板，
在平板固壁附近产生的边界层流动是黏性流动问

题中一个简单而又十分重要的经典例子［９］．Ｂｌａ－
ｓｉｕｓ应用普朗特边界层微分方程式来求解这一层
流平板流动问题，获得层流附面层速度剖面及沿
程的摩擦因数，该算例可以验证程序最基本的黏
性流动求解能力．
层流平板网格如图１所示．矩形计算域中上，

左，右三个方向均采用压力远场边界条件；平板前
采用对称边界条件；平板则采用无滑移无渗透的
黏性边界条件．黏性通量计算仅考虑层流黏度，在
低温常压条件下，层流黏度仅与温度有关．

图１　层流平板网格

Ｆｉｇ．１　Ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｒ　ｐｌａｔｅ

算例采用的平板长度为０．１ｍ，前缘点位置
（０，－０．０１），矩形计算域的范围为Ｘ∈ ［－０．０５，

０．１］，Ｙ∈［－０．０１，０．０１］，网格规模为２００×５０，
靠近平板前缘及壁面处按级数加密．给定来流条
件Ｍａ∞ ＝０．３，ｐ０＝ｐ０∞，Ｔ０＝Ｔ０∞，为保持流动
为层流，选取单位长度雷诺数Ｒｅｌ＝１×１０４．
图２和图３为数值模拟得到的层流平板速度

剖面以及摩擦因数，图２横坐标为无量纲高度．可
以看到预测结果完全符合Ｂｌａｓｉｕｓ解，验证了本文
采用的算法对最基本黏性流动问题的正确把握．

２．１．２　湍流平板

高雷诺数下流动将不再保持层流，而转变为
湍流．湍流状态下，附面层厚度及附面层内速度分
布都与层流有明显的不同，速度剖面更加饱满，附
面层内结构更复杂．本文采用在ＣＦＤ计算中广泛

图２　层流平板速度形

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌａｍｉｎａｒ　ｐｌａｔｅ

图３　层流平板摩擦因数

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｆａｃｔｏｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌａｍｉｎａｒ　ｐｌａｔｅ

使用的Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ（Ｓ－Ａ）模型来模拟湍流．
湍流平板网格与层流基本一致，但根据湍流

模型对速度梯度计算的要求，给定第一层网格高
度为０．００１ｍｍ，且在平板前缘处适当加密．来流
条件与层流平板一致，为保持流动为湍流，给定单
位长度雷诺数Ｒｅｌ＝３．５×１０６．
图４为数值模拟得到的湍流附面层内速度剖

面．可以看到，在完全湍流区域里，Ｓ－Ａ模型对附
面层结构的模拟相当准确，线性底层，过渡区，对
数律区及尾迹律区可以清晰地分辨，速度分布与

Ｓｐａｌｄｉｎｇ关系式及对数律曲线均吻合良好．
图５中计算获得平板摩擦因数与理论相符

合．数值模拟中给定来流的湍流度为μｔ／μ∞ ＝
０．１，可以看到在平板前缘的部分，流动为层流，
在Ｒｅｘ ≈１×１０５的位置，有层流向湍流过渡的过

程．数值模拟结果表明Ｓ－Ａ模型可以在高雷诺数
区域准确的模拟湍流流动，但在低来流湍流度的情
况下，平板前缘低有一段距离保持层流流动［９］．
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图４　湍流附面层内速度剖面

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｐｌａｔｅ

图５　湍流平板摩擦因数

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｆａｃｔｏｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｐｌａｔｅ

２．２　Ｍａｒｋ－Ⅱ涡轮叶片

Ｍａｒｋ－Ⅱ是一种高压涡轮导向叶片，因为文
献［１０］曾使用商业软件对此叶片内流动中的分离
和转捩进行研究，所以本文选取 Ｈｙｌｔｏｎ实验中
的超声出口的５４１１工况仅验证程序在存在激波
间断的跨声流场中的气动性能，为进一步发展气
动热力耦合计算打下基础．
表１给出了５４１１工况的流动参数，来流为层

流，给定湍流度μｔ／μ∞ ＝０．１．Ｍａｒｋ－Ⅱ涡轮叶片
网格见图６．一个通道截面大约有１５　２００个网格
点，靠近叶片表面的附面层区域内采用结构化网
格，并保证第１层网格高度满足ｙ＋＜１，见图７．

表１　Ｍａｒｋ－Ⅱ涡轮叶片５４１１工况参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｌｏｗ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　Ｍａｒｋ－Ⅱｔｕｒｂｉｎｅ　ｖａｎｅ

ｐ０／Ｐａ　 Ｔ０／Ｋ　 ｐｅ／Ｐａ　 Ｍａｉｎ Ｍａｏｕｔ

３３２　０００　 ８１１　 １７１　２８２　 ０．１９　 １．０４

图６　Ｍａｒｋ－Ⅱ涡轮叶片网格示意图

Ｆｉｇ．６　Ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　Ｍａｒｋ－Ⅱｔｕｒｂｉｎｅ　ｖａｎｅ

图７　Ｍａｒｋ－Ⅱ涡轮叶片表面网格细节图

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｔａｉｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｇｒｉｄｓ　ｎｅａｒ　Ｍａｒｋ－Ⅱｔｕｒｂｉｎｅ　ｖａｎｅ

　　图８为数值模拟得到的马赫数云图，吸力面
流体从驻点开始加速，在激波前达到最大马赫数

１．５２后，出现间断达到局部最小值，然后继续增
加．而在压力面一侧，马赫数增加的比较缓慢．叶
片表面压力分布如图９所示，可以看到吸力面从
驻点开始压力迅速降低，在ｘ／Ｃｘ ≈０．４５处达到
最小值．此后流体在压缩波作用下开始减速增压，
在ｘ／Ｃｘ≈０．５位置产生一道正激波，波后附面层
内出现分离．在下游接近后缘点位置ｘ／Ｃｘ ≈
０．９５还有一道弱激波存在．计算结果整体与实验
值相吻合．

２．３　ＣＷ－２２涡轮叶片

为了获得准确详细的涡轮叶片气动负荷与热

交换实验数据，美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）

Ｌｅｗｉｓ研究中心设计并制造了跨声速涡轮叶片

ＣＷ－２２．Ｇｉｅｌ等人对ＣＷ－２２涡轮叶片进行了深入
的实验研究［１１－１３］，该实验对于研究转捩以及二次
流对叶片表面压力分布以及传热系数的影响有非

常重要的意义．本文叶型数据来自于文献［１３］．
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图８　Ｍａｒｋ－Ⅱ涡轮叶片马赫数云图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　Ｍａｃｈ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ

Ｍａｒｋ－Ⅱｔｕｒｂｉｎｅ　ｖａｎｅ

图９　Ｍａｒｋ－Ⅱ涡轮叶片表面压力分布

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　ａｎｄ　ｍｅａｓｕｒｅｄ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

图１０为ＣＷ－２２涡轮叶片面网格以及叶型参
数．因为ＣＷ－２２涡轮叶片是直叶片，由源面网格
沿叶高方向拉伸得到体网格．叶片表面附面层内
采用大长宽比的六面体结构化网格，根据计算叶
片表面传热的要求，第１层网格高度给定０．００１

图１０　面网格及ＣＷ－２２涡轮叶片叶型数据

Ｆｉｇ．１０　Ｆａｃｅ　ｍｅｓｈ　ａｎｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ＣＷ－２２

ｔｕｒｂｉｎｅ　ｖａｎｅ

ｍｍ，在前缘和尾缘附近做适当的加密处理．叶高
方向足够多的网格点可以保证数值模拟准确预测

通道涡、二次流等三维流动现象，本文选取一半叶
高通道分布５０个截面，端壁附近第一层网格高度
为０．０２ｍｍ．数值模拟中叶片表面采用等温的无
滑移边界条件，给定叶片一恒定温度以保证叶片
各处没有负热流存在．
本文计算选取出口为声速的实验工况，具体

流动参数见表２．

表２　ＣＷ－２２涡轮叶片数值模拟工况

Ｔａｂｌｅ　２　Ｆｌｏｗ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＣＷ－２２ｔｕｒｂｉｎｅ　ｖａｎｅ

Ｒｅ　 ｐ０／１０５　Ｐａ　 Ｔ０／Ｋ　ｐｅｘ／１０５　Ｐａ　Ｍａｉｎ Ｍａｏｕｔ

１×１０６　 １．０　 ２８７　 ０．５４　 ０．３８　０．９８

本文所研究的工况对应实验时在来流上游安

装了湍流网，使流动发展为完全湍流，所以数值模
拟中来流条件应该为湍流，采用实验测量得到湍
流度μｔ／μ∞≈８．０．
不同叶高叶片表面压力分布如图１１所示，气

流在前缘驻点处压力值最大．在压力面一侧，气流
从驻点开始加速，压力也随之降低，整个变化过程
比较缓慢．而在吸力面一侧，气流从驻点开始压力
迅速降低，速度增加．在ｘ／Ｃｘ≈０．２５即叶片最大
厚度位置压力降低到当地最小值时，这里有一段
逆压梯度存在．随后气流压力继续降低，速度增
大，直至尾缘处速度达到当地最大值．由于上下端
壁附面层的影响以及ＣＷ－２２涡轮叶片叶型很大
的弯度，端壁附近区域产生很强的二次流，这正是
该算例计算和校核的重点．从图中可以看到，在吸
力面的ｘ／Ｃｘ ≈０．１到ｘ／Ｃｘ ≈０．６部分，不同叶
高的叶片表面压力差别明显，而这种差别主要发
生在靠近端壁的２５％叶高范围内，造成这个现象
的原因就是通道内存在强烈的二次流影响．
图１２、图１３分别为０．５％和５０％叶高通道

内速度矢量．通过对比０．５％和５０％叶高通道内
速度矢量可以清楚地看见，因为端壁附面层内流
体动能较低，进入叶片通道内受到压力面和吸力
面之间的压力差影响，端壁附近流体转角大于中
间叶高截面势流区流体的转角，撞在吸力面上后
沿着叶片表面向中间叶高运动．

Ｇｉｅｌ等人对ＣＷ－２２涡轮叶片进行的实验主
要研究了二次流引起的三维流动现象对叶片表面

气动载荷以及热传导的影响，而相对于气动载荷，
叶片表面热传导是一个更加复杂的问题，它与当
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图１１　沿叶高方向叶片表面压力对比

Ｆｉｇ．１１　Ｂｌａｄｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐａｎｓ

图１２　０．５％叶高通道内速度矢量

Ｆｉｇ．１２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｔ　０．５％ｓｐａｎ

图１３　５０％叶高通道内速度矢量

Ｆｉｇ．１３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｔ　５０％ｓｐａｎ

地的流动状态、介质属性、叶片表面热传导等特点
有密切关系．因为实验中ＣＷ－２２涡轮叶片低温度
差以及高出口马赫数的流动特点，当地Ｅｃｋｅｒｔ数
非常高，所以Ｇｉｅｌ等人采用了无量纲的热传导率
Ｓｔａｎｔｏｎ数来评估叶片表面的热交换［１３］．本文采
用文献［５］中计算时定义的Ｓｔａｎｔｏｎ数，其表达形

式如下：

Ｓｔ＝ １
ρＵｉｎｃｐ

× Ｑ／Ａ
（Ｔｗ－Ｔａｗ）

ρ＝
Ｐ０
ＲＴｒｅｆ

Ｔｒｅｆ＝０．５×Ｔｗ＋０．２２×Ｔａｗ＋０．２８×Ｔｅ

Ｔａｗ ＝Ｔ０ ｒ＋
（１－ｒ）

［１＋０．５（γ－１）Ｍａ２ｉｓ｛ ｝］
其中ρ表达的并不是真实物理密度，而是通过进
口总压ｐ０ 和参考温度Ｔｒｅｆ得到的参考值．Ｕｉｎ 和

ｃｐ 为常数，分别代表进口处自由来流的速度和比
定压热容．Ｑ是没有考虑热辐射损失的当地叶片
表面热通量，Ａ为当地叶片表面面积．Ｔａｗ表示绝
热壁面温度，它可以由来流总温Ｔ０、当地等熵马
赫数Ｍａｉｓ以及恢复因子ｒ＝Ｐｒ１／３（Ｐｒ＝０．７２）得
到．Ｔｒｅｆ是Ｅｃｋｅｒｔ在１９５５年提出的参考温度，它
由壁面温度Ｔｗ、绝热壁面温度Ｔａｗ、附面层外主
流的温度Ｔｅ通过加权关系共同决定［１３］．
如图１４所示，预测得到的Ｓｔａｎｔｏｎ数变化趋

势与实验值基本吻合，在实验中观察到的二次流
以及附面层发展对热传导的影响在数值模拟中都

得到了良好的展现．不同叶高位置的Ｓｔａｎｔｏｎ数
在压力面一侧显示了相同的分布，且变化相对较
平缓，从前缘点开始下降到最小值在３×１０－３左
右，然后逐渐增大在尾缘处达到４．５×１０－３．前缘
滞止点之后Ｓ／Ｓｐａｎ≈０．２５位置处Ｓｔａｎｔｏｎ数达到
最大值，大约为６×１０－３．在吸力面上，随着边界
层的发展变厚，斯坦顿数逐渐减小，在Ｓ／Ｓｐａｎ≈
０．５处的斯坦顿数降低４×１０－３左右，然后开始上
升．这是因为Ｓ／Ｓｐａｎ≈０．５之前区域流体因为逆
压梯度的影响减速，附面层大大增厚，导致Ｓｔａｎ－
ｔｏｎ数降低到局部最小．在局部最小值之后不同
叶高位置Ｓｔａｎｔｏｎ数增长幅度不同，造成这个现
象的原因吸力面叶片表面热交换受到了通道内强

烈的二次流影响．在靠近端壁的区域内，吸力面由
于受到通道涡和压力面一侧挤压过来的二次流影

响，热传导明显增强，所以Ｓ／Ｓｐａｎ≈０．５以后的吸
力面上靠近端壁区域的Ｓｔａｎｔｏｎ数明显比中间叶
高的大．随后不同叶高的Ｓｔａｎｔｏｎ数随着附面层
的发展逐渐减小，但幅度不大．综上，可以得到关
于Ｓｔａｎｔｏｎ数分布的主要特点：第一，在中间叶高
位置，Ｓｔａｎｔｏｎ数最大、热交换峰值出现的位置并
不在气动滞止点，而是在更靠近吸力面的几何滞
止点．第二，端壁区域内，二次流对吸力面的热传
导有很大影响，靠近端壁的流体受到二次流的影
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图１４　不同叶高位置Ｓｔａｎｔｏｎ数对比图

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｅｄ　ａｎｄ　ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ　Ｓｔａｎｔｏｎ　ｎｕｍｂｅｒｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐａｎｓ

响而导致热交换明显增强．数值模拟结果与实验
结论一致．

３　结　论

本文采用牛顿线化和Ｒｏｅ的近似Ｊａｃｏｂｉａｎｓ
矩阵的隐式方法开发了非结构网格求解器，并分
别对平板以及两种跨声涡轮叶片 Ｍａｒｋ－Ⅱ和ＣＷ－
２２进行数值模拟，获得如下结论：

１）平板算例验证了本程序预测黏性流动的
能力，无论是最基本的层流还是采用Ｓ－Ａ模型模
拟的湍流，计算结果与理论解吻合良好．
２）跨声涡轮叶片 Ｍａｒｋ－Ⅱ和ＣＷ－２２算例验
证了本程序捕捉激波以及对三维复杂流场的模拟

能力，计算结果与实验吻合良好，并基本上正确反
映了二次流等三维流动现象对叶片表面压力以及

热传导的影响．
综上，本文开发的非结构网格隐式求解器计

算得到的结果与理论和实验值吻合良好，准确预
测了流场内重要的流动细节，能够有效模拟黏性
流动问题．
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